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WSTEPNE POMIARY I SYMULACJA BEZROZBIEGOWEGO
STARTU WIATRAKOWCA

WIESEAW KRZYMIEN
Instytut Lotnictwa, Warszawa

e-mail: wieslaw.krzymien@ilot. edu.pl

Cecha charakterystyczna typowego lekkiego wiatrakowca jest brak napedu wirnika i dlatego
jego start przypomina start samolotu. Start bezrozbiegowy wykorzystujacy energie bezwtad-
nosci wirnika jest wykonywany przez niektére bardzo lekkie wiatrakowce [1]. W artykule
przedstawiono przebieg wstepnych pomiaréw majacych na celu skonstruowanie i wykonanie
wiatrakowca, ktory miatby mozliwo$¢ wykonania bezpiecznego startu bezrozbiegowego. Ba-
dania obejmowaly proby naziemnie uktadu napedowego, lopat i wirnika oraz pomiar impulsu
ciagu. Obiektem badan byl specjalnie przygotowany demonstrator, dla ktérego wykonano
wstepne obliczenia symulacyjne startu bezrozbiegowego. Przedstawiono przyktadowe wyni-
ki pomiaréw wykonanych na specjalnym stanowisku w Instytucie Lotnictwa. Pomiary po-
twierdzily mozliwo$é wykonania bezrozbiegowego startu zaprojektowanego dwumiejscowego
wiatrakowca I-28 oraz wskazaly kierunki dalszych badan.

Stowa kluczowe: wiatrakowiec, start bezrozbiegowy, badania naziemne, symulacja startu

1. Wprowadzenie

Istotna cecha wiatrakowca w ukladzie klasycznym jest to, ze wirnik no$ny nie jest nape-
dzany w trakcie lotu. Start wiatrakowca wymaga wstepnego rozkrecenia (prerotacji) wirnika
nosnego, a odpowiednig predko$é¢ obrotows wirnik uzyskuje podczas rozbiegu — przebieg startu
wiatrakowca przypomina start samolotu. Wielkos¢ prerotacji ma istotny wplyw na skrocenie
jego typowej drogi startu (rozbiegu), a takze czasu wykonania startu.

Wymaganiem obowiazujacych przepiséow budowy lekkich wiatrakowcow ([2] p. 1.4.1.) jest
brak mozliwosci zmiany skoku ogélnego wirnika przez pilota w czasie lotu. W przypadku kon-
strukeji wirnika umozliwiajacej zmiane skoku ogodlnego lopat konieczne jest przeprowadzenie
odpowiednich badan wymaganych przepisami dotyczacymi lekkich smiglowcow [3].

W ramach realizowanego Projektu POIG 01.03.01-14-074 przewidziano wykonanie obliczen
symulacyjnych, badan oraz niektérych préob w kierunku skonstruowania i wykonania przez wia-
trakowiec bezpiecznego startu bezrozbiegowego. Podstawowe problemy zwigzane z pionowym
startem wiatrakowcow przedstawiono w [4].

Start bezrozbiegowy, wykorzystujacy energie bezwtadnosci wirnika, polega na:

e rozkreceniu wirnika do predkosci obrotowych powyzej predkosci obrotéw wirnika dla zawisu
(przy kacie skoku wirnika ustawionym na —2° < 0°),

e rozlaczeniu napedu prerotacji i przekierowaniu napedu na $migto,

e zmianie skoku wirnika no$nego na kat ok. 4°+6° (tzw. zaciazeniu wirnika) celem uzyskania
odpowiedniej sily no$nej do poderwania wiatrakowca na bezpieczng wysokosé¢ kosztem
energii kinetycznej zgromadzonej w wirniku,

e przejéciu do lotu w autorotacji (moze byé ono zwiazane z pewna utrata wysokosci lotu
i ewentualnym przestawieniem),

e dalszym rozpedzaniu oraz wznoszeniu.
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Rys. 1. Profil startu z miejsca wiatrakowca; 1 — prerotacja wirnika, 2 — oderwanie, 3 — wznoszenie
z rozpedzaniem, 4 — wznoszenie z autorotacja

Profil takiego startu przedstawiono na rys. 1.

Prerotacja wirnika wymaga zgromadzenia dostatecznej energii w wirniku przy wykorzystaniu
mozliwie najmniejszej mocy napedowej, a tréjstopniowe przetaczenie skoku ogdlnego wirnika
powinno umozliwi¢ bezbledne wykonanie tego manewru przez pilota.

Aby wykonaé bezpieczny start, bezrozbiegowy wiatrakowiec musi by¢ wyposazony w glowice
o skokowo zmiennym skoku ogélnym, co wymaga spelnienia specjalnych warunkéw dla uktadu
napedowego i wirnika Smigtowca.

Przeprowadzone i przedstawione ponizej badania mialy na celu:

e sprawdzenie dziatanie zaprojektowanego i wykonanego uktadu napedowego,
e dostarczenie danych do weryfikacji obliczen symulacyjnych takiego startu,
e ocene mozliwoéci wykonania planowanej procedury startu,

e zebranie do$wiadczen do zaprojektowania ukladu zmiany skoku wirnika.

2. Obiekt badan i zakres préb

Wstepne badania naziemne wykonano na demonstratorze wiatrakowca (nielotnym, o uprosz-
czonej konstrukeji — rys. 2), ktéry zostal wykonany specjalnie na potrzeby badan, a uktad na-
pedowy (tj. silnik, przekladnie, loze (kratownice), wal napedowy prerotacji, glowice i lopaty
zostaly przystosowane do zabudowy na egzemplarzu lotnym wiatrakowca. Projektowany wia-
trakowiec mial wirnik o érednicy 9,4 m i maksymalna mase startowa 700 kg (blizsze szczegély
konstrukcji zawiera [5]).

Specjalnie skonstruowana glowica wirnika o zmiennym skoku [6] demonstratora posiadala
przeguby poziome umozliwiajace swobodny pionowy ruch topat zmniejszajacy ich naprezenia
od zginania podczas pracy przy réznych obrotach oraz skoku ogdlnym. Ze wzgledéw bezpieczen-
stwa sterowanie skokiem ogélnym wirnika demonstratora na stanowisku pomiarowym odbywato
sie poprzez linke Bowdena. Pochylenie i przechylenie glowicy byto na czas préob ustalone sztyw-
nymi popychaczami (elementami zastepczymi) tak, by wirnik pracowal w plaszczyZnie poziome;j.
Laminatowe topaty do pierwszych prob zostaly wytorowane: ostateczna réznica pomiedzy kon-
céHwkami topat wynosita ok. 1cm przy 50% maksymalnej predkosci obrotowej wirnika. Lopaty
nie byly dowazane na koncach (w celu zwiekszenia bezwladnosci wirnika) — ich wada okazal sie
stosunkowo duzy zwis statyczny (rys. 3).

Podstawowe elementy sterowania napedem i skokiem wirnika zostaly wyprowadzone poza
stanowisko:

e przestawianie skoku ogélnego wirnika oraz zasprzeglenie napedu prerotacji byto realizowa-
ne za pomoca dzwigni poprzez linke Bowdena,
e moc silnika byta sterowana z pulpitu przewodami za pomoca potencjometru.

Demonstrator zostal zamocowany do podloza przegubowo w trzech punktach: za ogon (wy-
konany jak kratownica) oraz poprzez dynamometr za nos. Dynamometr zamocowano takze prze-
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Rys. 3. Glowica o zmiennym skoku ogélnym oraz wal napedowy wirnika poprowadzony wzdluz masztu
demonstratora wiatrakowca (zdjecie: autor, 2013)

gubowo, by zmniejszy¢ wplyw niewielkich ruchéw poprzecznych demonstratora na wielko$é¢ mie-
rzonej silty. Dynamometr zostatl wykalibrowany statycznie poprzez przytozenie sitly pionowej do
glowicy. Blizsze szczegbly konstrukeji demonstratora oraz przygotowania pomiaréw zawiera [5].

Badania te mialy na celu takze testowanie ukladu napedowego: zalaczanie i rozlaczanie
napedu, sprawno$¢ przektadni, czas i osiaggane obroty wirnika, czas zmiany skoku wirnika noénego
itp.
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Rys. 4. Demonstrator podczas pomiaréw (zdjecie: autor, 2013)

3. Przebieg badan

Przez pomiar ,impulsu sity noénej” nalezy rozumie¢ przebieg sity nosnej w czasie od odlacze-
nia napedu i zmiany skoku ogélnego wirnika do uzyskania przez wirnik obrotéw minimalnych.
Podczas pomiaréw rejestrowano obroty wirnika oraz kat skoku topat WN. Wyniki pomiardw
postuzyly jako dane wejsciowe do symulacji bezrozbiegowego startu wiatrakowca.

Badania impulsu ciagu wirnika, tj. pomiar ciagu wirnika w czasie od rozprzeglenia napedu
wirnika (przy jego maksymalnych obrotach) i zmiany skoku ogdlnego topat do uzyskania przez
wirnik obrotéw odpowiadajacym obrotom przy minimalnej predkosci ustalonego lotu autorota-
cyjnego.

W trakcie préb symulujacych procedure startu bezrozbiegowego mierzono: kat topat (skok
wirnika no$nego), site ciagu i predko$é obrotowa w funkcji czasu.

Wykonano kilka préb i pomiaréw na demonstratorze wiatrakowca. Ze wzgledu na btad kon-
strukcyjny wystapily drgania poprzeczne watu napedowego, ktore spowodowaly jego uszkodze-
nie (rys. 5). W ostatniej wykonanej prébie zarejestrowano najwieksza sile ciagu — interesujace
fragmenty wykreséw gléownych parametréw przedstawia rys. 6.

4. Wyniki pomiaréw

Na rys. 6 przedstawiono wybrane fragmenty (odcinek 20s) wykonanych w czasie préby za-
piséw: predkosci obrotowej, kata ustawienia topat i sity nosnej w funkcji czasu.

Na wykresach widoczne jest rozkrecenie wirnika do ok. 360 obr/min, a nastepnie zmiana
skoku ogélnego (wykonana w dwdch etapach) od ok. 1° do ok. 4°. Ciag wirnika osiagnal wéw-
czas maksymalng wielko$¢ T),q. =~ 11kN, co przy planowanej maksymalnej masie startowej
wiatrakowca 700 kg dalo impuls ciagu o wielkosci przekraczajacej ciezar wiatrakowca W przez
ok. 1,6s.

Uzyskane obroty stanowia ok. 70% planowanych maksymalnych obrotéw wirnika (n,q, =
500 obr /min).
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Rys. 5. Uszkodzony od drgan poprzecznych wal napedowy wirnika (zdjecie: autor, 2013)
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Rys. 6. Zarejestrowany przebieg zmian: (a) predkosci obrotowej, (b) kata ustawienia lopat i (c) sily
nosnej w czasie proby

Zmiana skoku ogoélnego wykonana dwuetapowo trwata tacznie ok. 2s i byta spowodowana
dluga linka Bowdena (ok. 12m) oraz zle zamocowana dZzwignia na pulpicie sterowniczym. Czas
zmiany skoku z ok. 2° do 4° (na wykresie: drugi etap) wynosit ok. 0,4s.

Czas, przez ktéry sita ciagu wirnika byla wieksza od planowanego ciezaru wiatrakowca
(W = 7,0kN) wynosil t = 1,61s. Zarejestrowana wielkos¢ impulsu ciagu dla sity przekraczajacej
ciezar wiatrakowca wynosita Al = 3025 Ns.
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Pomijajac niewielki spadek sily nosnej wirnika z wysokoscia (wplyw podloza na ciag wir-
nika nosnego), teoretyczny ,podskok” wiatrakowca nastapitby na wysokosé h ~ 0,95m i trwal
te = 3,2s. W tym czasie przy planowanym statycznym ciggu $miglta F' =~ 3,0 kN wiatrakowiec
osiagnatby predko$é v ~ 13.7m/s = 49,4 km/h i przemiescilby si¢ na odlegtosé ok. 22 m.

Z obliczen symulacyjnych lotu jak i badan wiatrakowca 1-28 w wersji B (lotnej) minimalna
predkosé wynosi ok. 55 km/h [8]. Oznacza to, ze wiatrakowiec nie wykonalby przy takiej wstepnej
prerotacji wirnika pelnego startu bezrozbiegowego, jednak przy zalozeniu osiagniecia podczas
prerotacji wigkszych obrotéw WN, jak i krotszego czasu przestawienia skoku ogélnego WN, start
bezrozbiegowy dla tego wiatrakowca bylby mozliwy. Ponadto mozliwe jest zwiekszenie momentu
bezwladnosci badanego wirnika, dowazajac kazda topate dodatkowa masa na jej koncu. Mozliwe
jest dociazenie na koncu kazdej z topat masa ok. 1.0kg, co zwiekszyloby bezwladnos$¢ wirnika
no$nego o ok. 15%.

Lacznie mozliwe jest nawet 2,2-krotne zwiekszenie energii wirnika (1,4-krotne zwiekszenie ob-
rotéw i 1,15-krotne zwiekszenie bezwladnosci wirnika) podczas prerotacji, co powinno umozliwié
bezpieczne wykonanie bezrozbiegowego startu tego wiatrakowca.

5. Whnioski

Zmierzone parametry ukltadu napedowego oraz mozliwo$é¢ dowazenia topat wskazuje na moz-
liwo$¢ wykonania bezpiecznego bezrozbiegowego startu wiatrakowca o masie startowej ok. 700 kg,
wykorzystujacego energie wirnika.

Konstrukcja uktadu napedowego wymaga niewielkich zmian oraz przeprowadzenia dalszych
badan w celu zapewnienia wykonania bezpiecznego startu bezrozbiegowego.

Kolejne pomiary moga by¢ wykonane z pilotem na poktadzie, co pozwoli na trening i ocene
mozliwosci wykonania tego manewru w sposéb bezpieczny.
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Preliminary investigations and simulations of the jump take-off of a gyroplane

A characteristic feature of a typical light gyroplane is the powerless main rotor and, therefore, its
take-off is similar to an airplane. The jump take-off using the energy of inertia of the main rotor is
realized now by some ultra light gyrocopters. In the paper, there are presented results of measurements
and simulating calculations whose goal is to construct a gyroplane which can perform a safe jump take-off.
The investigation included ground tests of the power plant, blades, rotor and measurements of the impulse
of the main rotor thrust. The object of the research was a specially prepared demonstrator, for which
preliminary simulation calculations of the jump take-off were made. Some examples of the measurement
results made on a special stand at the Institute of Aviation are presented. The measurements confirmed
the possibility of jump take-off of the designed two-seater gyrocopter I-28 and showed directions for
further research.
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EKSPERYMENTALNE BADANIA MODELU SAMOLOTU TU-154M W SKALI
1:40 W TUNELU AERODYNAMICZNYM

ANDRZEJ KRZYSIAK
Instytut Lotnictwa, Warszawa

e-mail: andkrzys@ilot.edu.pl

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan modelu samolotu Tu-
154M w skali 1:40. Model samolotu wykonany zostal metoda drukowania 3D na podstawie
zeskanowanej geometrii zewnetrznej rzeczywistego obiektu. Skanowanie 3D geometrii samo-
lotu Tu-154M oraz jego model wykonal zespdt pracownikéw Wojskowej Akademii Technicz-
nej. Badania obejmowaly pomiary podstawowych charakterystyk aerodynamicznych modelu
samolotu w trzech konfiguracjach, a mianowicie: w konfiguracji przelotowej (sloty i klapy
schowane), w konfiguracji do ladowania (sloty i podwozie wysuniete, klapy wychylone na
36°) z uszkodzonym skrzydlem (po utracie jednej trzeciej koncowej czesci lewego skrzy-
dla) oraz w konfiguracji do ladowania z nieuszkodzonym skrzydlem. Badania podstawowych
charakterystyk aerodynamicznych modeli samolotu Tu-154M wykonane zostaly w tunelu
malych predkosci T-1 (Srednica przestrzeni pomiarowej 1.5m) Instytutu Lotnictwa. Wiek-
sz0S¢ badan przeprowadzono dla najwiekszej mozliwej do uzyskania w tym tunelu predkosci,
tj. Voo = 40m/s, co odpowiadalo liczbie Reynoldsa (odniesionej do $redniej cieciwy aero-
dynamicznej modelu) Re = 0,35 - 105. Omawiane w niniejszej pracy badania wykonano
na zamoéwienie Podkomisji do Ponownego Zbadania Wypadku Lotniczego dzialajacej przy
Ministerstwie Obrony Narodowe;j.

Wykaz oznaczen

b —  rozpigto$¢ skrzydel modelu [m]

Cz — wspotezynnik sity nosnej

Cx — wspotezynnik sity oporu

Cmx — wspolezynnik momentu przechylajacego
Cmy —  wspotezynnik momentu pochylajacego
Cmz — wspolezynnik momentu odchylajacego

L — dlugosé modelu [m]

M — liczba Macha przeplywu niezakléconego
Re — liczba Reynoldsa

SCA — $rednia cigciwa aerodynamiczna [m]

Voo —  predkosé przeptywu niezakléconego [m/s]
o' — kat natarcia [deg]

8 —  kat $lizgu [deg]

0r,0r,0s — katy wychylenia klap, lotki i spoilera [deg]

1. Wprowadzenie

Historia lotnictwa odnotowala wiele wypadkéw lotniczych, ktérych przyczyna byto uszkodze-
nie powierzchni noénych lub powierzchni sterowych samolotu, bedace efektem zderzenia z innym
obiektem latajacym lub obiektem naziemnym. Konsekwencja takich zdarzen byta istotna zmiana
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sit i momentéw aerodynamicznych dzialajacych na samolot, jak réwniez brak mozliwosci stero-
wania samolotem. W wielu przypadkach skutkowato to niemozliwoscig kontynuowania dalszego
lotu przez samolot i w rezultacie jego katastrofa.

Znane sa tez w lotnictwie przypadki, kiedy pomimo utraty lub powaznego uszkodzenia nie-
ktérych czesci powierzchni skrzydta lub powierzchni sterowych, zalodze samolotu udato sie kon-
tynuowaé lot i bezpiecznie wyladowaé. Prawdopodobnie najbardziej spektakularny wypadek
lotniczy, po ktérym zaloga zdotata bezpiecznie wyladowaé¢ mimo utraty znacznej czesci skrzydta
i zewnetrznej lotki, miata miejsce w roku 1965 [1]. Do tego wypadku doszlo krétko po starcie
samolotu Boeinga 707-321B (ze 143 pasazerami i 10 czlonkami zalogi na pokladzie) z lotniska
w San Francisco. W wyniku eksplozji zewnetrznego silnika podskrzydtowego samolot stracit kon-
cowke skrzydla o dlugosci okoto 7,5 m (rozpietosé skrzydel samolotu — 44,4 m), w tym zewnetrzna
lotke (rys. 1).

Rys. 1. Uszkodzone skrzydlo samolotu Boeinga 707-321B

Inny znany incydent mial miejsce w 1983 r. w Izraelu podczas pozorowanej walki powietrzne;j
pomiedzy dwoma myéliwcami F-15D Eagle i czterema samolotami szturmowymi A-4N Skyhawk.
W trakcie tych ¢wiczen doszlo do kolizji jednego z F-15D z A-4N [2], [3]. W rezultacie tego
zderzenia F-15D stracil prawie cale prawe skrzydlo (rys. 2), a samolot wszedl w korkociag.
Pomimo tak powaznego uszkodzenia samolotu pilotowi udalo si¢ odzyska¢ nad nim kontrole
i bezpiecznie wyladowac.

Podobny do opisanego powyzej wypadek mial miejsce w roku 2014, kiedy to podczas pozo-
rowanej walki powietrznej zderzyly sie dwa mysliwce F-16C [4]. W rezultacie tej kolizji jeden
z samolotéw stracil prawie potowe prawego skrzydta, rys. 3. Pomimo tych szkéd, pilot wyladowat
bezpiecznie na lotnisku.

Zdolnoé¢ do utrzymania kontrolowanego lotu statku powietrznego, a nastepnie do bezpiecz-
nego ladowania w sytuacjach ich powaznego uszkodzenia, stala si¢ przedmiotem badan nauko-
wych. Temat ten zostal podjety miedzy innymi przez NASA w ramach projektu IRAC (ang.
Integrated Resilient Aircraft Control Project) [5]. Celem tego projektu bylo opracowanie techno-
logii, ktore zapobiegna utracie kontroli nad samolotem lub zapewnig odzyskanie tej kontroli, co
umozliwitoby kontynowania bezpiecznego lotu w sytuacji niespodziewanego uszkodzenia samo-
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Rys. 3. Mysliwiec F-16C z uszkodzonym skrzydtem
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lotu. Jednym z badanych probleméw byla utrata czeéci samolotu. Celem okreslenia dynamiki
lotu samolotu po takim uszkodzeniu, konieczne bylo okreslenie wtasciwosci aerodynamicznych
samolotu w konfiguracji pozbawionej utraconej cze$ci samolotu. W tym celu w tunelu aero-
dynamicznym przeprowadzono badania zmierzajace do okreslenia aerodynamicznych skutkow
uszkodzenia powierzchni no$nych lub powierzchni sterowych samolotu. Badania zrealizowano na
modelu bazowym samolotu transportowego [6], [7].

Tematyka niniejszego artykulu odnosi sie do katastrofy samolotu Tupolew Tu-154 M Sit Po-
wietrznych RP, ktéra miata miejsce w dniu 10.04.2010 r. w poblizu lotniska Smolensk-Pénocny
w Rosji. Przyczyny tej katastrofy sa nadal badane. Zgodnie z raportami opublikowanymi przez
rosyjska Komisje Lotniczg MAK oraz polska Komisje Badania Wypadkéw Lotniczych, za bez-
posrednig przyczyna wypadku uznano zderzenie z brzoza. Wedlug obu Komisji kolizja z brzoza
spowodowala utrate okoto 6,5 m koncowki lewego skrzydla, w tym lewej lotki. Powstaly asy-
metryczny moment przechylajacy samolot spowodowal odwrécenie sie samolotu do géry kotami
i jego katastrofe.

Poniewaz przyczyny katastrofy samolotu Tupolew Tu-154M sa obecnie badane przez Pod-
komisje do Ponownego Zbadania Wypadku Lotniczego z dnia 10 kwietnia 2010 r., zasadniczym
celem badan opisanych w niniejszym artykule bylo dostarczenie danych dotyczacych aerodyna-
miki samolotu Tu-154M w konfiguracji z odcieta koncéwka lewego skrzydia.

W pracy przedstawiono wybrane wyniki tunelowych badan modelu samolotu Tu-154M. Ce-
lem okreslenia wplywu utraty koncowki skrzydia na podstawowe charakterystyki aerodyna-
miczne samolotu Tu-154M, model samolotu badany byl zaréwno w konfiguracji z nieuszko-
dzonym, jak i z uszkodzonym skrzydlem. Badania aerodynamiczne przeprowadzono w tunelu
matych predkosci T-1 Instytutu Lotnictwa przy predkosci przeptywu niezakléconego z zakresu
Voo =20 +40m/s.

2. Technika badan

2.1. Tunel maltych predkosci T-3

Badania wplywu uszkodzenia skrzydta samolotu Tu-154M na jego charakterystyki aerody-
namiczne przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym T-1 w Instytucie Lotnictwa.

Tunel aerodynamiczny T-1, w ktérym prowadzone byty badania, jest tunelem maltych pred-
kosci, ciaglego dzialania oraz otwartej przestrzeni pomiarowej [8]. Uklad napedowy tunelu T-1
sktada sie z cztero-topatowego wentylatora napedzanego silnikiem o mocy 55 KM. Schemat tu-
nelu aerodynamicznego T-1 pokazano na rys. 4.

Podstawowe dane techniczne tego tunelu przedstawiono ponizej.

e Przestrzen pomiarowa:

$rednica — 1.50 m
dtugosé — 2.01m

e Maksymalna predkosé — 40m/s

e Minimalna predkosé — 15m/s

e Intensywno$¢ turbulencji — 0.5%

2.2. Badany model

Prezentowane w pracy badania przeprowadzone zostaty dla modelu samolotu Tu-154M w ska-
li 1:40 o rozpietosci skrzydet b = 0,939 m i dlugosci modelu L = 1,197 m. Model wytworzono
w pelni w technologii druku 3D. Model samolotu Tu-154M zostal zaprojektowany i wyproduko-
wany przez Wojskowa Akademie Techniczna w oparciu o doktadng geometrie samolotu uzyskana
przez skanowanie obiektu rzeczywistej wielkosci [9]. Model samolotu zostal przebadany w trzech
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Rys. 4. Schemat tunelu aerodynamicznego T-1

konfiguracjach: w konfiguracji przelotowej oraz w konfiguracji do ladowania (sloty i podwozie
wysuniete, klapy wychylone na 36°) z uszkodzonym (po utracie jednej trzeciej konicowej czesci
lewego skrzydla) i nieuszkodzonym skrzydlem. Geometria uszkodzonego skrzydla okreslona zo-
stala na podstawie zdjecia wraku samolotu Tu-154M (rys. 5) oraz w oparciu o wyniki skanowania
rzeczywistego samolotu.

Rys. 5. Wrak samolotu Tu=154M

Na rys. 6 przedstawiono model samolotu Tu-154M w tunelu aerodynamicznym matych pred-
kosci T-1.

2.3. Technika badan

Wartosci sit i momentéw aerodynamicznych dziatajacych na badany modelu samolotu Tu-
154M zmierzono za pomoca 6-sktadowej wagi wewnetrznej Rollab I-646-2. Na podstawie uzyska-
nych pomiaréw obliczono wspétezynniki aerodynamiczne modelu samolotu. Celem zmniejszenia
niepewnosci pomiaréw, w szczegélnosci w zakresie najwyzszych badanych katéw natarcia (kiedy
pojawia sie oderwanie przeplywu), wiekszo$¢ pomiaréw prowadzonych w tunelu aerodynamicz-
nym powtorzono trzykrotnie. Uzyskang niepewnos$¢ pomiaru wspotczynnikow aerodynamicznych
w badaniach modelu samolotu Tu-154M oszacowano nastepujaco:
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A\

A
0-19. Instytut Lotnictwa, tunel 1"\.
B4. Ustawienie:f@'=%22°"

Rys. 6. Model samolotu Tu-154M w tunelu T-1

e wspoltczynnik sity nosnej — 0,004,
e wspotcezynnik sity oporu — +0,007,
e wspolczynnik momentu przechylajacego i pochylajacego — 40,001.

Wspodlezynniki  aerodynamiczne odniesione sa do powierzchni skrzydia samolotu
(S = 0,1125 m?) oraz éredniej cieciwy aerodynamicznej (SCA = 0,132 m).

Wspodlezynniki aerodynamiczne wyznaczono w uktadzie wspotrzednych XY Z zwigzanym
z kierunkiem przeplywu niezakléconego, rys. 7.

Rys. 7. Przyjety uklad wspolrzednych
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Badania aerodynamiczne w tunelu T-1 prowadzono przy predkosci przeptywu niezaklécone-
g0 Voo = 20 +40m/s. Przy czym wiekszoéé tych badan wykonano dla najwigkszej mozliwej do
uzyskania w tym tunelu predkosci, tj. Voo = 40m/s, co odpowiadalo liczbie Reynoldsa (odnie-
sionej do $redniej cieciwy aerodynamicznej modelu) Re = 0.35 - 10%. Pomiary charakterystyk
aerodynamicznym modelu samolotu Tu-154M zrealizowane zostaly zaréwno przy zmiennym ka-
cie natarcia, tj. dla —8° < a < 22° przy kacie $lizgu 8 = 0°, jak i przy zmiennym kacie $lizgu,
tj. dla 10° < 8 < 10° przy kacie natarcia a = 0°.

3. Wyniki badan

Na rys. 8+10 przedstawiono wplyw predkosci przeptywu niezakléconego (Voo = 20m/s,
30m/s oraz 40m/s) na wybrane wspélczynniki aerodynamiczne modelu samolotu Tu-154M
w konfiguracji przelotowej (klapy i sloty schowane) oraz dla konfiguracji do ladowania (sloty
i podwozie wysuniete, klapy wychylone na 36°).

2
cz 1.75
1.5 =
1.25 ‘
» .\;A‘,,
1 -
0.75
0.5
0.25
'a B
B Cz = f(alfa) Konfig. / Predkosé
+ 4+ + Ladowanie/V =20 m/s
A A A Ladowanie/V =30 m/s
-0.25 + .
* O O O Ladowanie/V =40m/s
05 Przelot / V = 20 m/s
: # ¥ 9% Przelot/V =30 m/s
0.75 e X Przelot/V =40 m/s P
1 1 ] 1 1 I 1 I 1 I 1 I 1 I | I

12 -8 -4 0 4 8 12 16 20 24 28

Alfa (deg)

Rys. 8. Wplyw predkosci przeptywu niezakléconego na wspotczynnik sity nosnej

Na rys. 11+14 przedstawiono wplyw utraty koncéwki lewego skrzydia samolotu Tu-154M
w konfiguracji do ladowania na jego wybrane wspétczynniki aerodynamiczne dla Voo = 40m/s.

Celem oceny mozliwosci zréwnowazenia lotu samolotu po utracie 1/3 koncéwki lewego skrzy-
dta na rys. 14 przedstawiono dodatkowo zaleznos¢ wspotczynnika momentu przechylajacego
w funkcji kata natarcia dla konfiguracji modelu samolotu Tu-154M z obcietym skrzydtem oraz
z wychylong réwnoczesnie do géry prawa lotka (6 = —20°) i prawym spoilerem (dg = 45°).
Ponadto na rys. 14 przedstawiono zaleznosé¢ wspdtezynnika momentu przechylajacego w funkeji
kata slizgu dla konfiguracji modelu samolotu Tu-154M z obcietym skrzydiem, lecz bez wychyle-
nia powierzchni sterowych.



20 A. Krzysiak
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Rys. 9. Wplyw predkosci przeptywu niezakléconego na wspotczynnik oporu
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Rys. 10. Wplyw predkosci przeplywu niezakléconego na wspédlczynnik momentu pochylajacego
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Rys. 14. Wplyw utraty koncéwki skrzydla na wspoéleczynnik momentu przechylajacego

4. Whnioski

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan modelu samolotu
Tu-154M (w skali 1:40) przeprowadzonych w tunelu matych predkosci T-1 Instytutu Lotnictwa.
Badania mialy na celu okreslenie wptywu uszkodzenia skrzydta samolotu Tu-154M na aerodyna-
mike tego samolotu. Uszkodzenie dotyczyto utraty jednej trzeciej koncowej czesci lewego skrzydta
samolotu. Badania eksperymentalne przeprowadzono przy predkosci przeptywu niezaktdconego
Voo =20 +40m/s.

Analiza wynikéw badan prowadzi do ponizszych wnioskdw.

Zmiana predkosci przeplywu niezakléconego w zakresie Vo, = 20 + 40 m/s nie ma wplywu
na charakterystyki aerodynamiczne badanego modelu samolotu.

Utrata jednej trzeciej lewego skrzydta samolotu Tu-154M zasadniczo nie powoduje drama-
tycznych zmian wtasciwosci aerodynamicznych samolotu, z wyjatkiem momentu przechy-
lajacego.

Badania wykazaly, ze uszkodzenie skrzydta samolotu nie wplynelo zasadniczo na zmiane
oporu catkowitego samolotu, spowodowato natomiast nieduzy spadek sity nosnej, o mniej
niz 5%.

Utrata jednej trzeciej lewego skrzydta samolotu Tu-154M powoduje pojawienie sie momen-
tu przechylajacego o istotnej wartosci, zaleznej od kata natarcia samolotu (np. dla o = 15°
ACmax = 0.04).

Badania wykazaly, ze pomimo pojawienia sie momentu przechylajacego o istotnej wartosci,
bedacej skutkiem utraty jednej trzeciej lewego skrzydla samolotu, istnieja potencjalne
mozliwosci zrownowazenia lotu samolotu. Te réwnowage mozna by bylo uzyskaé poprzez
rownoczesne wychylenie lotki oraz spoilera na prawym skrzydle samolotu lub tez poprzez
wprowadzenie samolotu w §lizg na prawe skrzydto.
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Experimental investigations of a Tu-154M aircraft model at 1:40 scale in a wind tunnel

The paper presents the results of experimental investigations of a Tu-154M aircraft model at 1:40
scale. The model was manufactured using the 3D printing technology basing on the scanned full scale Tu-
154M aircraft geometry. The scanning of the full scale aircraft and the aircraft model was manufactured
at the Military University of Technology.

The wind tunnel tests included measurements of Tu-154M aircraft basic aerodynamic characteristics
at three model configurations, namely: in the flight configuration (slots and flaps retracted), landing
configuration (slots and landing gears extended, flaps deflected at 36°) with a damaged wing (after losing
one third, outer part of the left wing) and landing configuration with an undamaged wing.

The tests of Tu-154M aircraft basic aerodynamic characteristics were performed at the Institute
of Aviation in the low speed wind tunnel T-1 (with a 1.5m diameter test section). Majority of the
tests were carried out at the highest velocity possible to reach in this wind tunnel, i.e. Voo = 40m/s,
which corresponded to the Reynolds number (with reference to the model middle aerodynamic chord),
Re = 0.35-10°. The research discussed in this paper was performed on the request of the Subcommission
for the Re-examination of the Air Accident on April 10, 2010, operating at the Ministry of National
Defense Republic of Poland.
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W pracy oméwiono zestaw narzedzi wspomagajacych projektowanie aerodynamiczne oraz
analize wlasnosci lotnych samolotéw i szybowcoéw. Zostaly one zaimplementowane w opra-
cowanym wczesniej systemie projektowania aerodynamicznego KK-AERQO. Zaimplemento-
wane narzedzia pozwalaja na analize oplywu oraz okreslenie rozkladu obciazen platowca
z uwzglednieniem odksztalcenia struktury, analize startu samolotu (rotacji — podniesienia
przedniego kétka) z uwzglednieniem wplywu ziemi na aerodynamika samolotu, analize kraze-
nia ustalonego szybowca, analize predkosci katowej przechylania i koordynacje steréw, ana-
lize startu szybowca za wyciagarka oraz analize statecznosci dynamicznej samolotu. Umozli-
wia to szybka i stosunkowo kompleksowa analize wlasnosci samolotu/szybowca juz na etapie
projektowania wstepnego.

1. Wprowadzenie

Podstawowym celem projektowania samolotu jest zapewnienie mu odpowiednich (lepszych
wzgledem konkurencyjnych konstrukeji) osiagéw oraz wlasnosci lotnych i bezpieczenstwa, nie
zapominajac jednak o kosztach opracowania, produkeji i eksploatacji samolotu. Aby zapewnié
spelnienie tych wymagan, konieczne jest zapewnienie odpowiednich wtasnosci aerodynamicz-
nych, w tym minimalizacje oporu w szerokim zakresie warunkow lotu, statecznos¢ i sterownosé,
duza wartos$¢ sity nosnej w warunkach startu i ladowania, odpowiednia progresje rozwoju ode-
rwania na skrzydle i poprawne wlasnosci przy przeciagnieciu, itd. Niespelnienie tych wymagan
juz na poczatkowych etapach projektowania samolotu powoduje problemy z ich rozwiazaniem
na etapach pdézniejszych, zmuszajac czesto do zmiany przyjetych juz rozwiazan i przeprojekto-
wania juz istniejacych. Wydluza to czas realizacji przedsiewziecia i podnosi jego koszt. Pakiet
programéw KK-AERO opracowany zostal w celu wspomagania projektowania aerodynamicz-
nego w oparciu o metody odwrotne i optymalizacyjne [1]-[3]. Pozwala on opracowaé¢ geometrie
zewnetrzna bryly samolotu, ktéra generuje zalozone rozklady cisnienia na powierzchni w za-
danym zakresie warunkéw lotu (zapewniajac wymagany rozwdj warstwy przysciennej i mini-
malizacje oporu tarcia), oraz zminimalizowaé¢ op6ér indukowany przy zapewnieniu réwnowagi
podtuznej. Stosujac odpowiednig metodyke projektowania pelnego uktadu samolotu, pozwala
to zapewni¢ minimalny opoér, przy spelnieniu dodatkowych wymagan aerodynamicznych oraz
konstrukcyjnych (np. spelnienie ograniczen odnosnie grubosci skrzydla czy szerokosci kadtuba).
Istnieje jednak szereg dodatkowych wymagan, ktére nalezy rozwiazaé. Przyktadem jest wymog
okredlenia obciazen ptatowca z uwzglednieniem jego odksztatcalnosci. W szczegdlnosci szybowce
wysokowyczynowe (z uwagi na bardzo duze wydluzenia skrzydla) sa bardzo podatne na od-
ksztalcenia, ktore potrafia znaczaco zmieni¢ zaréwno wlasnosci aerodynamiczne, jak i wpltynaé
na rozklady obciazenia i wytrzymatosé struktury. Uwzglednienie wplywu odksztalcen na ob-
ciazenia wymagane jest tez przez Nadzér Lotniczy w procesie certyfikacji. Innym problemem
jest wiasciwy dobdr parametréw podwozia trdjkotowego, klap i usterzenia w celu zapewnienia
odpowiednich wlasnosci samolotu podczas startu (spelnienia warunkéw rotacji samolotu w celu
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uniesienia przedniego kétka i oderwania). Jest to jedynie ulamek probleméw, z ktérym styka
sie konstruktor samolotu lub szybowca w trakcie realnego projektowania. Spdznione ,odkrycie”
powstalych probleméw stwarza istotne trudnosci w ich rozwiazaniu oraz podnosi znaczaco koszt
calego przedsiewziecia. Pakiet KK-AERO zostal doposazony w szereg narzedzi, ktére pozwalaja
stosunkowo latwo przeanalizowaé¢ i rozwiazaé szereg problemoéw, ktére pojawialy sie podczas
dotychczasowej praktyki projektowania aerodynamicznego. Zostana one pokrotce omowione.

2. Analiza oplywu i obcigzenn samolotu odksztalcalnego

Whplyw odksztalcen konstrukeji na wlasnosci aerodynamiczne, statecznos¢ w locie oraz ob-
ciazenia struktury w wielu przypadkach moze by¢ znaczacy (zwlaszcza dla wspélczesnych szy-
bowcow wyczynowych). Wynika to zwlaszcza z odksztalcen skretnych skrzydta. W trakcie prac
na aerodynamika oraz obciazeniami szybowca SZD-56-2 Diana-2 opracowane zostaly dodatkowe
moduty pakietu KK-AERQO, ktore umozliwiaja realizacje takich obliczen w sposéb dosé zautoma-
tyzowany. Konieczne jest jednak iteracyjne dochodzenie do wlasciwej geometrii, poniewaz silne
powiazanie optywu i deformacji geometrii powoduje, ze zagadnienie jest dos¢ silnie nieliniowe. Do
realizacji takich obliczen konieczne jest przygotowanie dodatkowych danych wejsciowych, ktére
zawieraja rozklady sztywnosci gietnych i skretnych, potozenie $rodka sit poprzecznych, rozkta-
du mas i $rodkow ciezkodci przekrojow. Rozklad obciazen moze uwzglednia¢ wplyw odciazenia
masowego, wynikajacego z wystapienia przyspieszen liniowych i (w przypadku nieustalonym po
wychyleniu lotek) przyspieszen katowych. Konieczne jest tez podanie momentéw bezwladnosci
konfiguracji nieodksztalconej, natomiast wplyw odksztatcen na rzeczywiste momenty bezwtad-
noéci po odksztalceniu sa wyznaczane automatycznie. Rysunek 1 przedstawia obraz geometrii
szybowca z uwzglednieniem odksztalcalnosci.

Re mln  0.000
ILeDES D
MASS (kg : 7. . Alpha 5.5
55 [kal 297.0 Beta 0.0
VELOCITY [km/h]:  203.0 i Pl
Nz 7.640 OmegaX 0.
0
0

S$ZD-56_DIANA_mod 14 cz 1.310
Flaps 14 : RAilerons 00/ 00 : Hor 0.930 i ~0.0000
MASS FLUX B.C.-FORCES FROM 2nd ORDER PRESSURE FORMULA
KK-AERO v. 5.4  (C) K.Kubrynski (1987-2018)

Rys. 1. Geometria szybowca odksztalcona na skutek wystepujacego obciazenia

Program w sposéb automatyczny przygotowuje pliki z rozktadami wspétezynnikéw aerodyna-
micznych oraz obciazen, jak rowniez pliki graficzne z wykresami obciazen dla kazdego przypadku,
w tym: rozklad obcigzen aerodynamicznych, odcigzenia masowego oraz obcigzen wypadkowych
konstrukeji nieodksztalconej oraz odksztatconej — rys. 2.
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Rys. 2. Rozktad sily normalnej oraz momentu gnacego wzdluz rozpietosci skrzydla

3. Analiza rotacji samolotu podczas startu

Naktadka do pakietu KK-AERO pozwalajaca na automatyczna analize rotacji samolotu pod-
czas startu zostala opracowana na potrzeby analizy samolotu LAR-1 Flaris. Latajacy model tego
samolotu z napedem odrzutowym, wykonany w celu sprawdzenia wtasnosci lotnych przed rozpo-
czeciem budowy prototypu, wykazywal problemy ze startem. Wynikaly one z wysokiego umiesz-
czenia napedu, co skutkowato do$é¢ duzym momentem pochylajacym od sily ciagu. W efekcie
konieczne bylo wytworzenia stosunkowo duzej sily na usterzeniu poziomym (do dolu) w celu
wykonania rotacji. Dodatkowo konieczne byto tez wytworzenie odpowiedniej sity zapobiegajacej
rotacji w przypadku przerwania ciaggu podczas rozbiegu.

Bet_FL [deol: 9.7 R M =p "i:ga
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MASS [kal: 1400.0 Onegak
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Rys. 3. Analiza rotacji samolotu podczas startu

Aby rozwigzaé¢ ten problem, zdecydowano sie wykorzysta¢ pakiet programéw panelowych
do analizy sil i momentéw aerodynamicznych, uwzgledniajac przy tym wplyw bliskosci ziemi.
Dodatkowo konieczne jest okreslenie konfiguracji podwozia (uwzgledniajac ugiecie amortyza-
cji pod wplywem obciazenia), polozenia $rodka ciezkosci, polozenia i wartosci wypadkowej sity
ciaggu, jak réwniez konfiguracja klap i wychylenie steru wysokosci. Dodatkowy program, ktéry
opracowano jako element pakietu KK-AERO w sposéb automatyczny okresla warunki rotacji
i wymagang do tego predkosé, przy ktorej nastepuje zerowanie momentu sit wzgledem punktu
styku kot podwozia gtéwnego z ziemia. Uwzgledniane sa w tym celu sita ciagu, sily aerodyna-
miczne, reakcja podwozia oraz sity bezwladnos$ci wynikajace z ruchu przyspieszonego podczas
rozbiegu — rys. 3.
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W celu rozwiazania problemu startu modelu samolotu LAR-1 Flaris konieczna okazata si¢
zmiana skutecznosci steru wysokosci. Zostalo to uzyskane poprzez powickszenie usterzenia, do-
dajac ,wkladke” w érodkowej czesci istniejacego usterzenia. Samolot docelowy zostal przekon-
struowany tak, aby umozliwi¢ wytworzenie odpowiednich sil i momentéw (o wartosciach odpo-
wiadajacych tym z modelu) — jednak w inny sposéb. Zwiekszono nieco powierzchnie usterzenia
poziomego oraz dlugos$é¢ belki ogonowej, przeprojektowane zostato aerodynamicznie skrzydto
oraz zwiekszono kat postojowy samolotu przez modyfikacje podwozia. Zmodyfikowany model
w czasie prob nie wykazywal probleméw z rotacja, jak i probleméw z bezpieczenstwem star-
tu — rys. 4. Opracowang metode wykorzystano tez w procesie projektowania dwdch kolejnych
konstrukcji samolotow.

Rys. 4. Start zmodyfikowanego modelu samolotu LAR-1 Flaris

4. Analiza ustalonego krazenia szybowca

Wtasnosci szybowca w krazeniu wpltywaja w sposob zasadniczy na jego efektywnosé zawodni-
cza. Lepsze wlasnosci krazenia to lepsze wykorzystanie komina termicznego, a w efekcie uzyskanie
wigkszej predkosci przelotowej. Wplyw na wtasnosci szybowca ma jednak nie tylko tradycyjnie
rozpatrywana aerodynamika, ale tez uktad szybowca, wychylenia lotek i steréw w krazeniu oraz
potozenie érodka ciezkosci. Krazenie ustalone jest zwiagzane z ruchem przestrzennym szybow-
ca po okregu, co wywotuje szereg dodatkowych efektow. W szczegdlnosci usterzenia wysokosci
i kierunku doznaja dodatkowych katéw natarcia wzgledem skrzydta, poniewaz poruszaja sie po
innym okregu (o wiekszym promieniu). W efekcie np. kat natarcia usterzenia poziomego wzra-
sta, a wytworzenie odpowiedniej sily na usterzeniu wymaga wiekszego (ujemnego) wychylenia
steru. Moze to spowodowaé, ze charakterystyka usterzenia wychodzi poza obszar niskiego oporu
(,siodla laminarnego”). W celu uwzglednienia tych zjawisk na wlasnosci szybowca oraz mozli-
wos¢ optymalnego projektowania przygotowany zostal zestaw programow, ktéry wraz z pakietem
KK-AERO umozliwia automatyczng analize oplywu szybowca w krazeniu. Konieczne jest za-
danie masy, polozenia srodka ciezkosci, predkosci (lub wspdlezynnika C,), stopnia réznicowosci
lotek oraz kata przechylenia szybowca. Program okresla wymagane katy wychylenia powierzchni
sterowych, wyznacza oplyw oraz charakterystyki aerodynamiczne — rys. 5. Na rysunku widaé
wyrazna niesymetrig rozkladu ci$nienia na szybowcu.

5. Analiza przechylania szybowca

Bardzo istotnym parametrem cechujacym wlasnosci szybowca jest czas (predko$é) przekla-
dania krazenia oraz mozliwo$¢ wykonania tego manewru w poprawny sposéb (bez doprowadze-
nia do wyslizgu). Ma na to wplyw uklad aerodynamiczny szybowca, skutecznosé lotek (i ich
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Rys. 5. Analiza ustalonego krazenia szybowca

réznicowosé) oraz wielko$é i skuteczno$é usterzenia kierunku. Zbyt mala powierzchnia statecz-
nika i steru powoduje problemy z koordynacja sterowania, niepotrzebnie duza obniza osiggi.
W celu umozliwienia analizy tego zagadnienia opracowano programy, ktoére wraz z pakietem
KK-AERO umozliwiaja analize predkosci katowej przechylania oraz okreslaja kat §lizgu, ktory
wystapi w przypadku niewystarczajacej skutecznosci steru kierunku. Nalezy zadaé¢ konfiguracje
lotek (ich rozpietoéé) oraz kat wychylenia (w tym réznicowos¢), mase i polozenie srodka ciezkosci,
predkosé (lub C), natomiast program okresla konieczne wychylenia steru wysokosci i kierunku
oraz predkosé¢ katowa przechylania w warunkach rownowagi. Jezeli wymagany kat wychylenia
steru kierunku przekracza maksymalny, program dodatkowo okresla kat Slizgu niezbedny do
zapewnienia rownowagi sit i momentéw. Pozwala to do$¢ precyzyjnie okresli¢ wymagana konfi-
guracje lotek (ich wielko$é, réznicowosé 1 wychylenia) oraz usterzen i steréw, w celu zapewnienia
wymaganych wtasnosci sterowania poprzecznego. Na rys. 6 przedstawiono przykitadowy wynik
takiej analizy przy mocno wychylonych lotkach, bardzo duzej predkosci katowej przechylania.
Widoczna jest duza niesymetria oplywu szyboweca.
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Rys. 6. Analiza przechylania szybowca
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6. Start szybowca z wykorzystaniem wyciaggarki

Bardzo popularnym rodzajem startu szybowcowego jest wykorzystanie wyciagarki. Podsta-
wowg zaletg takiego rozwiazania jest jego niski koszt. Niestety wiaze si¢ to z wiekszym ryzykiem
(w poréwnaniu ze startem na holu za samolotem), np. wynikajacym z mozliwoséci przerwania
ciagu podczas bardzo stromego wznoszenia. W przypadku szybowcéw wyczynowych dochodzi
jeszcze jeden czynnik, ktory stal sie réwniez przyczyna wypadkéw $miertelnych. Z powodu checi
maksymalizacji osiagow, konstruktorzy staraja sie zminimalizowaé¢ dodatkowe sktadniki oporu,
np. minimalizujac powierzchnie usterzen. Grozi to brakiem mozliwos¢ zapewnienia réwnowagi
szybowca podczas startu, wynikajacym ze zbyt malej sity aerodynamicznej, ktéra mozna wy-
tworzy¢ na usterzeniu. Jest to w szczegoélnosci grozne w poczatkowym etapie startu, zaraz po
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Rys. 7. Analiza startu szybowca za wyciagarka, w fazie rozpedzania (géra) i fazie wznoszenia
ustalonego (d61)

oderwaniu, lecz wciaz jeszcze w fazie rozpedzania szybowca. Moment sily od ciagu liny moze
by¢ wiekszy od mozliwego do wytworzenia przez usterzenie poziome, prowadzac do wystapienia
przyspieszenia katowego szybowca. Moze to prowadzi¢ do ustawienia szybowca na bardzo du-
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zych (zakrytycznych) katach natarcia, spowodowaé utrate sily nosnej i mozliwosci sterowania,
a w efekcie niekontrolowane zwalenie si¢ szybowca na ziemie. W celu umozliwienia szczego-
towej analizy takiego startu opracowano programy komputerowe, ktére wraz z podstawowym
pakietem programéw aerodynamicznych umozliwiaja analize takiego startu, zaréwno w fazie
przyspieszania, jak i w fazie wznoszenia ustalonego. Konieczne jest okreslenie masy szybowca
i polozenia érodka ciezkosci, polozenia zaczepu holowniczego na szybowcu, sity ciaggu (lub mo-
cy) wyciagarki, predkosci, kata wznoszenia i kata liny. Program wyznacza oplyw, wartosci sit
aerodynamicznych oraz wymagane warto$ci wychylenia steru do zapewnienia réwnowagi (lub
zglasza brak mozliwosci zréwnowazenia szybowca). W efekcie mozliwe jest ustalenie takiej kon-
figuracji usterzenia, jego wielkosci i poltozenia zaczepu holowniczego, ktéry spelnia wymagania
dla okre$lonych warunkow startu. Na rys. 7 przedstawiono wynik analizy startu za wyciagarka
dla dwéch przypadkéw: w fazie rozpedzania oraz w fazie wznoszenia ustalonego.

7. Analiza stateczno$ci dynamicznej

Opracowany wczesniej pakiet projektowania aerodynamicznego sprawdzit sie doskonale w od-
niesieniu do oceny statecznosci statycznej oraz zapewnienia rownowagi samolotu w réznych wa-
riantach wywazenia przy zapewnieniu minimalizacji oporu (wywazenia). Kolejnym etapem bylo
zaimplementowanie w pakiecie procedury analizy statecznosci dynamicznej. Oparta jest ona na
klasycznym podejsciu linearyzacji réwnan i rozdzialu na zagadnienie symetryczne (Eq. (7.1)1)
i antysymetryczne (Eq. (7.1)2). Aktualnie nie zaimplementowano odpowiedzi samolotu na stero-
wanie, jednak planowane jest w przyszloéci uwzglednienie wychylenia steréw, lotek, klap i prze-

pustnicy.
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W celu analizy statecznosci dynamicznej nalezy przygotowaé dane: mase, poltozenie srod-
ka ciezkosci, momenty bezwladnosci, konfiguracje klap oraz wymagana warto$é¢ wspdtczynni-
ka (wspélczynnikéw) sily nosnej. Program wyznacza najpierw wymagane wychylenia steréw
potrzebne do zapewnienia réwnowagi, a nastepnie okresla numerycznie wszystkie potrzebne po-
chodne aerodynamiczne. Jedynie pochodne wynikajace z tempa zmiany kata natarcia musza by¢
przygotowane zewnetrznie. Dla obu przypadkoéw ruchu wyznaczane sa wartosci i wektory wtasne
macierzy stanu, wspotczynniki ttumienia, czestosci ruchéw wtasnych niettumionych, okresy oraz
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czasy stlumienia (lub podwojenia) amplitudy. Na rys. 8 przedstawiono przykladowy obraz ta-
kiej analizy (wraz z danymi liczbowymi). Mozna tez wygenerowaé¢ wykres polozen pierwiastkéw
w ukladzie wartosci rzeczywistych i urojonych — rys. 9.
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Rys. 8. Wynik analizy statecznosci dynamicznej dla zadanego C,

# Mass: 394.0[kg] cL_ap: 2.50 cCm_ap: -3.00
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Rys. 9. Wydruk oraz wykres wartosci wlasnych i pozostalych charakterystycznych wartosci
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8. Podsumowanie

W referacie przedstawiono szereg elementéw pakietu KK-AERO, ktore zostaly opracowane
w celu szybkiej lecz zaawansowanej analizy zagadnien bardzo istotnych z punktu widzenia efek-
tywnosci projektowania samolotéw i szybowceéw. Uzupelniaja one zasadnicza role pakietu, ktory
stuzy do szczegdlowego projektowania aerodynamicznego ztozonych ukladéw aerodynamicznych.
Opracowanie tych dodatkéw zwiazanych z mechanika lotu wynikta z potrzeb, ktére pojawiaty
sie w trakcie realizacji rzeczywistych projektéw samolotéw i szybowcoéw. W wickszosci sa to
oryginalne i kompleksowe rozwiazania, ktére w takiej formie nie sa dostepne w innych pakietach
programowych.
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Application of computational methods to designing of flying characteristics of aircraft and
sailplanes

The paper describes some new elements of the KK-AERO aerodynamic design package. They allow
treatment of such problems as: analysis of statically deformed aircraft structure, analysis of aircraft rota-
tion at take-off, circling and rotation speed, glider winch launch and dynamic stability. The implemented
additional computer codes allow much more accurate and efficient solving of design problems even at the
earlier aircraft/sailplane design stage.
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1. Wstep

Artykul stanowi opis badania wykonanego na zywym owadzie gatunku Attacus atlas w tunelu
aerodynamicznym. Celem eksperymentu byl opis ruchu skrzydia motyla i jego odksztatcen.
Zadanie zrealizowano, filmujac przemieszczenie wybranych punktéw na powierzchni skrzydla
owada w czasie uderzenia skrzydel, a nastepnie analizujac trajektorie ich ruchu.

Realizowane badania swoim zakresem obejmuje zagadnienia zaréwno mechaniki jak i biologii,
zatem wymaga siegniecia do aktualnego stanu wiedzy w obu tych dziedzinach. Analiza mecha-
niki lotu zwierzat jest przedmiotem badan od przeszto 200 lat, jednak na tle innych aspektéw
mechaniki jest to zagadnienie Swieze i wymagajace dalszych badan. Dotychczas najwiekszym
kompendium wiedzy z tego zakresu jest The aerodynamics of hovering insect flight Ellingtona
[3] z 1984 r. skladajace sie z szesciu czesci. Ellington podejmuje prébe opisu ruchu trzepoczacego
owaddéw oraz gatunkow poruszajacych sie analogicznie, takich jak nietoperz czy koliber. Poda-
je wzér na site nosna w zaleznosci od kata natarcia oraz opis matematyczny ruchu sztywnego
skrzydta. Wyszczegdlnia réwniez w tabeli, z podzialem na gatunki, niektére wartosci mechanicz-
ne skrzydel. J. Madejski w Traktacie o smiglach [7] opisuje budowe skrzydel owadzich jako dwie
warstwy chityny pelniace role pokrycia oraz uzytkowanie, czyli zespét zylek ograniczajacych ko-
morki skrzydlowe, pelnigce funkcje dzwigarow. Zauwaza, ze sztywnosé skrzydla w réznych jego
obszarach jest rézna: najsztywniejsze przy krawedzi natarcia, najmniej sztywne przy krawedzi
spltywu. Rézne zrédla podaja [1], [7], ze u wiekszosci gatunkéw owadéw skrzydlo przednie i tyl-
ne podczas lotu pozostaja potaczone i dziatajg jako jedna powierzchnia nosna. Skrzydta tylne
maja czesto minimalny wplyw na lot, a u znacznej cze$ci owadéw sa w zaniku [8]. U motyli
wystepuja rézne potaczenia skrzydet przednich z tylnymi, np. wedzidetko zahaczajace o grupe
szczecinek [1]. Sposéb przeprowadzenia badan opisanych w tym artykule najblizszy jest podej-
$ciu Fry, Sayaman i Dickinsona [4], ktérzy badali lot Drosophila melanogaster, uzywajac do
tego kamery szybkiej. Zatozyli oni identyczne umiejscowienie poczatku uktadu wspdirzednych:
uktad kartezjanski znajdowal sie w korpusie owada. Mucha jednak nie pozostawala na uwiezi,
a ruch opisano przy pomocy wspdirzednych lokalnego uktadu kartezjanskiego poruszajacego sie
w globalnym uktadzie wspotrzednych.

Czeé¢ naukowcow w tym szczegdlnym przypadku stosuje biegunowy uktad wspotrzednych
[12]. Po przeprowadzonej analizie dostepnej literatury stwierdzono, ze dotychczas nie mial miej-
sca eksperyment, ktérego celem bylo matematyczne opisanie ruchu odksztalcalnego skrzydta
motyla, bazujac na wczesniej wykonanym pomiarze ruchu punktéw znajdujacych sie na rzeczy-
wistym skrzydle zywego owada [9]-[11]. Jest to podejécie innowacyjne, a zarazem skomplikowane
z uwagi na zalozenie, ze skrzydlo sie odksztalca. Analiza moze dostarczyé zupelnie nowych
informacji z zakresu biomechaniki lotu.
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Rys. 1. Schemat obserwacji lotu Drosophila melanogaster [4]

2. Opis stanowiska i wykonanego badania

Pierwszym etapem eksperymentu bylo skompletowanie i ztozenie stanowiska umozliwiaja-
cego sfilmowanie ruchu skrzydel unieruchomionego owada z gatunku Attacus atlas. Owad ten
wystepuje w naturze na terenie poludniowej Azji (Chiny, Indonezja, Malezja, Cejlon) [2], nato-
miast badany egzemplarz pochodzil z hodowli, a na jego badanie nie wymaga sie zgody komisji
bioetycznej. Stanowisko badawcze zostalo umiejscowione w tunelu aerodynamicznym Zaktadu
Aerodynamiki Politechniki Warszawskiej. Owad zostal przypiety opaska zaciskows za skrzydta-

Rys. 2. Stanowisko i obiekt badawczy

mi do ceownika z tworzywa sztucznego, co umozliwitlo tatwe oswobodzenie go po wykonaniu
eksperymentu. Drugi koniec ceownika znajdowal sie w imadle. Z uwagi na mase i sile owada
niemozliwe bylo jego przyklejenie (w analogicznych badaniach uzywano kleju przeznaczonego
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do uzycia na zwierzetach) [5], [6]. Ruch skrzydel sfilmowano jednoczesnie z trzech stron (z ty-
tu, z boku i z dotu), uzywajac do tego celu kolejno trzech kamer: Photron SAZ z obiektywem
Nikon 50, Photron SA5 z obiektywem Nikon 50 i Photron SA1.1 z obiektywem Nikon 35, co
umozliwito §ledzenie ruchu jednocze$nie w trzech wymiarach. Ujecia wykonywane byly z czesto-
tliwoscig 5000 klatek na sekunde.

Do celow badawczych zalozono zerowa predkos$é przeplywu powietrza w tunelu, zaréwno
w rzeczywistych badaniach jak i w pdzniejszych obliczeniach. Kazda predko$é przeptywu ge-
nerowana przez tunel dziala niekorzystnie na owada znajdujacego si¢ w nim. Odbiera on to
jako zagrozenie zewnetrzne i nie wykonuje zadnych ruchéw skrzydtami, jednoczesnie usitujac
utrzymaé si¢ w aktualnym potozeniu. Mimo to lokalizacja stanowiska badawczego w tunelu byta
zasadna, z uwagi na mozliwos¢ izolacji strefy eksperymentu od zewnetrznych zaburzen ruchu
powietrza: wywietrznikéw, przeciggdéw itd., co daje pewnosé, ze nie mialy one wplywu na ruch
skrzydetl. Kamery byty uruchamiane jednoczesnie, na co pozwolito potaczenie ich jednym wspdl-
nym wyzwalaczem. Zatem pozycja skrzydel na poszczegdlnych klatkach o tym samym numerze
jest identyczna w ujeciach z réznych stron.

3. Sposéb obrébki danych

7 uwagi na strukture skrzydta motyla, ktore jest pokryte matymi tuskami widocznymi pod
mikroskopem, nie bylo mozliwosci fizycznego natozenia zadnych markeréw, ani w formie na-
klejanych punktow, ani poprzez uzycie farby. Punkty na skrzydle nalozono dopiero na ujeciu
w programie Kinovea (program stuzy do $ledzenia ruchu wybranych punktéw na kolejnych klat-
kach filmu) w sposéb wirtualny, wykorzystujac w tym celu naturalne ubarwienie na skrzydle
oraz punkty charakterystyczne jego struktury (na przyktad zylki). Sledzono punkty jedynie na
prawym skrzydle, wychodzac z zalozenia, ze lewe porusza si¢ analogicznie, a caly ruch cechuje
symetria. W sumie naltozono jedenascie wirtualnych punktéw, z czego siedem znajduje sie na
przednim skrzydle, a pozostale na tylnym. Jednoczesnie potraktowano skrzydto przednie i tyl-
ne jako jedna powierzchnie nosna [1], zatem uzyte w dalszej czeSci okreslenie skrzydlo odnosi
sie do calej powierzchni nosnej. Punkty oznaczono literami alfabetu, pomijajac litere I (w celu
unikniecia nieporozumien):

e punkt A — wierzcholek skrzydla przedniego,

e punkt B — koniec zytki $rodkowej,

e punkt C — koniec zylki tokciowej,
punkt D — koniec zylki pachowej,
punkt E — charakterystyczny punkt rysunku skrzydta na krawedzi natarcia,
punkt F — wierzchotek przezroczystej plamy,
punkt G — wierzcholek drugiej przezroczystej plamy,
punkt H — koniec zytki radialnej tylnego skrzydtla,
punkt J — koniec zyltki tokciowej tylnego skrzydtla,
punkt K — tylny wierzchotek tylnego skrzydta,

punkt L — wierzcholek przezroczystej plamy na tylnym skrzydle.

Nastepnie wykonano kalibracje w wyzej wymienionym programie, wykorzystujac do tego
znang wielko$é, ktora byly wymiary ceownika. Po kalibracji rozpoczeto $ledzenie przemieszczenia
punktéow w czasie. Wymagalo to wprowadzania recznych korekt, poniewaz program nie zawsze
wtasdciwie rozpoznawal punkty z uwagi na brak koloru oraz duza dynamike ruchu.

W trakcie wykonywania Sledzenia punktéw (motion tracking) okazalo sie réwniez, ze seria
uje¢ z widoku z dotu nie dostarcza niezbednych danych, poniewaz w momencie zderzenia (tak
zwany clapping) skrzydla pozostaja zastoniete przez pokazny tuléw owada. Ujecia z boku i z tytu
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Rys. 4. Motion tracking w programie Kinovea

dostarczaja jednak wystarczajacych informacji, by odtworzy¢ przemieszczenie punktow w tréj-
wymiarze w kartezjanskim ukladzie wspétrzednych, ktorego $rodek zlokalizowany jest w tutowiu
owada, 0§ X jest zgodna z kierunkiem lotu, o§ Y skierowana jest ku gérze, a 0§ Z w prawo.
Zatem w przestrzennych uktadzie wspélrzednych przyjeto nastepujace serie danych:
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e dla osi X serie wspoélrzednych na kierunku osi X w widoku z boku,
e dla osi Y serie wspélrzednych na kierunku osi Y w widoku z boku,
e dla osi Z serie wspoélrzednych na kierunku osi X w widoku z tytu.

Kolejnym etapem byta praca na seriach danych: dla kazdego z jedenastu punktéw po trzy
wspolrzedne w 912 potozeniach skrzydla w ciggu jednego uderzenia. Daje to w sumie ponad
30 tysiecy danych. Jednocze$nie mozna wyliczy¢, ze czestotliwo$é uderzen skrzydet wynosi okoto
5,5 Hz. Dzigki tak matej czestotliwosci trzepotu, mozliwe jest dokladniejsze zbadanie zjawiska.
7 tego wtlasnie powodu zdecydowano sie na uzycie w eksperymencie tak duzego owada — im
wigkszy owad, tym mniejsza czestotliwo$é oraz latwiejsze do obserwacji odksztalcenia.

Po eksporcie danych do arkusza kalkulacyjnego wyznaczono charakterystyki, a nastepnie
wygladzono je, uzywajac do tego sredniej kroczacej o zmiennym kroku, by elastycznie dopasowaé
przebiegi do otrzymanych uprzednio danych.

4. Wyniki badania

W wyniku eksperymentu oraz pdzniejszej obrobki danych udalo sie uzyskaé wykresy prze-
mieszczen jedenastu charakterystycznych punktéw na skrzydle owada. Charakterystyki te sa
przewidywalne, a odwzorowanie badanej rzeczywistosci poprawne i zgodne z wizualng ocena
materiatu filmowego.
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Rys. 7. Przemieszczenia wzdtuz osi Z

Aby odwzorowaé geometrie, wykonano skan 3D owada. Rysunek 8 przedstawia geometrie
uzyskana po zeskanowaniu i naprawie. Nie moze on jednak by¢ uzyty w przedstawionej formie,
gdyz tak drobiazgowa szczegoltowo$é odwzorowania uniemozliwi wykonanie obliczen.

Rys. 8. Geometria uzyskana po skanowaniu

Na podstawie skanu przestrzennego geometrii (rys. 8) martwego owada tego gatunku (na-
turalne ulozenie skrzydel w spoczynku) oraz wspélrzednych pozyskanych z badania stworzono
wirtualny model Attacusa ze wstepnie odksztatconymi skrzydtami. W tym celu uzyto funkcji
rzutowania powierzchni skrzydel (ze skanu) na wstepnie odksztalcona (zgodnie z danymi z eks-
perymentu) powierzchnie. Operacje rzutowania powtarzano dwukrotnie, jednoczesnie dociaga-
jac okreslone punkty do znanych potozen, aby zminimalizowaé ryzyko btedu powstatego podczas
rzutowania. Nastepnie wypelniono powstaly w ten sposob kontur powierzchnig zawierajaca te
punkty z eksperymentu, ktore nie znajdowaly sie na krawedzi skrzydita. Powierzchni nadano
grubosé 0,1 milimetra, co bylo konieczne z uwagi na pdzniejsze obliczenia: skrzydlo musi mie¢
jakas zadang grubo$¢, by unikna¢ btedéw wynikajacych z algorytméw stosowanych w oprogra-
mowaniu. Cala operacja odksztalcania skrzydta przeprowadzona zostata w dwoch programach:
Inventor i Rhinoceros 3D i byla stosunkowo pracochlonna. Model ten pokrywa sie z rzeczywi-
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stym obserwowanym zjawiskiem, jakim jest odksztalcenie skrzydel w trakcie uderzenia i moze
zostaé¢ uzyty do dalszego modelowania.

Rys. 10. Rozktad wektorow predkosci podczas ruchu skrzydet w gore

Kolejnym etapem badan lotu trzepoczacego na podstawie ruchéw Attacus atlas bedzie zasto-
sowanie juz uzyskanych wynikéw oraz geometrii do zwirtualizowania naturalnego ruchu skrzydet.
Daje to szanse na poznanie sit aerodynamicznych oraz analize wszystkich aspektow tego rodzaju
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lotu. Zamodelowano juz ruch skrzydta sztywnego, co jest duzym uproszczeniem, ale jest dobrym
wstepem do dalszych obliczen. Na rysunkach 10 i 11 przedstawiono rozktad wektoréw predkosci
podczas ruchu skrzydet w gére i w dot.

7 - 4

Melocity = . ®

Vector 1 , e .
1.0976+000 » :
8.227e-001
5.48%e-001
2.7426-001"
0.0006+060

[mstt] _ w

Rys. 11. Rozklad wektoréw predkosci podczas ruchu skrzydel w dot

Aby uzyskaé analogiczne wyniki dla ruchu skrzydel odksztalcalnych, konieczne bedzie prze-
prowadzenie analizy FSI. W tym celu potrzebne beda poza wstepnymi danymi dotyczacymi
odksztalcen takze dane materialowe: modut Younga oraz wspétczynnik Poissona. Najprawdo-
podobniej odksztalcenie skrzydel spowoduje uzyskanie zupetnie innych wynikéw w zakresie roz-
ktadu cidnien oraz predkosci.

Bibliografia

BieJ-BuENKO G.J., Zarys entomologii, Warszawa 1976
CARTER D., Motyle, Wiedza i Zycie, Warszawa 1993
ErLiNngTON C.P., The Aerodynamics of Hovering Insect Flight, Londyn 1984

= L D=

Fry S.N., SAvyaAMAN R., DickINSON M.H., The aerodynamics of hovering flight in Drosophila,
Journal of Experimental Biology, 2005, 208, 2303-2318, DOI:10.1242/jeb.01612

5. KUNICKA-KOWALSKA Z., Badanie ruchu skrzydla Bombus terrestris podczas lotu trzepoczacego,
Modelowanie Inzynierskie, 2012, 42, DOIL: 10.1016/j.xxx.2012.08.007

6. KUNICKA-KOWALSKA Z., Badanie ruchu skrzydta Nymphalis xanthomelas podczas lotu trzepo-
czacego, [W:] Mechanika w Lotnictwie, ML-X VII 2016, K. Sibilski (Red.), ZG PTMTS, Warszawa,
ISBN 978-83-932107-8-7, s. 231-238



Badanie ruchu skrzydla motyla Attacus atlas podczas lotu trzepoczgcego... 43

10.

11.

12.

MADEJSKI J., Traktat o smiglach, Wroctaw 1991
Razowskt J., Stownik entomologiczny, PWN, Warszawa 1987

SENDA K., SaAwaMoTO M., SHIBAHARA T., TANAKA T., Study on flapping-of-wings flight of
butterfly with experimental measurement, AIAA Paper, 2004-5368, Aug. 2004

SRYGLEY R.B., THOMAS A.L.R., Unconventional Lift-Generating Mechanisms in Free-Flying But-
terflies, Oxford; pub. by Nature, 2002

Hu Y., WaANG J., Experimental investigation on aerodynamic performance of gliding butterflies,
AIAA Journal, 2010, 48, 10

ZARNACK W., Kinematik der Fligelschlagbewegungen bei Locusta migratoria L., Minchen 1969

Badania zrealizowane ze $rodkow NCN w ramach projektu Preludium 8.
Badania sfinansowane zostaly przez Narodowe Centrum Nauki w ramach projektu
2014/15/N/ST8/00769

Study on Nymphalis xanthomelas wing motion during flapping flight for needs of FEM

simulation

The main subject of the paper is to study motion of butterfly (Attacus atlas) wings. The aim is

to observe movements of selected markers on the wings of a living insect and to create characteristics

showing the displacement in a three-dimensional coordinate system. The chosen method was filming the

wings motion, finding the repeatability of strokes and then calculating the average duration of one stroke

and the reference repetitive motion. The results will be implemented to FEM simulation.
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Inzynieria wiatrowa jest preznie rozwijajaca sie dziedzina wiedzy. Wplyw interferencji opty-
wéw budynkéw na przepltyw powietrza wokél wyniesionych ladowisk $migltowcowych moze
mie¢ decydujace znaczenie dla bezpieczenstwa korzystania z tego typu obiektéw. Celem
pracy jest przedstawienie metody numerycznej mechaniki ptynéw do badan wiatrowych la-
dowisk umiejscowionych na dachach budynkéw. W artykule przedstawiono krok po kroku
etapy przygotowania danych wejsciowych do programu ANSYS Fluent. Sformutowane zosta-
ly réwniez wskazéwki pozwalajace na automatyzacje podejscia do tego procesu. Nastepnie
zaprezentowano wyniki analiz z uzyciem modelu turbulencji k-¢ zmierzajacych do oceny
mozliwoéci podejscia do ladowania $miglowca. Metoda zostala poddana walidacji z uzyciem
eksperymentalnych badan w tunelu aerodynamicznym.

1. Wstep

Wraz z rozwojem obszaru wiedzy o konsekwencjach projektowania budynkow ze wzgledu na
ich cechy aerodynamiczne powstata potrzeba badania przepltywéw wokél zabudowy. Zaréwno
inwestorzy jak i architekci zajmujacy sie projektowaniem zespotéw budynkéw przywiazuja coraz
wieksza wage do przestrzeni uzytkowych w ich otoczeniu [1], jak i rozszerzenia funkcjonalnosci
samych obiektow. Przeplywy wystepujace w aglomeracjach miejskich charakteryzuja sie duza
réznorodnoscia, w niedalekim sasiedztwie moze wystepowaé zarowno strefa stagnacji, jak i region
o szybkim, turbulentnym ruchu powietrza. Badania meteorologiczne pozwalaja na okreslenie
kierunkéw wiatru, ktére wystepuja najczesciej w danym obszarze, wiec w polaczeniu z wynikami
analiz wplywu zabudowy na cyrkulacje powietrza mozna otrzymacé informacje o dominujacych
formach przeplywu.

2. Opis geometrii

Badana geometria jest uproszczonym odwzorowaniem rzeczywistego zespotu budynkéw ,,Zo-
liborz Artystyczny” przy ul. Powazkowskiej (rys. 1). Osiedle bylo juz badane pod katem komfortu
wiatrowego na poziomie pieszych [2], [3]. Jest to przyklad zwartej, wysokiej zabudowy, ktéra jed-
noczesnie charakteryzuje sie waskimi przesmykami, wiec moze powodowaé znaczne przyspiesze-
nia powietrza i zawirowania. Takie warunki wiatrowe potencjalnie mogltyby negatywnie wptywaé
na mozliwos$¢ stworzenia w okolicy naziemnego ladowiska dla $miglowcow. Dzieki temu, ze jeden
z obiektéw cechuje sie wieksza wysokoscia (27 m) niz inne w jego otoczeniu (16 m lub mniej),
oraz wystarczajaco duza powierzchnig plaskiego zadaszenia, mégltby zostaé zaadaptowany na
wyniesione ladowisko $miglowcowe.
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Rys. 1. Osiedle stanowiace przedmiot analizy wiatrowej (zrédlo: [2])

3. Obliczenia numeryczne

Przy obliczeniach korzystano z oprogramowania ANSYS w wersji R18.0 Academic. Geome-
tria zostata przygotowana w programie NX 8.5. W celu unikniecia probleméw z implementowa-
niem tak duzych bryt, zdecydowano sie na wykonanie wszystkich obiektéw w skali 1:100. Budyn-
ki, wraz z obszarem obliczeniowym zostaly ponownie powickszone tuz po zaimplementowaniu
ich do Fluenta. Zageszczenie elementéw na plaszczyznie poziomej jest najwigksze w okolicach
budynku stanowiacego podstawe pod ladowisko i pozostatych obiektéw i rozrzedza sie stopniowo
w kazdym kierunku. W pionie rozmiar elementéw maleje przy plaszczyznie zawierajacej dach
analizowanego budynku oraz przy podtozu. Monitorowano parametry Skewness oraz Orthogonal
quality w celu oszacowania jakosci elementéw. Stworzona zostala tez druga siatka, tak aby mozli-
we bylo przeanalizowanie dwoch przypadkdéw, dla dominujacych kierunkéw wiatru w Warszawie
— zachodniego i pélnocnego. Statystyki dotyczace ilodci elementow oraz wskaznikéw jakosci siat-
ki umieszczono w tabeli (tabela 1). Przyjeto, Ze siatka jest w pelni akceptowalna. Gotowa siatke
dla kierunku zachodniego zaprezentowano na rysunku (rys. 2).

Tabela 1. Zestawienie liczby elementéw z parametrami oceny siatki

‘ Kierunek wiatru ‘ Liczba elementéw ‘ Skewness ‘ Orthogonal quality ‘

Pétnocny 5180440 0,52 0,66
Zachodni 5178180 0,64 0,55

Zastosowano model turbulencji k-¢ Realizable, pressure-based, ze standard wall treatment,
zastosowano model przeptywu ustalonego. Napisano funkcje, ktéra zostata zaimplementowana do
Fluenta w postaci UDF (User-Defined Function). Przyjeto profil predkosci liczony na podstawie
literatury [4], opisany réwnaniem

rou2)
Zs
gdzie Vs oznacza predko$é¢ przepltywu na wysokosci odniesienia zg, ktora w tym przypadku wy-
nosi 10 m, wspélczynnik « jest okreslony w normach na podstawie rodzaju terenu i dla danej
gestosci zabudowy i wynosi on 0,19. Wykresy obrazujace profile predkosci dla dwoch predkosci
odniesienia zaprezentowano na obrazku (rys. 3).

W tym przypadku zamodelowano stala turbulencje na podstawie intensywnosci turbulencji

ustawionej na poziomie 20% i dtugosci odniesienia 3 m.
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Rys. 2. Gotowa siatka pryzmatyczna wygenerowana metoda Sweep
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Rys. 3. Profile predkosci na wlocie domeny dla predkosci odniesienia 10m/s oraz 20m/s

Ustawiono rzad dyskretyzacji czlonéw konwekcyjnych na pierwszy. Po inicjalizacji standar-
dowej z wlotu rozpoczeto iterowanie obliczen i po okoto setnym powtorzeniu zwiekszono na drugi
rzad wyzej wymieniona dyskretyzacje. Po uzyskaniu zbieznoéci na poziomie 10~4 dla wszystkich
residuéw obliczenia uznano za zakonczone. Monitorowano takze site oporu powietrza dzialajaca
na budynek z ladowiskiem oraz réznice w wydatku masy miedzy wlotem i wylotem. Obie war-
tosci zdazyly sie ustali¢ przed zakonczeniem obliczen. Uznano zatem kalkulacje za zakonczone
powodzeniem.

4. Interpretacja wynikéw CFD

Przygladajac sie obszarowi, ktory jest kluczowy z punktu widzenia operacji startu i pocho-
dzenia do ladowania $miglowca (rys. 4), tatwo stwierdzié, ze gradient predkosci przeplywu na
prawdopodobnej trasie przelotu $migtowca nie jest duzy. Predkosé powietrza na wlocie na wyso-
kosci 30 metréw to 24,48 m /s, w tej samej odlegloscei od podloza w okolicy ladowiska wystepuja
predkosci z zakresu 24-26 m/s, wiec bardzo zblizone.

Sama analiza profilu predkoéci to za mato, aby mozna bylo przyjaé, ze ladowisko spelnia
kryterium bezpiecznego z punktu widzenia aerodynamiki budynkéw. Poza sila wiatru wazny
jest jego kierunek, na ktéry réwniez moga wpltywaé pozostale obiekty zabudowy.
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Rys. 5. Linie pradu w plaszczyznie réwnolegtej do zy na wysokosci 5m nad ladowiskiem

Na ilustracji (rys. 5) mozna dostrzec, ze cze$¢ przeplywu bezposrednio nad ladowiskiem,
w porownaniu do otoczenia, ma wieksza predkosé, ktorej slad utrzymuje sie jeszcze kolejne kil-
kadziesiat metrow, a nastepnie tagodnie wyréwnuje. Na potudniowy wschéd od budynku, na tej
samej wysokosci — b m nad ladowiskiem, zauwazalny jest lokalny spadek predkosci. W tym obsza-
rze bedzie tworzyl sie wir zakrawedziowy. Ta cyrkulacja powietrza, mimo niewielkich rozmiaréow,
moze stwarza¢ zagrozenie dla Smigtowca.

Zaktadajac, ze Smiglowiec startowaé bedzie pod wiatr, poruszajac sie na zachdéd po uprzed-
nim zwiekszeniu wysokosci bez ruchu postepowego, nie stwierdzono zagrozen aerodynamicznych
dla tego przypadku.

Dla péinocnego kierunku wiatru zastosowano identyczne ustawienia solvera, jak w poprzed-
nim przypadku. Przeplyw wydaje sie by¢ bardziej zaburzony w szerokiej skali. Daleki $lad za
przeszkodami ciagnie si¢ az do konca obszaru obliczeniowego. Jednak dla inwestora ladowiska
kluczowe jest rozpatrywanie blizszego otoczenia budynku F' oraz jego zawietrznej strony. Te
przestawiono na rys. 6.

Optyw budynkéw znacznie rézni sie¢ od tego przy zachodnim kierunku wiatru. Tuz nad lado-
wiskiem predko$¢ przeptywu jest duzo mniejsza. Dzieje sie tak za sprawa innej strefy o obnizonej
predkosci przeptywu, tuz przed budynkiem z ladowiskiem. Prawdopodobnie bedzie tworzyl sie
tam wir spowodowany interferencja wplywow obiektow na przeplyw. Pilot ladujacego $émigtowca
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Rys. 7. Wektory predkosci na plaszczyznie poziomej oddalonej od plyty ladowiska o 5m

musiatby réwniez zmierzy¢ sie z duzym gradientem predkosci nad plyta ladowiska. Na kolejnej
wizualizacji zaprezentowano wektory predkosci na plaszczyznie poziomej w odlegtosci 5 m od 1a-
dowiska (rys. 7). Odcien poszczegdlnych wektoréw zalezny jest od predkosci przeplywu w danym
punkcie.

Warunki panujace nad ladowiskiem dla tego kierunku wiatru uznano za bardziej niebez-
pieczne niz w poprzednim analizowanym przypadku. Zdecydowano si¢ na wykonanie kolejnego
badania dla pélnocnego wiatru o obnizonej do 10 m/s predkosci odniesienia, ktéra wciaz jest
duza, lecz juz nie tak ekstremalng wartoscia. W tym przypadku gradient predkosci jest natu-
ralnie mniejszy, jednak obserwuje si¢ analogiczne formy wiatrowe jak w przypadku poprzednim.
Bardzo istotna jest jednak predkos¢ powietrza tworzacego zawirowanie, a jest ona mniejsza niz
3m/s dla tej analizy, co uznano za warto$¢ graniczna, ponizej ktérej forma tego rodzaju nie
jest pomijalna, jednak nie stanowi duzego zagrozenia. Poza forma wirowa, gradienty predkosci
stanowia stosunkowo gtadkie przejscia miedzy kolejnymi strefami i nie powinny by¢ niebezpiecz-
ne dla ladujacego czy wlatujacego Smigtowca. Warunki panujace nad ladowiskiem oceniono na
trudne, ale pozwalajace na korzystanie z lotniska.
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5. Zestawienie wynikéw CFD z eksperymentalnymi badaniami w tunelu
aerodynamicznym

W symulacjach komputerowych stosuje sie przyblizone profile predkosci czy turbulencji, wiec
ich doktadno$¢ ma swoje granice i nigdy nie bedzie identyczna z rzeczywistym przeptywem. Co
wiecej, sam komputer ma okreslong mozliwosé iteracyjnego przyblizania wynikéw, a dla uzy-
wanej w tej pracy opcji podwdjnej precyzji (double precision) residua nigdy nie moga spasé
ponizej 10712 [5]. Kolejng przewaga numerycznej analizy jest mozliwoéé wielokrotnego posze-
rzania obszaru obliczeniowego tak, aby jego $ciany na pewno nie wplywaly na wyniki. Takiej
sposobnosci oczywiscie nie ma w przypadku rzeczywistego tunelu aerodynamicznego. Idac dalej,
trudno oszacowaé wysoko$é¢, na ktorej powinno sie wizualizowaé profil predkosci w metodzie
komputerowej. W ponizszych rozwazaniach przyjeto za te wysokos¢ 1,5 m nad podtozem. War-
to tez podkredli¢, ze wygenerowane numerycznie profile dotycza wartosci predkosci, a nie jego
poziomej sktadowej, ktéra duzo bardziej wpltywa na ksztaltowanie sie¢ wynikéw tunelowych.

Mimo tak wielu rozbiezno$ci mogacych negatywnie oddzialtywaé na podobienstwo wynikow
istnieja analogie miedzy rezultatami i opisano je ponizej.

o L i e

Rys. 8. Wizualizacja olejowa dla kierunku zachodniego (Zrédlo: [2])

Na zdjeciu (rys. 8) przedstawiono wyniki wizualizacji olejowej wraz z naniesionymi oznacze-
niami przyblizajacymi wektory przemieszczenia powietrza. Zakreskowane obszary oznaczaja stre-
fy stagnacji. Kolejny obrazek przestawia wyniki badan uzyskane metoda saltacji piasku (rys. 9).
Nastepna wizualizacja (rys. 10) zostala otrzymana dzigki wykorzystaniu analizy numerycznej.
Bardzo trudno jest ocenié¢, ktora z metod daje rezultaty najblizsze rzeczywistoéci. Obserwujac
strefe miegdzy budynkami B i E, mozna dostrzec zgodno$¢ w wynikach wszystkich metod. Na-
stepuje tam przyspieszenie przeplywu, ktére propaguje réwnolegle do skrzydia E4, na ktérego
koncu widoczny jest wir zakrawedziowy. W poblizu budynkéw B i C formuja sie strefy zastoju.
Nieco bardziej zréznicowana jest pélnocna czeéé¢ przeptywu, ktéra napotyka przesmyk miedzy
skrzydtami E1 i E4. Tam, jak obrazuje wizualizacja olejowa oraz uzyskana metoda CFD, znacz-
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Rys. 9. Wyniki badan metoda saltacji dla kierunku zachodniego (Zrédto: [3])

Rys. 10. Profil predkosci na wysokosci pieszych uzyskany metoda CFD dla kierunku zachodniego

nie przyspiesza oraz zakrzywia sie w lewo, patrzac wzdtuz kierunku przeptywu niezaburzonego,
a nastepnie gwattownie zwalnia. Czes¢ powietrza ptynacego w poludniowej czesci analizowanego
zespohu zabudowy zakrzywia sie za budynkiem B i przyspiesza w przesmyku miedzy Al i B1,
tworzac wir zakrawedziowy na pdéinocnej Scianie skrzydia Al. Dalej, w okolicy budynku D po-
wietrze przyspiesza ze wzgledu na efekt przewezenia zwigzany ze zmniejszaniem sie odlegtosci
miedzy skrzydtami A2 i C1 wraz z przemieszczaniem sie ptynu na wschéd. W przesmyku miedzy
A i D przeplywajace powietrze porusza si¢ znacznie szybciej przy Scianie skrzydita D1 niz A2,
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co pokazuja wszystkie trzy wizualizacje. Miedzy czeéciami budynkéw C2 i D2 powstaje stre-
fa stagnacji, zgodnie z wynikami analizy numerycznej i saltacji piaskowej. Obszar zastoju nie
zostal zaznaczony na zdjeciu z wizualizacji olejowej. W poblizu potudniowo-wschodniej Sciany
budynku F powietrze znacznie przyspiesza oraz formuje sie duzy wir zakrawedziowy. Podobna
sytuacja ma miejsce na po6tnoc od obiektu oznaczonego litera F, jednak tutaj wyniki sg rozbiezne
ze wzgledu na duza réznice w geometrii budynkéw. Ksztalt strefy stagnacji na potnoc od E2 ma
zblizony ksztalt w przypadku metod CFD i saltacji.

6. Podsumowanie i wnioski

Oddzialywania innych budynkéw na przeptyw w okolicy dachu obiektu sa zauwazalne i nie
powinny by¢ pomijane w analizach czesci infrastruktury, dla ktérych istotny jest ruch powietrza.
Pilot $éwiadomy zawirowan powietrza w konkretnych obszarach moze odpowiednio reagowaé, co
pomaga stwierdzi¢ zasadnos¢ badan wiatrowych ladowisk wyniesionych w aglomeracjach miej-
skich. Nalezy udoskonalaé¢ techniki komputerowe, poniewaz daja one wieksze mozliwosci, sg
tansze i daja wyniki znacznie tatwiejsze i wygodniejsze w interpretacji, w poréwnaniu do badan
tunelowych. Doglebnie rozwazajac formy wirowe i profile predkosci, mozna podja¢ probe sporza-
dzenia listy zalecen, po ktorych spelnieniu nowopowstate budynki tworzylyby zespét przeszkéd
zaburzajacy przeplyw powietrza w taki sposob, aby wyniesione ladowisko na jednym z nich byto
duzo bezpieczniejsze.
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Wind conditions’ analysis for a rooftop heliport

Wind engineering is dynamically developing field of knowledge. The influence of interference of buil-
ding clusters’ flows around elevated helipads may be decisive for the safety of using such facilities. The
purpose of this sheet is to present the numerical method of fluid mechanics for wind tests of rooftop
helipads. The article presents step by step the stages of preparing input data for the ANSYS Fluent
software. Also, guidelines to automate the approach this process have been presented. Moreover, the
analysis results using k-¢ turbulence model were presented to assess a helicopter landing approach. The
method was validated using experimental studies in a wind tunnel.
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Blad ludzki jest w dalszym ciagu gtéwna przyczyna wypadkéw lotniczych. W artykule przed-
stawiono nowe podejécie w zakresie badania wypadkéw lotniczych, ktérych przyczyna byta
utrata przez pilota orientacji przestrzennej. Zaproponowany sposob dochodzenia przyczy-
ny wypadku polega na iloéciowej analizie zjawiska dezorientacji przestrzennej. Opracowano
model, ktéry w oparciu o dane z pokladowego rejestratora danych lotu bedzie umozliwial
automatyczne wykrycie i rozpoznanie dezorientacji przestrzennej. Model ten zostal wykorzy-
stany w analizie zdarzenia lotniczego z udzialem samolotu F-16. Przedstawiona w artykule
metoda ilo$ciowej analizy wypadku lotniczego moze byé przydatnym uzupelnieniem analizy
jakosciowej zjawiska dezorientacji przestrzennej. Opracowany model automatycznego wykry-
wania i rozpoznania dezorientacji przestrzennej moze ponadto zapewni¢ badaczom wsparcie
w dochodzeniu przyczyny oraz klasyfikacji wypadku lotniczego.

Stowa kluczowe: bezpieczenstwo lotu, wypadek lotniczy, dezorientacja przestrzenna

1. Wstep

Analizujac przyczyne wypadku lotniczego, zwykle latwiej jest okreslié powdd usterki, np. sil-
nika, niz przyczyne bledu pilota. Dotyczy to szczegdlnie sytuacji, w ktérej pomimo sprawnosci
technicznej statku powietrznego pilot traci kontrole nad lotem (ang. Loss of Control In-flight,
LOC-I) lub w spos6b kontrolowany doprowadza do zderzenia z ziemia (ang. Controlled Flight
Into Terrain, CFIT). Znajac przyczyne bledu pilota, byloby mozliwe podjecie $rodkéw zarad-
czych w celu zmniejszenie wskaznika strat w lotnictwie spowodowanych tzw. czynnikiem ludzkim.
O tym, ze w dalszym ciagu nieprawidtowe dzialanie cztowieka jest przyczyna znaczacej liczby
wypadkéw lotniczych $wiadcza wyniki badan firmy Boeing. Na rysunku 1 przedstawiono zakwa-
lifikowane do réznych kategorii przyczynowych wypadki lotnicze w lotnictwie cywilnym, ktére
wydarzyly sie w latach 2007-2016 [1].

Przyczyna CFIT oraz w niektorych przypadkach réwniez LOC-I jest zazwyczaj utrata orien-
tacji przestrzennej, podczas ktérej pilot blednie okresla swoje potozenie i ruch wzgledem po-
wierzchni Ziemi [2]-[5]. Wypadki lotnicze powodowane utrata orientacji przestrzennej naleza do
najgrozniejszych w skutkach i czesto prowadza do S$mierci zaldég oraz ogromnych strat finan-
sowych [6]-[10]. Nawet stany dezorientacji przestrzennej (DP) rozpoznane przez zaloge statku
powietrznego i odpowiednio skorygowane sg przyczyna zjawiska chwilowej utraty orientacji sy-
tuacyjnej, obnizajac operacyjna skuteczno$¢ wykonywanego zadania [11]-[13]. Nalezy w tym
miejscu podkresli¢ fakt, ze w blisko 65% przypadkéw dezorientacji przestrzennej ma charakter
nierozpoznany, w zwiazku z czym piloci nie sa $wiadomi wystapienia tego zjawiska [14].
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Fatalities by CICTT Aviation Occurrence Categories
Fatal Accidents | Worldwide Commercial Jet Fleet | 2007 through 2016
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Rys. 1. Wypadki lotnicze w lotnictwie cywilnym z okresu 2007-2016 [1]

Raporty z wypadkéw lotniczych sklasyfikowanych jako LOC-I lub CFIT do$é czesto opisuja
btad ludzki, uzywajac zwrotéw, ktére sugeruja, ze pilot — przyktadowo — niepoprawnie wyko-
nywal odczyt wskazan przyrzadéw poktadowych lub nie zareagowal na odebrang informacje
w odpowiednim czasie. Opisy te sa poprawne pod wzgledem technicznym, ale nie sa pomocne
w zrozumieniu podstawowych czynnikéw wplywajacych na ocene sytuacji bezposrednio poprze-
dzajacej nieszczedliwe zdarzenie oraz powdd podjecia przez pilota decyzji o sposobie sterowania
samolotem.

Wystepujace podczas lotu przyspieszenia liniowe i katowe statku powietrznego powoduja,
ze pilot, opierajac swoje postrzeganie orientacji przestrzennej jedynie na informacji z narzadow
przedsionkowych oraz receptoréw somatosensorycznych (prioproreceptory, receptory dotyku),
nie jest w stanie dokladnie okresli¢ swojego rzeczywistego polozenia i ruchu w przestrzeni [5].
W takich okolicznosciach, przy braku swiadomodci istniejacego zagrozenia, pilot moze kontynu-
owac sterowanie lotem wedtug wtasnych odczué, lekcewazac wskazania przyrzadow poktadowych
[15].

Doniesienia o wypadku lotniczym, ktérego przyczyna byta DP, zwykle opieraja sie na jako-
Sciowej ocenie tego zjawiska. W zwiazku z tym, ze DP jest zjawiskiem klopotliwym w analizie
oraz faktem, ze niewielu jest ekspertow zajmujacych sie badaniami tego zjawiska, zaleca sie, aby
jakos$ciowe powiazanie analizowanej fazy lotu ze znanym zludzeniem wywolujacym DP wspie-
ra¢ wynikami z analizy iloSciowej [16]. Takie podejscie do wnioskowania o wystapieniu DP jako
przyczyny wypadku lotniczego pociaga za soba koniecznosé opracowania metody zapewniajacej
pomiar, wykrycie i rozpoznanie ztudzenia, ktére doprowadzito do utraty przez pilota orienta-
cji przestrzennej. W tym celu proponuje si¢ zastosowanie modelu automatycznego wykrywania
i rozpoznania DP, ktéry na podstawie strumienia danych, m.in. z pokitadowych rejestratoréw
danych lotu, udzieli odpowiedzi na pytanie, czy w krytycznej fazie lotu moglo wystapi¢ znane
ztudzenie.

Celem prezentowanej pracy bylo opracowanie modelu automatycznego wykrywania i roz-
poznania DP pochodzenia przedsionkowego, ktéra mogla byé przyczyna wypadku lotniczego.
Prezentowana praca koncentruje si¢ na automatycznym wykrywaniu ztudzen przedsionkowych,
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w szczegblnosci ztudzen somatoobrotowych oraz somatograwitacyjnych, ktére zwiazane sa z wy-
stepowaniem progu percepcji odpowiednio w ruchu obrotowym oraz liniowym. Bardziej ztozone
ztudzenia przedsionkowe (np. ztudzenie Coriolisa), jak réwniez zludzenia wzrokowe (np. ztudze-
nie ,czarnej dziury” oraz zludzenia stalosci ksztaltu i wielkosci pasa startowego) nie mieszcza
sie w zakresie tej pracy, poniewaz do ich analizy wymagane sa informacje, ktore nie sa dostep-
ne z pokladowego rejestratora danych lotu. Dane te dotycza m.in. ruchéw glowy pilota oraz
sygnaléw wizualnych (polozenie punktéw fiksacji wzroku pilota).

2. Modelowanie wypadkéw lotniczych spowodowanych DP

W niektoérych krajach cywilne i wojskowe organizacje badajace wypadki lotnicze zglaszaja
potrzebe wsparcia analizy tych wypadkéw analiza percepcji orientacji przestrzennej pilota [17].
Pomimo ze istniejg liczne modele umozliwiajace szacowanie percepcji potozenia i ruchu cztowieka
[18], [19], to niewielka z nich liczba umozliwia wykrywanie i rozpoznanie zludzeh wywolujacych
DP w locie [20]. Przykladem modelu, ktéry pierwotnie zostal opracowany na potrzeby badania
ztudzen podczas lotéw kosmicznych jest opracowane przez Ronalda Smalla (Alion Science and
Technology Corp.) i wsp. [21]-[24] ,narzedzie do analizy dezorientacji przestrzennej”. Do osza-
cowania percepcji orientacji przestrzennej pilota autorzy zastosowali model opracowany przez
Newmana [25].

Podobne narzadzie, pod nazwa ,system do analizy i przewidywania dezorientacji” (SAPD)
opracowala firma Creare Inc. W systemie tym do analizy zjawiska utraty orientacji przestrzen-
nej wykorzystano stabilny numerycznie algorytm oparty na rozszerzonym filtrze Kalmana (ang.
Extended Kalman filter, EKF), zaproponowanym przez Kynora [26]. SAPD z powodzeniem zo-
stal wykorzystany podczas badan dwoch wypadkéw samolotu A-10 Thunderbolt, ktérych przy-
czyng bylo niedoszacowanie przez pilota kata przechylenia samolotu. Wykorzystany w badaniach
model EKF wykazal pewne btedy podczas szacowania percepcji pilota, szczegdlnie w obecnosci
wzrokowo-przedsionkowego konfliktu sensorycznego. Powyzsze niedoskonato$ci modelu ograni-
czyly zakres, w jakim SAPD bez modyfikacji mégl byé nadal wykorzystywany.

Newman i wsp. [16], [17], [25] polaczyli i rozszerzyli kilka najbardziej zaawansowanych modeli
percepcyjnych czltowieka, tworzac w ten sposob ,system modelowania orientacji”. Autorzy pod-
jeli probe rozwiazania niektérych z oméwionych powyzej ograniczen SAPD poprzez wlaczenie
sygnatu wizualnego i niewizualnych informacji sensorycznych, ktore nie byly obecne w poprzed-
nich modelach. System modelowania orientacji zostal poddany walidacji, a nastepnie wykorzy-
stany w badaniach wypadkoéw lotniczych w celu ustalenia, czy bledy percepcyjne pilotow byly
przyczyna tych zdarzen [27].

Kolejna grupe, ktéra posiada doswiadczenie w modelowaniu systemoéw percepcyjnych czto-
wieka i ztudzen wystepujacych w locie, tworzg naukowcy z Netherlands Organization for Applied
Scientific Research (TNO). Wynikiem prac TNO jest model percepcji orientacji przestrzennej
czltowieka, ktory umozliwia przewidywanie i analize percepcji podczas ruchu na ladzie, wodzie
i w powietrzu, a takze w symulatorach wyposazonych w uktady ruchu [28], [29]. Model percepcji
TNO zostal wykorzystany przez Mumaw i wsp. [30], przy wspélpracy z firma Boeing do opra-
cowywania narzedzia wspierajacego analize zdarzen lotniczych, ktérych przyczyna mogla byé
DP.

Wspodlna cecha wymienionych powyzej modeli jest to, ze do wykrycia i rozpoznania faz lotu,
ktére sprzyjaja wystapieniu DP, maja zastosowanie dane z poktadowych rejestratoréow lotu. Na
podstawie danych o orientacji i ruchu samolotu oraz oszacowanej w oparciu o te dane percepcji
orientacji przestrzennej pilota, model podejmuje prébe wykrycia i rozpoznania zludzenia wywo-
hujacego DP. Interpretacja uzyskanych w ten sposéb wynikéw analizy w dalszym ciggu wymaga
jednak udzialu eksperta. Modele percepcji orientacji przestrzennej, ktére sa obecnie stosowane
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jako podstawowy komponent narzedzi do iloSciowej analizy wypadkdéw lotniczych spowodowa-
nych DP, wykazuja swoja przydatno$é¢ w rozwiazywaniu typowych problemoéw zwiazanych ze
zhudzeniami w locie. Modele te jednakze nie uwzgledniaja wszystkich istotnych czynnikéw ope-
racyjnych napotykanych w misjach lotniczych, m.in. lotu z uzyciem gogli noktowizyjnych badz
tez lotu z manewrami o duzym kacie przechylenia samolotu.

3. Fizjologia ztudzen pochodzenia przedsionkowego

W celu zrozumienia istoty ztudzen pochodzenia przedsionkowego, nalezy podkresli¢, ze re-
ceptory narzadu przedsionkowego czlowieka (kanaly potkoliste oraz narzady otolitowe) (rys. 2)
nie sa doskonalymi sensorami bodzcéw ruchowych. Dotyczy to rowniez o$rodkowego uktadu
nerwowego (OUN), ktéry podczas przetwarzania odpowiedzi z tych receptoréw nie uwzglednia
wszystkich praw fizyki, np. drugiego prawa Newtona, a takze zaleznosci rézniczkowej miedzy
potozeniem, predkoscia i przyspieszeniem. Powyzsze wlasnosci sprzyjaja wystepowaniu u pilota
btedow percepcyjnych i ztudzen, ktére definiuja ograniczenia cztowieka w utrzymaniu poprawnej
orientacji przestrzennej.

Kanaly potkoliste Narzady otolitowe
przedni
bezruch
boczny
przyspieszenie
do przodu
tylny
komérki
rzesate
endolimfa— pochylenie
glowy

komérki
rzesate

wibkna nerwowe

Rys. 2. Receptory narzadu przedsionkowego: kanaly poétkoliste oraz narzady otolitowe [31]

Jak wspomniano na wstepie artykutu, prezentowana praca skoncentrowana jest na wykrywa-
niu ztudzen somatoobrotowych i somatograwitacyjnych. Ztudzenia te zwiazane sa odpowiednio
z progiem percepcji ruchu obrotowego oraz zlozonoscia w pobudliwosci narzadu otolitowego
(OTO), ktory podobnie jak akcelerometry liniowe nie jest w stanie odrézni¢ przyspieszenia gra-
witacyjnego od przyspieszenia inercyjnego.

Prég percepcji ruchu obrotowego jest zwiazany z funkcjonowaniem kanaléw potkolistych
(KPK) narzadu przedsionkowego. Zwiazane z tym progiem zjawisko dotyczy blednego postrze-
gania ruchu obrotowego, zaréwno w zakresie braku jego detekcji (przyspieszenie katowe ponizej
progu percepcyjnego czlowieka), jak réwniez falszywe wrazenie ruchu, ktére powstaje, gdy rze-
czywisty ruch zostaje zatrzymany. Przyktadami tego ostatniego zjawiska sg ztudzenia przechy-
lenia i spirala $mierci [32].

Powszechnie przyjmowanymi progami czutosci KPK narzadu przedsionkowego sa przedsta-
wione przez Gilinghama [33] wartosci okoto 0,14° /s? dla predkosci odchylenia, 0,5° /s? dla pochy-
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lenia oraz 0,5°/s? dla przechylenia. Czesto jednak dla opisania progéw czuloéci kanaléw uzywa
sie iloczynu przyspieszenia katowego oraz czasu, w jakim ono dziala. Iloczyn ten zwany takze
w literaturze [34]-[36] stala Muldera [37] ma w przyblizeniu stala warto$é dla katowych bodz-
céw przyspieszeniowych o czasie trwania do 5s. Dla bodzcow o wickszej dtugotrwatodci stata
ta maleje. Powszechnie przyjmuje sie warto$é¢ stalej Muldera na poziomie 2°/s. Oznacza to, ze
przyspieszenie katowe 50°/s? dzialajace przez 0,5s bedzie odczuwane (50°/s? - 0,55 > 2°/s).
Natomiast przyspieszenie o wartosci 10°/s? trwajace przez 0,1 sekundy nie zostanie wykryte,
poniewaz iloczyn (10°/s?-0,1s < 2°/s) jest ponizej wartoéci progowej, tj. 2°/s.

Na rysunku 3 przedstawiono odpowiedz KPK podczas manewru polegajacego na zakrecie
w prawo, a nastepnie wyprowadzeniu z zakretu do lotu poziomego.

Dtugotrwaty zakret w prawo
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Rys. 3. Orientacja postrzegana przez pilota podczas manewru zakretu

Podczas tego manewru nastepuje zmiana predkosci katowej statku powietrznego (gérny wy-
kres), na ktéra reaguja KPK narzadu przedsionkowego (wykres reprezentujacy sygnal z KPK).
Na przedstawionym wykresie odpowiedzi KPK wida¢, ze reaguje on jedynie na zmiany w ruchu
katowym (rys. 3a i 3¢). Tak wiec pilot dokladnie dostrzega poczatek ruchu samolotu w zakrecie,
lecz gdy ruch ten jest kontynuowany ze stala predkoscia (utrzymywanie stalego zakretu), to
odczucie obrotu stopniowo znika (rys. 3b). Odczucie to staje si¢ zatem podprogowym, pomimo
ze samolot nadal wykonuje obrét w stalym zakrecie z predkoscia przekraczajaca prég percepcji
(3°/s). W przypadku, gdy fizyczny ruch obrotowy zanika (rys. 3¢ — manewr wyprowadzenia
z zakretu do lotu poziomego), pojawia sie odczucie obrotu w lewo, w kierunku przeciwnym niz
pierwotny ruch obrotowy samolotu. Tego typu zludzenie ruchu pozornego (faktycznie utrzymy-
wany jest lot poziomy — rys. 3c) moze skloni¢ pilota do wprowadzenia nieodpowiednich sygnaléw
sterujacych lotem samolotu, np. powrotu do zakretu w prawo [38].

Ztudzenie somatograwitacyjne zwiazane jest z funkcjonowaniem narzadéw OTO, ktore po-
dobnie jak akcelerometry liniowe, reaguja zaréwno na przyspieszenie bezwladnosci, jak i przy-
spieszenie grawitacyjne (zasada réwnowaznosci Einsteina). Zatem narzady te moga mierzy¢ je-
dynie sume tych przyspieszen w postaci przyspieszenia wypadkowego, zwanego przyspieszeniem
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grawitacyjno-inercyjnym f. Przyktadem zludzenia somatograwitacyjnego jest ztudzenie ,startu
w ciemnosci” lub manewr odejécia, podczas ktorego przyspieszenie wypadkowe oddzialujace na
pilota (utworzone z sumy przyspieszenia grawitacyjnego oraz przyspieszenie od ciagu zespolu
napedowego samolotu), przy jednoczesnym braku widocznoséci na zewnatrz kabiny, wywoluje
wrazenie silnego odchylenia do tytu. Odczucie to sugeruje, ze faza wznoszenia po starcie odby-
wa sie na zbyt duzym kacie pochylenia. Pilot w reakcji na to, pomijajac wskazania przyrzadéw
poktadowych, moze ,oddaé¢ drazek”, przechodzac do gwaltownego znizania i w konsekwencji,
doprowadzajac do kontrolowanego zderzenia z zmienia tuz za koncem drogi startowe;j.

Prég czulosci narzadu otolitowego jest zalezny od kierunku dzialania i wartodci przyspiesze-
nia liniowego. Mieéci sie on w przedziale 0,15+-0,2m/s? dla plaszczyzny poziomej (plaszczyzna
utozenia lagiewki) oraz 0,12+0,15m/s? dla ptaszczyzny pionowej (plaszczyzna utozenia worecz-
ka). W warunkach eksperymentalnych Gurovskiy i wsp. [39] wykazali, Zze minimalna zmiana
kierunku dziatania przyspieszenia, ktérag rejestruja OTO wynosi 1,5°.

Wilasciwosci dynamiczne receptoréw narzadu przedsionkowego (KPK oraz OTO) zostaly opi-
sane za pomocg charakterystyk czestotliwo$ciowych, ktorych przyktady mozna znalezé w pracy
[18].

4. Model automatycznego wykrywania i rozpoznania dezorientacji przestrzennej

Do budowy modelu automatycznego wykrywania i rozpoznania DP pilota zastosowano kon-

cepcje zaproponowana przez Mumaw i wsp. [30]. Schemat tej koncepcji przedstawiono na rysun-
ku 4.

-
f Model
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przestrzennej

gl @
Dezorientacja przestrzenna

(
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7y + Wykrycie aza
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Rys. 4. Koncepcja automatycznego wykrywania i rozpoznania zdarzen DP w oparciu o dane
z pokladowego rejestratora lotu [30]

Sygnalami wejSciowymi tego modelu (rys. 4) sa dane z pokladowego rejestratora danych lotu.
Dane te dostarczaja informacji m.in. na temat przyspieszenia liniowego a, predkosci katowej w
oraz poczatkowej orientacji statku powietrznego wzgledem Ziemi (katy przechylenia ¢, pochyle-
nia 6 i odchylenia ). W wyniku transformacji tych parametréw do ukladu zwiazanego z glowa
pilota, a nastepnie utworzeniu wektora przyspieszenia inercyjno-grawitacyjnego (f = g — a),
powstaje wektor sygnaléw wejsciowych modelu percepcji orientacji przestrzennej (MPOP) pilo-
ta. Model percepcji, wykorzystujac informacje o dynamice receptoréw narzadu przedsionkowego
czlowieka, szacuje postrzegana przez pilota orientacje (katy przechylenia, pochylenia i odchylenia
b, 0,7 oraz skladowe przyspieszenia grawitacyjnego g) i ruch w przestrzeni (a,@). Wyznaczenie
tych parametréw odbywa sie przy zalozeniu, ze pilot nie ma dostepu do wzrokowych wskazowek
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orientacji przestrzennej, np. wskazan przyrzadéw poktadowych samolotu lub informacji z ze-
wnatrz kabiny (lot w chmurach lub noca). Wykrycie i rozpoznanie DP odbywa si¢ w oparciu
o dane z poktadowego rejestratora lotu oraz oszacowane przez MPOP potozenie i ruchu stat-
ku powietrznego postrzegane przez pilota. Ostatnim krokiem analizy wypadku lotniczego jest
rozpoznanie ztudzenia, ktére wywotato DP. Do rozpoznania DP wykorzystane sa (rys. 4):

e dane z pokladowego rejestratora lotu,

e informacje o wykrytym ztudzeniu,

e informacje o ztudzeniach i mozliwych do wystapienia w locie stanach DP (dane przecho-
wywane w bazie danych o DP).

Opierajac sie na powyzszej koncepcji modelu automatycznego wykrywania i rozpoznania
DP (rys. 4), a takze na zaproponowanej przez Newmana i wsp. [17] rozszerzonej strukturze
tego modelu, na potrzeby opisywanych badan przyjeto model, ktérego budowe przedstawiono
na rys. o.

Przygotowanie Oszacowanie Wykrycie Wizualizacja
danych percepcji i rozpoznanie wynikow
dezorientacji
przestrzennej (DP)
kinematyka statku powietrznego =
7
+ v =
Model 'E
- rejestrator lotu »| percepcji | Oszacowana > wykryc1.e » E >
- relacje pilota orientacji  [Ppercepcja qudgenla S
- nagranie video/audio przestrzennej g
- relacje swiadkow A 2 V é
- zapis z radaru \ \ g
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T zapis video/audio poloieni? glowy 1 wzroku = Baza wiedzy
‘ o ztudzeniach
Wgrup ki lotu widzialnosé - 1DP
- relacje pilota - >
- dane meteo

Rys. 5. Model automatycznego wykrywania i rozpoznania DP

Analiza wypadku lotniczego z zastosowaniem tego modelu odbywa sie w czterech etapach:

Etap 1 — przygotowanie danych z krytycznej fazy lotu.

W oparciu o dane z poktadowych rejestratorow parametréw lotu obliczane sa potozenie
oraz liniowe i katowe predkosci i przyspieszenia oddzialujace na gltowe pilota. Okresla sie,
czy pilot korzystal z dostepnych wzrokowych wskaznikéw orientacji przestrzennej (wskazan
przyrzadéw pokladowych oraz informacji z zewnatrz kabiny).

Etap 2 — oszacowanie postrzeganej przez pilota orientacji przestrzennej.

Oszacowanie polega na wyznaczeniu percepcji potozenia i ruchu przy zastosowaniu MPOP
czlowieka i danych wejSciowych w postaci parametréw obliczonych w pierwszym etapie
analizy. MPOP wykorzystuje kinematyke statku powietrznego i wiedze o funkcjonowaniu
percepcji orientacji przestrzennej cztowieka do szacowania tego, co pilot postrzegalby, gdy-
by nie mial dostepu do odpowiednich wskazéwek o swoim polozeniu i ruchu z przyrzadéw
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poktadowych lub zewnetrznych informacji wzrokowych spoza kabiny statku powietrznego.
Wykorzystany MPOP opisano szczegélowo w pracach [40], [41]. Jego model numeryczny
utworzono w programie MATLAB (MathWorks) z pakietem Simulink.

Etap 3 — wykrycie i rozpoznanie ztudzenia, ktére wywotato DP.

Wykrycie ztudzenia odbywa sie w oparciu o wyniki analizy z etapu 1 i 2 (dane opisujace
przyspieszenia oddzialujace na glowe pilota — etap 1, oraz oszacowana przez MPOP per-
cepcja pilota — etap 2). W przypadku, gdy wyniki modelu percepcji sa znaczaco rézne,
w celu weryfikacji ich wiarygodnosci poddaje sie je dodatkowej ocenie przy uzyciu danych
z innych zrédel, m.in. danych w postaci wejsciowych sygnaléow sterowania wprowadzonych
przez pilota, opinii ekspertéw na temat lotu i relacji naocznych $wiadkéw. Rozpoznanie
zhudzenia jest procesem realizowanym zwykle przez czlowieka posiadajacego specjalistycz-
ng wiedze. Proponuje si¢ jednak wspomaganie cztowieka inteligentnym oprogramowaniem
opartym na utworzonej bazie wiedzy. Rozpoznanie ztudzenia bedzie odbywaé sie¢ w blo-
ku zawierajacym reguly eksperckie, wykorzystujace logike rozmyta lub opartym na sieci
neuronowej. Takie podejscie zapewni powtarzalno$é¢ rozpoznania DP.

Etap 4 — wizualizacja wynikow analizy danych z krytycznej fazy lotu.

Wyniki analizy zostaja przedstawione w formie przebiegéw rzeczywistych parametréw lotu
i parametréw postrzeganych przez pilota oraz za pomoca tréjwymiarowej wizualizacji sy-
mulacji komputerowej krytycznej fazy lotu. Do opracowania tréjwymiarowej wizualizacji
analizowanego zdarzenia DP wykorzystane sa szacowana percepcja orientacji przestrzennej
pilota oraz parametry rzeczywistego lotu statku powietrznego. Wizualizacje zdarzenia DP
wykonano za pomoca oprogramowania do symulacji lotu FlighGear [42]. Program ten za-
pewnia dodatkowo wspéliprace z programem MATLAB Simulink (MathWorks), w ktérym
zapisano model numeryczny MPOP oraz odbywaja sie wszystkie obliczenia.

5. Badanie zdarzenia lotniczego z udzialem samolotu F-16

Opracowany model automatycznego wykrywania i rozpoznania DP zostal wykorzystany
w obliczeniach opartych na danych z zdarzenia lotniczego z udzialem samolotu F-16 w wa-
runkach nocnych. Zdarzenie to zostato zakwalifikowane jako powazny incydent lotniczy, ktérego
przyczyna byla utrata orientacji przestrzennej. Pod wzgledem naukowym jest ono interesuja-
cym wypadkiem, w ktérym seria zdarzen doprowadzila do blednego postrzegania przez pilota
orientacji samolotu wzgledem Ziemi. Pilot, czesciowo ze wzgledu na falszywe informacje wzro-
kowe dotyczace naturalnego horyzontu oraz wysoki poziom nasycenia zadaniami, nie dostrzegt
rzeczywistej orientacji samolotu. W analizie tego zdarzenia przyjeto, ze pilot nie zwracal uwagi
na wskazania przyrzadow poktadowych oraz ze z uwagi na warunki nocne na zewnatrz kabiny
nie wystepowaly wzrokowe wskazowki orientacji przestrzennej.

Przedstawione na rys. 6 wykresy opisuja sktadowe analizowanych parametréw zarejestrowa-
nych w locie rzeczywistym (linia ciagla) oraz postrzegane przez pilota sktadowe tych parame-
tréw (linia przerywana). Parametry te opisuja skladowe przyspieszenia liniowego, przyspieszenia
grawitacyjnego, predkosci katowej oraz orientacji pilota wzgledem Ziemi. Wymienione powy-
zej parametry tworza wektor sygnaléw wejsciowych MPOP, ktéry jest jednocze$nie wynikiem
pierwszego etapu prezentowanej metody analizy wypadku lotniczego (rys. 5). Za pomoca MPOP
szacowana jest orientacja przestrzenna pilota. Wyznaczone w ten sposdb parametry postrzegane
przez pilota sa wynikiem drugiego etapu analizy wypadku lotniczego.

Na przedstawionych wykresach widaé, ze najwieksze réznice miedzy rzeczywistym a postrze-
ganym przez pilota parametrem dotycza polozenia katowego oraz skladowych przyspieszenia
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Rys. 6. Postrzegana przez pilota orientacja przestrzenna

grawitacyjnego. Mozna zatem przypuszczac, ze pod wplywem przyspieszen liniowych wystapito
zhudzenie somatograwitacyjne, w wyniku ktorego pilot utracit orientacje w zakresie polozenia
przestrzennego wzgledem Ziemi. Potwierdza to postrzegana przez pilota sktadowa pionowa gz
przyspieszenia grawitacyjnego, ktéra od 14. do 27. sekundy analizowanego lotu ma zwrot prze-
ciwny w stosunku do wektora rzeczywistego przyspieszenia ziemskiego.

W trzecim etapie analizy zdarzenia lotniczego przeprowadzana jest procedura wykrycia i roz-
poznania ztudzenia, ktére wywotalo DP. Z uwagi na to, ze ten etap analizy jest w fazie kon-
cepcyjnej, w dalszej czedci przedstawiono jedynie zarys proponowanego postepowania podczas
wykrycia i rozpoznania DP.

Wykrycie ztudzenia odbywa sie na podstawie obliczonej réznicy wynikéw z pierwszego i dru-
giego etapu analizy. Wyniki te opisuja odpowiednio przyspieszenia oddzialujace na glowe pilota
(rys. 4, a,w, g) oraz oszacowana za pomoca MPOP jego percepcje (rys. 4, a,w, g).

W przypadku, gdy wyniki modelu percepcji sa znaczaco rézne, zostana one poddane dodat-
kowej ocenie przy uzyciu danych z innych zrédel, m.in. danych w postaci wejéciowych sygnatéw
sterowania wprowadzonych przez pilota, opinii ekspertéw na temat lotu i relacji naocznych
swiadkow.

W ramach rozpoznania ztudzenia, polegajacego na dopasowaniu wynikéow z trzeciego etapu
analizy do danych o DP zamieszczonych w bazie danych, beda wykorzystane nastepujace miary
zhudzenia:

— warto$¢ srednia analizowanego parametru,

— btad sterowania odwrotnego, ktory powstaje, gdy analizowany parametr lotu jest zgodny
ze zwrotem oddzialujacego ztudzenia [43].
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W ramach ostatniego, czwartego etapu analizy zdarzenia lotniczego nastepuje zobrazowanie
wynikéw obliczen. Wyniki te zostaly przedstawione na rysunku 6 w formie przebiegdéw rzeczywi-
stych i postrzeganych przez pilota parametréow lotu oraz na rysunku 7 za pomoca tréjwymiarowe;j
wizualizacji orientacji samolotu podczas krytycznej fazy lotu.

Rys. 7. Wizualizacja wynikéw analizy: a) orientacja samolotu w locie rzeczywistym, b) orientacja
samolotu postrzegana przez pilota

Analiza zdarzenia lotniczego z udzialem samolotu F-16 pokazuje, ze sygnaly z narzadu przed-
sionkowego mogly by¢ przyczyna blednej oceny przez pilota orientacji przestrzennej samolotu.
Zazwyczaj, gdy pilot ma dostep do informacji wzrokowej dotyczacej jego orientacji przestrzen-
nej, to przezwyciezenie mylnych sygnaléw z narzadu przedsionkowego nie stanowi problemu.
W takiej sytuacji pilot rzadko ulega dezorientacji przestrzennej. Jednakze juz nieznaczne ob-
nizenie iloci informacji wzrokowej moze prowadzi¢ do wzrostu podatnosci pilota na zludzenia
pochodzenia przedsionkowego.

6. Wnioski

Wyniki badan przyczyn wypadkéw lotniczych wskazuja, ze DP w dalszym ciagu ma znacza-
cy, negatywny wplyw na bezpieczenstwa lotu oraz czesto tragiczne w skutkach konsekwencje.
Kazde badanie wypadkéw, ktére zaklada wystepowanie probleméw z funkcjonowaniem czto-
wieka (btad pilota), powinno uwzgledniaé¢ sprawnosé pilota w kontekscie reakcji jego systeméw
sensorycznych, np. narzadéw odpowiedzialnych za utrzymanie orientacji przestrzenne;j.

Przedstawiona w artykule metoda analizy wypadku lotniczego moze by¢ przydatnym uzu-
pelnieniem aktualnie stosowanej jako$ciowej analizy zjawiska DP. Moze ona zapewni¢ badaczom
wsparcie w dochodzeniu przyczyny oraz klasyfikacji wypadku lotniczego. Rola opisanego w arty-
kule modelu automatycznego wykrywania i rozpoznania DP jest przede wszystkim pomoc w zro-
zumieniu, dlaczego pilot wprowadzil niewlasciwe sygnaly sterujace lotem statku powietrznego.
Proponowany sposéb ilosciowej analizy DP pozwoli badaczom spojrze¢ na dane z lotu z innej
perspektywy i ustali¢, czy DP mogla przyczynié¢ sie do btedu pilota w postaci nieprawidtowego
sterowania lotem.

Wiedza o czynnikach, ktére przyczynily sie powstawania DP i zwiazanego z nig wypadku jest
szczegblnie przydatna w podejmowaniu dziatan zapobiegawczych. Dzialania te moga obejmowaé
miedzy innymi zmiany w konstrukeji kokpitu statku powietrznego oraz nahelmowego systemu
prezentacji informacji, jak rowniez realizacji szkolen i treningdéw zatdg lotniczych.

Symulacja wypadkéow spowodowanych DP w locie rzeczywistym jest ograniczona gloéwnie
ze wzgledu na wysokie niebezpieczenstwo i koszty takich badan. Istnieje jednak mozliwo$¢ wy-
eliminowania ryzyka tych badan poprzez wykorzystanie symulatoréw lotu, ktére sg w stanie
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odwzorowaé srodowisko lotu, a szczegdlnie bodzce ruchowe wystepujace podczas krytycznej fazy
lotu. Innym rozwiazaniem tego problemu jest wykorzystanie opracowanego modelu do symula-
¢ji réznych scenariuszy wypadkow lotniczych. Modyfikujac parametry poczatkowe oraz zmienne
stanu pilota, np. wzrokowe wskazniki orientacji przestrzennej (wskazania przyrzadéw poklado-
wych, informacja z zewnatrz kabiny), mozliwe jest sprawdzenie, czy wypadek mialby miejsce
przy dostepie pilota do innych danych.

Rozwéj opracowanego modelu automatycznego wykrywania i rozpoznania DP bedzie skupiat
sie miedzy innymi na:

e opracowaniu procedury wykrycia zludzenia,

e opracowaniu inteligentnego oprogramowania umozliwiajacego komputerowi rozpoznanie

10.

11.

12.

13.

DP, ktora zwykle podejmuje cztowiek posiadajacy specjalistyczna wiedze,
walidacji modelu w oparciu o dane z dotychczasowych wypadkéw lotniczych oraz dane
zebrane w ciagu kolejnych lat.
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Method of analysis of an aviation accident caused by pilot’s spatial disorientation

Human factor is still the main cause of aviation accidents. The article presents a new approach in

the field of aviation accidents investigation caused by pilot’s spatial disorientation (SD). The proposed

method of investigating the cause of the accident is based on quantitative analysis of the phenomenon of

SD. A model of automatic detection and identification of SD was developed. This model was presented

in the analysis of the aviation incident involving the F-16 aircraft. The presented in the article method

of quantitative analysis of an aviation accident could be a useful supplement to the qualitative analysis

of the phenomenon of SD. The developed model of automatic detection and identification of SD can also

provide support in investigating the cause and classification of an aviation accident.
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Najnowoczesniejsze wirowki przecigzeniowe pelnia rowniez funkcje dynamicznego symula-
tora lotu. W artykule podjeto problematyke dotyczaca oceny jakosci odwzorowania przy-
spieszen w tego typu symulatorze. Kryterium tej oceny byta wiernosé odczué percepcyjnych
pilota. Do obliczenia wiernosci wykorzystano klasyczna metode, w ktérej subiektywna ocene
pilota zastapiono modelem jego percepcji orientacji przestrzennej. Obiektem badan byl dy-
namiczny symulator lotu — wiréwka przeciazeniowa HTC-07. W obliczeniach wykorzystano
dane z lotu rzeczywistego samolotu F-16 oraz dane zarejestrowane w symulatorze podczas
odtwarzania profilu tego lotu. Ocene jako$ci odwzorowania przyspieszen przeprowadzono
metoda obliczen numerycznych. Wyniki tych obliczen symulacyjnych wskazaly, ze symu-
lator HT'C-07 ma $érednia jakosé odwzorowania przyspieszenia liniowego, natomiast niska
jakosé odwzorowania polozenia katowego i przyspieszenia grawitacyjnego. Pomimo, ze ja-
kosé odwzorowania przyspieszania liniowego nie osiagneta najwyzszego stopnia, to biorac
pod uwage fakt, ze uktad ruchu symulatora HT'C-07 ma jedynie trzy stopnie swobody, moz-
na stwierdzi¢, ze poziom odwzorowania jest wystarczajacy do realizacji szkolen i treningdw
pilotow.

1. Wstep

Wiréwka przeciazeniowa jest wyspecjalizowanym symulatorem, ktéry w bezpiecznych dla
pilota warunkach umozliwia jego szkolenie, trening i ocene predyspozycji do lotéw samolota-
mi wysokomanewrowymi. Za pomoca tego urzadzenia pilot przygotowuje sie do wykonywania
lotéw z duzymi, niejednokrotnie dlugotrwalymi przeciazeniami [1], [2], ktérych niepozadanym
skutkiem jest m.in. przeciazeniowa utrata Swiadomoéci oraz dezorientacja przestrzenna. Wirow-
ki przeciazeniowe stosowane sa obecnie réwniez w pracach badawczych dotyczacych sztucznej
grawitacji. Celem tych badan jest m.in. opracowanie metody przeciwdzialania niekorzystnemu
wplywowi dlugotrwalej niewazkosci na organizm czlowieka.

Pierwsze konstrukcje uktadu ruchu wiréwek przeciazeniowych mialy jedynie dwa stopnie swo-
body (DoF) i umozliwialy wytwarzanie przyspieszen liniowych wzdluz jednej lub maksymalnie
dwdch osi (rys. 1la). W najnowoczesniejszej, czwartej generacji tego urzadzenia (rys. 1b) sposéb
zamocowania gondoli z umieszczong wewnatrz kabing statku powietrznego oraz zastosowanie
aktywnego systemu sterownia jej polozeniem, zapewniaja generowanie przyspieszen liniowych
oraz katowym wzgledem trzech osi.

W tabeli 1 przedstawiono podzial wiréwek przeciazeniowych, ze wzgledu na kinematyke jej
uktadu ruchu oraz zastosowanego systemu wizualizacji lotu.

Poza wymienionymi wczesniej zaletami wirowki przeciazeniowej, istnieja jednak pewne nie-
dogodnosci w jej uzytkowaniu. Jedng z nich jest negatywny wplyw przyspieszenia Coriolisa,
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Rys. 1. Wiréwka przeciazeniowa eksploatowana w Polsce (WIML); (a) wiréwka drugiej generacji,
(b) wiréwka czwartej generacji

Tabela 1. Generacje wiréwek przecigzeniowych

‘ Generacja ‘ Lata produkcji ‘ Wybrane parametry
1 1935-1964 | 1 DoF, niskie G/s, pasywny ruch kabiny
2 1965-1984 2 DoF, < 4G/s, proste zobrazowanie, aktywny ruch kabiny
3 1985-1998 > 2 DoF, 6 G/s, prosta symulacja lotu, aktywny ruch kabiny
4 1999-obecnie | 10-15 G/s, pelna symulacja lotu, aktywny ruch kabiny

G — przyspieszenie grawitacyjne Ziemi (G~9,81 m/s?)

pojawiajacego sie przy zmianie polozenia glowy pilota podczas stalego ruchu obrotowego ramie-
nia wirowki. W celu uniknigcia efektu Coriolisa pilot powinien utrzymywaé stala, niezmienna
pozycje glowy, co nie jest naturalne przy realizacji np. symulowanych walk powietrznych [3].
Inng niedogodnoscia jest wystepowanie specyficznych bodzcow ruchowych, ktore wywotuja u pi-
lota chorobe symulatorowa. Objawy tej choroby sa analogiczne do choroby lokomocyjnej, a ich
wystepowanie obniza efektywnos¢ szkolen i treningéw realizowanych w symulatorze. Przyjmuje
sie, ze podstawa do wyeliminowania czynnikéw wywotujacych chorobe symulatorowa jest wy-
soka wiernos$¢ percepcyjna uktadu ruchu symulatora. Wiernosé ta osiaga wysoka wartosé, gdy
percepcja pilota na bodzce ruchowe powstajace w symulatorze lotu jest nie do odréznienia od
percepcji bodzcéw wystepujacych podczas analogicznego manewru w locie rzeczywistym.

2. Metody oceny jakoSci odwzorowania przyspieszen w symulatorach lotu

Precyzja, z jaka symulator lotu odtwarza lot rzeczywisty jest definiowana w licznej literaturze
jako ,wierno$¢” i byta od wielu lat tematem debaty w branzy lotniczej [4]. Wierno$¢ symulacji lo-
tu moze by¢ interpretowana jako ,stopien, w jakim symulator lotu dopasowuje (replikuje) cechy
prawdziwego samolotu” [5]. Istnieje jednak inna interpretacja wiernosci, ktora zaklada, ze symu-
lator w ustalonym stopniu odtwarza zachowanie pilota. Prowadzi to do alternatywnej definicji
wiernoéci jako zdolnosci symulatora do wywotania u pilota zachowan, niezbednych do sterowania
i obstugi rzeczywistego samolotu w trakcie wykonywania okreslonego zadania [6]. W literatu-
rze istnieje wiele réznych interpretacji powyzszych aspektéw wiernosé symulacji. Przyktadem
okreslen wiernosci wedtug pierwszej definicji sa: wierno$é sprzetowa, obiektywna, fizyczna lub
predykeyjna. W przypadku drugiej definicji, przytaczane sg okreslenia takie, jak: wiernosé za-
chowania, funkcjonalna, $rodowiska lub wiernos¢ percepcyjna. Doéé¢ dobrze problem ten opisat
i podsumowal w swojej pracy Hays [7].
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Do chwili obecnej zaproponowano kilka definicji wskaznikéw wiernosci jako miary stuzacej
do oceny jakoéci sygnaléw wytwarzanych przez urzadzenia symulatora [6], [8]-[10]. Sposéb ich
wyznaczania przedstawiono schematycznie na rys. 2, na przyktadzie dwoch systeméw pilot-statek
powietrzny.

statek powietrzny

przyrzady pilot
= pokladowe Z U I -
| ) informacja na : -'—t procesy = procesy dynamika statku
zewn. kokpitu A 3| percepcyjne | & 7| psychomotoryczne A ’ powietrznego | A
ruch B3| e |
" fizyemy A A
A2 A5 A3 A4 Al
| moel | | LG plet  y s
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zobrazowanie | & -'—t procesy Y . procesy !E model statku V
scenerii lotu ! —»| percepcyjne " | psychomotoryczne |} powietrznego
uklad !E
=2 rachu | T

symulator lotu

Rys. 2. Podzial wskaznikéw wiernosci symulatora lotu [11], [12]; Al — wierno$¢ modelu statku
powietrznego, A2 — wierno$¢ sprzetowa, A3 — wierno$¢ percepcyjna, A4 — wiernosé bltedéw sterowania,
A5 — wierno$¢ zachowania

Systemy te opisuja zadanie polegajace na recznej kontroli lotu wykonywane odpowiednio
w locie rzeczywistym i w czasie pracy symulatora lotu. W oparciu o przedstawione na rysunku 2
wskazniki mozna wyodrebni¢ dwa gléwne podejécia do pomiaru wiernosci symulatora: subiek-
tywnie i obiektywnie [13]. Subiektywne podejscie stosowane jest do okreslania stopnia realizmu
odczuwanego przez pilota. Aktualnie, w celu subiektywnej oceny symulatoréw, opinie pilotéw
formutowane sg przy uzyciu wizualnej skali analogowej. Chociaz subiektywne skale sa cennym
narzedziem badawczym, to ze wzgledu na sktonnosé¢ oceniajacych do kierowania sie osobistymi
upodobaniami, trudno jest uogélnié¢ uzyskane wyniki dla calej skali [13]. Najbardziej praktyczna
definicja wiernosci jest wiernosé obiektywna (rys. 2, A2), zwana takze wiernoscia inzynierska
[9], ktéra jest zalezna jedynie od jakosci symulowanej dynamiki samolotu i sygnaléw z syste-
moéw symulatora. Dlatego tez — w rzeczywistosci — najbardziej znaczacymi, a zarazem najlepiej
mierzalnymi wymogami dotyczacymi wiernosci symulatora lotu sa wskazniki ujmowane w kate-
goriach mozliwosci sprzetowych podsysteméw symulatora [14].

Jak pokazano na rys. 2, wierno$¢ percepcyjna (A3) przyjmuje wysoka warto$¢, gdy percepcja
pilota bodzcéw generowanych przez symulator jest nie do odrdéznienia od percepcji bodzcéw
wystepujacych podczas manewru w locie rzeczywistym. Dlatego wiernos¢ percepcyjna zwigzana
jest z wrazeniem polozenia i ruchu, w przeciwienstwie do wiernosci obiektywnej (A2), ktérej
celem jest wykazanie poziomu fizycznej (sprzetowej) zgodnosci uktadu ruchu symulatora.

Poniewaz percepcja ruchu odbywa sie zwykle bez udzialu swiadomego procesu myslowego
czlowieka, to subiektywna ocena postrzeganych bodzcéw ruchowych [15] jest trudna i nie zawsze
prowadzi do uzyskania wynikéw, ktére sg reprezentatywne dla proceséw percepcyjnych zacho-
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dzacych w rzeczywistych warunkach [16]. Z tego powodu sugeruje sie niekiedy przyjecie do oceny
wiernosci uktadu ruchu symulatora jego zdolno$é do wywolania bledéw sterowania podobnych
do btedéw w sterowaniu podczas wykonywania manewru w czasie rzeczywistego lotu. Ta de-
finicja wiernosci, zazwyczaj okreslana jako blad wiernosci [9] lub blad sterowania [12], zostala
przedstawiona na rys. 2 symbolem A4. Przyjmuje sie, ze jest to skoncentrowana na pilocie miara
wiernosci symulatora [17]-[19].

Subiektywne oceny wiernosci symulatora sa zazwyczaj silnie skorelowane z oczekiwaniami,
indywidualnymi preferencjami i uprzedzeniami pilota [13]. Dlatego tez ocena algorytméw filtro-
wania ruchu symulatora i doboru ich ustawien za pomocg subiektywnych wskazan pilota okazuja
sie by¢ procesem klopotliwym i czesto niepowtarzalnym [20]. Z tego powodu do oceny wierno-
$ci odwzorowania ruchu w symulatorze proponowana jest alternatywna metoda polegajaca na
ocenie wiernosci percepcyjnej.

Celem prezentowanych w artykule badan byta ocena jakosci odwzorowania w wiréwce prze-
cigzeniowej przyspieszen, ktére oddzialuja na pilota w warunkach rzeczywistych. Z uwagi, ze
dotychczas nie opracowano obiektywnej i jednoczesnie efektywnej metody oceny jakosci odwzo-
rowania przyspieszen opartej na ludzkiej percepcji do osiagniecia zalozonego celu badan koniecz-
ne bylo opracowanie nowego testu. W zaproponowanej metodzie oceny podstawowym kryterium
jakosci odwzorowania przyspieszen jest odczucie pilota oszacowane za pomocg modelu percepcji
orientacji przestrzennej (MPOP) czlowieka.

2.1. Metoda obiektywnej oceny jakoSci odwzorowania przyspieszen

Ocene jakosci odwzorowania przyspieszen w wirowce przeciazeniowej przeprowadzono za po-
moca metody, ktorej schemat przedstawiono na rysunku 3.

Lot
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Rys. 3. Schemat metody oceny jako$ci odwzorowania przyspieszen w symulatorze lotu

Metoda ta skoncentrowana jest na ocenie odczué percepcyjnych pilota, poprzez zastosowanie
modelu percepcji orientacji przestrzennej (MPOP) cztowieka. Budowe MPOP oparto na recep-
torach narzadu przedsionkowego czlowieka, ktérych modele opisano w artykule [21], natomiast
szczegblowy opis MPOP zostal zamieszczony w pracy [22].

Wiernosé platform ruchu okresla sie zwykle, poréwnujac zmienne stanu ruchu rejestrowa-
ne w symulatorze lotu z odpowiadajacymi im pomiarami w locie rzeczywistym [9]. Opracowana
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metoda polega natomiast na okresleniu rozbieznosci (btedu) pomiedzy percepcja orientacji prze-
strzennej (polozenia i ruchu), wyznaczona dla bodZcéw ruchu w locie rzeczywistym i percepcja
wyznaczong dla bodzcéw generowanych przez uklad ruchu symulatora, podczas odtwarzania te-
go samego lotu. Okreslajac jako$¢ odwzorowania przyspieszen, ocenia sig, czy odczucia pilota sa
podobne w granicach mierzalnosci danej metody badan. Stopien podobienstwa odczué cztowieka
okredlany jest ilo$ciowo. Oszacowanie percepcji orientacji przestrzennej pilota realizowane jest
za pomocg MPOP, na wejsciu ktérego podany jest wektor bodzcow érodowiskowych by i b, od-
powiednio dla pierwszego i drugiego toru obliczen numerycznych (rys. 3). Wektory te tworzone
sg w wyniku sumowania kinematyki glowy pilota z kinematyka statku powietrznego lub kinema-
tyka uktadu ruchu symulatora lotu. Wynikiem przeprowadzonych w dwoch niezaleznych torach
obliczen sa wektory ¥1 1 o2 bodZcéw postrzeganych przez pilota. Wektory te opisuja nastepujace
parametry: predko$é¢ katowa g, przyspieszenie liniowe ag, przyspieszenie grawitacyjne gq /2
oraz polozenie katowe glowy odpowiednio w zakresie przechylenia ¢g /z, pochylenia O /z 1 0d-
chylenia 1 /z wzgledem ukladu zwigzanego z Ziemig.

Stopien zgodnosci percepcji orientacji przestrzennej wyznaczany jest w bloku poréwnania
wektoréw y1 1 yo. Zgodnosé ta okreslana jest w oparciu o dwa wskazniki:

— wskaZnik przebiegu niezgodnosci percepcji J(t,) w kolejnych ¢, chwilach czasu,
— znormalizowany wskaznik zgodnosci odczué (ZWZO) percepcyjnych Je.

Wskaznik J(t,) pokazuje, w ktérych momentach lotu poziom odwzorowania odczué pilota jest
najwyzszy, a w ktorych osiaga wartosci minimalne. Wskaznik ten wyznacza sie nastepujaco

T (tn) = 9] (tn) — F5(tn) (2.1)

gdzie: t,, — czas rejestracji w trakcie badania n-tej probki danych, y{ — wektor odczué percepcyj-
nych w kabinie symulatora dla j-tego parametru (j : Q¢ — predkosé katowa, ag — przyspiesze-
nie liniowe, g/ — przyspieszenie grawitacyjne oraz b 17 Oc: 17 e /z — polozenie katowe glowy
wzgledem ukladu zwiazanego z Ziemia), y% — wektor odczué percepcyjnych w kabinie samolotu,
dla j-tego parametru (j : jak powyzej).

Znormalizowany wskaznik zgodnosci odczué percepcyjnych okreéla nastepujace réwnanie

. 1 1 V=
Jb=1- <J7 N > [J](tn)P) (2.2)

- —
Ymaz = ¥Ymin n=0

gdzie: N — liczba prébek danych, uzyskanych w trakcie badania, JI(t,) — wskaznik przebie-
gu niezgodnosci percepcji, wyznaczany z réwnania (2.1), y{m,yimn — odpowiednio najwiek-
sza 1 najmniejsza warto$¢ sposrod analizowanych j-tych sktadowych wektoréw yi i yo. Warto-
Sci te wyznacza sie ze zbioréw yi oraz ¥} w sposéb nastepujacy: ¥,,, = max(y] U y3) oraz
¥ = min(y] U y3). Zaklada sie, ze analizowane przebiegi odczué percepcyjnych sa sygnalami
zmiennymi w czasie, zatem 3, # ?men

Wskaznik Jo (2.2) przyjmuje wartosci z zakresu od 0 (dla najmniejszej zgodnosci odczué)
do 1 (dla najwiekszej zgodnosci w postrzeganym parametrze). Do oceny jakosci odwzorowania
przyspieszen przyjeto kryterium definiujace przedzialy wartosci ZWZO, dla ktérych odczucia
pilota osiagaja akceptowalny stopien zgodnosci. Arbitralnie zdefiniowano dwie granice Jop = 0,9,
Joo = 0,8, tworzac w ten sposob trzy przedzialty jakosci odwzorowania przyspieszen

wysoki dla Jo1 < Jo <1
$redni dla Joo < Jo < Jo (2.3)
niski dla 0< Jo < Joo
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3. Obiekt badan

Obiektem badan byta wiréwka przeciazeniowa czwartej generacji — dynamiczny symulator
szkoleniowy HTC-07 (rys. 1b), produkcji austriackiej firmy AMST-Systemtechnik GmbH. Sy-
mulator HTC-07 znajduje sie w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotniczej w Warszawie i jest
wykorzystywany do badan, szkolenia i treningu kandydatéw na pilotow oraz pilotow samolotéw
wysokomanewrowych, jak réwniez do technicznych badan eksperymentalnych. Zainstalowane
na 8-metrowym ramieniu zyroskopowe zawieszenie kabiny zapewnia generowanie przeciazenia
w trzech osiach. Wymienne elementy kabiny wiréwki umozliwiaja funkcjonalne odwzorowanie
wyposazenia kokpitow podstawowych samolotéw wielozadaniowych, eksploatowanych w polskich
Sitach Powietrznych, tj. F-16 Block 52+ oraz MiG-29. W tabeli 2 przedstawiono mozliwosci ru-
chowe czesci roboczej symulatora.

Tabela 2. Graniczne parametry kinematyki uktadu ruchu symulatora HTC-07 [23]

\ Parametr | 0sZ |O§Y | O§ X |
Zakres ruchu wzgledem osi [°] - +360 | £360
Maksymalne przyspieszenie [G] 16/ —3 | =+6 +10
Maksymalny przyrost przyspieszenia [G/s] 14,5 6 10
Maksymalne przyspieszenie katowe [rad/s?] | 2,82 8 5

Do badan wykorzystano dane zarejestrowane podczas rzeczywistego lotu samolotem F-16
oraz parametry kinematyki uktadu ruchu symulatora HTC-07, w ktorym odtworzono ten profil
lotu. Przyjeta do analizy 20-sekundowa faza lotu obejmuje manewr zakretu w prawo z prze-
ciazeniem do +5 Gz (przeciazenie oddzialujace wzdluz osi podluznej ciata pilota, o zwrocie do
konczyn dolnych) zakonczony manewrem beczki. Opis procedury przygotowania do obliczen nu-
merycznych danych z rzeczywistego lotu samolotem F-16 oraz procedury odtworzenia tego lotu
w symulatorze HTC-07 zamieszczono w pracy [24]. W badaniach przyjeto, ze podczas lotu nie
wystepuje ruch glowy pilota wzgledem uktadu zwiazanego z samolotem oraz kabing symulatora.

Obliczenia numeryczne wykonano przy uzyciu komputera Dell Precision M6600 (procesor
i7-2760QM, 16 GB RAM, system operacyjny MS Windows 7 x64) w $rodowisku symulacyjnym
MATLAB firmy MathWorks wraz z pakietem Simulink. Oprogramowanie to zostalo skonfigu-
rowane do obliczen ze zmiennym krokiem czasu (maksymalnym h = 0,001) z wykorzystaniem
algorytmu Runge-Kutty (ode45 Dormand-Prince).

4. Wyniki

Wynikiem przeprowadzonych obliczen numerycznych sa:

e postrzegane przez pilota skladowe wektoréw wyjsciowych yo (lot samolotem F-16) oraz
y1 (lot odtworzony w symulatorze HTC-07), tj. predkosé¢ katowa Q¢, przyspieszenie linio-
we a¢, przyspieszenie grawitacyjne gg/z oraz polozenie katowe e /Z,ég /Z,@ZV)G /z glowy
wzgledem ukladu zwiazanego z Ziemia,

e wartosci ZWZO J¢ (2.2), okreslajacej stopien zgodnosci odczué percepcyjnych pilota (skta-
dowych wektora y) oraz ich przebieg w czasie J(t,) (2.1).

Otrzymane z symulacji wyniki odpowiadajace odczuciom pilota w locie rzeczywistym samolo-
tem F-16 (sktadowe wektora yo — linia ciagta) oraz podczas odtwarzania tego lotu w symulatorze
HTC-07 (sktadowe wektora y; — linia przerywana) przedstawiono na rysunkach 4+7. Wektor yo
wyznaczono na podstawie wektora bodzcéw srodowiskowych bg z lotu rzeczywistego (rys. 3).
Sktadowe wektora ¥, wyznaczono w oparciu o wektor bodzcéw srodowiskowych by, ktory opisuje
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kinematyke kabiny HTC-07 podczas odtwarzania w tym symulatorze lotu rzeczywistego. Wynik
poréwnania odczué pilota w czasie lotu samolotem z odczuciami w symulatorze przedstawiono
na trzech dolnych wykresach. Na wykresach tych zamieszczono przebieg zmian funkcji J(¢,)
(2.1) oraz wartos¢ ZWZO Jo (2.2) (postaé liczbowa) dla kazdej sktadowej, postrzeganego przez
pilota wektora (Qg, ag, g oraz (ﬁG/Z,é(;/Z,&(;/Z).

Odczucia pilota w zakresie percepcji skladowych predkosci katowej Q¢ przedstawiono na
rysunku 4.
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Rys. 4. Sktadowe wektora predkosci katowe]j postrzegane przez pilota w locie samolotem F-16 oraz
podczas odtwarzania w HTC-07 tego lotu

Poréwnujac przedstawione na rysunku 4 odczucia pilota, wida¢ wyrazna réznice w postrzega-
nej przez niego predkosci katowej samolotu w stosunku do postrzeganej predkosci obrotu kabiny
symulatora. Potwierdzaja to wykresy funkcji J(t,) oraz wartosci ZWZO dla poszczegdlnych
sktadowych: Jg = 0,81, Jg = 0,71, J5, = 0,8. Na podstawie przyjetego kryterium (2.3) oraz
wyznaczonego wskaznika Jg = 0,81 mozna stwierdzi¢, ze symulator w érednim stopniu odwzo-
rowuje odczucia predkosci przechylania. Pomimo, ze konstrukcja symulatora HTC-07 zapewnia
trzy stopnie swobody w zakresie ruchu obrotowego, to odwzorowanie postrzeganych przez pilota
w locie rzeczywistym predkodci pochylania przyjmuje niska wartos¢. Wynika to z przeznaczenia
tego symulatora, ktéry wykorzystywany jest do wytwarzania przyspieszen liniowych wzgledem
trzech osi z pominieciem odwzorowania wystepujacych w locie predkosci katowych. Nalezy za-
tem spodziewac sie, ze jakos¢ odwzorowania przyspieszen liniowych bedzie w tym symulatorze
na wysokim poziomie.

Na rysunku 5 przedstawiono wyniki symulacji opisujace odczucia pilota w zakresie percep-
cji sktadowych przyspieszenia liniowego ag w locie rzeczywistym (linia ciagla) oraz w locie
odtworzonym w symulatorze HTC-07 (linia przerywana). Na wykresach widaé, ze postrzegane
przez pilota w locie oraz w kabinie symulatora przyspieszenia maja zblizony przebieg. Wartosci
wyznaczone ZWZO (J¢ = 0,71, J& = 0,74, J& = 0,71) wskazuja jednakze na niski poziom od-
wzorowania odczué¢ dla wszystkich sktadowych przyspieszenia. Wplyw na taki poziom odwzoro-
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wania przyspieszen maja miedzy innymi wystepujace w uktadzie ruchu symulatora ograniczenia.
Poza wymienionymi w tabeli 1 granicznymi parametrami kinematyki uktadu ruchu, symulator
HTC-07 ma dodatkowe ograniczenie polegajace na braku mozliwos$ci wytwarzania przyspieszenia
liniowego, ktérego wartos¢ wypadkowa jest mniejsza od przyspieszenia ziemskiego.

| postrzegane w symulatorze HTC-07 — postrzegane w locie rzeczywistym|
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Rys. 5. Skladowe wektora przyspieszenia liniowego postrzeganego przez pilota w locie samolotem F-16
oraz podczas dla odtwarzania w HTC-07 tego lotu

Na rysunku 6 przedstawiono postrzegane przez pilota potozenie katowe QZV)G/Z,QVG/ZJLG/Z
wzgledem Ziemi, podczas lotu samolotem F-16 (linia m@gla) oraz w czasie odtwarzania tego
profilu lotu w symulatorze HTC-07 (linia przerywana). Katy e /25 O /7 oraz e /z Postrzegane]
przez pilota orientacji glowy wzgledem Ziemi wyznaczane sa z zaleznosci, w ktérej skladniki
pochodza zaréwno od estymowanej w modelu wewnetrznym MPOP predkoéci katowej glowy, jak
i przyspieszenia grawitacyjno-inercyjnego. Zalezno$é ta zostata wyprowadzona i opisana w pracy
[24]. Ze wzgledu na Sredni stopien odwzorowania odczuwanej przez pilota predkosci katowej
(rys. 4), mozna przypuszczaé, ze stopien dokladnosci odwzorowania postrzeganego polozenia
katowego wzgledem Ziemi bedzie ksztaltowal si¢ na podobnym poziomie. Potwierdza to jedynie

0
warto$¢ ZWZO dla kata pochylenia JCG/ 0,81, podczas gdy dla katéw przechylenia oraz

odchylenia wskaznik ten przyjmuje odpowiednio wartosci J %)z = 0,63 oraz J, Varz = 0,67.

Na rysunku 7 przedstawiono sktadowe postrzeganych przez pilota wektoréw przyspiesze-
nia grawitacyjnego w locie samolotem F-16 (linia ciagla) oraz w czasie odtwarzania tego lotu
w symulatorze HTC-07 (linia przerywana). Skladowe te wyznaczane sa z przeksztalcenia rze-
czywistego wektora przyspieszenia grawitacyjnego z ukladu wspotrzednych zwiazanego z Ziemig
do ukladu zwiazanego z glowa. Przeksztalcenie to odbywa sie w oparciu o postrzegane przez
pilota polozenie katowe glowy wzgledem Ziemi. Opisane jest ono katami: ¢ /7 O /7 oraz Ve 1z
(rys. 6). W zwiazku z powyzszym warto$ci skladowych postrzeganego przyspieszenia grawi-
tacyjnego (rys. 7) zaleza od warto$ci postrzeganej przez pilota orientacji przestrzennej glowy
wzgledem Ziemi.
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Rys. 6. Postrzegane przez pilota polozenie katowe wzgledem Ziemi w locie F-16 oraz podczas
odtwarzania w HTC-07 tego lotu
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Rys. 7. Sktadowe postrzeganych przez pilota wektorow przyspieszenia grawitacyjnego w locie samolotem
F-16 oraz podczas odtwarzania w HTC-07 tego lotu
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7 wykreséw przedstawionych na rysunku 7 wynika, ze najmniejsza dokltadnosé odwzorowa-
nia ma sktadowa pionowa g, dla ktorej ng wynosi jedynie 0,5. Wyrazna réznica w przebiegu
odczuwanej sktadowej pionowej J9%(t,) rozpoczyna si¢ od 6. sekundy, wraz z wzrostem wy-
twarzanego przez uklad ruchu przyspieszenia. Od tego momentu pojawia si¢ réwniez réznica
w postrzeganej sktadowej podtuznej g, przyspieszenia grawitacyjnego. Przedstawione przebiegi
sktadowych przyspieszenia grawitacyjnego wskazujg na pojawianie sie w tym czasie odczucia
obracania do tytu, z jednoczesnym obrotem w prawo. Srednia, a zarazem najwieksza dokladnosé
odwzorowania ma sktadowa boczna g, (J& = 0,88).

W badaniach jakosci odwzorowania przyspieszen przez uklad ruchu symulatora lotu przyjmu-
je sie pewne ustandaryzowane fazy lotu, np. zakret czy tez wznoszenie [15]. W naszych badaniach
przyjeliSmy do analizy faze lotu samolotu F-16, ktora obejmowala zakret w prawo z przeciaze-
niem zakonczony manewrem beczki. Tak ztozony profil lotu okazal sie by¢ ktopotliwy w analizie.
W rezultacie uzyskane wyniki badan wykazaly, ze zastosowana metoda oceny jakosci odwzoro-
wania przyspieszen w symulatorach lotu jest wrazliwa na ztozone fazy lotu. Z tego wzgledu
w dalszych pracach z wykorzystaniem tej metody nalezy zwrdci¢ uwage na zastosowanie zale-
canych w tego typu badaniach faz lotu. Innym rozwiazaniem tego problemu moze by¢ zmiana
sposobu obliczania ZWZO tak, aby byl on czuly rowniez na ztozone fazy lotu.

5. Whnioski

Zasadniczym przeznaczeniem symulatora lotu HTC-07 jest odwzorowanie przyspieszen li-
niowych wystepujacych w locie. Z tego wzgledu autorzy prezentowanych badan oczekiwali, ze
wlasdnie ten parametr bedzie osiagal najwyzsza zgodnosé z lotem rzeczywistym. Wyniki przepro-
wadzonych obliczen symulacyjnych wykazaly, ze symulator lotu HTC-07 ma $rednia jako$¢ od-
wzorowania przyspieszenia liniowego. Symulator ten ma jednoczesnie niska jakosé odwzorowania
w zakresie zaréwno potozenia katowego, jak i sktadowych wektora przyspieszenia grawitacyjne-
go. Biorac pod uwage fakt, ze uktad ruchu symulatora HTC-07 ma jedynie trzy stopnie swobody,
to uzyskana jakos¢ odwzorowania przyspieszen jest zadowalajaca, a jej poziom odpowiedni do
realizacji szkolen i treningéw pilotow. Ponadto, wykorzystujac do badan jakosci odwzorowania
przyspieszen ustandaryzowane fazy lotu, zastosowana metoda obiektywnej oceny moze wyka-
za¢ swoja przydatnos¢ réwniez w ocenie innych symulatoréw lotu, ktére wyposazono w uktad
ruchu.
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Evaluation of the quality of recreating acceleration in human training
centrifuge simulator

The most modern human training centrifuges (HTC) also perform functions of a dynamic flight si-
mulator. This paper addresses issues related to the evaluation of the quality of recreating accelerations
in this type of centrifuges. The criterion of this evaluation was the pilot’s perceptual fidelity. To estimate
pilot’s perception, a model of human spatial orientation was applied. In our study, the human training
centrifuge HTC-07 was used. The data from the actual flight of the F-16 aircraft and the data recorded
in the HTC-07 during reconstruction of the flight profile were used. Evaluation of the quality of recre-
ating acceleration in the simulator was based on numerical calculations. The results of the simulation
indicate that quality of recreating linear acceleration reaches the average level, while recreation of the
angular position and gravitational acceleration have low quality. Although the quality of recreating li-
near acceleration did not reach the highest degree, considering the fact that the motion system of the
HTC-07 simulator had only three degrees of freedom, it can be concluded that this quality is sufficient
and adequate to training pilots.
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Samoloty klasy RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems) stanowia grupe samolotéw bez-
zalogowych wykonujacych loty nieautonomiczne, pilotowane przez naziemnego operatora.
W skali europejskiej dazy sie do integracji samolotow RPAS z lotnictwem zatogowym w kon-
trolowanej przestrzeni powietrznej oraz w operacjach z lotnisk kontrolowanych. Podejmo-
wane dzialania stuza wypracowaniu modelu jednolitej przestrzeni powietrznej, zastepujac
model segregacji przestrzeni. W pracy przedstawiono zagadnienie modelowania trajektorii
lotu samolotéw bezzalogowych RPAS o masie startowej do 150 kg w odniesieniu do realizacji
procedur podejscia i odejscia IFR na lotnisku Rzeszéw-Jasionka. Celem badan byto okresle-
nie mozliwoéci integracji samolotéw RPAS wedlug istniejacych procedur IFR. Zbudowano
model osiagdéw dostosowany do charakterystyk samolotéw bezzalogowych. Wykonano symu-
lacje trajektorii lotu samolotéw RPAS wedtug procedur IFR na lotnisku Rzeszéw-Jasionka.
Uwzgledniono wptyw skali obiektu, tj. mase i wymiary, na modelowane trajektorie. Badania
obejmowaly obwiednie osiagéw samolotow RPAS, czas i dokladno$é wykonania procedural-
nej trajektorii lotu oraz poréwnanie symulowanych trajektorii RPAS wzgledem trajektorii
realizowanych przez samoloty zalogowe w wybranych procedurach IFR. Wyniki badan wska-
zuja, ze dla RPAS o masie startowej powyzej 100 kg zakres osiggéw jest wystarczajacy do
integracji z istniejacymi procedurami IFR przeznaczonymi dla lotnictwa zalogowego. Dla
masy startowej wynoszacej okoto 80kg czas realizacji istniejacych procedur jest stosunkowo
dhugi i nalezy rozwazyé¢ wprowadzenie procedur IFR dedykowanych dla samolotom RPAS.

1. Wstep

Samoloty klasy RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems) sa grupa samolotéow bezzalogo-
wych wykonujacych loty nieautonomiczne. Systemy te skladaja sie z samolotu oraz jednej lub
wiekszej liczby naziemnych stacji kontroli. Stanowiag podgrupe samolotéw bezzatogowych UAS
(Unmanned Aircraft System), do ktérych zalicza sie réwniez samoloty wykonujace loty auto-
nomiczne. Rynek cywilnych zastosowan RPAS jest obecnie rozwijajaca sie czescia przemyshu
lotniczego. Zaawansowanie techniczne samolotéw RPAS pozwala na dostarczenie wysoko spe-
cjalizowanych ustug w sposéb konkurencyjny lub nieosiagalny dla lotnictwa zalogowego (np.
mapowanie, nadzér obiektéw przemystowych i infrastruktury, wsparcie zarzadzania sytuacjami
kryzysowymi itp.). Istotnym zagadnieniem staje sie rozwdj regulacji dotyczacych funkcjono-
wania samolotéw RPAS. Kwestia regulacji dotyczy aspektéw takich jak: certyfikacji sprzetu,
licencjonowanie personelu, zarzadzanie ruchem lotniczym.

W pracy skupiono sie na aspekcie zarzadzania ruchem lotniczym. Dominujacym modelem
zarzadzania operacjami powietrznymi RPAS jest segregacja przestrzeni powietrznej. Separacja
lotow bezzalogowych od lotnictwa zalogowego zapewniona jest poprzez czasowe wydzielanie
okreslonej objetosci przestrzeni powietrznej. Model ten jest malto efektywny ze wzgledu na po-
jemnos¢ przestrzeni powietrznej. Obecnie, w skali europejskiej, dazy sie do integracji cywilnych
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operacji RPAS w modelu jednolitej przestrzeni powietrznej. RPAS Steering Group [4], [5] wy-
réznia cztery ramy czasowe procesu integracji:

1) 2013 — wstepne regulacje dla lotéw Visual Line of Sight (VLOS),

2) 2018 — wstepna akomodacja (z ograniczeniami) lotéw IFR oraz Beyond Visual Line of
Sight (BVLOS) w jednolitej przestrzeni powietrznej,

3) 2023 — czesciowa integracja lotéw IFR w przestrzeni niesegregowanej,

4) 2028 — pelna integracja lotéw IFR w przestrzeni niesegregowane;.

Proces integracji RPAS skupia sie na operacjach klasy VI [1] obejmujacych loty IFR w przestrzeni
kontrolowanej (en-route), przestrzeni lotnisk kontrolowanych (TMA) oraz operowania z lotnisk
kontrolowanych (procedury SID&STAR).

Z punktu widzenia kategoryzacji RPAS, przyjetym kryterium podzialu jest masa startowa.
Podstawowy podzial okresla rozporzadzenie Komisji Europejskiej [8], wedlug ktérego samoloty
RPAS o masie powyzej 150 kg podlegaja regulacjom Europejskiej Agencji Bezpieczenstwa Lotni-
czego (EASA). Samoloty bezzalogowe o masie nieprzekraczajacej 150 kg podlegaja regulacjom na
poziomie Panstwowych Cywilnych Wtadz Lotniczych (CAAs). Operacje bezzalogowe w jedno-
litej przestrzeni powietrznej wykonywane beda wedtug regul dotyczacych lotnictwa zalogowego
[2]. Ma to znaczenie w przypadku lekkich RPAS, gdzie dla masy ponizej 150 kg spodziewane
jest, ze zakres osiagéw i wlasnosci lotne beda odbiega¢ od lotnictwa zalogowego. Uzasadnione
staje sie podjecie badan w zakresie mozliwosci operowania lekkich RPAS wedlug regut obowia-
zujacych w przestrzeni kontrolowanej. Ponadto wymieniona grupa samolotéw stanowi niszowy
obszar w zakresie opisu osiagéw czy modeli symulacyjnych. Dostepne publikacje dotycza gltéwnie
RPAS o masie ponizej 25kg [7] lub masy powyzej 150 kg. gdzie nierzadko RPAS konstruowane
sg na bazie lekkich samolotéw zalogowych [3].

W pracy skupiono sie na analizie mozliwosci operowania samolotéw RPAS o masie do 150 kg
z lotnisk kontrolowanych. Zbudowano model osiagéw dostosowany do samolotéw RPAS 150 kg.
Model sktada sie z referencyjnego samolotu bezzalogowego okreslonego na podstawie statystyki
samolotéw mieszcezacych sie w kategorii do 150 kg. Model referencyjny posiada stata geometrie
oraz uktad aerodynamiczny, natomiast czynnikami zmiennymi sa obcigzenie powierzchni no-
$nej oraz moc zespolu napedowego. Dla wybranych mas samolotu (150 kg, 112 kg oraz 80kg)
wyznaczono osiagi samolotu, uwzgledniajac zmniejszenie obcigzenia powierzchni oraz mocy ze-
spotu napedowego. Przeprowadzono analizy mozliwo$ci wykonania procedur odejscia i podejscia
(SID&STAR) na lotnisku Rzeszéw-Jasionka (EPRZ). Bazujac na modelu RPAS oraz dzielac pro-
cedury na odcinki o okreslonych gradientach wznoszenia, schodzenia, lotu poziomego i zakretow,
wykonano symulacje realizacji procedur. W wyniku symulacji okreslono, czy badane samoloty
moga realizowaé lot wzdtuz proceduralnej trajektorii, jaki jest czas realizacji procedur oraz ja-
kie sa zakresy predkosci lotu. Wykonano oblot wybranej procedury samolotem klasy General
Aviation w symulatorze lotow, identyfikujac réznice w czasie realizacji pomiedzy lekkim samo-
lotem zalogowym a samolotem RPAS. Rezultaty badan postuzyty do wypracowania wnioskéw
na temat mozliwosci integracji RPAS w procedurach SID&STAR na lotnisku kontrolowanym.

2. Charakterystyka samolotu RPAS

2.1. Samolot referencyjny

Charakterystyke modelu referencyjnego RPAS o masie do 150 kg przygotowano w oparciu
o statystyke konstrukcji spetniajacych warunki kategorii. Zestawienie przyktadowych konstrukeji
przedstawiono w tabeli 1. Szczegotowych danych technicznych nie zamieszczono z uwagi na rézny
stopien ich publikacji oraz konieczno$é okreslania wymiaréw na podstawie dostepnych rysunkéw,
ktére wykorzystano do budowy modelu referencyjnego.
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Tabela 1. Samoloty RPAS o masie do 150 kg (wybrane przyktady)

Producent, . . Viprzelot | MTOM | Rozpig-
typ Rodzaj napedu Uktad konstrukcyjny lknot] [ke] |tosc [m]
ADS, Aerosky Spalinowy, 15hp, Klasyczny, 100 70 45
150cc
MSP, Kozirég |2x silnik spalinowy | Tréjplaszczyznowy 80 85 4,59
DroneUSA, o .
ASF300 1x silnik spalinowy | Klasyczny, dwubelkowy | b.d. 150 4.5
Primoco UAV, . .
One 100 1x silnik spalinowy | Klasyczny, dwubelkowy| 81 100 4,85
Primoco UAV, o .
One 150 1x silnik spalinowy | Klasyczny, dwubelkowy | 108 150 4,85
IAI, Searcher |1x silnik spalinowy | Klasyczny, dwubelkowy| 86 118 3,6
Deimos Elencor, Hybrydowy Klasyczny z napedem 76 30 41
D80 TITAN | 1x500W, 1x 170cc w dziobie kadtuba ’

Na podstawie statystyk przyjeto nastepujacy samolot referencyjny:

uktad aerodynamiczny klasyczny z ogonem dwubelkowym,
naped $migtowy pchajacy ze Smigltem o stalym skoku,
silnik spalinowy ttokowy,

kadtub mieszczacy zespot napedowy w tylnej sekcji oraz wyposazenie i przestrzen uzytkowa
w czesci dziobowej,

skrzydto o malym skosie i zbieznosci posiadajace lotki oraz klapy proste jedno-szczelinowe,
e stale podwozie.

Zauwazono, ze dla zmieniajacej si¢ masy startowej podstawowe wymiary samolotu pozostaja
podobne. Zmienia sie natomiast obciazenie powierzchni oraz moc zespotu napedowego. Parame-
try geometryczne samolotu, na podstawie ktérych wyznaczono charakterystyke aerodynamiczna
samolotu referencyjnego, zestawiono w tabeli 2.

Tabela 2. Geometria samolotu referencyjnego

‘ Ogoblne ‘ Kadlub
Dtugosé catkowita 3,67m | Dlugosé 2,140 m
Wysokosé catkowita 1,25m | Szerokosé 0,47 m
Rozpietosé catkowita 4,85m | Wysokosé 0,59 m
Skrzydto Powierzchnia przekroju 0,23 m?
Powierzchnia 5,19 m? Podwozie
Rozpietosé 4,85m | Wysokosé¢ 0,52m
Zbieznosé 0,82 Srednica/szeroko$é¢ két | 0,25 m/0,06 m
Skos 1° Usterzenie poziome
Wznios 0° Rozpigtosé 1,375 m
Zaklinowanie 1° Powierzchnia 0,344 m?
Profil aerodynamiczny | N4412 | Cieciwa 0,25 m

Charakterystyke osiagéw wyznaczono dla trzech réznych mas samolotu, uwzgledniajac zmia-
ne obcigzenia powierzchni nosnej oraz dostosowujac moc zespotu napedowego do masy startowe;j.
W tabeli 3 przedstawiono zmienne parametry RPAS przyjete w analizach.
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Tabela 3. Parametry zmienne samolotu referencyjnego

Wersja | MTOM | Moc silnika | Q/S
samolotu [ke] kW] [N/m?]

1 150 20 283

2 112 15 212

3 80 10 151

2.2. Charakterystyka aerodynamiczna

Korzystajac z metod analitycznych [6],]9],[10], charakterystyke aerodynamiczna samolotu
referencyjnego wyrazono w postaci biegunowej analitycznej C, = f(C.) (2.1)1, (rys. 1) oraz
charakterystyki C, = f(«a) (2.1)2

2

C
Ca = 0,032+ 2= C, = 5,6(a — 0,75) (2.1)

Obliczenia przeprowadzono dla uzytkowego zakresu katéw natarcia dC,/da = const .
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Rys. 1. Charakterystyka aerodynamiczna samolotu referencyjnego

2.3. Osiagi samolotu

Korzystajac z metody ciagéw [9], wyznaczono charakterystyke ciagéw niezbednych do reali-
zacji lotu wzdtuz trajektorii o gradientach wymaganych w procedurach SID&STAR.

Nastepnie wyznaczono charakterystyke ciggu zespolu napedowego w funkcji predkosci lo-
tu. Charakterystyke zespolu napedowego zbudowano w oparciu o analize wspolpracy zespotu
$miglo-silnik [6].

Na rysunku 2 przedstawiono charakterystyke osiagéw samolotu. Predkos$é lotu samolotu
okreslana jest na podstawie charakterystyk ciagéw niezbednych do realizacji proceduralnych
gradientéw toru lotu oraz charakterystyki zespotu napedowego. Punkty, w ktorych ciag niezbed-
ny i rozporzadzalny sa réwne wskazuja predkosé lotu ustalonego wzdtuz trajektorii.
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Charakterystyki ciggéw niezbednych (RPA MTOM 150 kg)

i ciggow rozporzadzalnych (N = 10, 15, 20 KW)
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Rys. 2. Charakterystyka ciagéw niezbedych (RPAS 150kg) i ciagdéw rozporzadzalnych

3. Procedury IFR

Analize mozliwosci integracji samolotéw RPAS w operacjach z lotnisk kontrolowanych wy-
konano dla lotniska Rzeszéw-Jasionka (EPRZ). Wybrane lotnisko posiada pelna infrastrukture
w zakresie pomocy nawigacyjnych (GNSS, VOR, ILS) oraz stosunkowo male natezenie ruchu

lotniczego. Dla lotnisk malo zatloczonych przewiduje sig, ze integracja lekkich RPAS bedzie
dopuszczalna.

HOLDING 1 min.
IAS 230 kt

MAX ALT FL120
MNM ALT 4000

860
~085°

085° =

(FAP)  RACETRACK
RZ401 " IAS 185 kt max

50°06'27"

022°11'26"E Y
LOC 1103
RZW 5Ei-
A M
/1519 1265
‘_(5501 (594)

! 1 RZESZOW /N

1457

Rys. 3. Procedura podejscia wg. ILS do pasa RWY27 — profil poziomy
(AIP Polska, chart AD 2 EPRZ 6-1-1) [11]
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Procedury odejécia i podejscia IFR (tzw. SID/STAR — Standard Instrument Departu-
re/Standard Instrument Arrival Route) opisuja profil poziomy oraz pionowy lotu samolotu w ob-
szarze lotniska. Przyktadows procedure przedstawiono na rys. 3 i 4.

FAP
(MAPt LOC) IAF (FAE L35 | TRANSITION ALTITUDE 6500
0.8 RZW ND:;B " 5.8 RZW
4000
e (3331)

2500
(1831)

~
~

|
|
|
|
|
o
isronss) S~ ||

ELEV 669

! : ' ! ! ' [ (THR RWY 27)
0 5 10

NM FROM THR RWY 27

Rys. 4. Procedura podejscia wg. ILS do pasa RWY27 — profil pionowy
(AIP Polska, chart AD 2 EPRZ 6-1-1) [11]

3.1. Modelowanie wykonania procedur

3.2. Model lotu

Model lotu RPAS wzdtuz trajektorii opisanych proceduralnie wykonano wedlug nastepuja-
cych zatozen:

lot ustalony wzdluz zadanej trajektorii,

prostoliniowe odcinki lotu poziomego, wznoszacego, opadajacego,

zakrety w punktach nawigacyjnych z przechyleniem 15°,

zakrety w holdingu z zadanym promieniem toru lotu,

poczatek wykonania procedury w punkcie IAF (Initial Approach Fix).
konfiguracja aerodynamiczna gladka do punktu FAF (Final Approach Fix),

konfiguracja z wysunigtymi klapami od punktu FAF do progu pasa.

3.3. Przebieg analiz

Kazda procedure SID oraz STAR podzielono na odcinki elementarne, okreslajac dystans oraz
gradient toru lotu [11]. Bazujac na modelu osiagéw (rozdz. 2.3), okreslono, czy samolot moze
wykonaé lot wzdtuz zaktadanej trajektorii. Wyznaczono czas wykonania procedur oraz zakres
predkosci, z jakimi porusza sie RPAS. Analizy wykonano dla samolotu referencyjnego o trzech
roznych masach 150 kg, 112 kg i 80 kg, dobierajac moc zespotu napedowego odpowiednio 20 kW,
15kW i 10kW.

Dodatkowo, wykorzystujac symulator lotu dostepny w Politechnice Rzeszowskiej, wykonano
oblot wybranej procedury STAR (AD 2 EPRZ 6-1-1). Lot w symulatorze przeprowadzony byl dla
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samolotu reprezentujacego samoloty General Aviation (samolot lekki z napedem $migtowym).
Rejestrujac lot, poréwnano czas oblotu procedury oraz zakresy predkosci pomiedzy samolotem
RPAS oraz samolotem zalogowym.

Wyniki analiz przedstawiono w formie podsumowan:
e szczegblowo dla wybranej procedury SID oraz STAR (tabele 4 i 5),
e zbiorczo dla istotnych danych w kazdej procedurze SID/STAR (tabela 7),

e poréwnanie realizacji procedury pomiedzy samolotem RPAS oraz samolotem zalogowym
(tabela 6).

Tabela 4. Realizacja procedury SID — szczegdlowe podsumowanie

Procedura odejscia wg. VOR z pasa RWY 09 do punktu ARSOG,
nr. AIP: AD 2 EPRZ 4-1-1
RPAS | Grad. toru lotu Dystans | Predkosé Czas Czas lotu Czas
MTOM | (odc. proste) INM] lknot] lotu | Zakrety zakret | calkowity
[kg] 1 | M [s] [s] [min], s]
150 3,3 5,7 ok. 3,0* 66,5 163 | 1x R 30° 6 93747
3,7 6,4 ok. 22,3 64,1 1254 | 1x L 20° 4
112 3,3 5,7 ok. 3,0* 64,1 169 | 1x R 30° 6 94798
3,7 6,4 ok. 22,3 62,4 1289 | 1x L 20° 4
80 3,3 5,7 ok. 3,0* 56,9 190 | 1x R 30° 6 o731
3,7 6,4 ok. 22,3 55,4 1451 | 1x L 20° 4

* — do H2000ft

Tabela 5. Realizacja procedury STAR — szczegbétowe podsumowanie

Procedura podejscia wg. GPS do pasa RWY 27, nr. AIP: AD 2 EPRZ 6-6-2-1
RPAS |Grad. toru lotu| Dys- | Pred- | Czas lotu AL | Czas lotu| Czas
MTOM/| (odc. proste) | tans | kosé (odc. Zakrety |zakretu| zakret calk.
[kg] ] | %] | [NM]] [knot] | proste) [s] [NM] [s]  |[min][s]
150 0 0 179 | 85,3 755 1x R 39°| 0,28 11 17967
3,0 5,2 56 | 88,1 229 2x R 90°| 1,57 52
112 0 0 17,9 | 785 833 1x R 39°| 0,24 10 18752"
3,0 5,2 56 | 79,7 253 2x R 90°| 1,33 48
80 0 0 17,9 | 68,2 979 1x R 39°| 0,18 9 91798"
3,0 5,2 56 | 68,8 293 2x R 90°| 1,0 42

Tabela 6. Wykonanie procedury podejscia przez samolot zatogowy i RPAS

GA GA RPAS | RPAS | RPAS
lot nr. 1 | lot nr. 2 | 150kg | 112kg | 80kg

Czas
oblotu
\%
[knot]

10’527 9’477 14’17 | 15’227 | 17447

90-120 97-134 | 86-99 | 80-89 | 68-78
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Tabela 7. Charakterystyki realizacji procedur SID/STAR na lotnisku EPRZ

RPAS RPAS RPAS
Rodgai MTOM 150 kg MTOM 112kg MTOM 80kg
Nr. AIP roce dqu Predko$é | Czas | Predko$¢ | Czas | Predkos¢ | Czas
p y (zakres) | [min], zakres) [min], zakres) [min],
[knot] [s] [knot] [s] [knot] [s]
A%_%EERZ STAR 85-88 | 20277 | 79-80 | 229" | 6869 | 25'15”
ADG_26_E2}_P;RZ STAR 85-88 1726 79-80 18’52 68-69 21°28”
AD 2 EPRZ STAR - N -
611 (holding) 85-100 11’9 79-90 12’15 68-78 14’9
AD 2 EPRZ | STAR o . .
6.1-3 (TELDU) 85-100 13’22 79-101 14’43 68-87 17°0

AD 2 EPRZ | STAR
6-1-3 (ARSOG)
AD 2 EPRZ | STAR

85-100 | 12’59 79-101 | 13’56” 68-87 16°30”

85-84 127107 79-85 137207 68-74 15’247

6-1-5 (holding)
AD 2 B (hsof(ﬁﬁg) 85-94 | 1337 | 7985 | 14567 | 6874 | 17147
ADZEPRZ T sTar | ss110 1620 | 7000 | 184 | 6887 | 20527
AD 2 B (hsof(ﬁﬁg) 85-03 13347 | 79-85 | 1462 | 6874 | 17107
AD 2 BPIZ (VESEXX) 6265 | 331" | 6165 |3352° | 5458 | 385
AD 2 BPRZ ( Ao G| BT |27 | 6264 | 2428 | 55T |27
Ab 2 B ( G(S)I\]?RI) 66-67 | 2512° | 64 | 2647 | 5T | 2929
AD 2 PRI (VESJE?M) 67-72 | 4407 | 6468 | 4617 | 5760 | 52317

3.4. Pordéwnanie realizacji procedur miedzy RPAS i lekkim samolotem zalogowym

Wykorzystujac symulator lotu dostepny w Politechnice Rzeszowskiej, wykonano dwukrotny
oblot wybranej procedury podejscia wg. wskazan ILS (rys. 51 6). Poréwnano czas oraz zakres
predkosci z badanymi samolotami RPAS.

nia tancucka
b — e —
>

Rys. 5. Trajektoria rejestrowana w symulatorze lotu
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Rys. 6. Oblot procedury samolotem zalogowym (wykonano dwa loty)

4. Whnioski

Przeprowadzone analizy wskazuja, ze zakres osiagéw RPAS dla badanych mas startowych
(150 kg, 112kg i 80kg) pozwala na realizacje procedur SID i STAR lotniska Rzeszéw-Jasionka.
Wymagane gradienty toru lotu sa spelnione zaréwno w ustalonym locie prostoliniowym oraz
w zakretach. Uwzgledniajac osiggi samolotéw RPAS o masie ponizej 150 kg, mozna wstepnie
stwierdzi¢, ze integracja w procedurach lotnisk kontrolowanych jest osiggalna.

Istotna kwestia jest wplyw obecnosci RPAS na przepustowosé lotniska. Modelujac realizacje
procedur, skupiono sie na uwzglednieniu wplywu masy samolotu na zakres osiggdéw. Wykonanie
procedur podejscia STAR dla samolotéw o masie 112kg i 150 kg odbywa sie przy predkosciach
w zakresie V' = 80-100 knot. Zestawiono modelowany czas realizacji wybranej procedury przez
RPAS z czasem oblotu przez lekki samolot zatogowy wykonanym w symulatorze lotu. Dla RPAS
112kg i 150 kg czas wynosi odpowiednio 841s i 922, natomiast samolot zalogowy potrzebuje
$rednio 620 s. Wydluzenie czasu realizacji procedur przez RPAS o masie 112 kg i 150 kg nie prze-
kracza 50% czasu, w jakim podobng procedure realizuje samolot zalogowy. Integracja RPAS
o masie 100 kg-150kg 7z istniejacymi procedurami STAR bedzie mozliwa i nie wplynie nega-
tywnie na przepustowosé lotnisk o matym natezeniu ruchu zatogowego. W przypadku RPAS
o masie 80kg zakres osiagéow okazal sie niewystarczajacy do integracji w istniejacych procedu-
rach. Wydluzenie czasu realizacji procedury wyniosto 72% w stosunku do lekkiego samolotu
zalogowego.

Realizacja pelnych procedur odejécia SID dla kazdego z badanych RPAS zajmuje stosunko-
wo dlugi czas (od 24 min do 53 min). Czas ten jest nieakceptowalny z punktu widzenia wply-
wu na przepustowos¢ lotniska, jednak mozna rozwazy¢ skrocenie wykonania procedur SID do
osiagniecia wysoko$ci manewrowej (H = 300m), dla ktérej czas realizacji bedzie odpowiedni
dla integracji w operacjach z lotnisk kontrolowanych. Podejécie to jest uzasadnione poniewaz
w wiekszosci zastosowan typowa misja RPAS bedzie obejmowaé loty na matej wysokosci bez
koniecznosci opuszczania stref TMA.

Oceniajac potencjal integracji RPAS w operacjach z lotnisk kontrolowanych, nalezy stwier-
dzi¢, ze dla masy samolotu ponizej 150 kg integracja jest mozliwa, jednak wplyw malejacej masy
samolotu jest istotny i przy masie okolo 80kg nalezy rozwazy¢ wprowadzenie procedur dedy-
kowanych samolotom RPAS. Dobrym podejéciem z punktu minimalizacji wptywu na obecng
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organizacje ruchu lotniczego jest modyfikacja istniejacych procedur. Potencjalnie dla procedur
STAR modyfikacja moze polega¢ na obnizeniu wysokosci lotu oraz skréceniu prostoliniowych
odcinkow lotu z zachowaniem istniejacych gradientéw podejscia. Sposob ten nie wymaga zmian
w urzadzeniach nawigacyjnych lotniska i samolotu.

W kolejnych etapach badan nad integracja RPAS w przestrzeni kontrolowanej nalezy
uwzgledni¢ m.in. zagadnienia statecznosci i sterownosci samolotu. Pozwoli to na zbudowanie
modelu RPAS przeznaczonego do symulatora lotu, przy pomocy ktorego pilot bedzie mial moz-
liwoé¢ wykonania lotéw w symulatorze w czasie rzeczywistym oceniajac mozliwo$é¢ integracji.
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Modelling of flight trajectory of RPAS aircraft in the context of integration according to
IFR procedures at the Rzeszow-Jasionka airport

Aircrafts class of RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems) are a group of unmanned flying vehicles
performing non-autonomous flights being controlled by the ground operator. The integration of RPAS
and manned aviation in controlled airspace and in operations from controlled aerodromes is pursued
at European level. Undertaken activities aim to build the uniform airspace model instead of airspace
segregation. This work presents the problem of flight trajectory simulation of RPAS with take-off mass
up to 150kg with reference to the approach and departure IFR procedures executed at the Rzeszow-
-Jasionka (EPRZ) airport. The purpose of the research was to assess the possibility of RPAS integration
into existing IFR procedures. The performance model of unmanned aircraft was built. The simulation
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of RPAS flight trajectory according to IFR procedures of the Rzeszow-Jasionka airport was performed.
The influence of the aircraft scale (i.e. mass and dimensions) on modelled trajectories was considered.
The researches included RPAS performance range, time and accuracy of procedural trajectory execution
and comparison between simulated RPAS trajectories with manned aircraft trajectories in selected IFR
procedures. The results shown that for RPAS with take-off mass over 100kg the performance range is
suitable for integration in manned aviation IFR procedures. For RPAS with take-off mass about 80 kg, the
time of procedures execution is relatively long, therefore, the introduction of IFR procedures dedicated
for RPAS should be considered.
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W artykule przedstawiono wyniki identyfikacji nieparametrycznej uzyskane poprzez analize
odpowiedzi czestotliwosciowej. Nieliniowy model symulacyjny samolotu F-16 zostal wzbu-
dzony zbiorem jednoczesnych i D-optymalnych wymuszen multi-step w kanale poprzecznym
(tzn. za pomoca wychylen lotek i steru kierunku wzbudzono ruch kierunkowo-boczny sa-
molotu). Do ich zaprojektowania wykorzystano dyskretna transformate falkowa i algorytm
genetyczny. Zarejestrowana odpowiedz modelu symulacyjnego zostala uzyta do identyfika-
cji modelu liniowego analizowanego obiektu. Do przeksztalcenia sygnatu z dziedziny czasu
do dziedziny czestotliwosci wykorzystano naktadajace sie pél-sinusowe okna wygladzajace
i transformate chirp-Z. Estymowane charakterystyki amplitudowe i fazowe poréwnano z od-
powiedzia uzyskana dla modelu symulacyjnego. W artykule przedstawiono takze dalsze kroki
proponowanego podejécia.

Stowa kluczowe: dynamika lotu, identyfikacja systeméw, planowanie eksperymentu

1. Wstep

Juz po pierwszych lotach braci Wright zauwazono, ze dalszy rozwdj lotnictwa bedzie wymagatl
uzyskania modelu matematycznego opisujacego ruch samolotu [1]. Bardzo szybko stwierdzono,
ze model taki moze zosta¢ uzyskany za pomoca specjalnych eksperymentéw przeprowadzanych
w trakcie lotéw probnych. Pierwsze badania tego typu mialy bardzo prosty charakter, np. do
skrzydet byly przymocowane pojemniki z piaskiem, ktérych zawarto$é nastepnie oprézniano, wy-
wolujac w ten sposéb ruch przechylajacy i umozliwiajac oszacowanie wspotczynnika ttumienia
w przechylaniu [16]. Bardziej usystematyzowane podejécie pojawilo sie wraz z pracami Milli-
kena [11], ktéry zauwazyl, ze doktadno$é wyznaczonych parametréw zalezy od iloéci informacji
zawartej w sygnaltach wyjsciowych, a wiec zalezy tez od zaprojektowanych wymuszen.

Na przestrzeni lat opracowano szereg metod pozwalajacych na planowanie eksperymentow,
udoskonalono techniki pomiarowe i zaimplementowano rézne algorytmy identyfikacji celem wy-
znaczenia modelu matematycznego badanego obiektu dla statkéw powietrznych réznego typu.
Niestety, uzyskanie modelu matematycznego, ktéry moze by¢ stosowany w szerokim zakresie
obwiedni lotu wymaga przeprowadzenia licznych eksperymentéw, co skutkuje dlugim czasem
calego procesu oraz jego wysokim kosztem. Przyktadowy program lotéw prébnych niezbedny do
uzyskania bazy aerodynamicznej pelnego symulatora lotu samolotu C-160 Transall przedstawio-
no w tabeli 1.

W trakcie eksperymentow przeprowadzanych podczas prob w locie wychylana jest powierzch-
nia sterowa okreslonego rodzaju. Mozliwe jest zatem skrécenie czasu lotow testowych, jesli zapla-
nowane zostana manewry podczas, ktérych powierzchnie sterowe wychylane beda jednoczes$nie
(pod warunkiem, ze takie wymuszenie nie spowoduje utraty ilodci informacji zawartej w zareje-
strowanej odpowiedzi obiektu). W tym celu moga zosta¢ wykorzystane wymuszenia multisine,
ktore ze wzgledu na swoja mutualng ortogonalo$¢ w dziedzinach czasu i czestotliwo$ci moga
zostaé uzyte jako ,niezalezne” sygnaly wejsciowe [12].
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Tabela 1. Plan lotéw, C-160 Transall [4]

Zadanie Godziny lotu

Sprawdzenie oprzyrzadowania pomiarowego 2,0
Poszerzanie obwiedni lotu 1,5
Kalibracja czujnikéw aerodynamicznych 8,5
Identyfikacja systemu i walidacja modelu 495
(4 wysokosci, 5 predkosci, 37 konfiguracji) ’
Identyfikacja efektu przypowierzchniowego 4.5
22 manewry przeciggniecia dla 5 konfiguracji 3,0
Testy naziemne i w trakcie kolowania 3,5
Rejestracja hatasu w hangarze, na pasie lotniska i w locie 7,5
Testy dodatkowe: zrzut tadunku, start i ladowanie 50
na nieprzygotowanym pasie i zasniezonym pasie startowym '

1000 Manewrow dla 37 konfiguracji ‘ 78

Innym podejéciem, ktore charakteryzuje sie mniejszymi wymaganiami uktadu sterowania,
jest zastosowanie D-optymalnych wymuszen multi-step [7]. W takim przypadku sygnaly wymu-
szajace skladaja sie z ramek prostokatnych. Aby wymuszenia te pozwalaly uzyskaé jak najwiecej
informacji o analizowanym obiekcie, do oceny manewru mozna wykorzysta¢ macierz informa-
cji Fishera, ktorej kolumny sa zwiazane z poszczegdlnymi sygnatami wyjsciowymi, zas wier-
sze z parametrami modelu. Dobrym wskaznikiem ilosci informacji, ktére moga by¢ uzyskane
z odpowiedzi obiektu jest zatem wyznacznik macierzy informacji, gdyz w przypadku wspét-
zaleznosci pomiedzy sygnalami wyjsciowymi (mniej informacji o obiekcie zawartej w danych
pomiarowych) bedzie przyjmowal on warto$¢ bliska zeru. Celem jest zaplanowanie wymuszen
maksymalizujacych wyznacznik macierzy informacji — kryterium D-optymalne. Aby zaprojek-
towaé takie sygnaly wejéciowe, konieczna jest znajomosé modelu a priori analizowanego statku
powietrznego. Na podstawie tego modelu wyznaczane sa czasy przetaczen sygnatéw multi-step.
Nastepnie za pomoca algorytmu genetycznego optymalizowane sg wartosci wymuszen pomie-
dzy czasami przetaczen. Zaprojektowany zbiér sygnaléw wejsciowych wykorzystywany jest do
wzbudzenia rzeczywistego obiektu. Finalny, dokladniejszy model opisujacy ruch obiektu (ktory
moze uwzgledniaé¢ réwniez bardziej skomplikowane zjawiska) uzyskiwany jest juz po zakonczeniu
lotéw prébnych w procesie identyfikacji systeméw.

Zarejestrowana odpowiedz statku powietrznego moze zosta¢ wykorzystana do identyfikacji
modelu liniowego w czasie niemal rzeczywistym przy uzyciu technik optymalizacji rojem cza-
stek (np. Jumping Frog Optimization). Optymalizacja rojem czastek jest to algorytm bazujacy
na zachowaniu stadnym (ludzi, roju ptakéw, lawicy ryb, itp). Kazdy osobnik w tym stadzie
posiada swoje polozenie i porusza sie z pewna predkoscia w poszukiwaniu celu. Kazdy osob-
nik na podstawie swojej pamieci (najlepszego polozenia) oraz obserwacji otoczenia (najlepsze
polozenia osobnikéw w stadzie) okresla predkosé i kierunek, w ktérym powinien sie poruszaé,
aby osiagna¢ zdany cel, po czym uzyskuje nowa pozycje. Gdy wszystkie osobniki w stadzie
zajma nowa pozycje, rozpoczeta zostaje nowa iteracja (wyznaczenie predkosci dla kazdego osob-
nika i zajecie przez niego nowej pozycji). Proces trwa, az stado osiagnie cel — spelnione zo-
stanie kryterium stopu. Zastosowanie takiej metodyki pozwoli na zaplanowanie nowych ekspe-
rymentéw w trakcie trwania prob w locie. Dzieki temu mozliwe byloby uzyskanie oszacowan
identyfikowanych parametréw z wieksza doktadnoscia lub wykorzystanie dokladniejszego mo-
delu do zmniejszenia liczby lotow testowych. Schemat podanego podejscia przedstawiono na
rys. 1.
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2. Model matematyczny i fizyczny

2.1. Model nieliniowy

W pracy jako odpowiednik rzeczywistego obiektu wykorzystano nieliniowy, dwupunktowy
model samolotu F-16 (tj. model, w ktérym skrzydla i usterzenie poziome stanowia osobne ele-
menty struktury. W zwiazku z tym przy wyznaczaniu sit i momentéw powstatych na usterzeniu
konieczne jest uwzglednienie nie tylko zmian katéw, np. wskutek odchylenia strug, ale réwniez
opOznienia czasowego zwigzanego z droga, ktérg musi przebyé optyw znad skrzydta do usterze-
nia). Model uwzglednil tez sprzezenia pomiedzy ruchem podluznym i ruchem bocznym. Model
fizyczny uzyskano, zaktadajac, ze:

e samolot jest bryla sztywna o szeSciu stopniach swobody z ruchomymi powierzchniami
sterowymi,
e samolot posiada pionowa plaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,

masa samolotu nie ulega zmianie, zas wychylenia powierzchni sterowych nie powoduja
zmiany momentéw bezwladnodci,

sterowanie lotem odbywa si¢ przez zmiane potozenia powierzchni sterowych i zmiane ciagu,
ciag samolotu lezy w plaszczyznie symetrii,

wplyw wiatru mozna pominaé,

oplyw jest quasi-stacjonarny.

Model matematyczny analizowanego obiektu wyprowadzono w uktadzie wspétrzednych Oxyz
sztywno zwigzanym z samolotem. Poczatek ukladu wspélrzednych O znajduje sie w érodku
ciezkosci samolotu, zas o Ox lezy w plaszczyznie symetrii Oxz, jest rownolegta do $redniej
cieciwy aerodynamicznej i skierowana do przodu. O§ Oy skierowana jest w strone prawego
skrzydta, zas 0§ Oz stanowi dopetnienie prawoskretnego uktadu wspoétrzednych i skierowana jest
do dotu. Orientacja przestrzenna obiektu wzgledem inercjalnego uktadu wspélrzednych (uktadu
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grawitacyjnego) opisana jest za pomoca katéw Bryanta: ¢ — kat przechylenia, © — kat pochylenia,
¥ — kat odchylenia.
Dynamiczne réwnania ruchu badanego obiektu uzyskano na podstawie praw zmiennosci pedu
IT i kretu Ko w ukladzie poruszajacym sie [3]:
11 oK
— +QxT=F gtO+QxKo:Mo (2.1)

gdzie F jest wektorem sil zewnetrznych, Mo wektorem momentow sil zewnetrznych wzgledem
punktu O, Q = [P, Q, R]T wektorem predkoéci katowej, za$ d f /dt oznacza pochodng lokalng.
W uktadzie o poczatku w érodku ciezkosci ped oraz kret bryly sztywnej mozna wyrazi¢ jako

I =mV Ko = IQ (2.2)

gdzie m to masa samolotu, V = [U,V,W]T jest wektorem predkosci liniowej, a I macierza
beztadnosci. Ze wzgledu symetrie geometryczno-masowa macierz bezwladnosci przyjmuje postaé

I:m: 0 _Izz
I=| 0 I, O (2.3)
_Izz 0 Izz

gdzie I;; jest momentem bezwladnosci wzgledem osi ¢, gdy obiekt obracany jest wzgledem osi j.

Na statek powietrzny dziataja sity aerodynamiczne Foepo = [X,Y, Z]7, sita ciezkoci mg oraz
sita ciggu T', a takze moment sit aerodynamicznych Mye,, = [L, M, N|T, moment sity ciagu oraz
moment giroskopowy. Aby przedstawié wektor sity ciezkosci w uktadzie Ozyz, wykorzystano
macierz transformacji

1 0 0 cos® 0 —sin® cos¥ sin¥ 0
Ay =10 cos® sin® 0 1 0 —sin¥ cos¥ 0 (2.4)
0 —sin® cos®| |sin® 0 cos® 0 0 1

W rezultacie otrzymano réwnania:

X +T —mgsin®@ =m(U + QW — RV)

Y 4+ mgsin® cos © = m(V + RU — PW)

Z +mgcosPsin@ = m(W + PV — QU)

L= IJJJJP - IJ:zR + (IZZ - Iyy)QR - IJJZPQ

M — RHy + 27T = I,,Q + (Iyy — I.,)PR + I..(P? — R?)

N+ QHr = I,R—I.P+ (I, — I.;)PQ + I.QR
gdzie zp jest ramieniem dzialania sity ciggu, zas Hr oznacza kret silnika. Sily i momenty aerody-
namiczne oraz site ciagu wyrazono zgodnie z [15]. Przykladowe charakterystyki aerodynamiczne
dla analizowanego obiektu — wspoétczynnik sity podtuznej C'x oraz wspdlczynnik sity pionowej Cz
w funkcji kata natarcia « i kata $lizgu 3 przedstawiono na rys. 2 oraz rys. 3.

Zmiany przyspieszenia grawitacyjnego oraz wartosci parametrow termodynamicznych okre-
slono, stosujac zaleznosci dla systemu odniesienia WGS-84 [13] oraz model atmosfery wzorcowej
[14].

Wykorzystujac zwiazki kinematyczne pomiedzy predkosciami katowymi, a pochodnymi ka-
tow orientacji przestrzennej, dynamiczne réwnania ruchu zostaly uzupelnione o nastepujace

(2.5)

zaleznosci:
$=P+Qsindtan® + RcosPtan O
O =Qcosd — Rsind (2.6)

¥ = Qsin®secO + R cos P sec O
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Rys. 2. Wspélcezynnik sity podtuznej [9]
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Rys. 3. Wspdlezynnik sily pionowej [9]

2.2. Model liniowy

Dla opisanego modelu nieliniowego zaprojektowano zbiér wymuszen, ktory postuzyt do wzbu-
dzenia obiektu. W celu zaprojektowania sygnaléw wejsciowych wykorzystano liniowy opis ba-
danego ukladu oraz wstepne oszacowania warto$ci pochodnych stanu i sterowania, ktére moga
by¢ uzyskiwane np. za pomoca empirycznych zaleznosci, badan tunelowych, obliczen CFD czy
na podstawie identyfikacji systemow.

Do linearyzacji modelu matematycznego opisanego réwnaniami (2.5) i (2.6) wykorzystano
teorie matych zaburzen. Przyjeto, ze w punkcie rownowagi samolot porusza si¢ prostoliniowym,
ustalonym lotem symetrycznym. W pracy zalozono, ze wartos¢ przyspieszenia ziemskiego jest
stata. W rezultacie uzyskano model matematyczny dla obiektu liniowego, w ktérym mozna
dokonaé rozprzegniecia rownan na zwiazane z ruchem podtuznym i poprzecznym. Réwnania dla
ruchu poprzecznego przyjmuja postaé

ABY Vs Y, Ve geosOo/Vie| [AB]  [Vii Yig
AP Ly L, L AP| Loy Loy| [Ada 27)
AR| |Ns N, N, 0 AR N5, Ns,| |Adg '

Ad 0 1 tan®, 0 AP 0 0

3
jan)
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gdzie Y(y, L) i Ny to pochodne stanu i sterowania zdefiniowane zgodnie z [2], Viet to predkosé
lotu (modutl), indeks 0 oznacza punkt réwnowagi, 5 = V/Viy, to kat $lizgu (V to skitadowa
predkosci lotu — predko$é boczna), 04 i dr oznaczaja wychylenia lotek i steru kierunku, za$
A oznacza przyrost parametru lotu lub sygnalu wejéciowego wzgledem jego wartosci w stanie
rownowagi.

Model liniowy wykorzystywano takze do identyfikacji systemu. W celu podniesienia doktad-
nosci wynikéw identyfikacji nieparametrycznej wektor zmiennych wyjscia, w sktad ktérego weho-
dzily zmienne stanu z (2.7), rozszerzono poprzez uwzglednienie przyspieszenia bocznego

Aay = %(YﬁAﬁ—l—Y}DAP—I—Y}AR—I—Y&AA(sA+YA§A(5A) (2.8)

3. Planowanie eksperymentu

Macierz informacji Fishera JF jest miara okreslajaca ilos¢ informacji, jakie zawarte sa w odpo-
wiedzi obiektu. Dla wielowymiarowego rozktadu normalnego jej przyblizenie dane jest zaleznoscia

[5]

Fa Z{ay (©,u tk))} R_l[ay((gg(tk)} (3.1)

gdzie R jest macierzg kowariancji szumu pomiarowego, ® zbiorem parametréw modelu, u wek-
torem sterowania, zas t; okresla chwile czasu, k=1,...,N.

Dla zadanego zbioru parametrow modelu mozliwe jest wyznaczenie wektora sterowania, ktéry
bedzie maksymalizowal informacje zawartg w macierzy informacji Fishera, tym samym minima-
lizujac niepewnos¢ parametrow, ktére beda estymowane po przeprowadzeniu eksperymentow
identyfikacyjnych. W przypadku zastosowania wyznacznika macierzy informacji Fishera jako
miary iloéci informacji zawartej w odpowiedzi obiektu uzyskuje sie zbiér D-optymalnych wymu-
szen (maksymalizujacych wyznacznik macierzy informacji Fishera).

Zastosowanie kryterium D-optymalnego w przypadku wymuszen multi-step wymaga okre-
Slenia czasOw przelaczen oraz wyznaczenia wartosci sygnaldow pomiedzy nimi. Do okreslenia
czasOw przelaczen wykorzystano transformacje falkowa, ktéra pozwala na wyznaczenie dominu-
jacych czestotliwosci w odpowiedzi danego obiektu wraz z czasem, w ktorym one wystepuja.
W tym celu analizowany sygnal poréwnywany jest z funkcja falkowa [10]

Yap(t) = fw(t — b) (3.2)

gdzie a jest wspotczynnikiem skali odpowiadajacym za zmiane czestotliwosci, zas b wspoélezynni-
kiem przesuniecia opisujacym przemieszczanie sie falki wzdtuz osi czasu. Poprzez zmiane wartosci
wspotezynnikéw skali i przesuniecia uzyskano szereg wspétezynnikéw falkowych (analogicznych
jak dla transformacji Fouriera).

Opisany proces nalezy przeprowadzi¢ osobno dla kazdego parametru lotu, zatem konieczne
byto wzbudzenie modelu a priori poprzez zastosowanie klasycznego podejécia z wychyleniem
osobno kazdej powierzchni sterowej. Nastepnie wspélczynnikom falkowym uzyskanym dla kaz-
dego parametru lotu, gdy wychylana byta dana powierzchnia sterowa przypisano wagi. Wagi
okreslono na podstawie zakresu zmiennosci kazdego parametru lotu odniesionego do wartoéci re-
ferencyjnej — ilodci energii obecnej w przebiegu kazdego parametru lotu. Stanowi do rozwiniecie
podejscia przedstawionego w [7], pozwalajac tym samym na unikniecie problemoéw z parametrami
lotu, ktérych warto$é oczekiwana w punkcie réwnowagi wynosi zero (co jest szczegdlnie istotne
w przypadku ruchu bocznego). Dzieki temu mozliwe bylto uzyskanie wazonego wspdlczynnika fal-
kowego dla danej powierzchni sterowej. Na podstawie wazonych wspotczynnikow falkowych dla
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wszystkich powierzchni sterowych uzyskano zbiér czaséw przetaczen. Punkty przetaczenia wy-
brano na krancach przedziatéw czasowych, w ktorych wazony wspdétczynnik falkowy byt wiekszy
niz zadany prég oraz w srodku kazdego przedziatu, poniewaz do przetworzenia sygnatéw wybra-
no falke Haara, ktéra umozliwia dekompozycje wymuszen na sygnaly prostokatne typu dublet.
Obliczenia wykonano, stosujac algorytm dyskretnej transformaty falkowej [10].

Wartosci sygnatow pomiedzy czasami przetaczen wyznaczono przy pomocy algorytmu gene-
tycznego z kodowaniem tetralnym. Ze wzgledu na konieczno$¢ pozostawania w poblizu polozenia
rownowagi w trakcie eksperymentu identyfikacyjnego i mozliwe dtugie czasy przetaczen zmienne
decyzyjne mogly przyjmowaé warto$¢ —1, 0 lub 1. Do selekcji osobnikow wykorzystano ranking
liniowy oraz strategie elityzmu. Wymiane informacji pomiedzy rozwiazaniami zrealizowano za
pomoca krzyzowania jednorodnego, za$ réznorodnosé rozwigzan zwiekszono poprzez zastosowa-
nie operatora mutacji. Szczegdly opisanego podejécia przedstawiono w [7].

4. Identyfikacja nieparametryczna

Zbiér wymuszen (w postaci wychylenia lotek i steru kierunku) zaprojektowany w opisany spo-
s6éb wykorzystano do wzbudzenia nieliniowego modelu samolotu. Uzyskana odpowiedz obiektu
obciazono szumem pomiarowym o stosunku sygnatu do szumu 20:1 i wykorzystano do przepro-
wadzenia identyfikacji nieparametrycznej. Do wyznaczenia modelu matematycznego badanego
obiektu wykorzystano metode oparta o charakterystyki czestotliwoSciowe zaimplementowana
w oprogramowaniu CIFER [17], poniewaz pozwala ona na wykonanie obliczen w czasie niemal
rzeczywistym.

W celu przeprowadzenia identyfikacji nieparametrycznej dokonano transformacji odpowiedzi
obiektu z dziedziny czasu do dziedziny czestotliwosci. Zmniejszenie przeciekéw widma do listkow
bocznych osiagnieto poprzez zastosowanie okien wygtadzajacych. W analizie wykorzystano okno
pol-sinusowe z 50% pokryciem

w(t) = sin(r——) (4.1)
Twin

gdzie Ty jest dlugoscig trwania okna. Okienkowanie przeprowadzono dla réznej szeroko$ci
okien, poniewaz dlugie okna pozwalaja na uzyskanie dobrych rezultatéow w zakresie niskich
czestotliwoded, zas krétkie w zakresie wysokich czestotliwosci. Transformacje do dziedziny cze-
stotliwosci przeprowadzono przy pomocy algorytmu chirp-Z, poniewaz pozwala on na wykonanie
analizy tylko w wybranym zakresie czestotliwosci.

Wygladzone estymaty widmowej gestosci mocy zostaly obliczone za pomoca zaleznosci [17]:

Seel) = g 3 X P
Snl) = g VP (42)
S = g X XDV

k=1

gdzie n, oznacza liczbe segmentow zad U jest wspotczynnikiem korekcyjnym, ktéry dla okna
poét-sinusoidalnego wynosi 0.707.

W rezultacie uzyskano gestosci mocy dla uktadéw SISO (uklad o jednym wejsciu i jed-
nym wyjsciu, ang. Single Input Single Output), gdy podstawowym sygnalem wyjsciowym bylo
wychylenie lotek oraz gdy podstawowym sygnatem byto wychylenie steru wysokoéci. W obu
przypadkach obliczono takze pomocnicze gestosci mocy, tj. w funkcji drugorzednego sygnatu
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wejsciowego. Pomocnicze charakterystyki postuzyly do uzyskania widmowych gestosci mocy dla
ukladu MISO (uklad o wielu wejéciach i jednym wyjsciu, ang. Multiple Input Single Output).
Ostateczne wyniki dla ukltadu MIMO (uklad o wielu wejsciach i wielu wyjsciach, ang. Multi-
ple Input Multiple Output) uzyskano po polaczeniu rezultatéw uzyskanych dla okien czasowych
o réoznym czasie trwania poprzez minimalizacje nieliniowej funkcji kosztu z wspodtezynnikami
wagowymi W; okreslonymi na podstawie bledu przypadkowego dla kazdego okna [17]:

~ o~

= S (e (B (e

(4.3)

~ ~

(Im(szyc) - Im(szyi))Q + 5<a:%yc - ’Aygyl 2]

Im(gmy) 792031

gdzie 'y%y jest funkcja koherencji, ktora jest miarg liniowej zalezno$ci pomiedzy wejéciem i wyj-
sciem, 0 < 'y%y <L

— model nieliniowy
modut log., dB — identyfikacja

-20

-40 \ i
60 fazla, deg | | | |
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Rys. 4. Wyniki identyfikacji — ¢/ 4

Przyktadowe wyniki identyfikacji nieparametrycznej przedstawiono na rys. 4, gdzie niebieska
linig zaznaczono odpowiedz modelu symulacyjnego, za$ czerwong wyniki identyfikacji nieparame-
trycznej. Na wykresach przedstawione zostaly typowe charakterystyki Bodego wykorzystywane
do oceny modelu liniowego — charakterystyka amplitudowa i fazowa. Dodatkowo zamieszczono
takze funkcje koherencji opisujaca zakres stosowalnosci danego modelu liniowego. Jej wartosé
powyzej 0.6 wraz z nieoscylacyjnym charakterem oznaczaja, ze zaprojektowane wymuszenia
pozwalaja na uzyskanie odpowiedzi bogatej w informacje o obiekcie. Na podstawie niskich war-
tosci funkcji kosztu oraz uzyskanych przebiegéw amplitudowych i fazowych mozna stwierdzié,
ze model dobrze odwzorowuje zachowanie obiektu. Podobne wnioski zaobserwowano dla innych
charakterystyk czestotliwosciowych opisujacych odpowiedz uktadu w jego gltéwnych kanatach.

Pozwala to stwierdzi¢, ze model liniowy w dobrym stopniu odwzorowal model nieliniowy
oraz iz zaprojektowany zbiér wymuszen pozwolil na uzyskanie bogatej w informacje odpowie-
dzi obiektu, co pozwolilo na identyfikacje modelu z duza dokladnosciag w szerokim zakresie
czestotliwodci. Obliczenia zostaly wykonane w czasie niemal rzeczywistym, dzieki czemu przy
zautomatyzowanym podejsciu metode mozna zastosowaé¢ do identyfikacji w trakcie préb w locie.

Zaplanowany przed przeprowadzeniem eksperymentu identyfikacyjnego manewr D-opty-
malny pozwolil na skrécenie czasu eksperymentu przy zachowaniu wysokiej jakosci, co zostato
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wykazane takze w innych pracach autora, m.in w [6], [7], [8]. Jak zaznaczono we wprowadze-
niu, w celu dalszego zwiekszenia dokladnosci uzyskanych rezultatéw (lub skrécenia czasu lotow
prébnych poprzez zmniejszenie ilosci koniecznych prob w locie) po przeprowadzeniu manewru
mozliwe jest przeprowadzenie identyfikacji jeszcze w trakcie wykonywania lotow testowych. Za-
stosowanie analizy odpowiedzi czestotliwo$ciowej do identyfikacji pozwolito na uzyskanie takiego
wyniku w bardzo krotkim czasie przy jednoczesnym zachowaniu wysokiej doktadnosci uzyska-
nych rezultatéw. Dodatkowo zastosowanie analizy odpowiedzi czestotliwo$ciowej potwierdzito, ze
model liniowy moze by¢ wykorzystany jako dobry odpowiednik modelu nieliniowego w typowych
stanach lotu.

5. Podsumowanie

W ramach pracy zaprojektowano wieloosiowy zbior wymuszen multi-step z jednoczesnymi
wychyleniami lotek i steru kierunku. W tym celu wykorzystano kryterium D-optymalne oraz al-
gorytm genetyczny. Do okreslenia potencjalnych czaséw przetaczen wykorzystano transformate
falkowa. Zaprojektowany zbiér wymuszen postuzyl do wzbudzenia nieliniowego modelu symu-
lacyjnego, bedacego odpowiednikiem rzeczywistego obiektu. Zarejestrowana odpowiedz zostata
wykorzystana do przeprowadzenia identyfikacji nieparametrycznej modelu liniowego na podsta-
wie charakterystyk czestotliwosciowych.

Uzyskane wyniki charakteryzowaly sie niska wartodcia funkcji kosztu oraz dobrym (wizual-
nie) dopasowaniem krzywych. Swiadczy to o wysokiej dokladnosci estymowanego modelu. Re-
zultaty uzyskano w czasie zblizonym do rzeczywistego, co czyni metode odpowiednia dla iden-
tyfikacji online. Zidentyfikowane charakterystyki czestotliwosciowe moga by¢ wykorzystywane
np. do analizy statecznosci i projektowania uktadéw sterowania, ale zastosowanie tego modelu
jest ograniczone, ze wzgledu na jego nieparametryczny charakter. Kolejnym krokiem planowanej
metodyki powinna by¢ zatem estymacja pochodnych stanu i sterowania, np. poprzez iteracyjne
dopasowanie charakterystyk Bodego pomiedzy estymowanym modelem i wynikami identyfikacji
nieparametrycznej. Uzyskany w ten sposéb model matematyczny mogtby zosta¢ wykorzystany
do zaplanowania nowych eksperymentéw identyfikacyjnych w trakcie trwania lotéw prébnych.
Dzieki temu mozliwe bytoby uzyskanie dokladnego modelu matematycznego badanego obiektu
na podstawie mniejszej ilosci eksperymentéw.

Jednocze$nie nalezy zauwazyé, ze w ramach przedstawionego podejscia (planowanie eks-
perymentéw identyfikacyjnych w czasie wykonywania lotéw probnych) uzyskanie dokladnych
wynikéw przy uzyciu najczeSciej stosowanej metody bledu wyjécia z wykorzystaniem zasady
najwiekszej wiarygodnosci nie byloby mozliwe ze wzgledu na znacznie wiekszy koszt oblicze-
niowy. Wykorzystanie metod bazujacych na filtrze Kalmana spowodowatoby dalsze zwigkszenie
zlozonosci obliczeniowej, za$ zastosowanie sztucznych sieci neuronowych wymagatoby diugo-
trwalego uczenia sieci [5|. Z drugiej strony zastosowanie mniej zlozonych metod, jak metody
btedu réwnania (np. metoda najmniejszych kwadratéw), wymaga wstepnego przetworzenia da-
nych, m.in ze wzgledu na wrazliwo$¢ metody na szum pomiarowy oraz prowadzi do uzyskania
modelu o wiekszej niepewnosci statystycznej [8].

W ramach planowanego podejscia nalezy takze sprawdzi¢ wrazliwos¢ metody na szum pro-
cesowy (turbulencje), ktéry wplywa na wartodci zmiennych stanu w kolejnych chwilach czasu,
tym samym przejawiajac inne wiasnosci od szumu pomiarowego, ktory uwzgledniono w niniej-
szej pracy. W dalszych pracach nalezy takze uwzgledni¢ dynamike ukladéw wykonawczych, aby
sprawdzi¢, w jakim stopniu ich ograniczenia wpltywaja na dokladnosé¢ uzyskanych wynikéw. Ko-
lejnym etapem powinno by¢ uwzglednienie ukladu stabilizacji, dzieki czemu mozna sprawdzic,
w jakim stopniu korelacja pomiedzy sygnatami wyjSciowymi obniza ilos¢ informacji zawartej
w odpowiedzi obiektu.
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Nonparametric identification of an object excited with D-optimal multi-step signals

In the article, results of the nonparametric system identification from frequency responses are presen-

ted. A nonlinear simulation model of the F-16 aircraft was excited with simultaneous D-optimal lateral

multi-step inputs. A discrete wavelet transform and genetic algorithm were used to design those signals.

The registered model response was used to identify a linear model of the object under study. Half-sine

overlapping windows and chirp-Z algorithm were used to transform the data from the time to frequ-

ency domain. The estimated amplitude and phase plots were compared with those obtained from the

simulation model. In the paper, future steps of the proposed methodology are also presented.
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Wsréd najwazniejszych probleméw stojacych wspolezednie przed transportem lotniczym wy-
rézni¢ mozna niekorzystne oddziatywanie samolotéw transportowych na $rodowisko natu-
ralne oraz rosnace koszty przewozow. Jedna z mozliwoséci poprawy tej sytuacji jest lepsze
dopasowanie sposobu realizacji zadan do charakterystyk wspélczesnie uzytkowanych samo-
lotéw transportowych z uwzglednieniem wszystkich wymagan i ograniczen funkcjonujacych
w ruchu lotniczym oraz wplywéw srodowiskowych. Znalazto do odzwierciedlenie w zadaniach
naukowo-badawczych realizowanych w ramach programu SESAR. Dazenie do minimalizacji
niekorzystnego oddziatywania samolotéw na srodowisko naturalne realizowane jest miedzy
innymi poprzez odpowiednie ksztaltowanie tras, charakteryzujacych si¢ minimalnym zuzy-
ciem paliwa badZ minimalna emisja substancji szkodliwych. Optymalizowane trasy musza
jednak uwzglednia¢ warunki obowiazujace w przestrzeni powietrznej (strefy zakazane, re-
strykcje, zagrozenia pogodowe itp.). Praca przedstawia metoda pozwalajaca na uwzglednie-
nie warunkéw i ograniczen funkcjonujacych w przestrzeni powietrznej poprzez odpowiedni
dobér wielokryterialnych wag na krawedziach grafu modelujacego przestrzen powietrzna.

1. Wstep

System transportowy FEuropy zdeterminowany jest jej przesztodcia historyczna. Do drugiej
wojny $wiatowej Europe stanowilo szereg niezaleznych panstw, nie zwiazanych ze soba gospo-
darczo ani politycznie. Jednak wspélna w znacznej czesci historia i kultura narodéw zamieszku-
jacych kontynent europejski wywolata narastanie tendencji zjednoczeniowych. Unia Europejska
powstata 1 listopada 1993 r., na mocy podpisanego 7 lutego 1992 r. traktatu z Maastricht,
ktory byl efektem wieloletnich staran integracyjnych w zakresie politycznym, gospodarczym
i spotecznym jej przysztych cztonkéw. Obecnie jest to zwiazek gospodarczo-polityczny 28 demo-
kratycznych panstw europejskich. Za zjednoczeniem gospodarczo-politycznym podaza réwniez
integracja systeméw transportowych, w tym systemu transportu lotniczego.

Data powstania Unii Europejskiej nie oznacza poczatku tworzenia wspélnego systemu trans-
portu lotniczego. Poczatek tego procesu zostal zapoczatkowany znacznie wezesniej. Juz w 1955
roku zostala zalozona miedzynarodowa organizacja pod nazwa Europejska Konferencja Lotnic-
twa Cywilnego (ang. European Civil Aviation Conference), w skrocie ECAC. ECAC powstala
w celu zharmonizowanie polityki oraz praktyk w zakresie lotnictwa cywilnego wéréod jej panstw
cztonkowskich. Misja organizacji jest promocja ciaggltego rozwoju bezpiecznego, wydajnego i zréw-
nowazonego systemu transportu lotniczego w Europie. Organizacja odgrywa kluczows role we
wspieraniu swoich 44 panstw czlonkowskich w rozwiazywaniu probleméw, z jakimi mierzy sie
sektor lotnictwa cywilnego w Europie, w szczegdlnosci odnosnie bezpieczenstwa, ochrony, uta-
twien, ochrony $rodowiska, szkolen, a takze kwestii ekonomicznych i prawnych (PANSA).
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A. Majka i inni

Mimo zakrojonych na bardzo szeroka skale dziatan, nie udalo sie rozwiaza¢ wigkszosci pro-
bleméw wynikajacych z rozwoju systemu transportu lotniczego w tak zlozonym sSrodowisku,
jakim jest obszar Europy, a w szczegélnosci Unii Europejskiej. W Europie system zarzadzania
przestrzenia powietrzng oraz ruchem lotniczym (ang. ATM — Air Traffic Management) jest czast-
kowy, rozdrobniony i zdominowany przez krajowe podmioty posiadajace monopol na §wiadczenie
ustug w zakresie ATM. Niska wydajnosci systemu wynika z funkcjonalnego podzialu przestrzeni
powietrznej wedtug granic panstwowych, ktory w pewnym zakresie nadal obowigzuje. Graniczny
podzial przestrzeni powietrznej spowodowal, ze europejski system ATM stanowi swoista mozai-
ke krajowych systeméw ATM. Nieodpowiednia organizacja oraz brak pelniej integracji systemu
ATM skutkuje migdzy innymi:

e malo efektywna struktura europejskiej sieci drog lotniczych, a w konsekwencji niepotrzeb-
nym wydluzeniem tras i czasu lotu, dodatkowym zuzyciem paliwa, zwiekszong emisjg
substancji szkodliwych, zawyzonymi kosztami itd.,

e opdznieniami w ruchu lotniczym,

e zanizonym poziomem wydajnosci,

e zroznicowanymi wymaganiami w zakresie bezpieczenstwa, ekonomiki i przepustowosci wy-
nikajacymi z mozliwosci krajowych Dostawcéw Uslug Nawigacji Lotniczej (ang. — ANSP
Air Navigation Service Provider),

e wysokimi kosztami spowodowanymi eksploatacja nadmiernej iloéci przestarzatych urza-
dzen i systeméw nawigacyjnych i innych elementéw infrastruktury (ang. CNS — Commu-
nication, Navigation and Surveillance oraz ATM),

e opdznieniami w zakresie wdrazania nowych technologii.

Problemy te nie byly bardzo palace przy mniejszej intensywnosci ruchu lotniczego. Lecz obecnie
w europejskiej przestrzeni powietrznej codziennie odbywa si¢ okoto 27 tys. lotéw kontrolowanych.
W 2015 r. w Europie zrealizowano ponad 9,9 mln operacji IFR, a prognozy przewiduja ich wzrost
0 16% do 2022 r. (tabela 1).

Tabela 1. Sumaryczna liczba lotéw IFR w Europie (obszar ECAC) [2]: prognoza B — érednia,
H — maksymalna, L — minimalna

| Obszar ECAC [ 2012 | 2014 | 2016 | 2018 | 2020 | 2022 |

10,293 | 11,092 | 11,997 | 12,868
9,710 | 9,770 | 10,153 | 10,578 | 11,001 | 11,535
10,023 | 10,140 | 10,335 | 10,440
38% | 43% | 43% | 3.6%
—22% | 1,7% | 24% | 21% | 25% | 2.1%
11% | 03% | 1,0% | 0,6%

Loty IFR (w tys.)

Roczny wzrost

wnl Hovli=={ N quifive] us

W efekcie wzrostu liczby lotow Europa stoi przed kryzysem przepustowosci przestrzeni po-
wietrznej, poniewaz prognozuje sie, ze liczba lotéw wzrosnie nawet o 50% w ciggu najblizszych
10-20 lat. Niska efektywnos¢ spowodowana rozdrobnieniem europejskiej przestrzeni powietrzne;j
wywoluje co roku dodatkowe koszty w wysokosci ok. 5mld euro, ktére sa ponoszone gltéwnie
przez przewoznikow i pasazerow. Obwiazujace zasady planowania lotéw sprawiaja, ze plany lotu
rzadko sa zgodne z ich operacyjng realizacja. Efektem tego jest niska przewidywalno$é ruchu lot-
niczego, wpltywajaca na duze obciazenie kontroleréw ruchu lotniczego w trakcie rozwigzywania
sytuacji konfliktowych oraz na duze opdznienia w ruchu lotniczym. Brak mozliwosci skutecznej
optymalizacji trasy na etapie planowania lotu sprawia, ze europejskie trasy lotu sa wydluzo-
ne $rednio o 42km w stosunku do rozwiazan optymalnych, co w konsekwencji oznacza wieksze
zuzycie paliwa, wzrost emisji zanieczyszczen, wyzsze koszty dla uzytkownikéw [12], [13], [14].
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Odpowiedzig na te problemy bylo zainicjowanie programu SESAR (Single European Sky
ATM Research) stanowiacego technologiczny filar SES [14]. Celem tego programu jest opraco-
wanie i wdrozenie nowoczesnego systemu ATM, pozwalajacego zwiekszy¢ przepustowosé sieci
ATM, aby sprostaé stale rosnacej ilosci operacji lotniczych przy jednoczesnej poprawie wskaZni-
kéw ekonomicznych i bezpieczenstwa. Zastosowanie nowoczesnych technologii i procedur pozwoli
réwniez na zredukowanie negatywnego wplywu transportu lotniczego na srodowisko naturalne.
Skuteczna realizacja programu SESAR w znacznym stopniu przyczyni si¢ do osiagniecia w 2020
roku strategicznych celéw SES [14]:

e trzykrotnego zwiekszenia przepustowosci,

e poprawy wskaznikéw bezpieczenstwa,

e 10% redukcji negatywnego wplywu lotnictwa na $rodowisko naturalne,

e 50% redukcji kosztéw ATM (do poziomu poréwnywalnego z kosztami w USA).

Jednym z rozwigzan rozwijanych w ramach programu SESAR jest zmiana zasad planowania
i wykonywania lotow. Obecnie wszystkie loty kontrolowane sa planowane wzdtuz statych badz
warunkowych drég lotniczych. Ten sposob nie pozwala jednak na taczenie punktu poczatkowe-
go i koncowego trasy w sposob najkorzystniejszy. Nowy sposoéb planowania trasy daje pewna
swobode w doborze trajektorii lotu samolotu. Dlatego taki sposéb planowania lotéw nosi nazwe
swobodnego planowania trasy, a przestrzen powietrzna, w ktérej mozna bedzie tak planowaé loty
nosi¢ bedzie nazwe przestrzeni swobodnie planowanych tras przelotu (ang. FRA — Free Route
Airspace).

FRA to rodzaj przestrzeni powietrznej, w ktérej uzytkownicy moga swobodnie planowaé
trase przelotu pomiedzy punktem wejscia a okreslonym punktem wyjscia, z mozliwoscia plano-
wania trasy przez punkty nawigacyjne posrednie, publikowane lub niepublikowane, w zaleznosci
od dostepnosci przestrzeni powietrznej. W przestrzeni FRA loty podlegaja kontroli stuzb ATC.
Przestrzen FRA jest systematycznie rozwijana od 2008 r. i obecnie wiele operacji lotniczych
w Europie odbywa sie zgodnie z zasadami FRA [3], [6], [9]. Pewne problemy moga pojawi¢ sie
przy wdrazaniu FRA w dolnej przestrzeni powietrznej, ponizej FL305. Wynika to z charakteru
ruchu lotniczego i duzej réoznorodnosci uzytkownikéw przestrzeni powietrznej. Wéréd nich nalezy
szczegblna uwage zwrécié na loty niekomercyjne (ang. General Aviation, GA), malych przewoz-
nikéw komercyjnych (ang. Business Aviation, BA) oraz planowane przyszle operacje cywilnych
aparatéw bezzalogowych, zdalnie sterowanych (ang. Remotely Piloted Aircraft Systems, RPAS).
Obecnie w wiekszoéci krajow europejskich w dolnej przestrzeni powietrznej loty planowane sa
wedlug zasada planowania trasowego. Jednak ich praktyczna realizacja jest zblizona do ruchu
zgodnego z zasadami FRA, dzieki zastosowaniu skrétéw na poziomie operacyjnym. Powoduje to
wiele probleméw, wsréd ktérych najwazniejsze to:

e stosunkowo duza réznica miedzy planowanymi trasami a operacyjnie realizowang,

e brak optymalnego planowania trasy na etapie planu lotu (lot jest inny niz planowano),

e niezdolnos$é do optymalnego planowania trasy na etapie planowania lotu (tor lotu jest inny
niz planowano),

e niska przewidywalnos¢ ruchu lotniczego wplywajaca na problemy ze strukturyzacja prze-
strzeni powietrznej i wiele innych czynnikéw zaleznych od tego.

Wprowadzenie zasad FRA, zaréwno na etapie planowania jak i operacyjnym, zmniejszy te nie-
korzystne czynniki do minimum. Ponadto FRA wydaje sie byé¢ lepszym sposobem na prze-
zwyciezenie niektérych problemoéw zwiazanych z wydajnoscia, przepustowoscia i problemami
srodowiskowymi, z jakimi boryka sie lotnictwo, niz obecnie stosowany sposéb planowania lotow.

W celu pelnego wykorzystania waloréw przestrzeni FRA zaplanowane trasy powinny by¢
optymalizowane. Wysoka przewidywalno$é¢ ruchu lotniczego pozwoli réwniez wykonywaé loty
jak najblizej ich optymalnej formy.
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Odpowiednie planowanie lotu jest wymagajacym zadaniem ze wzgledu na zlozonosé prze-
strzeni powietrznych i koniecznos¢ optymalizacji trasy lotu. Dlatego juz dzi$ istnieje wiele firm
oferujacych wyspecjalizowane systemy komputerowe do wyznaczania optymalnych tras lotu
i przygotowywania na ich podstawie odpowiednich planéw lotu (ang. Computational Flight
System Planning). Firmy CFSP wspieraja planowanie lotéw dla réznych uzytkownikéw prze-
strzeni powietrznej (linie lotnicze, prywatni piloci itp.). Wéréd lideréw branzy CFSP wymieni¢
nalezy: Sabre, Lufthansa Systems, Jeppesen. Sa one wspierane przez szereg mniejszych graczy.

Duze linie lotnicze i niektérzy mniejsi uzytkownicy (np. BA) korzystaja z oprogramowania
opracowanego przez specjalizowane firmy CFSP. Jednak wiekszo$¢ uzytkownikow GA planuje lot
z wykorzystaniem tradycyjnych metod, z ograniczonym zastosowaniem metod automatycznych.
W efekcie zaplanowane trasy sa dalekie od ich optymalnych postaci, a sktadane plany lotu
czesto sa odrzucane na etapie walidacji przez Eurocontrol, w wyniku niemoznoéci uwzglednienia
wszystkich waznych czynnikéw w procesie ,recznym”. Sposobem na poprawe sytuacji tej grupy
uzytkownikéw przestrzeni powietrznej jest opracowanie ogélnie dostepnego systemu planowania
lotéw, wykorzystujacego aktualne informacje (pogodowe, ruchowe i inne) oraz posiadajacego
modut optymalizacji tras dla zadanych kryteriéw. Taki system pozwoli na:

e zwiekszenie przewidywalnosci ruchu lotniczego, dzieki czemu zminimalizowane zostana
opOznienia w ruchu lotniczym i poprawi sie wykorzystanie przestrzeni powietrznej oraz
zwiekszy sie wydajnosc¢ i przepustowosc lotnisk,

e trasy lotow zbliza sie do optymalnych przebiegéw na tyle na ile to bedzie mozliwe w zto-
zonym srodowisku wykonywania lotéw, co zminimalizuje oddzialywanie ruchu lotniczego
na $rodowisko i obnizy koszty uzytkownikéw,

e zmniejszenie obciazenia praca kontroleréw ruchu lotniczego (ang. Air Traffic Controlers,
ATCOs), poniewaz cze$é probleméw moze by¢ rozwiazywana na etapie planowania lotu.

Opracowany system nie bedzie stanowil konkurencji w stosunku do obecnie istniejacych syste-
méw CFEFSP, ale raczej uzupelni rynek ustug CFSP o rozwiazanie zorientowane na mniejszych
uzytkownikéw przestrzeni powietrznej (GA, BA, RPAS). Wynika to z faktu, ze opracowywany
system pozwoli okresli¢ optymalna trajektorie i automatycznie zlozy¢ plan lotu, lecz nie bedzie
posiadal innych funkcjonalnosci typowych dla komercyjnych systemow CFSP.

Zaawansowane, komercyjne systemy CFSP wymagaja dostepu do publikacji RAD, AUP,
NOTAM, DCT i innych oraz aktualnych danych samolotu. Posiadaja réwniez funkcje wspoma-
gajace zarzadzanie firma lotnicza (zarzadzanie rotacja samolotéw, zalég itp.). Systemy komer-
cyjne wykorzystuja rézne modele przestrzeni powietrznej, modele samolotéw i ztozone procedury
optymalizacyjne w celu okreslenia optymalnych tras samolotéw. Ta informacja jest najwazniejsza
tajemnicg firmy i nigdy nie jest publikowana. Brak jest rowniez oficjalnych modeli przestrzeni
powietrznej, ktore stanowilyby pewien rodzaj standardu przy planowaniu optymalnych tras.

Dlatego pracownicy Politechniki Rzeszowskiej — w ramach projektu SESAR 2020 PJ06
ToBeFREE [14] — zaproponowali nowy model przestrzeni powietrznej, ktéry moze byé¢ wyko-
rzystany do okreélenia optymalnej $ciezki samolotu na etapie przygotowania planu lotu. Model
ten zostal odpowiednio dobrany, aby pozwalal rozwiazywaé zadania wyznaczania optymalnych
tras samolotu dla réznych rodzajow przestrzeni powietrznej, zapewniajac dostateczng doktad-
nos¢ oraz zdolnosé do uwzglednienia wszystkich istotnych czynnikéw na etapie przygotowywania
planu lotu. Model ten pozwala réwniez wystarczajaco efektywne zaplanowanie trajektorii opty-
malnej dla réznych rodzajow kryteriéw. Na etapie V1 zaproponowano nowy model przestrzeni
powietrznej, ktéry zostal zweryfikowany i zatwierdzony. Pozytywne wyniki tej fazy pozwalaja
stwierdzié¢, ze proponowany model przestrzeni powietrznej nadaje sie do wykorzystania w sys-
temie planowania lotéw. Na poziomie V2 zostanie wdrozony optymalny algorytm planowania
lotu w proponowanej WPZiB, a takze zostanie wykazana mozliwos¢ okreslenia optymalnego lo-
tu poprzez wykonanie odpowiednio zaplanowanej i przeprowadzonej walidacji. Zbadana zostanie
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mozliwo$¢ planowania optymalnej trasy lotu, zaréwno zgodnie z obecna ograniczona koncepcja
FRA (tylko poprzez posrednie opublikowane punkty trasy), jak i zgodnie z pelng koncepcja FRA
(za posrednictwem posrednich opublikowanych lub/i niepublikowanych waypointéw). W pierw-
szym etapie trasa zostanie wyznaczona dla kryterium dlugosci minimalnej. W kolejnym etapie
beda brane pod uwage inne kryteria, a takze mozliwos¢ uwzglednienia dodatkowych czynnikéw,
takich jak: pogoda, ograniczenia, obszary o ograniczonym dostepie itp. W wyniku walidacji,
zdolnosé¢ systemu do zaplanowania optymalnej trasy zostanie zademonstrowany, zostanie okre-
Slona jego efektywnos¢ i zostana przedstawione mozliwoéci poprawy wskaznikow wydajnodci
charakteryzujacych lot (odleglo$é, zuzycie paliwa i /lub redukcja emisji).

2. Model przestrzeni powietrznej

Proponuje sie, zeby modelem przestrzeni powietrznej byt graf (rys. 1) o strukturze odwzoro-
wujacej najwazniejsze cechy, ograniczenia i restrykcje obowigzujace w danym momencie, skla-
dajacy sie z weztéw i krawedzi, ktérym beda mogly byé przypisywane odpowiednie wagi [1],
[8], [11]. Trajektoria samolotu w przyjetym modelu przestrzeni powietrznej reprezentowana be-
dzie przez zbidér wierzchotkéw grafu oraz krawedzi, wzdtuz ktérych poruszatl sie bedzie samolot.
Wierzchotki grafu opisane beda wspotrzednymi geograficznymi, zas potozenie samolotu okreslane
bedzie wysokoscia i czasem w punktach weztowych grafu.

Rys. 1. Model przestrzeni powietrznej w postaci grafu z zaznaczeniem strefy zakazanej i warunkow
pogodowych

Trajektoria w grafie opisane bedzie wiec w postaci lamanej opartej na wielu weztach i la-
czacych je krawedziach. Wezly te jednak nie beda traktowane jako punkty nawigacyjne (WP),
lecz beda tylko definiowaly wstepny ksztalt trasy lotu. Trasa ta zostanie w kolejnych etapach
poddana obrobce majacej na celu ,wyprostowanie” trasy poczatkowe z warunkiem minimaliza-
¢ji punktéw zwrotnych bez istotnego pogarszania jakosci wyniku. Dopiero wersja koncowa trasy
(,wyprostowana”) bedzie wykorzystywana do zlozenia planu lotu.

Problem, ktéry moze zostaé¢ opisany modelem w postaci grafu definiowanego weztami (wierz-
chotkami), krawedziami i wagami przypisanymi do krawedzi moze by¢é rozwiazywany klasyczny-
mi metodami poszukiwania Sciezki ekstremalnej. Moze tu by¢ wykorzystany algorytm Dijkstry,
opracowany przez holenderskiego informatyka Edsgera Dijkstre [1], [11], stuzacy do znajdowania
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najkrétszej Sciezki z pojedynczego zrodla w grafie o nieujemnych wagach krawedzi. Poniewaz
wagi przypisane krawedziom beda oznaczaly odleglo$é pomiedzy weztami, koszt pokonania tej
odleglosci lub inne podobne wielkosci, to wagi zawsze bede spelnialy warunek nieujemnosci.

3. Sformulowanie problemu

Problem poszukiwania najkrétszej Sciezki polega na znalezieniu w grafie wazonym najkrot-
szego polaczenia pomiedzy danymi wierzchotkami. W przypadku poszukiwania optymalnej trasy
lotu samolotu (najkrétszej Sciezki z danego punktu widzenia), nalezy uwzglednié¢ wiele czynnikéw
roznego typu. Wérod nich nalezy uwzglednié:

e predkosc i kierunek wiatru w kazdym punkcie przestrzeni powietrznej,

e polozenie i ksztalt stref zakazanych, niebezpiecznych, ograniczonych itd.

e obowigzujace restrykcje.

Mozna réwniez wziaé¢ pod uwage dodatkowe czynniki, takie jak:

e biezaca i planowana dostepnosé przestrzeni powietrznej,

e polozenie stref o planowanym wysokim prawdopodobienstwie wystapienia sytuacji konflik-
towych,

e prognozowane polozenie i sposéb przemieszczania sie zagrozen pogodowych (strefy burz).

Koncepcja nowego modelu przestrzeni powietrznej w postaci grafu pozwala na zgloszenie przez
uzytkownika statku powietrznego jedynie wlotu i wylotu z sektora powietrznego. Trasa plano-
wana bedzie automatycznie z ominieciem:

e stref zakazanych,

e zagrozen pogodowych,

e obszaréw o wysokim prawdopodobienistwie wystapienia konfliktéw [6],

e 7z uwzglednieniem wszystkich typow restrykcji wystepujacych na danym terenie.

Trajektoria samolotu reprezentowana jest przez zbiér wierzcholtkow grafu oraz krawedzi, wzdhuz
ktérych porusza sie samolot. Wierzchotki grafu opisane sg wspoélrzednymi geograficznymi
(rys. 1), zas polozenie samolotu okreslane jest wysokoscia i czasem w punktach weztowych trasy.
Tak zdefiniowana trajektoria nosi nazwe trajektorii 4D.

Problem, ktéry moze zostaé¢ opisany modelem w postaci grafu, definiowanego weztami (wierz-
chotkami), krawedziami i wagami przypisanymi do krawedzi moze by¢ rozwiazywany metodami
poszukiwania ekstremalnej Sciezki. Wezly, krawedzie i wagi sa parametrami modelu grafowego,
ktory moze reprezentowaé rézne zagadnienia w réznych sytuacjach (np. strefy zakazane, obsza-
ry o duzym zageszczeniu ruchu lotniczego itp.). Planowanie trasy odbywaé sie bedzie wedlug
sekwencyjnego algorytmu w oparciu o parametry modelu grafowego.

Zagadnienie ruchu samolotu w rzeczywistym srodowisku jest na tyle zlozone, ze nie mozna
go opisywaé pojedyncza waga przyporzadkowana do krawedzi grafu. Waga powinna odzwiercie-
dla¢ wiele réznych czynnikéw wzajemnie na siebie oddziatlywujacych. Dlatego analizowane wagi
w grafie modelujacym przestrzen powietrzng beda mialy posta¢ wielowymiarowsg o ztozonym
charakterze zwigzkéw definiowanych funkcja agregujaca. Zastosowanie wagi wielowymiarowej
pozwoli uwzgledni¢ wiele atrybutéw przestrzeni powietrznej oraz ruchu lotniczego w postaci
wag czastkowych, ktérych udzial w zagregowanej wadze bedzie zalezal od postaci funkcji agre-
gujacej.

Problem wyznaczania Sciezki optymalnej w grafie z bezwarunkowym ominieciem pewnych
obszaréw (strefy zakazane, restrykcje), lub zalecanym ominieciem innych obszaréw lub potrzeba
uzyskania separacji wzgledem tych obszaréw (zagrozenia pogodowe, obszary o duzym prawdopo-
dobienistwie wystapienia konfliktéw) moze by¢ rozwiazany metoda odpowiedniego doboru wag



Metoda planowania trasy lotu samolotu w przestrzeni FRA...

107

na krawedziach grafu modelujacego przestrzen powietrzna. Takie ujecie problemu daje dodatko-
wa korzy$é polegajaca na tym, ze mozna wyznaczaé trase dla jednego badz kilku kryteriéw (np.
koszt, zuzycie paliwa, emisja, Cost Index) z uwzglednieniem innych ograniczen, przy zastosowa-
niu niezmiennej postaci algorytmu.

W przypadku modelu o wagach deterministycznych problem polega na znalezieniu najkrot-
szej Sciezki w grafie G:

G=(V,E,W)

gdzie: V' — zbiér wierzchotkéw grafu, F — zbiér krawedzi grafu, W — zbiér wielowymiarowych
wag na krawedziach grafu (zbiér wag jest zbiorem dyskretnym)

W = f(w,wa, ..., wy)

f — funkcja agregujaca wagi czastkowe w; dla krawedzi grafu G, V, E,W — sa parametrami
modelu grafowego.

Sformutowanie zadania optymalizacji wielokryterialnej z wykorzystaniem modelu opartego
na informacji deterministycznej ma postac:

opt{f(X): X €Q; [ = (wi(X),w(X),...,wn(X)) € R}

gdzie: f — funkcjonal jakosci, w;(X) — wartosci wag na krawedziach grafu (wskazniki czastkowe),

X = {z1,292,...,2y,} — zbiér argumentéw (parametréw) modelu, @ = {q1,q2,...,qp} — zbiér

dopuszczalnych rozwiazan (decyzji), R = {ry,re,...,r,} — dopuszczalna skala klasyfikacji.
Funkcjonat jakosci definiowany w postaci:

f=(w(X),ws(X),...,w,(X))

zalezy od wartosci wag w; na krawedziach grafu. Agregacja wskaznikéw w; jest obecnie przedmio-
tem badan i zalezy od warunkéw rozwigzywanego zadania. Czesé wskaznikéw w; odzwierciedla
jakosciowe kryteria czastkowe wykorzystywane w procesie optymalizacji (np. elementarna odle-
glosé¢ przebyta przez samolot pomiedzy weztami, koszt pokonania elementarnego odcinka trasy
itp.), a czesé¢ kare za przekroczenie ograniczen optymalizacji.

3.1. Omijanie strefy zakazanej

Samolot w trakcie lotu musi ominaé¢ wszystkie strefy zakazane. W zwiagzku z tym juz na etapie
planowania lotu trasa musi by¢ wyznaczona z ominieciem takich stref. Odpowiednia postacia
funkcji kary, ktéra zapewni ominiecie stref, bedzie zewnetrzna funkcja kary. Bedzie ona narastala
w przypadku zblizania sie samolotu do strefy, na kierunku lotu. Dla przyktadowej postaci funkcji
agregujacej f, problem mozna sformulowaé w ponizszy sposéb [1], [8].

Dla grafu:

G = (V,E,wy)
gdzie: wy — dlugosé krawedzi w grafie, wy € (0, +00)
wy = f(w, {wa}) {wa} = {wa1, ..., wan}

wy; — odlegltodci krawedzi grafu od i-tej strefy zakazanej

1
ngi * 1)

f(w1,w21,m,w2n)=w1(
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lub

f(wl,wgl, . ,wgn) = wy H(y2z + 1)

W25

nalezy wyznaczy¢ trase o najmniejszej wartosci funkcjonatu jakosci f. Odpowiednie sfomuto-
wanie funkcjonatu jakosci, bedacego sumag kryteriéw przypisanych poszczegélnym krawedziom
pomnozonych przez funkcje kary, zapewnia wyznaczenie trasy z ominieciem stref zakazanych.
W rozpatrywanym przypadku uwzgledniono tylko jedno kryterium jakosci wi, ktére nazwano
umownie odlegltoscia. Nie zmniejsza to jednak ogélnosci rozwazan. Na rysunku 2 przedstawiono
zasade wyznaczania odleglosci samolotu od i-tej strefy zakazanej znajdujacej sie na kierunku
lotu.

i-ta strefa zakazana

Rys. 2. Odleglosé samolotu na danym odcinku lotu (krawedzi grafu) od i-tej strefy zakazanej

3.2. Omijanie zagrozen pogodowych

W przypadku zagrozen pogodowych badz obszaréw o duzym prawdopodobienstwie wystapie-
nia konfliktéw zastosowano inne podejécie do problemu. Obszary te nie musza by¢ bezwzglednie
omijane, z drugiej strony trudno okresli¢ jest ich granice. Pozadane by jednak bylo zachowa-
nie odpowiedniej separacji. Zagwarantuje to wybor wewnetrznej funkcji narastajacej od gra-
nicy w strone centrum tego obszaru. Intensywno$é narastania funkcji kary zaleze¢ bedzie od
odpowiednio dobranego wspoétczynnika wagowego. Wybér jednak tego wspodlczynnika nie jest
analizowany w ramach tej pracy i powinien stanowié¢ przedmiot osobnych analiz.

Problem wyznaczania tras z ominieciem zagrozen pogodowych, dla przykitadowej postaci
funkcji agregujacej f, mozna sformulowaé w ponizszy sposéb [1], [8].

Dla grafu
G = (V,E,wy)
gdzie:

wyr = f(w17w87wp)

wy — dlugosé krawedzi w grafie, w; € (0, +00)

{ws} = {ws1, ..., wen}
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wg; — glebokos¢ wnikania w i-te centrum burzy, w,; — prawdopodobiefistwo wystgpienia i-tej
burzy, wy; € [0,1]

flwy, ws, wp) = wy (wswy, + 1)
lub
flwr, ws,wp) = wi (weyswy + 1)

wyznaczy¢ trase o najmniejszej wartosci zagregowanego funkcjonatu jakosci f. Przykladowe
sfomutowanie funkcjonatu jakosci, bedacego suma kryteriéw przypisanych poszczegdlnym kra-
wedziom pomnozonych przez odpowiedniag funkcje kary, zapewnia wyznaczenie trasy z sepa-
racja wzgledem obszaréw zagrozenia. Dzieki wprowadzeniu prawdopodobienstwa wystapienia
burzy w,, algorytm omija bardziej prawdopodobne burze z wyzszym priorytetem. W rozpa-
trywanym przypadku uwzgledniono tylko jedno kryterium jakosci wq, ktére nazwano umownie
odlegtoscia. Nie zmniejsza to jednak ogdlnosci rozwazan. Na rysunku 3 przedstawiono zasade
wyznaczania odlegtosci samolotu od i-tej strefy zakazanej znajdujacej sie na kierunku lotu.

i-ta burza

Rys. 3. Gleboko$¢ wnikania samolotu na danym odcinku lotu (krawedzi grafu) w i-ta strefe zagrozenia

4. Zakonczenie

Proces planowania lotu, w szczegélnosci dla nowej koncepcji swobodnie planowanych tras
przelotu (FRA), moze zosta¢ ulepszony poprzez wykorzystanie zautomatyzowanego systemu
wyznaczajacego optymalng trase lotu na podstawie wszelkich dostepnych informacji. Opraco-
wania systemu, ktoéry w sposoéb automatyczny zaplanuje lot, wymaga przyjecia odpowiednich
zalozen oraz opracowania niezbednych modeli oraz algorytméw obliczeniowych, takich jak [5],
(7], [10]:

e model samolotu, model przestrzeni powietrznej, model trasy lotu, model ruchu lotniczego,

model srodowiska zewnetrznego, itp., oraz

e algorytm optymalizujacy automatycznie wygenerowang trase przelotu dla zadanej funkcji
kryterialnej.
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Potrzeba uwzglednienia wielu czynnikéw o charakterze ograniczen wymaga na etapie planowania
lotu specyficznego podejscia do problemu wyznaczania optymalnej trasy samolotu. Dla modelu
przestrzeni powietrznej w postaci grafu mozna zaproponowa¢ odpowiedni dobér wielokryterial-
nych wag na krawedziach grafu, z ktorych cze$é¢ bedzie odzwierciedlata obowiazujace ograniczenia
lub zalecenia. Dobér odpowiednich wag, wplywajacych na ich waznos$¢ na etapie poszukiwania
optymalnej trasy, stanowi przedmiot badan w ramach projektu SESAR 2020 PJ06 ToBeFREE.
Badania koncentruja sie na okreslaniu wrazliwosci modelu na zakres zmiennosci wag dla réznych
postaci funkcji agregujacych. W szczegdlnosci oceniany jest:

e wplyw zakresu zmiennosci wag na zmiane ksztaltu Sciezki krytycznej,

e wplyw zakresu zmiennos$ci wag na zmiane dtugosci Sciezki krytycznej.

Wagi sa wyznaczane metoda optymalizacji statycznej dla kryterium minimalizacji parametru
Sciezki krytycznej (np. dlugosci). Wyniki prac zostana opublikowane po zakonczeniu badan.
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The aircraft path planning method in the FRA airspace using multi-dimension weights
on graph edges

Among the most important problems currently faced by the air transport, one can distinguish the
impact of aircraft on the natural environment and the rising costs of air transport. One of the possibilities
to improve this situation is to better fit the aircraft path to characteristics of currently used transport air-
craft, to take into account all requirements and limitations that exist in airspace as well as environmental
influences. It has been reflected in the research task carried out under the SESAR program. The efforts
to minimize the impact of aircraft on the natural environment are implemented, among others, through
appropriate shaping of aircraft routes characterized by minimal fuel consumption or minimal emission
of harmful substances. However, the optimized routes must take into account conditions existing in the
airspace (prohibited zones, restrictions, weather hazards, etc.). The work presents a method that allows
taking into account the conditions and limitations that exist in the airspace through appropriate selection
of multi-criteria weights on the edges of the graph modelling the airspace.
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Odpowiedzig na rosnace problemy zarzadzania ruchem lotniczym i zarzadzania przestrzenia
powietrzna w Europie sa nowe rozwiazania opracowywane, testowane i wdrazane w ramach
programu SESAR. Jednym z proponowanych rozwigzan jest zmiana koncepcji zarzadzania
ruchem lotniczym pozwalajaca na planowanie i wykonywanie lotéw pomiedzy punktem po-
czatkowym i koncowym trasy wzdluz najkrotszej Sciezki, z pominigciem drég lotniczych
(Free Flight). Koncepcja ta bedzie mogla by¢é realizowana w odpowiednio przygotowanej
przestrzeni powietrznej noszacej nazwe Free Route Airspace (FRA). Koniecznos$é uwzgled-
nienia bardzo wielu czynnikéw na etapie przygotowywania planu lotu w przestrzeni FRA
sprawia, ze bez narzedzi wspomagajacych osobe przygotowujaca taki plan lotu, zadanie
moze okazac si¢ bardzo trudne. Réwniez wykorzystanie wszystkich potencjalnych korzysci,
jakie niesie nowy sposéb wykonywania lotéw, moze okazaé sie niemozliwe. Dlatego konieczne
bedzie wykorzystywanie systemow wspomagajacych przygotowywanie planéw lotu w prze-
strzeni FRA. Duze firmy lotnicze moga zakupi¢ odpowiednie systemy komercyjne, ktére
juz dzisiaj sa oferowane na rynku. Jednaka dla mniejszych uzytkownikéw sa one zbyt dro-
gie. Artykut prezentuje koncepcje algorytmu planowania optymalnej trasy lotu w przestrzeni
FRA, opierajacego sie na modelu przestrzeni powietrznej w postaci grafu. Algorytm taki mo-
ze by¢ wykorzystywany w zautomatyzowanych systemach planowania lotu dostepnych dla
niekomercyjnych uzytkownikéw (General Aviation) lub mniejszych firm lotniczych (Business
Aviation, Remotely Piloted Aircraft Systems). Pozwoli on na uwzglednienie na etapie plano-
wania lotu aktualnej prognozy pogody, struktury i stanu przestrzeni powietrznej, restrykcji
oraz prognozowanego ruchu lotniczego na podstawie juz ztozonych plandéw oraz danych hi-
storycznych. Bedzie on moégl byé powszechnie dostepny, np. przez serwisy internetowe lub
po uzyskaniu odpowiedniej licencji.

1. Wstep

Europa, a w szczeg6lnosci Unia Europejska jest jednym z najgesciej zaludnionych obszarow
Ziemi. Juz teraz co roku lotniska, ktérych jest w Europie ponad 440, obstuguja okoto 970 mln
pasazerow. W europejskiej przestrzeni powietrznej codziennie odbywa sie¢ okoto 27 tys. lotow
kontrolowanych. W 2015 r. w Europie zrealizowano ponad 9,9 miliona operacji IFR, a prognozy
przewiduja ich wzrost o 16% do 2022 r. (rys. 1). Polowa wszystkich lotéw, majacych swéj
poczatek lub koniec na lotniskach europejskich, odbywa sie w obrebie Unii Europejskiej. Spoéréd
wszystkich lotéw pasazerskich w Europie 44% realizowane jest na 25 najwiekszych lotniskach,
natomiast 70% calego ruchu pasazerskiego przeptywa przez 15 najwiekszych portéw lotniczych
(2], [3], [15]. Efektem tego jest duze zageszczenie ruchu lotniczego w niektérych obszarach Europy,
jak réwniez w okolicach najwiekszych lotnisk.

Historycznie Europa sktadata sie z szeregu panstw, ktére nie tworzyty jednolitych systemow
politycznych, gospodarczych ani demograficznych. Mialto to rowniez wplyw na inng organizacje
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Rys. 1. Prognoza liczby przewozéw lotniczych realizowanych w Europie [2]

ruchu lotniczego i przestrzeni powietrznej w kazdym kraju. ZacieSnianie wspotpracy gospodar-
czej doprowadzito do powstania szeregu form kooperacji integrujacych kraje Europy politycznie,
gospodarczo oraz spotecznie. Miato to réwniez odzwierciedlenie w staraniach do ujednolicenia
zasad ruchu lotniczego i zarzadzania przestrzenia powietrzna dla catej Unii Europejskiej. Proces
tworzenia jednolitej przestrzeni powietrznej (Single European Sky — SES) zainicjowany zostal
przez Komisje Europejska w 2000 r. szeregiem dziatan legislacyjnych. Mimo podejmowanych
dzialan w Europie system zarzadzania ruchem lotniczym (ang. ATM — Air Traffic Management)
jest czastkowy, rozdrobniony i zdominowany przez krajowe podmioty posiadajace monopol na
Swiadczenie ustug w zakresie ATM. Niska wydajnosci systemu wynika z funkcjonalnego podziatu
przestrzeni powietrznej wedlug granic panstwowych, ktéry w pewnym zakresie nadal obowiazuje.
Graniczny podzial przestrzeni powietrznej spowodowal, ze europejski system ATM stanowi swo-
ista mozaike krajowych systeméw ATM. Nieodpowiednia organizacja oraz brak pelniej integracji
systemu ATM skutkuje migdzy innymi:

e malo efektywna struktura europejskiej sieci drog lotniczych, a w konsekwencji niepotrzeb-
nym wydluzeniem tras i czasu lotu, dodatkowym zuzyciem paliwa, zwiekszong emisja
spalin, zawyzonymi kosztami itd.,

e opOznieniami w ruchu lotniczym,

e zanizonym poziomem wydajnosci,

e zroznicowanymi wymaganiami w zakresie bezpieczenstwa, ekonomiki i przepustowosci wy-
nikajacymi z mozliwosci krajowych Dostawcéw Uslug Nawigacji Lotniczej (ang. ANSP —
Air Navigation Service Provider),

e wysokimi kosztami spowodowanymi eksploatacja nadmiernej iloéci przestarzatych urza-
dzen i systeméw nawigacyjnych i innych elementéw infrastruktury (ang. CNS — Commu-
nication, Navigation and Surveillance, ATM — Air Traffic Management),

e opoOznieniami w zakresie wdrazania nowych technologii.

Niewtasciwe funkcjonowanie systemu ATM oraz brak rozwiazan systemowych przyczyniaja sie
do wzrostu naktadéw finansowych na sektor transportu lotniczego. Najwyzsze koszty generuje
kontrola ruchu lotniczego (ang. ATC — Air Traffic Control), ktérej prowadzenie jest utrudnione
w zwiazku z fragmentarycznoscia i rozdrobnieniem przestrzeni powietrznej.
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Furopa stoi przed kryzysem przepustowosci przestrzeni powietrznej, poniewaz prognozuje
sie, ze liczba lotéw wzrosnie nawet o 50% w ciggu najblizszych 10-20 lat. Niska efektywnosé
spowodowana rozdrobnieniem europejskiej przestrzeni powietrznej wywotuje co roku dodatkowe
koszty w wysokosci ok. 5mld euro, ktére sa ponoszone gtéwnie przez przewoznikdéw i pasazerow.
Obwiazujace zasady planowania lotow sprawiaja, ze plany lotu rzadko sa zgodne z ich operacyj-
na realizacja. Efektem tego jest niska przewidywalno$é¢ ruchu lotniczego, wplywajaca na duze
obciazenie kontroleréw ruchu lotniczego w trakcie rozwiazywania sytuacji konfliktowych oraz na
duze opéznienia w ruchu lotniczym. Brak mozliwosci skutecznej optymalizacji trasy na etapie
planowania lotu sprawia, ze europejskie trasy lotu sa wydluzone srednio o 42km w stosunku
do rozwiazan optymalnych, co w konsekwencji oznacza wigksze zuzycie paliwa, wzrost emisji
zanieczyszczen, wyzsze koszty dla uzytkownikéw [13], [15].

Odpowiedzig na te problemy bylo zainicjowanie programu SESAR (Single European Sky
ATM Research) stanowiacego technologiczny filar SES [14]. Celem tego programu jest opraco-
wanie i wdrozenie nowoczesnego systemu ATM, pozwalajacego zwiekszy¢ przepustowosé sieci
ATM, aby sprostaé stale rosnacej ilosci operacji lotniczych przy jednoczesnej poprawie wskazZni-
kéw ekonomicznych i bezpieczenstwa. Zastosowanie nowoczesnych technologii i procedur pozwoli
réwniez na zredukowanie negatywnego wplywu transportu lotniczego na srodowisko naturalne.
Skuteczna realizacja programu SESAR w znacznym stopniu przyczyni sie¢ do osiggniecia w 2020
roku strategicznych celow SES:

o trzykrotnego zwickszenia przepustowosci,

e poprawy wskaznikow bezpieczenstwa,

e 10% redukcji negatywnego wplywu lotnictwa na $rodowisko naturalne,

e 50% redukcji kosztéw ATM (do poziomu poréwnywalnego z kosztami w USA).

2. Charakterystyka systemu ATM

Przestrzen powietrzna, w ktorej odbywaja sie loty cywilne zostata podzielona na klasy, kto-
rych definicje zawarte zostaly w podpisanej w Chicago Konwencji o miedzynarodowym lotnictwie
cywilnym. Poszczegdlnym klasom przypisano oznaczenia od A do G. Zasady wykonywania lotéw
i zapewniane ustugi r6znig sie w zaleznosci od klasy przestrzeni powietrznej. Ogolnie przestrzen
powietrzna moze zostaé podzielona na przestrzen kontrolowana i niekontrolowana. W przestrzeni
powietrznej kontrolowanej to kontroler odpowiedzialny jest za utrzymanie bezpiecznych separa-
cji pomiedzy samolotami. W przestrzeni niekontrolowanej cata odpowiedzialnosé spoczywa na
pilocie.

Ruch lotniczy kontrolowany jest z wyprzedzeniem planowany i koordynowany, lecz jego reali-
zacja podlega wielu zakléceniom o charakterze losowym. W europejskiej przestrzeni powietrznej
funkcje Menedzera Sieci (ang. NM — Network Manager) pelni Europejska Organizacja ds. Bez-
pieczefistwa Zeglugi Powietrznej (ang. Eurocontrol — European Organisation for the Safety of
Air Navigation). Obejmuje ona swoim obszarem dzialania 41 panstwa czlonkowskich, wspiera-
jac je w zakresie bezpieczenstwa, wydajnosci i proekologicznosci. Na szczeblu krajowym zadania
planowania i koordynacji realizowane sa przez krajowe ANSP.

Aktualnie przestrzen powietrzna kontrolowana jest podzielona organizacyjnie i terytorialnie
na nastepujace elementy (rys. 2):

e sie¢ drég lotniczych, statych i warunkowych,

e rejony i strefy kontrolowane lotnisk,

e strefy czasowo wydzielone lub rezerwowane, strefy niebezpieczne, zakazane oraz strefy
o ograniczonym ruchu lotniczym.
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Rys. 2. Podzial pionowy przestrzeni powietrznej w ramach FIR [14]

Obecnie loty odbywajace sie w kontrolowanej przestrzeni powietrznej oraz loty IFR — nie-
zaleznie od rodzaju przestrzeni powietrznej, w ktérej maja byé wykonywane — muszg byé¢ po-
przedzone zlozeniem planu lotu, ktéry jest jedna z depesz stuzb ruchu lotniczego. Plan lotu
sktadany przez pilota zawiera wszystkie wazne informacje dotyczace zamierzonego lotu lub jego
czeéci, miedzy innymi takie jak: typ statku powietrznego, trasa przelotu, predkosé przelotowa
oraz poziom lotu, a takze catkowity przewidywany czas lotu. Na tej podstawie mozna oszacowac
inne charakterystyki, takie jak potrzebna ilo$¢ paliwa czy emisja substancji bedacych efektem
spalania paliwa.

Plan lotu trafia do o$rodka w Eurocontrol zajmujacego sie zarzadzaniem przeplywem ruchu
lotniczego (ang. NMOC — Network Manager Operations Centre), gdzie system informatyczny
IFPS (ang. Integrated Initial Flight Plan Processing Systems) wstepnie weryfikuje poprawnosé
trasy lotu, uwzgledniajac plan uzytkowania przestrzeni powietrznej (ang. AUP — Airspace Use
Plan), a nastepnie rozsyla plany lotéw do wszystkich osrodkéw ATC na trasie przelotu [13].

Zarzadzanie ruchem lotniczym (ATM) zapewnia bezpieczny i efektywny ruch statkéw po-
wietrznych podczas wszystkich etapéw operacji, od startu do ladowania. Obejmuje takie ele-
menty, jak: stuzby ruchu lotniczego (ang. ATS — Air Traffic Services), zarzadzanie przestrzenia
powietrzna (ang. ASM — airspace management) oraz zarzadzanie przeplywem ruchu lotniczego
(ang. ATFM — Air Traffic Flow Management) [6], [8].

Obecnie podstawowym sposobem planowania lotéw jest ich planowanie wedlug statych lub
warunkowych drog lotniczych. Ma to na celu porzadkowanie ruchu lotniczego, zapewniajac wy-
magany poziom bezpieczenstwa. Koncepcja ta zostata opracowana w latach 40. ubiegtego wieku,
a potozenie drég lotniczych determinowane bylo wtedy rozmieszczeniem pomocy nawigacyjnych,
takich jak NDB i VOR. Warunkowaly one jednoczesnie potozenie punktéw krzyzowania sie drog
lotniczych. Kolejne ulepszenia wynikajace z postepu technicznego, polegajace np. na wprowa-
dzaniu wirtualnych punktéw nawigacyjnych, nawigacji obszarowej lub systeméw nawigacji sate-
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litarnej GNSS/GPS zapewnialy wystarczajaca przepustowosé, elastycznosé i efektywnos¢ ruchu
lotniczego [13].

Obecnie w dalszym ciggu w wiekszosci krajéw Europy, w dolnej przestrzeni powietrznej
(ponizej poziomu FL305), loty planowane sa wedtug drég lotniczych. Rodzi to wiele probleméw,
wsrod ktorych najwazniejsze to:

e duza rozbiezno$¢ pomiedzy trasami planowanymi i faktycznie realizowanymi (rys. 3),

e stosunkowo niska przewidywalnosé ruchu lotniczego,

e nieoptymalne wykorzystanie przestrzeni powietrznej,

e wykonywanie lotéw wzdluz tras odbiegajacych od ich optymalnych profili wyznaczonych

na etapie planowania,

e duze opOznienia,

e duze obciazenie kontroleréw ruchu lotniczego (ang. Air Traffic Control Officers — ATCOs),

wynikajace z doraznej koniecznosci rozwiagzywania sytuacji konfliktowych.

w— Iniitial
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Rys. 3. Réznica pomiedzy trasa zaplanowana a zrealizowana [13]

Zmaczacy wzrost ruchu lotniczego w poczatkach XXI wieku sprawil, ze dotychczas stosowa-
ne rozwiazania przestaly wystarcza¢. Zapewnienie wymaganej przepustowosci ruchu lotniczego,
a takze maksymalnej, mozliwej do osiagniecia efektywnosci, wymagaly dokonania komplekso-
wych zmian w koncepcji zarzadzania ruchem lotniczym. Obecny poziom rozwoju technicznego
systemoéw zarzadzania ruchem lotniczym stworzyl mozliwoéci wdrozenia nowego sposobu plano-
wania lotéw, wykorzystujacego tylko punkty nawigacyjne (ang. waypoints — WP) do zdefinio-
wania trasy, bez ustalonych drég lotniczych. Trasa w takim systemie bedzie tworzyla lamana,
wierzchotkami ktérej beda oficjalne punkty nawigacyjne (published waypoints) lub doraznie
definiowane przez uzytkownika dodatkowe punkty nawigacyjne (unpublished, user defined way-
points). Przestrzen powietrzna, w obszarze ktorej mozliwe bedzie takie planowanie trasy nosi
nazwe przestrzeni swobodnie planowanych tras przelotu (ang. FRA — Free Route Airspace)
[3]-[5], [9]. Filozofia FRA daje mozliwo$¢ planowania tras lepiej dopasowanych do wlasciwosci
samolotéw 1 ograniczen zewnetrznych, pozwalajac w efekcie otrzymaé trasy najblizsze rozwia-
zaniom idealnym (ang. perfect trajectory) lub najbardziej pozadane przez uzytkownikéw (ang.
business trajectory). Koncepcja FRA jest réowniez odzwierciedleniem sposobu, w jaki ATCOs
zarzadzaja obecnie ruchem lotniczym na poziomie operacyjnym. Zastosowanie wiec koncepcji
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FRA powinno zminimalizowaé réznice pomiedzy etapem planowania a etapem operacyjnej re-
alizacji lotu. Spowoduje to wigksza przewidywalno$é ruchu lotniczego, minimalizacje opdznien,
maksymalizacje przepustowosci przestrzeni powietrznej oraz poprawe wskaznikéw efektywnosci
ruchu lotniczego.

FRA jest systematycznie rozwijane przez Eurocontrol od 2008 roku [3] i juz w wielu miejscach
ruch lotniczy odbywa si¢ zgodnie z tymi regutami. Stosunkowo tatwo implementowany jest ten
sposéb planowania lotéw w gérnej przestrzeni powietrznej, powyzej poziomu FL305 (ok. 9300 m).
W tym obszarze przestrzenni powietrznej samoloty w wigkszosci poruszaja sie ze stalymi pred-
kosciami przelotowymi, na stalych wysoko$ciach. Zréznicowanie osiggowe samolotéw réwniez
nie jest zbyt duze. Zdecydowanie wieksze problemy moga pojawiaé sie z implementacja FRA
w dolnej przestrzeni powietrznej, ponizej FL305. Wynika to z charakteru ruchu lotniczego (prze-
cinanie sie¢ trajektorii w poziomie i pionie) oraz duzej réznorodnosci uzytkownikéw przestrzeni
powietrznej. Wérdd nich nalezy uwzgledni¢ duzy udzial GA (General Aviation) oraz BA (Busi-
ness Aviation), a takze planowany w przyszlosci ruch RPAS (Remotely Piloted Aircraft Systems)
[12].

W 2013 r. 13 sposréd 64 europejskich osrodkéw kontroli obszaru ACC (ang. Area Control
Centre) znajdowalo sie na roznych poziomach wprowadzania koncepcji FRA. Stanowilo to po-
nad 25% powierzchni objetej zarzadzaniem i uslugami Eurocontrol [3]. Odejscie od koncepcji
tras lotniczych na rzecz swobodnego planowania lotéw (FRA) niesie duzy potencjal mozliwych
oszczednosci dla uzytkownikéw przestrzeni powietrznej oraz duzy potencjal obnizenia nieko-
rzystnego oddzialywania transportu lotniczego na srodowisko naturalne. Wprowadzenie FRA
ma docelowo doprowadzi¢ do dziennego skrdocenia tras pokonywanych przez samoloty na terenie
Europy o okoto 25000 NM (mil morskich) i odlegtosci pokonywanych przez samoloty w skali roku
o okoto 7,5mln NM, co przetozy sie na zmniejszenie zuzycia paliwa o ok. 45000 ton i redukcje
emisji substancji szkodliwych na poziomie 150 000 ton. Obciazenia ekonomiczne uzytkownikéw
przestrzeni powietrznej powinny zmniejszy¢ sie o ok. 37 mln euro rocznie [3].

KEKED

BUDAPEST FIR
LHCC

Rys. 4. Przestrzen lotéw swobodnych na obszarze Wegier [3], [13]

Od 5 lutego 2015 r. HungaroControl stalo sie pierwsza w Europie agencja ANSP, ktéra
wprowadzila FRA w wegierskiej przestrzeni powietrznej (Budapest FIR), zgodnie z koncepcja
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HUFRA (ang. Hungarian Free Route Airspace). Planowanie i wykonywanie lotéw odbywa sie
po liniach prostych, pomiedzy zdefiniowanymi punktami nawigacyjnymi (rys. 4). Przestrzen ta
jest dostepna 24 godziny na dobe, na wysokosciach od GND do poziomu FL660.

W tym czasie w wegierskiej przestrzeni powietrznej HungaroControl kontrolowato loty ok.
700000 samolotéw rocznie (2015). Dzieki wprowadzeniu FRA udalo sie uzyskaé¢ skrécenie tras
pokonywanych przez wszystkie samoloty o 1,5 mln kilometréw rocznie. W rezultacie linie lotnicze
zaoszczedzity prawie 3 mln dolarow w skali roku tylko na samych kosztach paliwa, a emisja COq
w tym samym okresie zmniejszyla sie o ponad 16 000 ton.

Polska Agencja Zeglugi Powietrznej w biuletynie AIC 03/18 poinformowala o wprowadze-
niu w FIR Warszawa przestrzeni FRA o nazwie POLFRA. Jest to kolejny krok do optymalizacji
operacji lotniczych w FIR Warszawa w celu zapewnienia korzysci operacyjnych, srodowiskowych
i kosztowych, przy jednoczesnym utrzymaniu obecnego poziomu bezpieczenstwa i przepustowo-
Sci. Przestrzen FRA w FIR Warszawa (POLFRA) rozciagaé sie bedzie od poziomu FL095 do
FL660, z wylaczeniem przestrzeni TMA /MTMA oraz CTR/MCTR i bedzie dostepna 24 godziny
na dobe. Wdrozenie POLFRA planowane jest na dzien 28 lutego 2019 r.

Poczatkowo planowanie tras w przestrzeni POLFRA, podobnie jak w wiekszosci obszaréw
FRA w Europie, bedzie mozliwe tylko w oparciu o tzw. predefiniowane punkty nawigacyjne (ang.
pre-defined way points), bez mozliwosci definiowania nowych, tzw. user-defined way points.
W przypadku przestrzeni POLFRA bedzie wiec do dyspozycji ok. 635 znaczacych punktéw
nawigacyjnych (rys. 5), na podstawie ktérych beda wyznaczane trasy zgodnie z zasadami FRA
[14].
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Rys. 5. Rozmieszczenie na terenie Polski wszystkich znaczacych punktéw nawigacyjnych (WP) [14]
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3. Komputerowo wspomagane planowanie lotéw

Odpowiednie zaplanowanie lotu jest zadaniem trudnym i wymagajacym, ze wzgledu na zto-
zonos¢ przestrzeni powietrznej oraz konieczno$é¢ uwzglednienia uwarunkowan i ograniczen ze-
wnetrznych, a takze potrzebe optymalizacji trasy lotu. Pelne wykorzystanie mozliwo$ci nowego
sposobu planowania lotéw (FRA) bedzie mozliwe tylko przy wykorzystaniu metod optymaliza-
cji, pozwalajacych na zaplanowanie trasy 4D z uwzglednieniem czynnikéw zewnetrznych oraz
ograniczen systemu ATM dla optymalnych wartosci kryteriow [4], [5], [9].

Istnieja firmy, ktore od lat zajmujg sie tworzeniem komputerowych systemoéw planowania
lotu (ang. CFSP — Computational Flight System Planning) na potrzeby linii lotniczych i innych
uzytkownikéw komercyjnych. Wsrdéd najwiekszych lideréw w branzy CEFSP nalezy wymienié¢:
Sabre, Lufthansa Systems, Jeppensen. Firmy te juz dzi$ przygotowuja wersje swoich produk-
téw uwzgledniajacych koncepcje swobodnego planowania tras (FRA). Systemy tworzone przez
firmy CFSP nie tylko pozwalaja na przygotowywaniu planéw lotu z optymalnymi trasami, ale
réwniez wspomagaja linie lotnicze w zarzadzaniu przedsigbiorstwem, posiadajac mechanizmy
pozwalajace na optymalizacje wykorzystania zasobéw (flota, zalogi, zaplecze techniczne, itp.).
Dzieki uwzglednieniu zaréwno biezacych informacji ATM, jak réwniez danych historycznych, pla-
ny lotu przygotowane przez systemy CFSP spelniajag wszystkie wymagania Eurocontrol, dajac
duze prawdopodobienstwo akceptowania tak przygotowanych planéw lotu, przy maksymalizacji
korzysci dla uzytkownikéw.

Duze linie lotnicze oraz cze$¢ pozostalych uzytkownikéw komercyjnych (np. BA) wykorzystu-
ja systemy przygotowywanego przez firmy CFSP. Jednak wiekszos¢ uzytkownikow niekomercy;j-
nych (np. GA) oraz mniejsze firmy komercyjne planuja loty metodami tradycyjnymi. W efekcie
tak zaplanowane trasy nie przebiegaja wedlug trajektorii optymalnych, a sktadane plany lo-
tu czesto sa odrzucane, ze wzgledu na np. brak biezacych informacji o aktualnej dostepnosci
przestrzeni powietrznej. Droga do poprawy sytuacji jest opracowanie powszechnie dostepnego
systemu, uwzgledniajacego aktualne informacje pogodowe, ruchowe (dotyczace ruchu planowa-
nego, uzupelnionego biezacymi informacjami o lotach juz realizowanych) i dotyczace struktury
przestrzeni powietrznej oraz obowiazujacych ograniczen. System taki pozwoli na optymalne za-
planowanie trasy lotu z duzym prawdopodobienstwie akceptacji planu lotu przez organy nadzoru
(Eurocontrol). Wprowadzenie takiego systemu pozwoli na uzyskanie nastepujacych korzysci:

e wzrosnie przewidywalnos¢ ruchu lotniczego, co wplynie na minimalizacje opo6znien, lep-
sze wykorzystanie przestrzeni powietrznej, wzrost efektywnosci ekonomicznej transportu
lotniczego, a takze wzrost przepustowosci lotnisk,

e loty beda wykonywane po trasach zblizonych do optymalnych, co przetozy sie na minima-
lizacje obciazenia $rodowiskowego ruchu lotniczego oraz obnizenie kosztéw uzytkownikow,

e zmniejszeniu powinno réwniez ulec obciazenie praca stuzb kontroli ruchu lotniczego, po-
niewaz czeS¢ probleméw moze byé rozwiazywana juz na etapie planowania lotu.

Opracowany system nie bedzie stanowit konkurencji dla istniejacych rozwiazan komercyj-
nych, poniewaz bedzie on pozwalal tylko na wyznaczenie optymalnej trasy i zlozenie w zauto-
matyzowany sposob planu lotu. Nie bedzie on za$ posiadal innych funkcjonalnosci typowych
dla komercyjnych CFSP. Bedzie raczej stanowil uzupetnienie rynku CFSP skierowane w strone
uzytkownikéw mniejszych (GA, BA, RPAS).

4. Sformulowanie problemu

System planujacy lot musi dysponowaé¢ odpowiednimi modelami obliczeniowymi: samolo-
tu, przestrzeni powietrznej, trasy lotu oraz ruchu lotniczego. Dodatkowo musi mie¢ dostep do
aktualnych warunkow pogodowych oraz informacji na temat biezacego i planowanego ruchu lot-
niczego oraz stanu przestrzeni powietrznej. Wszystkie te elementy beda wykorzystywane przez
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odpowiedni algorytm obliczeniowy, ktory bedzie wyznaczal optymalny profil przeloty dla zada-
nego kryterium (koszt, zuzycie paliwa itp.) przy uwzglednieniu aktualnych warunkéw wykonania
lotu i obowiazujacych ograniczeniach (restrykcje, strefy zakazane itd.) [11], [12].

4.1. Model samolotu

Obliczeniowy model samolotu jest niezbedny do wyznaczenia charakterystyk zuzycia pali-
wa dla zadanych parametréow technicznych samolotu i warunkéw operacyjnych wykonywania
lotu. W zaleznoéci od fazy lotu obliczeniowy model samolotu pozwala na wyznaczenie najwaz-
niejszych charakterystyk osiagowych, ktére nastepnie moga by¢ wykorzystane do oszacowania
kosztéw lub innych wskaznikéw pelniacych role kryteriéw. Model ten bedzie pozwalal na wy-
znaczenie charakterystyk dla réznych typow samolotow, dlatego bedzie posiadal charakter bazy
danych. Z tego powodu parametry wynikowe beda wyznaczane na podstawie szeregu danych
wejsciowych podawanych do systemu obliczeniowego. Dane wejsciowe to miedzy innymi pa-
rametry definiujace warunki lotu, np. wysokos¢, predkos$é, chwilowa masa samolotu, warunki
atmosferyczne oraz pogodowe (np. predko$é i kierunek wiatru). Na rysunku 6 przedstawiono
schemat modelu samolotu z typowym zestawem danych niezbednych do oszacowania zuzycia
paliwa w warunkach przelotowych na statej wysokosci. Poniewaz moga pojawia¢ sie trudnosci
w dokladnym oszacowaniu aktualnej masy samolotu lub predkosci wiatru, a takze innych para-
metréw podawanych w postaci wartoéci dyskretnych, dlatego w modelu czesto wykorzystywana
bedzie technika interpolacji.

Wysoko$¢ =————————>1

Masa —————3»  Obliczeniowy Model Samolotu
w warunkach 3 Masa paliwa
Temperatura ————————3p lotu na statej wysokosci

Predkos¢ (liczba Macha) ——3»

Rys. 6. Schemat modelu obliczeniowego charakterystyk osiagowych samolotu w warunkach przelotowych

W fazie przelotowej, zuzycie paliwa lub koszt wyznaczane beda w podobny sposéb. Zuzycie
paliwa szacowane bedzie na podstawie zaleznosci:

Masa paliwa [kg] = Godzinowe zuzycie paliwa [kg/h] - czas lotu [h] (4.1)

W przypadku samolotéw komunikacyjnych szacowanie kosztéw odbywa sie¢ na podstawie wskaz-
nika nazywanego indeksem kosztowym (ang. Cost Index — CI). Wskaznik ten, poza kosztem
paliwa, uwzglednia wiele dodatkowych sktadnikéw kosztu, takich jak pensje zaltogi, koszty ob-
stugi samolotu, ubezpieczenia itd. Wszystkie te sktadniki odnoszone sa do jednostki zuzytego
paliwa na jednostke czasu lotu i pozwalaja na obliczenie kosztéw etapu lotu w jednostkach masy
(ceny paliwa):

Koszt etapu [kg] = Masa paliwa [kg] + Cost Index [kg/h] - Czas lotu [h] (4.2)

W warunkach lotu ze zmiana wysokosci (wznoszenie lub opadanie) do wyznaczenia ilosci zuzy-
tego paliwa oraz odleglosci pokonanej przez samolot wymagana jest wigksza liczba parametréw
wejsSciowych. Schemat modelu obliczeniowego do analizy lotu ze zmiana wysokosci przedstawiono
na rys. 7.

4.2. Wplyw warunkéw atmosferycznych

Jednym z najwazniejszych czynnikow wplywajacych na ilo$é zuzytego paliwa, czas i koszt
przelotu samolotu jest pogoda. Algorytm obliczeniowy wyznaczajacy na etapie planowania lotu:
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a8 zmiany wysokosci lotu
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[P Masa paliwa

Rys. 7. Schemat modelu obliczeniowego charakterystyk osiagowych samolotu w warunkach lotu ze
zmiang wysokosci

mase, paliwo, czas lotu i ostatecznie jego koszt, powinien wykorzystywaé¢ najlepsze prognozy
pogody, do jakich jest dostep. Pozwoli to na minimalizacje bledu oszacowania parametréw oraz
optymalizacje trasy lotu uwzgledniajaca najbardziej korzystne warunki jego wykonania. Oprocz
typowych parametréw, takich jak ciSnienie i gesto$é powietrza, szczegdlna uwage nalezy przy-
wiaza¢ do prawidlowego wyznaczenia temperatury oraz predkosci i kierunku wiatru. Od tem-
peratury zalezy predkosé¢ dzwieku, ktora pozwala na prawidlowe wyznaczenie liczby Macha dla
samolotu lecacego z dana predkoscia rzeczywista. Predkosé i kierunek wiatru ma za$ wplyw na
predkosé samolotu wzgledem ziemi.

Prognoza pogodowa zazwyczaj podawana jest w postaci dyskretnych wartosci w okreslonych
punktach przestrzeni, tworzac siatke z okredlonym rozstawem weztow. Wartosci prognozowa-
ne zmieniajg sie¢ oczywiscie rowniez w funkcji czasu. Zaktadaja, ze znane beda prognozowane
wartosci parametrow atmosferycznych w odmiu najblizszych punktach otaczajacych samolot, to
algorytm obliczeniowy dokona interpolacji pozwalajacej na wyznaczenie parametréw atmosfe-
rycznych w miejscu, w ktérym znajduje sie samolot (rys. 8).
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Rys. 8. Interpolacja warunkéw meteorologicznych [7]

4.3. Wyznaczenie predkosci samolotu

Dla samolotéw odrzutowych predkosé rzeczywista (ang. True Air Speed — TAS) wyznacza-
na bedzie na podstawie predkosci Macha, r-nie (4.3). W przypadku samolotéw wolniejszych
(Smigtowych) predko$é rzeczywista znana jest od razu na podstawie wskazan predkosciomierza,
r-nie (4.4):
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TAS = liczba Macha - predkosé¢ dzwieku (4.3)
lub
TAS = predko$é wskazywana (4.4)

Znajac predko$c¢ rzeczywista oraz predkosé i kierunek wiatru, mozna wyznaczy¢ predkosé samo-
lotu wzgledem ziemi (ang. Ground Speed — GS), ktéra jest niezbedna do okreslenia dystansu,
ktéry pokonal samolot wzgledem ziemi, r-nie (4.5) oraz rys. 9:

. WS .
GS = WScosa + TAS - cos (arcsm ﬁs) -sin o (4.5)

gdzie « jest definiowane w nastepujacy sposob:

« = Plane Azimuth — Wind Azimuth (4.6)

A Geographic
North

Plane
Azimuth

Rys. 9. Zasada wyznaczania predkosci samolotu wzgledem ziemi (Ground Speed)

4.4. Model przestrzeni powietrznej

Proponuje sie, zeby modelem przestrzeni powietrznej byl graf (rys. 10) o strukturze od-
wzorowujacej najwazniejsze cechy, ograniczenia i restrykcje obowiazujace w danym momencie,
sktadajacy sie z weztow i krawedzie, ktérym beda mogly byé¢ przypisywane odpowiednie wa-
gi [1], [10]. Trajektoria samolotu w przyjetym modelu przestrzeni powietrznej reprezentowana
bedzie przez zbiér wierzchotkéw grafu oraz krawedzi, wzdtuz ktérych poruszal sie bedzie sa-
molot. Wierzchotki grafu opisane beda wspétrzednymi geograficznymi, za$ polozenie samolotu
okreslane bedzie wysokoscia i czasem w punktach weztowych grafu.

Trajektoria w grafie opisana bedzie wiec w postaci tamanej opartej na wielu weztach i ta-
czacych je krawedziach. Wezly te jednak nie beda traktowane jako punkty nawigacyjne (WP),
lecz beda tylko definiowaly wstepny ksztalt trasy lotu. Trasa ta zostanie w kolejnych etapach
poddana obrébce majacej na celu ,wyprostowanie” trasy poczatkowej z warunkiem minimaliza-
cji punktéw zwrotnych, ale bez istotnego pogarszania jakosci wyniku. Dopiero wersja koncowa
trasy (,wyprostowana”) bedzie wykorzystywana do zlozenia planu lotu.

Problem, ktéry moze zostaé opisany modelem w postaci grafu definiowanego weztami (wierz-
chotkami), krawedziami i wagami przypisanymi do krawedzi, moze by¢ rozwiazywany klasyczny-
mi metodami poszukiwania Sciezki ekstremalnej. Moze tu by¢ wykorzystany algorytm Dijkstry,
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Rys. 10. Model przestrzeni powietrznej z wyznaczona najkrétsza droga (linia przerywana) oraz
wyznaczona na jej podstawie trasa lotu (linia ciagla)

opracowany przez holenderskiego informatyka Edsgera Dijkstre [1], [10], stuzacy do znajdowania
najkrotszej $ciezki z pojedynczego zrédla w grafie o nieujemnych wagach krawedzi. Poniewaz
wagi przypisane krawedziom beda oznaczaly odlegto$é¢ pomiedzy weztami, koszt pokonania tej
odleglosci lub inne podobne wielkosci, to wagi zawsze bede spelnialy warunek nieujemnosci.
Przyklad trasy wyznaczonej w grafowym modelu przestrzeni powietrznej pokazany zostal na
rys. 10 (linia przerywana). Trasa ta nastepnie zostala poddana dalszej obrébce majacej na celu
otrzymanie trasy mozliwej do realizacji w warunkach operacyjnych (linia ciagta). W obliczeniach
pokazano réwniez przykladowe polozenia strefy zakazanej (rys. 10, Pxy), ktéra wyznaczana tra-
sa musi ominaé¢. W rozwazanym przykladzie trasa wyznaczona zostata dla minimalnej odlegtosci
powietrznej pokonywanej przez samolot. Rozwiazanie bardzo mocno zalezy od warunkéw pogo-
dowych i dla innej predkosci i innego kierunku wiatru otrzymuje sie rézne trasy. Dokladnos$é
obliczen zalezy réwniez od rozlozenia punktéw wezlowych grafu modelujacego przestrzen po-
wietrzng 1 dobér tych odlegtodci bedzie stanowil przedmiot osobnych badan w przysztosci.

5. Uwagi konncowe

Wozrost liczby potaczen lotniczych wiaze sie ze wzrostem liczby eksploatowanych statkow
powietrznych i eksploatowanych przez operatoréow systeméw wspomagajacych planowanie lo-
tOw w ograniczonej przestrzeni powietrznej. Aktualnie obowiazujace zasady zarzadzania ruchem
lotniczym sprawiaja, ze:

e w przestrzeni kontrolowanej loty planowane sa wedtug tras lotniczych taczacych punkty
zwrotne,

e w przestrzeni powietrznej zdefiniowane sg strefy zakazane oraz restrykcje, ktore musza by¢
uwzgledniane przy planowaniu lotu,

e w trakcie lotu pojawiaja sie przypadki koniecznoSci zmiany zaplanowanej trasy lotu ze
wzgledu na brak mozliwosci uwzglednienia niektérych czynnikéw na etapie planowania
lotu,

e 25% planéw lotu wymaga manualnej koordynacji,
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uzytkownicy przestrzeni powietrznej planuja loty bez dostepu do informacji na temat spo-
dziewanego ruchu lotniczego,

jakosé planu lotu zalezy od zasobdéw, jakie posiada uzytkownik (AIRAC, RAD, prognoza
meteorologiczna itd.),

zarzadzajacy przestrzenia powietrzna (Eurocontrol) nie uczestniczy w procesie planowaniu
lotu, poza jego ocena formalna,

plany lotu tworzone przez pilota rzadko sa wykonywane w ich pierwotnej formie,

plany lotu, w szczeg6lnosci dla samolotéw lekkich (GA/BA), nie sa dopasowane do ich moz-
liwosci osiagowych, co czasami wymaga planowania lotéw z miedzyladowaniami, ktérych
mozna by uniknaé, wykonujac lot po najkrétszej trasie.

Lepsze dopasowanie planowanej trasy do struktury przestrzeni powietrznej oraz mozliwosci
osiagowych samolotu daje koncepcja FreeRoute Airspace (FRA). Zastosowanie tej koncepcji
pozwoli na:

uproszczenie struktury przestrzeni powietrznej,

zwiekszenie przewidywalnosci ruchu lotniczego,

zwiekszenie przepustowosci przestrzeni powietrznej,

wzrost wydajnosci ruchu lotniczego dla szerokiego grona uzytkownikéw przestrzeni po-
wietrznej, w tym General Aviation, Business Aviation, $miglowcow oraz samolotéw bez-
zalogowych,

zmniejszenie zuzycia paliwa samolotéw we wszystkich fazach lotu, wplywajac na wzrost
efektywnosci kosztowej lotéw,

obnizenie kosztéw operacyjnych w transporcie lotniczym,

poprawe charakterystyk ekologicznych samolotow transportowych.

Proces planowania lotu w przestrzeni FRA moze zostaé ulepszony poprzez wykorzystanie
zautomatyzowanego systemu wyznaczajacego optymalng trase lotu na podstawie wszelkiej, do-
stepnej informacji. Mozna przewidzie¢ nastepujace korzysci wynikajace z zastosowania zauto-
matyzowanego systemu planowania lotu:

zmniejszenie obcigzenia pilota w fazie przygotowywania planu lotu,

minimalizacje liczby planéw lotu odrzucanych przez Eurocontrol,

zmniejszenie obcigzenia kontroleréw ruchu lotniczego, dzieki rozwiazaniu czedci probleméw
w fazie planowania lotu (omijanie prognozowanych zagrozen, omijanie obszaréw o duzym,
prognozowanym zageszczeniu ruchu itp.),

lepsze dopasowanie tras lotu do charakterystyk osiagowych samolotéw transportowych
i warunkéw wykonywania lotu (optymalizacja tras),

dalsze obnizenie ztozonosci przestrzeni powietrznej, skutkujace wzrostem jej pojemnosci,
poprawe bezpieczenstwa ruchu lotniczego.

Prezentowane podejscie do systemu planowania lotu w przestrzeni FRA wymaga przyjecia
odpowiednich zalozen oraz opracowania niezbednych modeli oraz algorytmoéw obliczeniowych,
takich jak:

model samolotu, model przestrzeni powietrznej, model trasy lotu, model ruchu lotniczego,
model srodowiska zewnetrznego, itp., oraz

algorytm optymalizujacy automatycznie wygenerowang trase przelotu dla zadanej funkcji
kryterialnej.

Proponowanym modelem przestrzeni powietrznej jest graf o strukturze odwzorowujacej naj-
wazniejsze cechy oraz ograniczenia i restrykcje wniej obowiazujace poprzez odpowiedni dobor
wag na krawedziach grafu. Koncepcja nowego modelu przestrzeni powietrznej jest bardzo ela-
styczna i pozwala na planowanie trasy lotu z uwzglednieniem statych punktéw nawigacyjnych
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(ang. fixed waypoints) lub z uwzglednieniem punktéw definiowanych doraznie przez uzytkownika
(ang. user defined waypoints). W obu przypadkach uzytkownik statku powietrznego bedzie tylko
zobowiazany do zgloszenie jedynie punktu wlotowego i wylotowego z danego sektora powietrz-
nego oraz wyboru sposobu planowania trasy. Trasa planowana bedzie automatycznie z ominie-
ciem:

e stref zakazanych,

e zagrozen pogodowych,

e obszaréw o wysokim prawdopodobienstwie wystapienia konfliktéw,

z uwzglednieniem wszystkich typéw restrykcji wystepujacych na danym terenie. Planowanie
trasy odbywaé sie bedzie wedlug sekwencyjnego algorytmu w oparciu o parametry modelu gra-
fowego.
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Automated algorithm of aircraft flight planning in the FRA airspace

As a response to the growing problems of Air Traffic Control (ATC) and Air Traffic Management
(ATM) in Europe, there are solutions which are being developed, tested and implemented within the
frames of the SESAR program. One of the proposed solutions is to change the concept of ATM and ATC,
allowing the planning and performing flights between a defined entry point and a defined exit point, with
the possibility of routeing via intermediate (published or unpublished) waypoints, without a reference
to the air traffic services (ATS) route network, subject of course to availability. This concept can be
implemented in the properly prepared airspace called Free Route Airspace (FRA). The necessity to take
into account many factors at the stage of preparing a flight plan in the FRA means that without tools
supporting the person preparing such a flight plan, the task can be very difficult. Also, the use of all
potential benefits of the new method of planning and executing flights may not be possible. Therefore,
it will be necessary to use systems supporting the preparation of flight plans in the FRA space. Big
airlines can purchase commercial systems that are already available on the market today. But for smaller
operators they are too expensive. The paper presents the concept of an algorithm for planning the optimal
route of flight in the FRA, based on the airspace model in the form of a graph. Such an algorithm can
be used in automated flight planning systems, available for non-commercial users (General Aviation) or
smaller aviation companies (e.g. Business Aviation, Remotely Piloted Aircraft Systems). The use of such
a system allows one to take into account the current weather forecast, airspace structure and status,
restrictions and forecasted air traffic based on already submitted plans and historical data. It will be
widely available, e.g. through websites or after obtaining the appropriate license.
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W niniejszej pracy przedstawiono zlozony proces odtwarzania geometrii zewnetrznej oraz
struktury wewnetrznej samolotu z wykorzystaniem metod inzynierii odwrotnej na potrzeby
analiz zderzeniowych z wykorzystaniem Metody Elementéw Skonczonych. Ponadto przed-
stawiono proces wyznaczania obciazen aerodynamicznych dzialajacych na samolot oparty
o Metode Objetosci Skonczonych. Procedura odtwarzania geometrii zewnetrznej samolo-
tow wraz z budowa ich modeli numerycznych jest niezwykle zlozonym zadaniem z zakresu
inzynierii odwrotnej. Korzystajac z uzyskanych danych pomiarowych, opracowano modele
numeryczne i skalowane samolotu wykorzystane w trakcie badan aerodynamicznych. Zasto-
sowana procedura badawcza pozwala miedzy innymi na analizowanie wplywu poszczegolnych
zespoléw konstrukcyjnych samolotu na uzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne. Nato-
miast tok modelowania struktury wytrzymalosciowej samolotu uwzglednia wykorzystanie
geometrii zewnetrznej bryly platowca oraz odtworzenie geometrycznych form wewnetrznych
z naciskiem na przekroje elementéw sitowych struktury.

1. Wstep

Majac na uwadze potrzebe zwickszenia poziomu bezpieczenstwa operacji lotniczych reali-
zowanych przez statki powietrzne bedace na wyposazeniu Sit Powietrznych Rzeczypospolitej
Polskiej, wskazane jest opracowanie technologii badan odpornosci na zderzenia duzych samo-
lotéw z wykorzystaniem metod numerycznych. Wspomniana technologia bedzie pozwalaé na
przeprowadzenie analizy przezywalnosci pasazeréw i cztonkéw zaltogi duzego samolotu w sytu-
acjach krytycznych, w tym w zderzeniu z ziemia. Zapewni ponadto mozliwo$¢ oceny stosowanych
w obecnie eksploatowanych samolotach transportowych rozwiazan zwiekszajacych bezpieczen-
stwo pasazerow w trakcie zderzenia, w tym siedzen lotniczych i paséw bezpieczenstwa. Co wie-
cej, przedmiotowa technologia moze zostaé wykorzystana na etapie analizy przyczyn i skutkéw
wypadkéw lotniczych. Do tej pory nie prowadzono w Polsce takich badan dla duzych samolo-
téw. Badania dotyczyly duzo mniejszych wojskowych i cywilnych samolotow. Majac na uwadze
uczestnictwo Sit Zbrojnych RP w misjach poza granicami kraju wykonywanych w rejonach nie-
bezpiecznych, wiedza zwigzana z podejmowaniem ryzyka lotéw w takich rejonach musi ulec
rozszerzeniu i by¢ pelniejsza.
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2. Opis obiektu badawczego

Obiektem badawczym, na przykladzie ktorego przeprowadzono opisane w artykule badania,
jest samolot Tu-154M. Samolot zostal zaprojektowany w konwencjonalnym uktadzie aerodyna-
micznym. Pierwszy oblot samolotu miat miejsce w 1968 r. Samolot jest dolnoptatem ze skrzydta-
mi skoSnymi wyposazonymi w ruchome powierzchnie sterowe i mechanizacje (sloty, klapy, prze-
rywacze i lotki). Skrzydla skladaja sie z czeSci centralnej (centroplata) i skrzydla doczepnego.
Konstrukcja skrzydet pétskorupowa. Uktad sterowania klasyczny. Usterzenia sko$ne zbudowane
w uktadzie T, usterzenie poziome mocowane do konsoli usterzenia pionowego. Obydwa usterzenia
klasyczne (statecznik plus ster), konstrukcja dzwigarowa. Podwozie tréjpodporowe, wciagane,
z przednim punktem podparcia. Gléwne podwozie zabudowane w skrzydtach, przednie — w no-
sowej czesci kadtuba. W celu umozliwienia operowania z lotnisk gruntowych zdecydowano si¢ na
zamontowanie podwozia gtéwnego posiadajacego sze$¢ két oraz zespotu napedowego ztozonego
z trzech silnikéw turbowentylatorowych umieszczonych w tylnej czesci kadtuba, dwa symetrycz-
nie po jego bokach, trzeci — centralnie potozony na kadtubie i integralnie zwiazany z konstrukcja
usterzenia (statecznika) pionowego. Nad wylotem $rodkowego silnika zamontowano pomocniczy
zespot napedowy. Wersje samolotu oznaczong jako Tu-154M wyposazono w silniki Sotowiow D-
30KU-154-1T o ciagu 104 kN, charakteryzujace si¢ dluzszym resursem i wyzsza niezawodnoscia.
Tu-154M posiadal takze zmodernizowane uktady nawigacyjne, przekonstruowane sloty i przery-
wacze.

Rys. 1. Samolot pasazerski Tu-154M o numerze bocznym 102

W Sitach Powietrznych RP eksploatowana byta wersja samolotu Tu-154M Lux, ktéra byla
przeznaczona do transportu najwazniejszych oséb w panstwie. Posiadane samoloty byty sukce-
sywnie wyposazane w najnowsze urzadzenia awioniczne, otrzymaly m.in. system zapobiegania
kolizjom w powietrzu TCAS, nowy radiolokator meteorologiczny, system zarzadzania lotem FMS,
system tacznoéci satelitarnej dostosowany do lotow w przestrzeni RVSM.

3. Pomiar geometrii i opracowanie modelu powierzchniowego samolotu Tu-154M

W celu opracowania modelu numerycznego samolotu niezbedne jest posiadanie szczegdltowej
dokumentacji konstrukcyjnej. Natomiast w przypadku braku danych geometrycznych elemen-
tow statku powietrznego nalezy przeprowadzi¢ jego digitalizacje. Polega ona na przeniesieniu
geometrii samolotu do rzeczywistosci wirtualnej z wykorzystaniem metod inzynierii odwrotnej
(ang. reverse engineering). Wynikiem tego procesu jest najczesciej zbiér punktéw (tzw. chmu-
ra punktéw) definiujacych obrys zewnetrzny. Punkty te nastepnie podlegaja obrébce cyfrowej
w celu uzyskania finalnych krzywych, powierzchni oraz bryl lub sa wykorzystywane do budo-
wy modeli obliczeniowych statku powietrznego. Posiadanie modelu geometrycznego konstrukeji
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Tabela 1. Podstawowe dane techniczne samolotu Tu-154M [1]

‘ Lp. ‘ Nazwa ‘ Wartosé ‘

1 | Diugos¢ m] 47,9

2 | Wysokos$é [m] 114

3 | Rozpietosé [m] 37,55

4 | Powierzchnia noéna [m?] 201,5

5 | Masa wtasna [kg] 55300

6 | Maksymalna masa startowa [kg|] | 102000

7 | Predko$¢ minimalna [km/h] 235

8 | Predko$¢ maksymalna [km/h] 950

9 | Pulap maksymalny [m] 11000

lotniczej jest punktem wyjsciowym do budowy serii modeli stuzacych do numerycznej i do$wiad-
czalnej analizy réznych zjawisk. Moga to byé modele masowo-sztywnosciowe do rozwigzywania
zagadnien statyki lub dynamiki konstrukeji (aerosprezysto$é), modele do numerycznej analizy
probleméw mechaniki pltynéw (aerodynamika) czy tez przeznaczone do budowy rzeczywistych
modeli konstrukeji lotniczych za pomoca obrabiarek klasy CNC (budowa modeli do np. badan
tunelowych).

Digitalizacje powierzchni zewnetrznej samolotu Tu-154M przeprowadzono z uzyciem optycz-
nego systemu pomiarowego ATOS II Triple Scan dzialajacego w oparciu o metode triangulacji
optycznej. Poprzez rozwiazanie réwnan transformacji optycznej system z okreslona doktadnoscia
oblicza wspélrzedne dla pojedynczego piksela kamery. Rezultatem poszczegdlnych pomiaréw jest
chmura punktéw.

Rys. 2. Systemy pomiarowe ATOS II Triple Scan oraz ATOS Compact Scan

Ze wzgledu na rozmiary mierzonego obiektu w pierwszym etapie pomiaréw wykonano po-
miar fotogrametryczny samolotu przy uzyciu systemu pomiarowego TRITOP. Dla poprawienia
doktadnosci pomiaréw wykonanych przy uzyciu uktadéw fotogrametrycznych stosuje sie punkty
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referencyjne, ktére nanosi sie na powierzchnie mierzonych obiektéw. Gesto$é pokrycia punktami
referencyjnymi mierzonej powierzchni zalezy od jej ksztattu oraz dostepnosci dla glowicy po-
miarowej podczas wykonywania pomiaréw. W trakcie prowadzonych pomiaréw na powierzchnie
samolotu Tu-154M naniesiono okoto 9000 niekodowanych punktéw referencyjnych.

Rys. 3. Nanoszenie punktow referencyjnych na dolng powierzchnie statecznika poziomego samolotu
Tu-154M

Majac na uwadze rozmiar mierzonego obiektu, powierzchnie zewnetrzna samolotu podzielono
na 5 stref pomiarowych. W trakcie prowadzonych prac wydzielono dodatkowe strefy pomiarowe
zawierajace geometrie wysunietych slotéw i klap. W wyniku przeprowadzenia pomiaréow fotogra-
metrycznych uzyskano polozenie wczesniej naniesionych na powierzchnie niekodowanych punk-
téw referencyjnych. W kolejnym etapie badan skorzystano z optycznego systemu pomiarowego
ATOS II Triple Scan. Geometria samolotu otrzymana w czasie pomiaru tym systemem odwzoro-
wana jest za pomoca chmury punktéw. Chmury punktéow odwzorowujace badana powierzchnie
umieszczane byly w odpowiednim miejscu przestrzeni wirtualnej dzigki wczesniej wyznaczone-
mu potozeniu niekodowanych punktéow referencyjnych. Na rysunku 4 przedstawiono uzyskang
chmure punktéw odwzorowujaca kadtub, usterzenia i gondole silnikowe samolotu Tu-154M. Na
zielono zaznaczono potozenie niekodowanych punktéow referencyjnych.

W nastepnym etapie prac przy uzyciu specjalistycznego oprogramowania dokonano poligo-
nizacji chmury punktow, przeksztalcajac ja w siatke tréjkatéw. W tym kompleksowym procesie
zeskanowane platy powierzchni sg dodatkowo dopasowywane do pozostaltych z wykorzystaniem
metody najmniejszych kwadratéw. Przekrywajace sie powierzchnie, pochodzace z réznych ska-
now fragmenty lezace w tym samym miejscu w przestrzeni, sg usuwane. Likwidowane sg punkty,
ktore w znaczny sposéb odbiegaja od skanowanej powierzchni. Wynikiem opisanego procesu
jest model geometrii zewnetrznej w postaci siatki tréjkatéw. Na rysunku 5 przedstawiono mo-
del skrzydia samolotu Tu-154M otrzymany w wyniku przeprowadzenia poligonizacji chmury
punktow. Na zakoniczenie procesu poligonizacji oraz uzupelnienia brakujacych elementéw zeska-
nowanych powierzchni przeprowadzono weryfikacje poprawnosci wykonania modelu samolotu.
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Rys. 5. Model skrzydta samolotu Tu-154M otrzymany w wyniku przeprowadzenia procesu poligonizacji
chmury punktéw

Wyznaczono charakterystyczne wymiary opracowanego modelu samolotu oraz poréwnano je
z danymi literaturowymi [1]-[4].

Otrzymany w wyniku skanowania model w postaci siatki trojkatow lub chmury punktow nie
stanowi ciagtego modelu powierzchniowego. W celu utworzenia zamknietego, ciaglego i gtad-
kiego modelu powierzchniowego nalezy na podstawie posiadanej chmury punktéw wygenerowacé
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krzywe definicyjne, ktére postuza do budowy powierzchni. Duzym udogodnieniem w czasie od-
wzorowania konstrukeji jest postugiwanie sie dokumentacja (o ile istnieje) rzeczywistego obiek-
tu. Gléwnie chodzi tutaj o poprawng weryfikacje krzywych wykonanych na bazie precyzyjnych
pomiaréw wspodirzednosciowych. Po przeprowadzeniu weryfikacji wszystkich krzywych tworzy
si¢ krzywe definicyjne poszczegdlnych zespoléw sktadowych odtwarzanego obiektu. Informacje
o obiekcie zapisane w postaci zbioru punktéw sg mato czytelne, dlatego wymaga sie opracowa-
nia metody selekcji niezbednej informacji z pomiarowej bazy danych tak, aby uzyskane punkty
metoda filtracji moglyby by¢ wykorzystane do tworzenia krzywych definicyjnych odtwarzanych
obiektow. Na rysunku 6 przedstawiono krzywe definicyjne utworzone w trakcie modelowania
przedniej czesci modelu powierzchniowego kadtuba samolotu Tu-154M.
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Rys. 6. Krzywe definicyjne utworzone na przedniej czesci modelu kadluba samolotu Tu-154M

Tego typu proces odtwarzania struktury samolotu jest bardzo skomplikowany i zmudny.
W przypadku duzych konstrukcji musimy ograniczaé¢ si¢ do uwzglednienia naturalnych podzia-
6w samolotu na zespoly sktadowe, takie jak: kadtub, skrzydlo, usterzenie. W zespotach tych
wykonuje sie odtwarzanie struktury z uchwyceniem odpowiednich odleglosci pomiedzy elemen-
tami sitowymi konstrukcji. Postepujac wedlug takiego schematu, otrzymane moduty sktadowe
konstrukcji taczymy w catosé. Uzyskanie modelu cyfrowego statku powietrznego o zlozonym
uktadzie aerodynamicznym wymaga znajomosci dodatkowych danych dotyczacych krzywych
tworzacych geometrie zespoléw skladowych nosnej struktury (np. naptyw-skrzydlo) odtwarza-
nego obiektu.

Nalezy zdaé sobie sprawe, ze otrzymany model cyfrowy w wyniku przedstawionego postepo-
wania zawiera tylko zewnetrzny obrys. Strukture wewnetrzna konstrukeji modelujemy wykorzy-
stujac teoretyczne przecigcia powierzchni (obrysu) z plaszczyznami wreg, dzwigaréw, podiuz-
niczek. Odwzorowane powierzchnie umozliwiaja wyznaczenie dowolnych siatek geometrycznych
niezbednych do budowy modeli obliczeniowych stuzacych do analizy statycznej i dynamicznej
konstrukcji.

Metoda interaktywnej optymalizacji jest stosowana w wielu obszarach dziatalno$ci nauko-
wej. Uzyskanie niezbednego zbioru punktéw z przestrzeni pomiarowej oparte jest o kryterium
odchylenia standardowego krzywej pomiarowej od krzywej teoretycznej uzyskanej dostepnymi
metodami stosowanymi w systemach CAD. Krzywe pomiarowe moga byé¢ krzywymi gladkimi
z punktu widzenia matematycznych zaleznosci, ale do celéw inzynierii odwrotnej sa mato przy-
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datne. Decyzja o wyborze punktéw do odwzorowania obiektéw musi byé¢ oparta o kryterium
estymacji parametréw doboru krzywej lub powierzchni dla odtwarzanego obiektu [5]:

(3.1)

o — odchylenie standardowe; n = ny + ng oraz

ey = nigij[m(z‘)] eq = nidgl)[—dw)]

gdzie: ey, eq — $rednie gorne i dolne odchylenie, +-d(i) — odchylenie gérne od krzywej teoretycznej,
—d(i) — odchylenie dolne od krzywej teoretycznej, ng, ng — liczba punktéw pomiarowych.

Tworzenie modelu CAD na bazie punktéw pomiarowych jest pewnym kompromisem pomie-
dzy doktadnym pomiarem a generowana krzywa w zadanej tolerancji. Generowanie wirtualnego
obiektu wymaga potaczenia wiedzy z zakresu modelowania krzywych dla uzyskania wirtualnej
geometrii w systemach CAD/CAE.

Krzywe niezbedne do tworzenia geometrii obiektu sa przedstawiane w postaci nastepujacej
sumy:

p(t) =vofolt) + ... + vk fr(t) (3.2)

V2

p(t)=v,+V, +v2t2 +v3t3
te[0,1]

0
Vo

Rys. 7. Reprezentacja krzywej wielomianowej

Wykorzystujac powyzsze rownanie do opisu geometrii obiektu, okazuje sie, ze otrzymany wy-
nik kombinacji liniowej wektoréw v; zalezny jest od poczatku przyjetego uktadu wspoétrzednych.

0’

Rys. 8. Reprezentacja punktu w zaleznosci od zaczepienia ukladu wspolrzednych

Niejednoznacznos¢ punktu wzgledem roboczego uktadu wspotrzednych mozemy zlikwidowaé
poprzez wprowadzenie rownania:

p(t) = pofo(t) + ... + pefi(t) (3.3)
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gdzie: pg,...,pr — punkty z bazy pomiarowej, fo,...,fr — funkcje wielomianowe, ktorych

k
i—o fi = L.
Stosujac powyzsze zalozenie, otrzymujemy wynik pokazany na rysunku 9.

Rys. 9. Reprezentacja punktéw niezaleznych od ukladu wspélrzednych

Ogdlna postaé reprezentacji krzywych (3.3) nie jest w praktyce wystarczajaca do odtworzenia
geometrii statkow powietrznych. Aby te niedogodnosé usunaé, korzysta sie z ogdlnego réwnania
reprezentacji krzywych, ktére mozna przedstawié¢ za pomoca wzoru:

p(t) = pofolt) + ... + prfe(t) +vogo(t) + ... +vig(t) (3.4)

gdzie: pg,...,pr — punkty bazowe, vg,...,v; — wektory swobodne, Zle fi=1 900,91 —
dowolne funkcje odpowiadajace za ksztalt odwzorowywanej krzywej.

Funkcje f; i ¢; okre$laja wlasnosci odwzorowywanych krzywych na bazie zdefiniowanych
punktéw (chmura punktéw). Idee geometrycznych konstrukeji krzywych na zbiorze punktéw
mozemy przesledzi¢ na zadaniu interpolacyjnym. Dany jest zbiér punktéw (chmura punktéw)
ug, . .., Uy 1 odpowiadajace im wartosci ug, ..., u,. Na tak okreslonym zbiorze mozemy odwzo-
rowa¢ krzywa p(t) stopnia nie wiekszego niz n i spelniajaca warunek p(u;) = p;. Zadanie to ma
doktadnie jedno rozwigzanie:

w0 =3 (1= ) (35)

=0 Ui — UJ

Dla tak postawionego zadania mozemy zawsze dobraé takie krzywe, ktére beda z zadawalajaca
doktadnoscig odwzorowywac ksztalt odtwarzanego obiektu. Dla dowolnego ciggu n+ 1 punktéw
pomiarowych po,...,p, rozwazamy tamana, ktérej kolejnymi wierzchotkami sa wybrane punkty
z przestrzeni pomiarowej. Dokonujemy podzialu wszystkich n odcinkéw tej tamanej w pewien
ustalony sposéb w proporcji ¢ : (1 —t). W wyniku tak przyjetego podzialu odcinkéw w bazie
pomiarowej otrzymujemy n punktéw, ktore uznajemy za wierzcholki kolejnej tamanej ztozonej
z n — 1 odcinkéw. Proces ten powtarzamy, az otrzymamy jeden punkt p(t). Proces tworzenia
krzywej przez punkty pomiarowe odbywa sie w kolejnych zmianach parametru t.

Opis geometrii obiektu o zréznicowanym stopniu trudnosci odwzorowywanego obiektu wy-
maga uzupelnienia algorytmu opisu obiektu o procedure taczenia segmentéw krzywych opartych
na punktach z pomiaréw w wymagana krzywa ciagla przekroju definicyjnego [5]. Dla wybranych
punktéw pqg, ..., pn 2z pomiaréw mozna utworzy¢ krzywa p stopnia n. Wykorzystujac algorytm
de Casteljau, dokonujemy podziatu krzywej na tuki ¢(¢) i 7(¢). Edycja punktéw krzywej q(t),
czyli punkty qo,...,qn—k—1 oraz punkty krzywej r(t), czyli punkty rgi1,...,r, nie powoduje
zmiany pochodnych w punkcie laczenia. Jezeli dwie krzywe ¢(t) i r(t) sa polaczone z warunkiem
cigglosci C¥, to punkty posrednie w algorytmie stanowiace dane dla ostatnich k + 1 iteracji
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doboru krzywej do rozwiazan teoretycznych, powinny by¢ identyczne niezaleznie od tego, czy
odtwarzamy je na podstawie krzywej ¢(t) czy r(t). Proces ten prowadzi do powstania krzywej
B-spline stanowiacej rozwiniecie krzywej Beziera.

Proces budowy modelu powierzchniowego samolotu z wykorzystaniem krzywych definicyj-
nych jest niezwykle czasochlonny. Z uwagi na rozmiary opracowywanego modelu zespoly kon-
strukcyjne samolotu przygotowywano w osobnych zadaniach. Tworzone powierzchnie byly wie-
lokrotnie poprawiane w celu uzyskania zadowalajacej gtadkosci oraz eliminacji pofalowan i sko-
kowych przejs¢ pomiedzy poszczegdlnymi platami tworzonych powierzchni. Na kazdym etapie
gotowe powierzchnie byly poréwnywane z przygotowana wczesniej chmurg punktéw odwzorowu-
jaca rzeczywista powierzchnie samolotu. Na rysunku 10 zaprezentowano gotowy powierzchniowy
model samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej.

Rys. 10. Gotowy model powierzchniowy samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej

4. Pomiar geometrii i opracowanie modelu struktury wewnetrznej samolotu
Tu-154M

Konstrukcja lotnicza charakteryzuje sie¢ ogromna komplikacja wewnetrznej struktury sito-
wej, zarowno kadtubowej jak i skrzydtowej. Komplikacja ta spowodowana jest koniecznoscia
spelnienia szeregu rygorystycznych warunkéw odnoszacych sie do wytrzymalosci i statecznosci
konstrukcji. Kluczowe wymaganie konstrukcyjne realizowane jest w oparciu o kryterium minima-
lizacji masy przy wymaganej sztywnosci i oczekiwanym poziomie naprezen. Kryterium to reali-
zowane jest poprzez dobor odpowiedniej liczby i dopasowanie ksztaltu wewnetrznych elementéw
konstrukcyjnych, takich jak: dzwigary, $cianki, zebra, podluznice, wregi, rozpérki, poprzeczki
i inne. Wewnetrzna struktura samolotu Tu-154M nie jest zbyt tatwo dostepna w kontekscie
mozliwosci przeprowadzenia pomiaréw elementéw sitlowych za pomoca urzadzen mierniczych.
Znaczna liczba elementéw zlokalizowana jest w miejscach eksploatacyjnie niedostepnych. W od-
niesieniu do skrzydla cze$¢ wewnetrznag jego konstrukcji mozna zidentyfikowaé poprzez wysu-
niecie klap (wewnetrznych i zewnetrznych), a takze otwarcie pokryw eksploatacyjnych. Odwzo-
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rowujac strukture wewnetrzng samolotu, w przestrzeni tréjwymiarowej oprogramowania CAD
dokonuje sie pewnych uproszczen, uwzgledniajac jednakze cienkoscienny typ konstrukcji i jej
wytezenie. Model strukturalny budowany jest w oparciu o elementy belkowe i ptytowe. W celu
odwzorowania elementow belkowych nalezy dokonaé¢ pomiaréow dlugoéci i przekrojéw charaktery-
stycznych elementéw podtuznych (podtuznic, pretéw rozporowych, paséw dzwigarowych, polek
profilowych) w miejscach ich wystepowania. Wymiarowanie elementéw plytowych dokonywane
jest poprzez okreslenie ich dlugodci, szerokosci i grubosci. Waznym procesem modelowania jest
réwniez okresdlenie polozenia wzgledem siebie modelowanych elementéw, czyli zachowanie uwa-
runkowan zapewniajacych potaczenie (kontakt) i wspo6tzaleznos$é przemieszezen. Odwzorowanie
mas skupionych struktury samolotu réwniez przebiega w ten sam sposéb. Wymiarowanie ele-
mentow znajdujacych sie w trudno dostepnych miejscach lub miejscach catkowicie niedostepnych
wykonywane jest na podstawie dostepnej dokumentacji. W przypadku elementéw konstrukeji,
na ktorych temat literatura nie podaje wystarczajacych informacji, konieczne jest oszacowanie
wielkosci na podstawie innych elementéw o podobnym charakterze pracy.

Modelowanie struktury obejmuje rowniez okreslenie typu i charakterystyk stosowanych ma-
terialéw konstrukcyjnych. Wiadomosci na ten temat uzyskano z literatury, a w przypadku nie-
wystarczajacych informacji dokonywano pomiaréw na rzeczywistym obiekcie. Jednostki miar
zachowano zgodne z dokumentacja w celu zmniejszenia btedéw pomiaru. Bazujac na dostepnej
literaturze technicznej oraz instrukcjach eksploatacyjnych samolotu Tu-154M, mozna w krot-
kim zarysie scharakteryzowac¢ konstrukcje kadtuba i skrzydta. Cylindryczny kadtub zbudowany
jest z blach pokryciowych natozonych na ruszt wewnetrzny zestawiony ze Scianek podtogowych,
83 wreg oraz podluznic. Natomiast struktura skrzydia jest tréjdzwigarowa, zasadnicza cze$é
no$na funkcjonuje w uktadzie tzw. kesonu tréjobwodowego. Uzebrowanie poprzeczne kazdego
skrzydta to 44 zebra rozmieszczone réwnomiernie wzdtuz rozpietosci, ustawione prostopadle do
plaszczyzny srodkowego dZzwigara. O polskorupowym typie uktadu nosnego decyduja podtuznice
rozmieszczone wzdtuz pokrycia dolnego i gérnego. Na strukture wewnetrzng skrzydla obiektu
rzeczywistego skladaja sie 3 dZzwigary i lacznie az 76 podluznic, ktérych liczba zmniejsza sie
wraz ze wzrostem odlegtosci od kadluba. Najwieksza zmiana liczby podluznic widoczna jest
przy przejsciu z obszaru centroplata do czeéci doczepnej skrzydta. Znaczna liczba elementéw
sitowych powoduje wzrost skomplikowania geometrii modelu CAD struktury skrzydta i w ko-
lejnych etapach prac powoduje znaczne utrudnienia w budowie modelu obliczeniowego MES,
przejawiajace sie koniecznoscig szczegdlnej dbatosci o odpowiednie przygotowanie siatki elemen-
téw skonczonych [2], [6]-[10].

Prace w zakresie modelowania elementéw wewnetrznych konstrukeji kadtuba samolotu ob-
jety identyfikacje tychze elementéw, pomiary ich grubosci, wprowadzenie plaszczyzn lokalizacji
wzgledem modelu geometrii zewnetrznej oraz generacje elementéw jedno- i dwuwymiarowych
aproksymujacych postaé geometryczng detali i podzespotow. Okreslono krzywe definiujace kon-
tury obrysowe komponentéw plaskich (wreg i $cianek) oraz linie §ladowe podtuznic. Tym samym
uzupelniono model bazowy geometrii liniami definiujacymi rozmieszczenie poprzecznych i po-
dtuznych elementéw sitowych. Celem okredlenia ksztattow wreg kadtubowych dokonano prze-
skalowania ich widokéw ptaskich zeskanowanych z rysunkéw dokumentacyjnych. Rysunki pla-
skie uwzglednialy takze punkty lokalizacji podtuznic. Przeskalowane obrazy ulokowano nastep-
nie w odpowiednich przekrojach poprzecznych i dopasowano do obrysu zewnetrznego kadluba.
Referencyjne linie obrysowe otrzymano wczeéniej w wyniku przeciecia modelu bryly kadtuba
odpowiednio rozmieszczonymi ptaszczyznami. Wszystkie wregi kadtuba potozone miedzy tzw.
grodziami ci$nieniowymi znajduja sie w plaszczyznach réwnoleglych do siebie i prostopadtych
do osi podtuznej samolotu. O$ ta jest nazwana osia budowy kadtuba i przechodzi przez $rodek
okregu o $rednicy 3800 mm odwzorowujacego obrys przekrojowy jego centralnej czesci. W efek-
cie przeprowadzonych prac otrzymano geometryczny model kadluba z rozmieszczonymi wregami
i podtuznicami.
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Rys. 11. Schemat konstrukcyjny typowej wregi, powtarzalny na odcinkach pomiedzy wregami nr 19 a 41
i 49 a 67 oraz geometria charakterystycznych przekrojéw poprzecznych [7]

Lokalizacje pltaszczyzn wreg wzgledem osi budowy kadtuba okreslono dzigki przeprowadze-
niu pomiaréw odleglo$ci pomiedzy rzeczywistymi wregami rozmieszczonymi na samolocie Tu-
154M o numerze bocznym 102. Nastepnie uzyskane dane zweryfikowano w oparciu o posiadana
dokumentacje. Rysunek 11 przedstawia schemat typowej wregi kadtuba, powtarzalnej na jego
dtugosci, ktérej ksztalt i wymiary sprawdzono doswiadczalnie.

Na podstawie pomiarow okreslono najbardziej charakterystyczne wymiary przekrojéw po-
przecznych, ktére sg jednakowe dla wickszosci belek podpodlogowych w czesci pasazerskiej i ka-
binie pilotéw (od wregi nr 6 do 64). Nie dotyczy to wreg silowych oraz obszaru nad centroptatem
(wregi o nr od 41 do 49). W odcinku kadluba miedzy wregami nr 41 a 49 podloga pasazeréw
nie opiera sie na belkach poprzecznych, jak to ma miejsce w pozostalej czeéci kadtuba, ale na
podtuznicach, ktére oparte sa na gérnym pokryciu kesonu centroptata. Pokrycie kadtuba skla-
da sie z arkuszy o réznej grubosci. Zmienia si¢ w zakresie od 1,5 do 3,5 mm. Podzialy arkuszy
pokrycia pokrywaja sie z wregami i podluznicami.

Przy budowie modelu struktury wewnetrznej skrzydta samolotu réwniez wspomagano si¢ po-
miarami rzeczywistej struktury oraz danymi odczytanymi z posiadanej dokumentacji samolotu.
W pierwszym etapie prac rysunki z dokumentacji skalowano w oprogramowaniu CAD, uzysku-
jac ich rzeczywiste wymiary, a nastepnie nakltadano je na powierzchnie modelu, dzigki czemu
mozliwe byto przyblizone wyznaczenie polozenia podtuznic, dzwigaréw i zeber. Zewnetrzna geo-
metria powierzchniowa skrzydla zostala uzupelniona o krzywe definiujace ptaszczyzny zeber.
W oprogramowaniu CAD wykonano réwniez wstepne dopasowanie przekrojéow podtuznic i paséw
dzwigaréw do odpowiednich krzywych definiujacych podtuzne elementy sitowe. Tym sposobem
(poprzez naktadanie rysunkéw z dokumentacji na model caloéciowy) zostalo wykonanych kilka
zeber tworzacych strukture czesci doczepnej skrzydta.
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Rys. 14. Przykladowe modele zeber — rysunki z dokumentacji i modele CAD: a) zebro nr 15,
b) zebro nr 27
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W nastepnym etapie prac przeprowadzono pomiary na rzeczywistym obiekcie. Wykonano

miedzy innymi pomiary:

e grubodci pokrycia skrzydta;
grubodci $cianek dzwigaréw;
grubosci $cianek zeber;
pasow dzwigarow;
podtuznic;

poprzeczek usztywniajacych scianki dzwigaréw i zeber;
polaczenia obwodowego czedci centralnej i doczepnej skrzydla.

\

Rys. 15. Rozktad podtuznic w strukturze wewnetrznej skrzydta

m

o)}

z umiejscowieniem na rzeczywistym obiekcie
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Ponadto w celu wyznaczenia poltozenia i geometrii elementow struktury wewnetrznej skrzydta
samolotu przeprowadzono pomiary z wykorzystaniem optycznego systemu pomiarowego ATOS 11
Triple Scan i systemu fotogrametrycznego TRITOP. Przykladowe wyniki digitalizacji struktury
wewnetrznej zaprezentowano na rysunku 17.

Rys. 17. Przyklad digitalizacji struktury wewnetrznej skrzydla samolotu Tu-154M

5. Opracowanie modelu obliczeniowego samolotu na potrzeby numerycznych
analiz wytrzymalosSciowych

Dyskretyzacja realnych uktadéw ciaglych zbiorem potaczonych i uwarunkowanych elemen-
tow skoniczonych umozliwia aproksymacje konstrukeji rzeczywistej. W sktad modelu dyskretnego
wchodza elementy o uproszczonych charakterystykach geometrycznych i fizycznych potaczone ze
soba w wezlach. Zastepcza struktura elementowa symuluje wlasnosci sztywnosciowe i masowe
konstrukcji rzeczywistej. W metodzie elementéw skonczonych wazna jest znajomos$é mechani-
zméw, ktore rzadza analiza. Samolot to uktad ciagly o nieregularnym ksztalcie i niemozliwe jest
opisanie go jednym rownaniem statycznej sprezystosci czy tez dynamicznych oscylacji. Z tego
powodu konstrukcje nalezy podzieli¢ na skonczong liczbe elementéw.

Rys. 18. Wstepny model obliczeniowy czeéci doczepnej skrzydta samolotu
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Dyskretyzacja polega na zdefiniowaniu siatki elementéw skonczonych pokrywajacych sie
z najblizej potozonym fragmentem opracowywanej powierzchni. Od stopnia zageszczenia siat-
ki zalezy dokladnos¢ uzyskanych wynikéw, nie mniej jednak zbyt duza liczba elementéw moze
znaczaco wydtuzyé czas procesu obliczeniowego. Stosowanie bardzo szczegdltowych siatek jest
uzasadnione w przypadku osobnej analizy poszczegdlnych elementéow. Wtedy to dla matego mo-
delu proces obliczen przebiega sprawnie. W przypadku badania modeli globalnych obejmujacych
calo$¢ konstrukeji zalecane jest uzycie siatki mniej szczegotowej. Siatke elementow skonczonych
tworzono, dzielac wybrane krzywe konturowe na elementy jednolite generujace w dalszej ko-
lejnosci odpowiednia siatke elementowa o typie adekwatnym dla bazowej geometrii (krzywa,
powierzchnia, bryla). Poszczegblnym elementom opracowywanego modelu nadano odpowiednie
wlasnosci materiatowe. Na rysunku 18 zaprezentowano wstepny model obliczeniowy czesci do-
czepnej skrzydta samolotu Tu-154M.

6. Wyznaczenie obcigzen aerodynamicznych dziatajacych na samolot przy uzyciu
metod obliczeniowej mechaniki plynéw

Numeryczna analize aerodynamiczna samolotu wykonano przy wykorzystaniu oprogramo-
wania ANSYS Fluent [11] bazujacego na metodzie objetosci skonczonych (Finite Volumes Me-
thod). Wskazane oprogramowanie umozliwia analize przeplywéw niescisliwych i Scisliwych,
z opcjonalnym uwzglednieniem lepkosci przeptywu. W przedmiotowym oprogramowaniu za-
implementowano wiele modeli turbulencji. Réwnania ruchu rozwigzywane sa na siatkach nie-
strukturalnych (tetrahedralnych), strukturalnych i hybrydowych. Natomiast do generacji sia-
tek obliczeniowych uzyto programu ICEM CFD [12]. Oprogramowanie to jest zaawansowa-
nym narzedziem do preprocesoringu, umozliwiajacym pelne przygotowanie modelu geometrycz-
nego, czyli budowe lub import geometrii z programu CAD, jej naprawe oraz upraszczanie.
ICEM CFD umozliwia tworzenie siatek strukturalnych oraz niestrukturalnych, o elementach
tetrahedralnych, pryzmatycznych, heksagonalnych, ostrostupowych, a takze siatek hybrydo-
wych sktadajacych sie z wielu typéw elementéow. Jest ono réwniez wyposazone w liczne na-
rzedzia do sprawdzania i poprawy jakosci siatki. Do poprawy jakosci elementow siatki stuza
automatyczne i manualne narzedzia, posiadajace mozliwos¢ m.in. wygladzenia, zageszczenia,
rozrzedzenia siatki, a takze w razie potrzeby przesuwania poszczegdlnych wezléw wewnatrz
domeny.

W ramach prowadzonych badan aerodynamicznych przygotowano szereg modeli numerycz-
nych samolotu Tu-154M w réznych konfiguracjach. W obszarze otaczajacym platowiec wyge-
nerowano siatke niestrukturalng. Wielko$¢ siatki obliczeniowej dla samolotu Tu-154M w konfi-
guracji przelotowej wynosita ok. 9,3 mln komoérek, a dla samolotu w konfiguracji do ladowania
ok. 18 mln komoérek. Wokét Scian bryty samolotu wygenerowano 5 warstw komorek pryzma-
tycznych symulujacych warstwe przyscienna. Grubosé pierwszego elementu siatki (0,6 mm) od-
powiadala parametrowi turbulencji y+ z zakresu (30, 200), co jest zalecane dla zastosowanego
modelu turbulencji Spalart-Allmaras. Model ten przyjety jest za standard w analizach optywéw
zewnetrznych, szczegélnie w zakresie liczb Reynoldsa uzywanym w lotnictwie [12]. Na rysun-
ku 19 przedstawiono gestos¢ siatki obliczeniowej wygenerowanej na podstawie posiadanego mo-
delu geometrycznego samolotu w konfiguracji przelotowej. Uwage zwraca wigksza gestosé siatki
w obszarach spodziewanej wysokiej zmiennosci wyznaczanych parametréw przeptywu. Do takich
obszarow zalicza sie miedzy innymi: krawedz natarcia i krawedz sptywu skrzydla i usterzenia,
okolice wlotéw i wylotéw z silnikéw, nosek kadluba, gondole podwozia gltéwnego, prowadnice
klap, kierownice aerodynamiczne, obszar potaczenia skrzydla z kadtubem oraz obszary znacznej
zmiany krzywizny powierzchni.
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Rys. 19. Gesto$¢ siatki obliczeniowej na platowcu samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowe;j

Podczas wykonywania numerycznych analiz aerodynamicznych przyjeto nastepujace zatoze-
nia:

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

e warunki lotu odpowiadaja zerowej wysoko$ci (na poziomie morza) wedlug atmosfery
wzorcowej: ciSnienie p = 101325 Pa, temperatura 7' = 288.15 K, oraz gesto$¢ powietrza
p = 1,225kg/m3;

e predko$é lotu wynosi: V' = 283 km/h, co odpowiada liczbie Macha Ma = 0,23.

Na rysunkach 20-22 przedstawiono poréwnanie wybranych charakterystyk aerodynamicznych
uzyskanych dla nastepujacych konfiguracji samolotu Tu-154M [14], [15]:

e CFD wariant 1 — samolot w konfiguracji przelotowej;

e CFD wariant 2 — samolot w konfiguracji przelotowej bez usterzenia poziomego;

e CFD wariant 3 — samolot w konfiguracji do ladowania.

W celu weryfikacji poprawnoéci wynikéw analiz numerycznych poréwnano je z wynikami
otrzymanymi w trakcie badan doswiadczalnych w tunelu powietrznym matych predkosci Woj-
skowej Akademii Technicznej. Badania przeprowadzono dla modelu w skali 1:50 dla ci$nienia
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Rys. 20. Poréwnanie wartosci wspélczynnika sity oporu Cxa w funkcji kata natarcia « dla samolotu
Tu-154M; Ma = 0,23
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Rys. 21. Poréwnanie wartosci wspélczynnika sity nosnej Cza w funkcji kata natarcia a dla samolotu
Tu-154M; Ma = 0,23
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Rys. 22. Poréwnanie wartosci wspélczynnika momentu pochylajacego Cm w funkcji kata natarcia « dla
samolotu Tu-154M; Ma = 0,23

dynamicznego g = 250 Pa, predkosci przeptywu v = 20,2m/s, co odpowiadato Re =~ 138000 [13].
Na charakterystykach przedstawiono wyniki uzyskane dla modelu samolotu Tu-154M w konfi-
guracji przelotowej, ktore zostalty oznaczone literami WT.

Na charakterystyce wspotczynnika sity oporu przedstawionej na rysunku 20 najwigksze rézni-
ce mozna zauwazy¢ pomiedzy wartosciami uzyskanymi dla wariantu 1 i 3. Dla samolotu w konfi-
guracji do ladowania uzyskiwane wartosci oporu sa zdecydowanie wieksze. Ponadto przesunieciu
w strone nizszych wartosci kata natarcia « ulegta wartosé¢ C'xamy,.

Na charakterystyce wspotczynnika sity nosnej (rys. 21) najwieksze réznice réwniez wyste-
puja pomiedzy warto$ciami uzyskanymi dla wariantu nr 1 i 3. Dla samolotu w konfiguracji do
ladowania z wychylonymi klapami i wysunietymi slotami oraz podwoziem uzyskano znaczacy
przyrost uzyskiwanych wartosci wspélczynnika sity nosnej w prawie calym zakresie analizowa-
nych katoéw natarcia. Wzrosta wartos¢ Czamq, oraz krytycznego kata natarcia ay,.. Poréwnujac
charakterystyki wspo6lezynnika momentu pochylajacego w funkeji kata natarcia (rys. 22), mozna
zauwazy¢, ze dla wariantow nr 1 i 3 nachylenie otrzymanych krzywych jest bardzo zblizone. Dla
analizowanego bieguna momentu aerodynamicznego (25% SCA) samolot jest stateczny statycz-
nie w prawie calym zakresie analizowanych katéw natarcia. Dla wariantu samolotu w konfiguracji
przelotowej w zakresie katéw natarcia a = 18° + 26° i a = 34° + 42,7° samolot staje si¢ nie-
stateczny statycznie. Natomiast dla wariantu nr 2 zanotowano najwieksza réznice w nachyleniu
krzywej. Jest to spowodowane brakiem usterzenia poziomego w tym wariancie obliczeniowym
samolotu.

W celu umozliwienia analizy wplywu poszczegdlnych zespotéw konstrukcyjnych samolotu
na uzyskiwane charakterystyki aerodynamiczne, opracowane modele obliczeniowe samolotu Tu-
154M podzielono na odpowiednie strefy, ktore zostalty zaprezentowane na rysunku 23. W sktad
stref obliczeniowych wchodza:



Zastosowanie metod inZynierii odwrotnej oraz numerycznej mechaniki plynow... 147

e zespoly konstrukcyjne samolotu: kadtub, skrzydtlo, statecznik pionowy, statecznik poziomy,
silniki, podwozie;

e powierzchnie sterowe oraz elementy mechanizacji skrzydta: stery wysokosci, ster kierunku,
lotki, sloty, klapy, przerywacze, spoilery.
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Rys. 23. Podzial powierzchni samolotu Tu-154M w konfiguracji przelotowej na odpowiednie strefy
obliczeniowe
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Rys. 24. Sktadowe wspolczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia od poszczegdlnych stref podziatu
geometrii platowca samolotu Tu-154M



148

A. Olejnik i inni

Na rysunku 24 przedstawiono wplyw podzespoléw platowca na warto$é wspoédlezynnika sity
noénej. Udzial plata nosnego w wartosci wspoltczynnika sity nosnej jest duzy i dla dodatnich
katéw natarcia do a = 20° przekracza 70%. Natomiast udzial kadluba w tym przedziale ka-
tow natarcia dochodzi do ok. 15% caltkowitej wartosci wspoélezynnika sity nosnej. Proporcje te
zmieniaja sie wraz ze zmiana kata natarcia.

Tu-154M "PL-102", Skan 3D
ANSYS Fluent RANS S-A
Ma=0.203 (V=283 kmih)
a=10.7% =0°

Tu-154M "PL-102", landing cont., Scan 3D
ANSYS Fluent RANS S-A

Ma=0.203 (V=283 km/h)
a=10.7"; p=0"

Rys. 25. Przykladowe zobrazowanie zmian rozktadu ci$nienia oraz przebiegu linii pradu na powierzchni
platowca samolotu Tu-154M uzyskanych dla kata natarcia o = 10.7°

Przyjeta metodyka prowadzonych obliczen pozwala réwniez na wykonanie jakosciowego po-
rownania otrzymanych wynikow. W zwiazku z tym na rysunku 25 zaprezentowano poréwnanie
wynikéw w postaci mapy ciSnien z naniesionymi liniami pradu na powierzchni platowca. Ze
wzgledu na dos¢ szeroki zakres katéw natarcia przyjety w obliczeniach zdecydowano sie na
krotki czas catkowania linii pradu tylko w kierunku przeptywu. W zwiazku z tym sa one krot-
kie, a ich dtugosé¢ odpowiada proporcjonalnie sredniej predkosci na catkowanym obszarze. Linie
pradu nabraty cech upodabniajacych je do nitek uzywanych w wizualizacji nitkowej w aerody-
namice eksperymentalnej. Dzigki temu mozna obraz pola przepltywu interpretowaé¢ podobnie do
obrazéw we wspomnianej wyzej metodzie. Zaprezentowana metoda wizualizacji ma te zalete, ze
taczy informacje o ci$nieniu w danym obszarze platowca (lub rozkladem dowolnej innej skalarnej
wielkosci fizycznej) z predkoscia i kierunkiem przeptywu w tym obszarze.

7. Whnioski i uwagi koncowe

Proces odtwarzania geometrii zewnetrznej samolotéw wraz z budowsa ich modeli numerycz-
nych jest niezwykle ztozonym zadaniem z zakresu inzynierii odwrotnej. Proces eliminacji btedéw
pomiarowych oparty o algorytm cyklicznej optymalizacji wyboru punktu powoduje skrécenie
czasu uzyskania wirtualnego modelu. Podstawowe korzysci z algorytmu doboru krzywych i po-
wierzchni do odtwarzania obiektéw z pomiaréw wspotrzednodciowych to:
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e climinacja zbednych pomiaréw geometrii, ktére nie majg wplywu na opis modelu geome-
trycznego CAD;

e zmniejszenie liczby zmiennych w procesie ustalania gabarytéw samolotu;

e mozliwos¢ okreslenia regul wnioskowania o zachowaniu posrednich parametréow.

Ustalenie regul odtwarzania i modyfikacji pozwala na zmiane geometrii z zachowaniem pa-
rametréw niezmiennych narzuconych przez konstruktora. Elementy sktadowe modelu CAD sta-
nowia podstawe struktury dla obiektu wyjsciowego do dalszych analiz geometrycznych, wytrzy-
maloéciowych oraz technologicznych.

Ponadto dzieki przeprowadzeniu numerycznych analiz aerodynamicznych samolotu uzyskano
wyniki zarowno o charakterze ilociowym, jak i jakosciowym. Okreslono wartosci sity i momentu
aerodynamicznego w funkcji kata natarcia dla analizowanych wariantow samolotu Tu-154M. Dla
wybranych warunkéw lotu samolotu wyznaczono mapy cisnieni z naniesionymi liniami pradu na
powierzchni ptatowca. Dodatkowo okreslono wplyw poszczegdlnych zespotéow konstrukcyjnych
samolotu na wartos¢ uzyskiwanej sity i momentu aerodynamicznego. Duza zgodnosé uzyskanych
wynikéw analiz numerycznych z wynikami badan do$wiadczalnych $wiadczy o poprawnosci przy-
jetej metodologii badawczej.

Jednoczesnie nalezy zaznaczy¢, ze wykorzystanie metod numerycznych opartych o metode
elementéw skonczonych pozwoli na znaczace skrocenie czasu i kosztow badan odpornosci na
zderzenia duzych samolotéw, w poréwnaniu z realizacjg do$wiadczalnych badan zderzeniowych.
Jednakze opracowanie przedmiotowej technologii wymaga posiadania specjalistycznego opro-
gramowania oraz kadry naukowej posiadajacej znaczace doswiadczenie i specjalistyczng wiedze
w zakresie budowy modeli numerycznych samolotéw oraz wytrzymalosciowych analiz numerycz-
nych elementow konstrukcyjnych. Opracowanie przedmiotowej technologii znaczaco przyczyni sie
do rozwoju systeméw bezpieczenstwa majacych na celu zwickszenie prawdopodobienstwa prze-
zycia pasazeréw samolotu w trakcie wypadku lotniczego. Ponadto zdobyta wiedza bedzie mogla
zostaé wykorzystana w procesie ksztalcenia inzynierow o wysokich kwalifikacjach w zakresie do
tej pory niespotykanym na polskich uczelniach.
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Aircraft crashworthiness analysis using reverse engineering methods and computational

fluid dynamics

In the following paper, a complex process of external geometry and internal structure geometry

digitizing process using reverse engineering methods is shown. This process is used at the aircraft crash-

worthiness numerical analysis stage. In addition, the process of determining aerodynamic loads acting on

the aircraft structure based on the Finite Volume Method has been presented. The process of reproducing

the external geometry of an airplane along with the development of their numerical models is an extre-

mely complex task in the field of reverse engineering. Using the obtained measurement data, numerical

models of an aircraft as well as scaled ones were developed to perform aerodynamic test and analyzes.

The applied procedure allows, among others, to analyze the influence of particular aircraft structural

parts on aerodynamic characteristics. Moreover, the aircraft internal structure modelling process takes

into account the aircraft external geometry as well as shape of cross-sections of its internal structure

strength elements.
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W pracy zaprezentowano opis funkcjonowania i konstrukcji naziemnego stanowiska do mo-
nitorowania stanu technicznego miniaturowych turbinowych silnikéw odrzutowych o ciagu
nieprzekraczajacym 200 N wykorzystywanych, m.in. do napedu zdalnie sterowanych mode-
li latajacych i wojskowych bezzalogowych statkéw powietrznych. Przyczyna podjecia prac
byt brak ujednoliconych procedur pozwalajacych na dokonanie jednoznacznej oceny doty-
czacej przydatnosci eksploatacyjnej badanych silnikéw klasy mini, a takze istotne ograni-
czenia uzytkowe istniejacych platform badawczych. W celu uzupelnienia zidentyfikowanych
brakéw w tym zakresie, zaproponowano budowe autorskiego systemu pomiarowego. Zasad-
niczym elementem calego systemu bylo naziemne stanowisko pomiarowe. Oprécz wymagan
funkcjonalnych wynikajacych z przyjetych procedur pomiarowych konstrukcja stanowiska
byla obwarowana szeregiem dodatkowych wymogow dotyczacych bezpieczenstwa uzytkowa-
nia, ograniczen masowo-geometrycznych itp. Ich spelnienie otworzylo mozliwosé ekspery-
mentalnego sprawdzenia poprawno$ci funkcjonowania stanowiska podczas pracy w réznych
warunkach otoczenia: laboratoryjnych i pozalaboratoryjnych. Pozytywny rezultat sprawdzen
pozwolil na zakwalifikowanie zbudowanego stanowiska jako czeéci sktadowej sytemu odrzu-
towych celéw powietrznych z programowang trasa lotu.

Stowa kluczowe: monitorowanie stanu technicznego, miniaturowe turbinowe silniki odrzuto-
we, procedury diagnozowania

1. Wprowadzenie

Wykorzystanie miniaturowych turbinowych silnikéw odrzutowych (MTSO) do napedu bez-
zalogowych statkéw powietrznych w naturalny sposéb wymusza konieczno$é monitorowania ich
stanu technicznego, co stanowilo zasadnicza motywacje podjecia prac. Wazna kwestia w eks-
ploatacji MTSO (podobnie zreszta jak w eksploatacji kazdego innego urzadzenia technicznego)
jest to, aby odbywala sie ona w sposoéb bezpieczny dla obshlugi i oséb postronnych, przy jed-
noczesnym zagwarantowaniu wszelkich niezbednych cech umozliwiajacych efektywna realizacje
stawianych im zadan. W tym celu przed dopuszczeniem silnika do eksploatacji oraz w jej trak-
cie wykonywane sa rozmaite sprawdzenia w postaci eksperymentalnych pomiaréw badawczych
oraz analizy uzyskanych rezultatéw [14]. Tak rozumiany dozér stanu technicznego silnikéw moz-
liwy jest dzigki wykorzystaniu specjalizowanych srodkéw realizacji pomiaréw badawczych, tj.
platform pomiarowych, hamowani silnikowych czy laboratoryjnych uktadéw badawczych, spet-
niajacych apriorycznie przyjete zalozenia uzytkowania [2], [3], [11]. Istotnym jednak problemem
w prowadzeniu nadzorowanej eksperymentalnie eksploatacji MTSO jest brak krajowych roz-
wigzan konstrukcyjnych umozliwiajacych pozyskanie zestawu komplementarnych danych dia-
gnostycznych. Z kolei istniejace zagraniczne platformy badawcze cechuje szereg rygorystycznych
ograniczen. Sa to m.in. mozliwos$é¢ badania tylko wybranego rodzaju silnika, dedykowanego dla
konkretnego stanowiska, bez mozliwosci jego adaptacji na potrzeby wykonywania badan innych
MTSO, arbitralnie narzucony program badawczy obejmujacy pomiary z géry narzuconych pa-
rametréw oraz mozliwo$¢ prowadzenia badan jedynie w warunkach laboratoryjnych. W dodatku
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koszty zakupu tych stanowisk niejednokrotnie sa dziesiatki razy wigksze niz koszty badanych
napedéw. Wobec ujawnionych probleméw jedyna mozliwo$cia monitorowania stanu technicz-
nego MTSO na drodze pomiaréw badawczych okazalo sie zaprojektowanie i budowa nowego
stanowiska przygotowania i obstugi silnikéw (w skrocie SPOS) tego rodzaju.

Potwierdzeniem zasadno$ci budowy nowego SPOS jest takze fakt powiazany $cisle z tym, ze
dotychczasowe zastosowania MTSO sa w znacznej mierze ograniczone. Taki stan rzeczy spowo-
dowany jest brakiem dostepu do charakterystyk eksploatacyjnych oraz innych istotnych z punktu
widzenia poprawnej pracy konstrukcji informacji. Sa to w zasadzie tylko dane udostepniane przez
producentéw podawane jedynie dla calej rodziny silnikéw, w ogélnym tylko zarysie dostarczaja-
ce informacji eksploatacyjnych dotyczacych przede wszystkim nieprzekraczalnych ,granicznych”
warto$ci wybranych parametréw pracy [9]. Najistotniejsze z nich to maksymalne wartosci pred-
kosci obrotowej wirnika silnika oraz maksymalna wartos¢ temperatury w przekroju na wyjsciu
z turbiny, wynikajace z warunku koniecznej nienaruszalnosci strukturalnej gtownych zespotéw
konstrukcyjnych silnika [1], [2] (zabezpieczenie przed przepaleniem/nadtopieniem powlok we-
wnetrznych i zewnetrznych, utrata statecznosci elementéow konstrukcyjnych czy wystapieniem
nadmiernych warto$ci naprezen mechanicznych czesci konstrukeyjnych itp.). Braki w tym za-
kresie przekladaja sie na bezpieczenstwo eksploatacji omawianych napedéw, a tym samym na
ograniczenie ich stosowalnosci. Odwrdcenie tej tendencji, a tym samym rozszerzanie mozliwosci
aplikacyjnych MTSO zwiazane jest z prowadzeniem badan majacych na celu ciagle uzupelnianie
stanu wiedzy dotyczacych MTSO mozliwe dzigki wykorzystaniu SPOS.

Catosé prac zwigzanych z budowa SPOS zostata podzielona na 3 czeSci. Pierwsza z nich byto
okreslanie zakresu i procedur prowadzenia i opracowania danych pomiarowych. Po opracowaniu
teoretycznej czesci projektu przystapiono do realizacji prac projektowych i konstrukcyjnych
SPOS. Ostatnim za$ elementem bylo wykonanie testow prototypu nowo powstatego SPOS oraz
okreslenie jego przydatnosci w eksploatacji ze wskazaniem ewentualnych kierunkéw jego rozwoju
i modyfikacji.

2. Zakres oraz procedury badan

2.1. Zakres badan

Wzorujac sie na istniejacych procedurach diagnostycznych dedykowanych pelnowymiarowym
turbinowym silnikom lotniczym [2], [3], [10], [11], zaproponowano wtasna koncepcje prowadzenia
pomiaréw badawczych na potrzeby monitorowania stanu technicznego MTSO. W my$l przyje-
tych zalozen prace rozpoczeto od zdefiniowania zakresu wykonywanych badan. Zadanie to po-
legalo na okreslaniu zbioru dozorowanych parametréow pracy MTSO. Naturalna wspoélczesnie
tendencja w tego typu przedsiewzieciu jest pozyskiwanie duzej liczby mierzalnych parametréw
pracy silnika. Ich duza liczba jest istotna z punktu widzenia uzyskania mozliwie szerokiego
spektrum informacji na temat silnikow dajacych precyzyjny obraz stanu technicznego badane-
go obiektu technicznego. Pamietaé jednak nalezy, ze nadmierne rozszerzenie liczby mierzonych
parametréw wiaze sie ze wzrostem kosztéw, jakie trzeba pokry¢ budujac SPOS, a ponadto przy
zalozeniu, ze stanowisko ma by¢ obstugiwane przez personel techniczny o okreslonym pozio-
mie wiedzy, nalezalo maksymalnie ograniczy¢ liczbe mierzonych, a nastepnie analizowanych
parametréw. Wobec powyzszego ustalenie odpowiedniego zbioru parametréw byto zadaniem ty-
pu optymalizacyjnego. Nalezalo bowiem dla z géry ustalonych kryteriow ekonomicznych oraz
oczekiwanego stopnia uproszczenia procesu diagnostycznego okresli¢ konieczny i wystarczajacy
liczebnie zbiér parametréw, ktérych analiza jednoznacznie pozwalalaby na dokonanie wiarygod-
nej oceny stanu technicznego MTSO. Poza ww. ograniczeniami, nie mniej waznym czynnikiem
w wyborze dozorowanych parametréow byly kryteria doboru urzadzen pomiarowych zabudo-
wanych na SPOS. Urzadzenia te musialy cechowaé sie wysoka odpornoscia na oddzialywanie
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czynnikéw zewnetrznych takich, jak: oddzialywania atmosferyczne, zapylenie czy duzg wilgot-
nosé, aby umozliwi¢ prowadzenie pomiaréw badawczych w warunkach pozalaboratoryjnych. Nie
bez znaczenia w tym zakresie bylo takze uwzglednienie oddzialtywan zwiazanych ze wstrzasami
podczas transportu SPOS. Dodatkowym wymaganiem bylta konieczno$é¢ zagwarantowania wy-
sokiej mobilnosci urzadzenia z uwzglednieniem nie tylko odpowiednio przystosowanego uktadu
jezdnego, ale takze wykorzystania autonomicznego wyposazenia energetycznego [14]. Spelnienie
tych wymagan byto niebywale istotne z punktu widzenia rozszerzenia mozliwosci uzytkowych
SPOS na tle istniejacych rozwiazan zagranicznych. Ostatnim kryterium doboru byta koniecznosé
takiego zaprojektowania SPOS, aby istniala mozliwos¢ adaptacji do pracy na SPOS urzadzen
kontrolno-sterujacych (typu GSU; z ang. Ground Support Unit) praca MTSO wchodzacych
w sktad ich standardowego wyposazenial).

Uwzgledniajac wszystkie wskazane kryteria, opracowano projekt koncepcyjny pomiaréw ba-
dawczych, ktérych schemat zaprezentowano na rysunku 1.

Stanowisko monitorowania MTSO
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Rys. 1. Schemat ideowy prowadzenia badan z wykorzystaniem SPOS

Zdefiniowany zakres badan obejmowal réwnoleglte pomiary zmian 6 parametrow pracy
MTSO. Trzy parametry: predkos¢ rzeczywista wirnika n,.., temperatura gazéw wylotowych
w przekroju za turbing 7.4 oraz napiecie zasilania miniaturowej zebatej pompy paliwowej Upymyp
mierzone byly z wykorzystaniem GSU, ktéry dodatkowo wykorzystywano do zobrazowania war-
tosci wskazanych parametréw oraz jako manipulator zmian zakreséw pracy (zmiana n,.q za
pomocy dzwigni sterowania silnikiem na skutek zmiany ilosci paliwa m,,, dostarczanego do ko-
mory spalania silnika), wlaczania oraz wylaczania MTSO. Opcjonalnie sterowanie praca silnika
umozliwia aparatura radiowa.

Pozostalymi rejestrowanymi parametrami byty: ciag K, strumien objetoéci paliwa () oraz
dane wibrodiagnostyczne V, (czestotliwogé i poziom amplitudy wibroprzecigzenia [ms=2/ms™2]),
gdzie x — wartos¢ czestotliwosci, dla jakiej mierzona jest amplituda drgan. Zakresy zmian war-
tosci dozorowanych parametréow podano w tabeli 1.

2.2. Procedury badan

Procedury badan zostaly ujete w programie badan diagnostycznych, ktéry podzielono na trzy
etapy. W pierwszym etapie okreslono baze podstawowych wartosci granicznych typowych dla ca-
tej rodziny badanych silnikéw. Wartosci graniczne okreslane sa przez producenta (maksymalne

Prototyp SPOS w czeéci wykorzystywal aparature kontrolno-pomiarowa (GSU) MTSO rodziny
JetCat.
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Tabela 1. Zakresy pomiarowe dozorowanych parametrow pracy MTSO

Zakresy pomiarowe
Dozorowane parametry Jednostka ML war toéc’y |p Nk wartodd
Ciag N 0 200
Strumien objetoéci cm? /min 200 600
Amplituda wibroprzecigzenia* | ms~2/ms—? 0 50
Czestotliwosé™ Hz ~ 0.5 ~ 10000
Predkosé obrotowa obr/min 0 130 000
Temperatura za turbing** °C 250 1200
Napngme 'zasﬂama pompy v 0 45
paliwowej

* — Wartoéci amplitudy i czestotliwoéci wynikajac z zastosowanego czujnika PCB 352C33
** — Zakresy zmian temperatury podawane sg dla konkretnego rodzaju badanego MTSO.
Tu podano informacje dla przyktadowej termopary plaszczowej typu K ,, TP-206”
wg specyfikacji Czaki Thermo-Product

predkosci obrotowe, objetosciowe zuzycie paliwa, napiecie na pompie i temperatura za turbina)
[9] oraz uzytkownika MTSO (zmiany zakresu mierzonego ciagu rozporzadzalnego w kontekscie
wymaganej wartosci ciagu niezbednego dla danego zastosowania MTSO). Przekroczenie lub
nieosiagniecie ktoregokolwiek z tych parametréw skutkuje wycofaniem MTSO z dalszej eksplo-
atacji, niezaleznie od chwili, w ktérej przekroczenie to ujawniono. Nastepnie badaniu poddawany
jest fabrycznie nowy silnik, w celu okreslania jego charakterystyk bazowych. Te w sprzezeniu
zwrotnym uzupelniaja baze podstawowych wartosci granicznych juz dla konkretnego, badanego
egzemplarza silnika. Ostatnim etapem procedury jest powtorzenie badan stanowiskowych dla
silnika po wykonaniu przez niego kolejnego cyklu pracy, podczas ktérych buduje sie jego charak-
terystyki biezace. Oceny mozliwoéci dalszej eksploatacji dokonuje sie na podstawie poréwnania
charakterystyk bazowych i biezacych oraz sprawdzenia warunku nieprzekraczalnoéci wartosci
granicznych.

Podstawowymi rejestrowanymi charakterystykami bazowymi i biezacymi sa przebiegi warto-
Sci ciagu oraz temperatury w przekroju za turbing w funkcji predkosci obrotowej wirnika. Cha-
rakterystyki te budowane sa na podstawie 10 pomiaréw realizowanych dla tych samych, zadanych
(przez dzwignie sterowania MTSO) wartosci predkosci obrotowych wirnika silnika (33 000, od
40000 do 110000 co 10000 oraz 125000 obr/min). Otrzymane charakterystyki bazowe i biezace
przeliczane sa nastepnie do warunkéw atmosfery wzorcowej w celu wyeliminowanie wszelkich
zmian ich przebiegu wynikajacych ze zmian warunkéw zewnetrznych podczas wykonywania ko-
lejnych badan [2], [6]. Przyklady tak otrzymanych charakterystyk biezacych zarejestrowanych
dla Odrzutowego Celu Powietrznego z Programowana Trasa Lotu (OCP-JET?2) zaprezentowano
na rysunkach 2 i 3. Pokazano na nich poréwnanie przebiegu charakterystyk bazowych MTSO
przed jego pierwszym wykorzystaniem (przed lotem OCP-JET2) z biezacymi trzema przebiega-
mi ,polotowymi”. Warto zaznaczy¢, ze ich analiza oprécz sprawdzen zgodnosci ilosciowej polega
takze na sprawdzeniu ksztaltu otrzymanych przebiegdéw. Odstepstwo w charakterze przebiegow
charakterystyk bazowych i biezacych (np. wystepowanie anomalnego ekstremum w danym zakre-
sie predkosci obrotowych) jest przyczynkiem do wycofania MTSO z eksploatacji ze wskazaniem
wykonania doktadnej inspekcji konstrukeji.

Ostatnig analizowana charakterystyka jest przebieg prezentujacy zmiane wartoéci amplitu-
dy wibroprzeciaznia w funkcji liczby kolejnych 10 pomiaréw standardowo wykonywanych przy
minimalnej predkosci obrotowej wirnika silnika réwnej 33 000 obr/min. Warto$¢ amplitudy re-
jestrowana jest dla czestotliwo$ci odpowiadajacej pierwszej harmonicznej czestos$ci zwigzanej
z minimalng predkoscia obrotowa wirnika. Wykorzystujac wyniki pomiaréw bazowych ampli-
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Rys. 2. Zaleznos¢ zmiany ciaggu sprowadzonego do warunkéw atmosfery wzorcowej w funkcji
rzeczywistej predkosci obrotowej
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Rys. 3. Zaleznos¢ zmiany temperatury za turbina sprowadzonej do warunkéw atmosfery wzorcowej
w funkcji rzeczywistej predkosci obrotowej

tudy wibroprzeciazania, okre§lane sa nastepnie 3 graniczne jej wartosci [5]-[8]. Okreslenie tych
wartosci wymaga obliczenia wartosci oczekiwanej amplitudy drgan wg zaleznosci

1
m== ZZ Ving (2.1)
oraz wartosci odchylenia sredniego od wartosci oczekiwanej
1 1 2
2 _ 2 2, _ -
o’ = n[ % Vien, n( % le) ] (2.2)

gdzie: n — liczba pomiaréw, V; — wartos¢ wibracji, n; — liczba jednakowych wartosci wibracji.
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Ostatecznie okreslenie wartosci granicznych amplitudy wibroprzeciazania polega na wyzna-
czeniu wartoéci trzech nastepujacych zwiazkéw

m+ lo m+ 20 m+ 30 (2.3)

Wartosci te sa stale w calym okresie miedzyremontowym badanego silnika. Nastepne re-
jestrowane wartoéci amplitudy wibroprzeciazenia sg porownywane z wyznaczonymi wczedniej
wartosciami granicznymi amplitudy (rys. 4).

0.14 -

wartosci

0.012 : —T bieche \\. .
1 _\ .

*
° *
°

—0.08
Ho L J L J . L] P
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Rys. 4. Poréwnanie wartosci biezacych i granicznych amplitud wibroprzeciazenia

Jedli w okresie miedzy kolejnymi remontami wszystkie zmierzone wartosci wibroprzeciazenia
spelniaja warunek, ze

V<m+lo (2.4)

woéwcezas stan techniczny silnika uznaje sie za bardzo dobry i silnik nadaje sie do dalszej eks-
ploatacji. Jedli wartosci amplitudy wibroprzeciazenia wykraczaja poza granice okreélone wzorem
(2.4), ale wszystkie mieszcza sie w przedziale

m+1lo <V <m+ 20 (2.5)

woéwcezas stan techniczny silnika uznaje sie za dobry. Taka sytuacja réwniez pozwala na
dalsze bezpieczne wykorzystanie MTSO. W przypadku, gdy mierzona wartos¢ amplitudy miesci
sie w przedziale

m+20 <V <m+ 30 (2.6)

to stan techniczny silnika uznaje sie za dostateczny i silnik mozna dopusci¢ do dalszej eksplo-
atacji, jednak nalezy liczy¢ sie z mozliwoscia przyspieszonego zuzycia sie jego podzespoléw. Jesli
amplituda przekroczy wartosé¢ m + 30, wowczas stan techniczny silnika nie pozwala na dalsza
jego eksploatacje [12], [13].

3. Konstrukcja stanowiska monitorowania stanu technicznego

Po ustaleniu zakresu prowadzonych pomiaréw badawczych oraz procedur pomiarowych, okre-
slajacych podstawowe funkcjonalnoéci pomiarowe nowo projektowanego stanowiska, przysta-
piono do realizacji wstepnych prac konstrukcyjnych. Polegaly one na zdefiniowaniu ogdlnych



Stanowisko do monitorowania stanu technicznego miniaturowych...

157

i szczegélowych cech konstrukeji stanowiska. Wérod wymagan ogédlnych najwazniejszymi byty
ograniczenia masowo-geometryczne, ktére nalezatlo dobraé¢ w ten sposob, aby zapewni¢ tatwosé
transportowania urzadzenia. Z kolei sformutowane wymagania szczegétowe miaty na celu rozsze-
rzenie funkcjonalnosci uzytkowych SPOS (mobilnosé stanowiska, mozliwo$é pracy w réznorod-
nych warunkach zewnetrznych) oraz zagwarantowanie bezpieczenistwa podczas jego eksploatacji
(tabela 2). Uwzgledniajac wszelkie wymagania, opracowano dokumentacje techniczna, wedlug
ktérej przystapiono do realizacji zasadniczych konstrukcji.

Tabela 2. Ogdlne i szczegdtowe wymagania SPOS

Wymagania ogélne Wymagania szczegbtowe
dhugos¢ [mm] 1200 £ 10 e zabezpieczenie przeciwpozarowe
szeroko$é [mm)] 805 + 10 1 przeciwporazeniowe
wysokosé [mm] 1360 + 10 e mozliwos¢ pracy w przypadku awarii

zewnetrznego zrodla zasilania w energie
elektryczna; napiecie na wejsciu 220 V; napiecia
wyjéciowe w zaleznoéci od potrzeb odbiornika

masa [kg] < 220

pojemno$¢ zbiornika

paliwa [dm?)] 52 e mozliwos¢ awaryjnego odtaczenia zasilania
temperaturowy W energu@ ‘elektr}‘fcznad w przypadku zaistnienia
—10 = 40 sytuacji niebezpiecznych,
zakres pracy [°C | e wysoka mobilnosé stanowiska
e mozliwo$¢ pracy w réznych warunkach
zewnetrznych

Zbudowany prototyp SPOS pokazano na rysunku 5.

Rys. 5. SPOS w konfiguracji roboczej (a) i transportowej (b)

Baza SPOS jest drewniana platforma no$na z zainstalowanym czteropunktowym uktadem
jezdnym zaprojektowanym w ten sposob, aby zapewni¢ wysoka manewrowos¢ stanowiska. Kaz-
de z czterech kot uktadu ma skretna o$ obrotu oraz uktad hamulcowy, ktéry podczas realizacji
badan pekni role blokady przed niekontrolowanym przemieszczeniem konstrukeji. Na platformie
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umieszczono skrzynie transportowa zamykana dwoma pokrywami: gorng i boczng. Skrzynia sta-
nowi gtéwny element konstrukeji stanowiska, umozliwiajacy rozmieszczenie wszystkich urzadzen
wyposazenia tworzacych funkcjonalng calos¢. Skrzynia wraz z ostonami gwarantuje szczelno$é
oraz ochrone przed mechanicznymi oraz atmosferycznymi oddzialtywaniami z zewnatrz. Podzie-
lona ona zostata na trzy przedzialy: paliwowy, elektryczny oraz wyposazenia dodatkowego.

Widok przedziatéw zaprezentowano na rysunku 6. Gtéwnym wyposazeniem przedzialu pa-
liwowego (rys. 6al) jest wspornik wraz z zainstalowanym 52-litrowym, kompozytowym zbior-
nikiem paliwa. Zbiornik wyposazono w filtr oraz elektryczng pompe pozwalajaca na wytwo-
rzenie nadci$nienia w calej instalacji paliwowej. W wolnej przestrzeni przedzialu dodatko-
wo zainstalowano przedtuzacz elektryczny stuzacy do podlaczenia SPOS do zewnetrznej sie-
ci elektrycznej, gasnice proszkows oraz przewod uziemniajacy wraz z pretem gruntujacym.
Te ostatnie, wraz z uktadem réznicowo-pradowych bezpiecznikéw elektrycznych 5 A, zainsta-
lowanych w przedziale elektrycznym (rys. 6all oraz rys. 6b), tworza zabezpieczenie przeciw-
porazeniowe na wypadek wystapienia przepie¢ lub przebi¢ pradowych. Gléwnymi elementa-
mi tego przedziatu sa: zasilacz gléwny o napieciu wyjsciowym 7,5V, rozprowadzajacy ener-
gie elektryczng do wszystkich odbiornikéw zabudowanych na SPOS, oraz zasilacz awaryjny
stanowiacy alternatywne zrodlo zasilania. Ponadto w przedziale umieszczono listwe zasilaja-
ca z 2 gniazdami 230V oraz rejestrator wibroprzeciazenia. Przedzial wyposazenia dodatkowe-
go (rys 6alll) zawiera zestaw narzedzi i czeSci zamiennych oraz wyposazenie ochronne zalo-
gi eksploatujacej SPOS. W przedziale tym dodatkowo na czas transportu przechowywane sa
elementy aparatury zdalnego sterowania praca MTSO badanego na SPOS oraz cze$¢ wyposa-
zenia pomiarowego GSU wraz z komputerem stanowiacym kontroler calego systemu diagnos-
tycznego.

Rys. 6. Przedzialy: paliwowy (al), elektryczny (all), (b) oraz wyposazenia dodatkowego (alll)

Wyzej wymienione elementy aparatury kontrolno-pomiarowej podczas normalnej pracy
SPOS znajduja sie na jego ptycie gtéwnej — rys. 5. Opcjonalnie, wykorzystujac specjalistyczny
wspornik, komputer moze by¢ montowany na jednej z krawedzi skrzyni transportowej. Ponadto
na ptycie gtownej znajduje sie pulpit sterowania pracag wybranych podzespotéw SPOS. Pulpit
sterowania wyposazono w wyswietlacze cyfrowe, z ktorych odczytywane sa wybrane parametry
pracy MTSO oraz przycisk awaryjnego odlaczenia zasilania w energie elektryczna na wypa-
dek zaistnienia sytuacji niebezpiecznej. Plyta gléwna stanowi takze podstawe montazowa dla
uktadu wlewu paliwa do zbiornika. Ostatnim elementem zainstalowanym na plycie glownej jest
hamowania MTSO JetPol — rys. 7.

Glownym zadaniem hamowni jest zapewnienie prostego i bezpiecznego montazu MTSO na
SPOS. Dodatkowa funkcjonalno$cig hamowni jest mozliwos¢ zmiany kata nachylenia osi po-
dtuznej MTSO wzgledem poziomu dzieki zastosowaniu — widocznego na rysunku 7 — uktadu
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Rys. 7. Hamownia MTSO JetPol z zainstalowanym silnikiem JetCat

katowej zmiany potozenia podstawy hamowni. W celu zabezpieczenia operatora SPOS przed po-
parzeniem o gorace powierzchnie MTSO oraz przed ewentualnymi skutkami uszkodzenia MTSO
podczas wykonywania badan stanowiskowych, hamowania wyposazona zostala w demontowalna
ostone z PMMA umieszczong na lozyskach liniowych.

Ostatnim elementem zwigzanym z pracami konstrukcyjnymi byt wybor i montaz na hamow-
ni JetPol czujnikéw wykorzystywanych podczas realizacji pomiaréw. Czujniki dobrano w taki
sposOb, aby ich zakresy pomiarowe pokrywaly zdefiniowane wcze$niej przedzialy zmiennosci
dozorowanych parametréw pracy MTSO (tabela 1). Warto podkreslié, iz wéréd wielu wykorzy-
stywanych czujnikéw, czujnik drgan PCB 352C33 wspodlpracuje z rejestratorem drgan wlasnej
konstrukcji, ktory w catosci zostal zaprojektowany i wykonany w Wojskowej Akademii Tech-
nicznej. Rejestrator sktada sie¢ z dwu podsysteméw. Pierwszym z nich jest analogowo-cyfrowy
podsystem odpowiedzialny za poprawne dzialanie uktadu dopasowania sygnaléw pomiarowych.
Zadaniem tego podsystemu jest wyznaczenie odpowiedniego wzmocnienia sygnaléw oraz pasma
przenoszenia filtru antyaliasingowego dla przetwornika A /C. Dodatkowo podsystem wyposazony
jest w uklad dopasowania sygnaléw pomiarowych wraz z przetwornikiem A/C 12b oraz modu-
tem analizy FFT (ang. Fast Fourier Transformate). Drugi z podsystemoéw (cyfrowy) zawiera:
bufor danych FFT stuzacy do odbierania zespolonych wartoéci FFT z podsystemu analogowo-
cyfrowego, modul wyznaczania widma amplitudowego, modut diagnostyki i symulacji stuzacy
do programowo-sprzetowej weryfikacji poprawnosci pracy urzadzenia oraz modut komunikacyjny
z oprogramowaniem zobrazowania i akwizycji danych wibroprzeciazenia.

Dopelnieniem catoéci prac konstrukcyjnych byto wykonanie pelnej dokumentacji eksploata-
cyjnej zawierajacej m.in. instrukcje obstugiwania i uzytkowania SPOS. W celu okreSlenia przy-
datnosci SPOS do eksploatacji przeprowadzono kilkanascie préb laboratoryjnych oraz pozalabo-
ratoryjnych wykonywanych w przygodnym terenie oraz w warunkach poligonowych. W trakcie
badan kilkukrotnie przeprowadzono seri¢ sprawdzen kazdej instalacji SPOS. Sprawdzenie wy-
konywano podczas badan dwu rodzajéw MTSO: niemieckich firmy JetCat (przyktadowe wyniki
zaprezentowano na rysunkach 2, 3 i 4) oraz polskich produkowanych przez firme JetPol.

Pozytywne wyniki sprawdzen pozwolilty na wykorzystanie SPOS do monitorowania sta-
nu MTSO stanowiacych zesp6t napedowy OCP-JET2. Potwierdzeniem pelnej funkcjonalnosci
SPOS oraz poprawnosci przyjetych procedur badawczych byla pozytywna ocena komisji spra-
wujacej nadzér nad wykonywanymi badaniami OCP-JET2.
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4. Podsumowanie

Budowa stanowiska do monitorowania stanu technicznego wynikata z koniecznosci dostar-
czania danych diagnostycznych na potrzeby oceny mozliwosci bezpiecznej eksploatacji wykorzy-
stywanych silnikéw oraz podniesienia stanu wiedzy na ich temat. Zasadnos¢ podjetych przed-
siewzie¢ znalazta potwierdzenie w zastosowaniu praktycznym. Stwierdzono bowiem mozliwosé
jednoznacznej i wiarygodnej oceny stanu technicznego badanych MTSO na podstawie przepro-
wadzonych badan laboratoryjnych i pozalaboratoryjnych.

Na szczegblne podkreslenie zastuguje ponadto fakt, iz zaprezentowane stanowisko jest pomy-
stem autorskim pod wzgledem wdrozonych procedur pomiarowych oraz rozwigzan konstrukcyj-
nych. Zastosowane rozwiazania pozwolily na wydatne zmniejszenie kosztow produkeji stanowi-
ska w stosunku do rozwigzan zagranicznych. Jednoczesnie uzyskano wzrost jego funkcjonalnosci
uzytkowych poprzez urzeczywistnienie zalozen dotyczacych mobilnosci stanowiska, odpornosci
na oddzialywanie czynnikéw zewnetrznych oraz mozliwosci badania réznych rodzajow silnikow.

W etapie eksploatacji stanowiska wysnuto szereg wnioskéw dotyczacych metodyki badan
oraz rozwigzan konstrukcyjnych pozwalajacych na ich doskonalenie w przysztosci.

Stanowisko zostato zbudowane w ramach realizacji projektu badawczo-rozwojowego DOBR
0065/R/ID1/2012/03 pt. ,Odrzutowe cele powietrzne z programowana trasa lotu”.
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Test stand for monitoring the technical state of miniature turbine jet engines

The work presents a description and operation of a mobile engine test stand designed for miniature
turbine jet engines with a maximum trust below 200N. The engine test bed allows one to monitor the
condition of the engine used to drive remotely-controlled flying aerial targets or military unmanned
aircraft. Due to military (Department of Defense) requirements, the designed engine test stand is mobile,
it can be used in military battle field conditions and meets safety precautions as well as military transport
requirements. The reason for engine investigations was the shortage and lack of information on the engine
capability and suitability to work in the field conditions, and first of all its limitations. The designed engine
test stand successfully completed tests in laboratory as well as military field conditions and, nowadays,
is an integrated part of the Aerial Flying Target System, designated as OCP-JE2, for engine monitoring
and check-in before the flight.
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W pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan wlasciwosci cieplnomechanicznych lot-
niczego kompozytu epoksydowo-szklanego. Badania mialty charakter badan kompleksowych
i objely swoim zakresem badania wagowe, termograwimetryczne, mikrokalorymetryczne, dy-
latometryczne, badania wlasciwosci lepkosprezystych oraz pomiary dyfuzyjnoéci cieplnej. Do
wykonania badan wykorzystano zestaw specjalizowanych przyrzadow badawczych oraz sta-
nowiska pomiarowe wtasnej konstrukcji. Pomiary przeprowadzono w zakresach temperatury
obejmujacych przedzial wspolny od —30°C do 130°C. Uzyskane wyniki stanowia podstawe
opisu wlasciwosci badanego materiatu i umozliwiaja okreslenie ograniczen jego uzytkowania
zwiazanych z oddzialywaniami termicznymi. Charakterystyka badanego materiatlu obejmuje
réwniez obliczeniowe wartoéci przewodnosci cieplnej. Przedstawione w pracy procedury ba-
dan maja charakter uniwersalny i stanowia przyklad procedur opracowywanych specjalnie
do badan nowych materialéw /struktur konstrukeji lotniczych.

Stowa kluczowe: wlasciwodci cieplnofizyczne, analiza termiczna, analiza termomechaniczna,
kompozyt epoksydowo-szklany, anizotropia wlasciwa

1. Wprowadzenie

Pomimo powszechnego stosowania struktur, czyli tzw. materiatléw kompozytowych w tech-
nice, a w szczegélnosci w technice lotniczej [1], kwestia mozliwosci doktadnego projektowania
wlasciwosci pozostaje nadal otwarta [2], [3]. Przyczyn tego stanu rzeczy nalezy upatrywaé nie
tylko w niejednorodnosci struktury wewnetrznej oraz wptywie konfiguracji osnowy i wypetnienia
na wlasciwosci wynikowe: zastepcze lub pozorne [4]. Bardzo duza role odgrywa trudno$é okre-
$lenia wplywu czastkowych zjawisk fizycznych ksztattujacych witasciwosci struktury, takich jak
przenoszenia obciazen mechanicznych i cieplnych w obszarze kontaktu adhezyjnego, oraz réznice
w zaleznosci wlasciwosci poszczegdlnych faz kompozytu od temperatury. Z tego powodu szcze-
gbélnego znaczenia, nie tylko ze wzgledéw praktycznych, ale réwniez i poznawczych, nabieraja
badania do$wiadczalne materialéw kompozytowych. Jednak z podobnych do wyzej wymienio-
nych przyczyn zagadnienia wiarygodnego okreslenia konkretnej wlasciwosci struktury kompozy-
towej nie mozna ograniczy¢ tylko i wytacznie do wykonania pomiaru. W wigkszosci przypadkéw
konieczne jest opracowanie metodyki oraz przygotowanie procedur uwzgledniajacych zaréwno
materiatowa specyfike badanego obiektu, jak i obszar zastosowan.

W niniejszej pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan wtasciwosci cieplnofizycznych
struktury kompozytowej kompozytu epoksydowo-szklanego. Osnowe kompozytu stanowi zywica
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MGS 285 z utwardzaczem H 286, natomiast jako wypelnienie zastosowano tkanine wtokna szkla-
nego w splocie ptéciennym w kolejnych warstwach naktadanych bez zmiany orientacji. Badana
struktura kompozytowa stanowi reprezentatywny przyktad lotniczego materialu konstrukcyjne-
go i w takim zastosowaniu byla juz wykorzystywana.

Przeprowadzone badania mialy charakter badan wieloparametrowych calo$ciowych i obje-
ly swoim zakresem badania struktury, pomiary wagowe, termograwimetryczne, mikrokalory-
metryczne, dylatometryczne, badania wladciwosci lepkosprezystych oraz pomiary dyfuzyjnosci
cieplnej. Mozna zatem uznaé, ze wyczerpuja one caly program rozszerzonej analizy termicznej
[5]-[8]. Celem badan bylo zaréwno wyznaczenie wartosci i zaleznosci od temperatury poszcze-
gélnych parametréw, jak réwniez sprawdzenie skutecznosci opracowanych wezesniej i zastosowa-
nych do wykonania badan metod oraz procedur pomiarowych [9]-[12]. Ze wzgledu na specyfike
badanej struktury do zakresu analizowanych zjawisk wtaczone zostaly problemy stabilnosci i po-
wtarzalnosci wlasciwosci cieplnofizycznych, obserwacja i opis zjawisk polimeryzacji resztkowej,
elementy poglebionej analizy termicznej ewentualnych innych identyfikowanych podczas pomia-
row efektow, a takze charakteryzacja réznic kierunkowych wtasciwosci — anizotropii kompozytu.

Do wykonania badan wykorzystano zestaw specjalizowanych przyrzadéw badawczych oraz
stanowiska pomiarowe wtasnej konstrukcji. Pomiary przeprowadzono w szerokim zakresie tem-
peratury obejmujacym pelen zakres temperatur eksploatacyjnych. Uzyskane wyniki stanowia
podstawe opisu wlasciwosci badanego materialu i umozliwiaja okreslenie ograniczen technologii
jego wykonywania oraz pdézniejszego uzytkowania zwiazanych z oddzialywaniami termicznymi
i mechanicznymi. Charakterystyka badanego materialu obejmuje réwniez obliczeniowe wartosci
przewodnosci cieplnej, ktére zostaly wyznaczone z danych dyfuzyjnosci cieplnej, ciepta wlasci-
wego, gestosci i rozszerzalnosci cieplnej.

2. Badana struktura kompozytowa, procedury i aparatura badawcza

2.1. Sposéb wytworzenia materialu kompozytowego

Badany kompozyt wytworzony zostal metoda kontaktows laminowania recznego z utwar-
dzaniem w worku prézniowym. Osnowe kompozytu stanowi zywica MGS 285 z utwardzaczem
H 286, natomiast jako wypelnienie zastosowano tkanine wldékna szklanego w splocie pltécien-
nym w dziesieciu kolejnych warstwach nakladanych bez zmiany orientacji. Przy laminowaniu
poszczegdlne warstwy struktury ukltadano na matrycy z nalozonymi trzema warstwami wosku.
Przesycanie odbywalo sie od ,dotu” do ,géry” z kontrolowaniem odpowiedniego nasaczenia
tkaniny plynna kompozycja zywicy i utwardzacza. Po uzyskaniu zadanej liczby warstw na kom-
pozyt zostata natozona druga cze$é¢ matrycy, a nastepnie calosé zamknieto w worku prézniowym.
Podczas utwardzania wstepnego temperatura worka utrzymywata sie na poziomie 25°C, po 24
godzinach utwardzania w temperaturze 25°C przeprowadzono proces cieplny wedtug schematu
opisanego w karcie technicznej zywicy: 24 godziny w temperaturze 25°C oraz 15 godzin w tem-
peraturze 55°C z szybkosScia narastania temperatury predko$é narostu temperatury 1°C/min
przy zmianie temperatury.

W sposéb tozsamy z wyzej opisanym przygotowano réowniez i inne struktury kompozytowe,
roznigce sie wypetnieniem badz struktura. Po zakonczeniu procesu wytwarzania z uzyskanych
plyt materialéw kompozytowych wyciete zostaly probki do badan. Ze wzgledu na obszerny
zakres calosci programu badan wykonanie pomiaréw w bardzo krétkim czasie po wykonaniu plyt
kompozytu nie jest mozliwe. Badania wtasciwosci byty i sa wykonywane sukcesywnie, a probki
przechowuje sie w warunkach fizycznych pomieszczenia laboratoryjnego. Majac na uwadze efekty
starzeniowe, do opisu wynikéw pomiarow dodawana jest informacja o czasie, jaki upltynal od
wytworzenia badanej struktury.
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2.2. Charakterystyka wykonanych badan do$wiadczalnych

W ramach badan kompozytu epoksydowo-szklanego przeprowadzono analize mikroskopowa
jego struktury oraz wykonano badania wtasciwosci cieplnofizycznych i cieplnomechanicznych. Za-
znaczy¢ nalezy, ze badania swoim zakresem wykraczaja zaréwno poza program typowej analizy
termicznej, jak i typowe programy badan wlasciwosci cieplnofizycznych. Obejmuja one badania
wagowe, pomiary termograwimetryczne, mikrokalorymetryczne, dylatometryczne, wyznaczanie
dyfuzyjnosci cieplnej, wtasciwosci cieplnomechanicznych, badania dodatkowe i przeliczeniowe
wyznaczenie przewodnosci cieplnej. Przy wykonywaniu badan powinna by¢ zachowana okreslo-
na kolejnos¢ ich realizacji, nalezy rowniez przestrzegaé¢ okreslonych procedur badan. Problem
stopniowego dopracowywania procedur badan cieplnofizycznych przedstawiono w pracach [10]-
[12]. Doktadny schemat wspélzaleznosci i opis zastosowanych w niniejszym przypadku procedur
zawarto w opracowaniach [10] i [1]. Aby uniknaé¢ powielania informacji, ponizej przedstawione
zostana jedynie dane dotyczace zastosowanej aparatury.

Do wyznaczania masy badanych prébek oraz do okreslenia gestosci badanego materialu me-
toda wypornosciows zastosowano wage analityczng Mettler Toledo AT 262 z zestawem grawi-
metrycznym. Rozdzielczos¢ wagi wynosi 0,01 mg, a deklarowana doktadno$é to 0,02 mg. Wymiar
grubosci (ok. 2mm) wyznaczano za pomoca mikromierza o rozdzielczosci 0,01 mm, a diugosci
i szerokosci z wykorzystaniem suwmiarki o rozdzielczosci 0,02 mm.

Prawie wszystkie pomiary wlasciwosci cieplnofizycznych [5]-[7] i pomiary dynamicznej ana-
lizy termomechanicznej (Dynamic (thermo)Mechanical Analysis — DMA; [8]) wykonano w za-
kresach temperatury obejmujacych wspoélny przedzial od —20°C do 110°C z zadawanymi szyb-
koSciami zmian temperatury od +£2°C/min do £5°C/min i ewentualnymi przystankami izoter-
micznymi. Wyjatek stanowia badania dyfuzyjnosci cieplnej — w tym przypadku maksymalna
temperatura badan wyniosta 85°C dla kierunku wzdluz witdkien tkaniny szklanej i 90°C dla
kierunku prostopadlego do powierzchni ptyty kompozytu.

Do przeprowadzenia badan termograwimetrycznych (TG) wykorzystano termowage Netzsch
TG 209 F3 Tarsus. Zakres pomiarowy termowagi pokrywa przedzial temperatury od tempe-
ratury pokojowej (TP) do 1000°C, rozdzielczo$é wynosi 0,1 pg, maksymalny zakres wagowy to
2000 mg, szybkosci zmian temperatury od 0,001°C/min do 100°C/min, a pojemnosé¢ standardo-
wej kapsutki to 85 ul.

Badania mikrokalorymetryczne DSC (Dynamic Scanning Calorimetry) wykonano za pomo-
ca mikrokalorymetru skaningowego z kompensacja mocy Pyris 1 firmy Perkin-Elmer o zakresie
temperaturowym od —30°C do 600°C oraz od TP do 710°C, deklarowanej doktadnosci wyzna-
czenia entalpii oraz ciepta wlasciwego +2% i pojemnosci typowego naczynka DSC 25 ul. Przed
badaniami zasadniczymi wykonano réwniez wstepne pomiary niskotemperaturowe za pomoca
mikrokalorymetru réznicowego DSC 404 F1 Pegasus firmy Netzsch o zakresach pomiaru od
—120°C do 1000°C oraz od temperatury pokojowej do 1650°C (pomiar ciepta wlasciwego do
1400°C), deklarowanej dokladnosci wyznaczenia entalpii oraz ciepla wlasciwego £3% i pojem-
nosci typowego naczynka DSC 85 ul. Do wyznaczenia ciepta wlasciwego wykorzystana zostata
metoda trzech krzywych [5], [13] z zastosowaniem autorskiego programu zmian temperatury [14].

Do wykonania pomiaréow dylatometrycznych wykorzystano dylatometr Netzsch Dil 402 C
242 D. Zakresy temperaturowy badan dla zastosowanego w niniejszym przypadku pieca ni-
skotemperaturowego wynosi od —150°C do 500°C. Zakres zmian dlugosci badanej probki
to £2,5mm, a maksymalna dlugosé¢ prébki wynosi 25 mm dla pieca wysokotemperaturowego
i 5,0 mm dla pieca niskotemperaturowego.

Dopelnienie badan wtasciwosci cieplnofizycznych stanowily pomiary dyfuzyjnosci cieplnej,
do okreslenia ktérej zastosowano zmodyfikowana metode wymuszen okresowych [15]-[17]. Opis
stanowiska badawczego wraz z przedstawieniem procedur badania wlasciwosci kierunkowych
zostaly oméwione w publikacjach [12] i [17]. Uklad pomiarowy umozliwia wykonanie pomiaru
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dyfuzyjnosci cieplnej w zakresie od —30°C do 60°C oraz od —5°C do 110°C w zaleznosci od
zastosowanego czynnika chtodzacego i konfiguracji glowicy pomiarowej. Badania dyfuzyjnosci
cieplnej przeprowadzane sa przy zachowaniu duzej rozdzielczosci temperaturowej (termicznej).

Wyznaczone doswiadczalnie zaleznosci temperaturowe dyfuzyjnosci cieplnej, rozszerzalnosci
cieplnej i ciepta wlasciwego, wraz z wynikiem pomiaru gestosci stuza do obliczeniowego wyzna-
czenia charakterystyki przewodnosci cieplnej z zaleznosci [6], [7], [18]:

Ni(t) = p(Dai(t)ey 1) (2.1)

gdzie t jest temperatura, A — przewodnoscia cieplng, ¢, — cieplem wlasciwym przy stalym cis$nie-
niu, p — gestoscia, indeks i przebiega wszystkie trzy charakterystyczne kierunki ortrotropowej
struktury kompozytu, indeks ,,0” oznacza warunki temperatury pokojowej. Rozszerzalnosé ciepl-
na, a w zasadzie wydluzenie wzgledne £(t), jest wykorzystane w formutach wyznaczania wartosci
chwilowej gestosci i przeliczaniu wyniku pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej odniesionej do dlugosci
poczatkowe]j prébki (przy temperaturze pokojowej a,, ;) do wartosci chwilowej a;:

plt) = 52— po = plto) ai(t) = am i ()[1 + ()2 (2:2)

3
i];[l[l +€;(t)]

Dopelnieniem klasycznych badan wlasciwosci cieplnych jest analiza wlasciwosci lepkosprezystych
DMA [8]. Podstawowymi parametrami okre$lanymi w badaniach DMA sa: modul sprezystosci
(modul zachowawczy, skladowa rzeczywista modutu) E’, modul stratnosci (skladowa urojona
modutu) E” oraz stosunek tych wielkosci przywolywany jako tangens kata &

/!

Parametry te sa wyznaczane w funkcji temperatury t oraz w funkcji czestotliwosci wymuszenia f.
Badania dynamicznej analizy termomechanicznej wykonano za pomoca analizatora DMA 242 D
firmy Netzsch. Zakres temperatury badan dla tego przyrzadu obejmuje przedzial od —170°C do
600°C przy czestotliwosciach wymuszenia od 0,01 Hz do 100 Hz.

3. Badania doswiadczalne i ich wyniki

3.1. Przygotowanie prébek do badan

Zréznicowanie charakteru wykonywanych badan wlasciwoéci cieplnofizycznych wymaga przy-
gotowania zindywidualizowanych prébek rézniacych sie ksztaltem i wymiarami charakterystycz-
nymi. W niniejszym przypadku probki zostaly wyciete z pltyty laminatu kompozytowego o gru-
bosci okoto 2 mm. Do wyciecia probek wykorzystano programowana maszyne CNC. Widok ty-
powego zestawu badanych prébek przedstawiono na rys. 1. Ze wzgledu na konieczno$é spraw-
dzania ewentualnych efektow pamieci stanu cieplnego (np. efektéw pierwszego wygrzewania) do
badan wykorzystywano z reguly wiecej niz po jednej prébce. Ponadto wykonanie pomiaréw dy-
fuzyjnosci cieplnej wymagalto zastosowania probek podwdjnych. W przypadku badan sktadowej
poprzecznej do powierzchni zadecydowaly o tym wzgledy symetryzacji uktadu, a przy badaniach
sktadowej wzdtuznej chodzito gléwnie o wyeliminowanie wplywu strat ciepta z termoelementéw
pomiarowych (por. [12] i [17]).
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Tabela 1. Orientacyjne! dane wymiarowe badanych prébek

‘ Badanie ‘ Ksztalt ‘ Wymiary/Masa ‘
TG . .
DSC dysk srednica 5 mm, ok. 70 mg
Dil prostopadtoscian 25 mm x5 mm X2 mm
sin_poprzecznie | wycinek kwadratowy x4 20 mm x 20 mm x 2 mm
D.MA — prostopadtoscian 55 mmx 10 mmx2mm
sin_wzdluznie

¢ ¥ 9.3 - A I
el TG |
- - | X | | |
} + s

Rys. 1. Widok przygotowanych probek kompozytu epoksydowo-szklanego z zaznaczeniem rodzaju
wykonywanego pomiaru: TG — termograwimetryczny, DSC — mikrokalorymetryczny,

Dil — dylatometryczny, DMA — analizy termomechanicznej, sin — pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej metoda
wymuszen oscylacyjnych (gérny lewy rég — probka do pomiaru dyfuzyjnosci cieplnej w kierunku
prostopadlym do powierzchni, dolny fragment fotografii — prébka do pomiaru sktadowej wzdluznej,
w kierunku najwiekszego wymiaru zobrazowanego pryzmatu)

3.2. Badanie mikrostruktury

Badania mikrostruktury wykonane zostaly za pomoca mikroskopu elektronowego (SEM). Ba-
daniom poddano przekrdj porzeczny plyty odpowiadajacy powierzchni bocznej prébki do badan
dylatometrycznych (por. rys. 1). W badaniach strukturalnych przekroju laminatu stwierdzono
nieregularno$¢ struktury uwarunkowana recznym wytwarzaniem kompozytu (rys. 2). Poszcze-
gblne warstwy tkaniny szklanej sa trudne do zidentyfikowania, co Swiadczy o braku zachowania
warunku réwnolegloéci kolejno naktadanych warstw tkaniny. Ponadto widoczne sg liczne de-
fekty w postaci obecnosci pecherzy gazowych (rys. 2a) oraz rejondéw niepelnego przesycenia
pasm tkaniny (rys. 2b). Obecnos$é zamknietych poréw mozna uznaé za typowa ceche struk-
tur kompozytowych wytwarzanych recznie. Udzial pozostaloéci gazowych nie jest duzy i nie
przekracza 5% udzialu objetosciowego. Ze wzgledu na réznice gestosci faz: gazowej i stalych,
dysproporcja udzialu masowego gazu jest o co najmniej dwa rzedy wielkosci wieksza. Obecnosé
poréw nie powinna mie¢ zatem istotnego wpltywu na wyniki pomiaru ciepta wlasciwego. Réwniez
i wplyw na rozszerzalnosé¢ cieplng caltej struktury nie powinien byé¢ znaczacy. Inaczej sie rzecz
przedstawia w przypadku ksztaltowania pozornej gestos$ci oraz zastepczej dyfuzyjnosci ciepl-
nej i zastepczych witadciwosci cieplno mechanicznych wyznaczanych w do$wiadczeniu: modutu
sprezystosci E’ i stratnosci E”.

'Dokladne dane wymiarowe byly okreslane indywidualnie i deklarowane do przeliczania sygnaléw
pomiarowych zgodnie z wymaganiami poszczegdlnych metod badan.
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Rys. 2. Widok mikrostruktury badanego kompozytu przy dwoch réznych powiekszeniach ze
zobrazowaniem wad w postaci pecherzy gazowych i niecatkowitego przesycenia pasm wldkien przeplotu
tkaniny szklanej (a) (wady odpowiednio wskazane strzaltka oraz zakreslone elipsa) oraz zblizenie
fragmentu z niecalkowitym przesyceniem (b)

3.3. Pomiary wagowe

Pomiary wagowe wykonywane byly w temperaturze pokojowej. W przypadku badan TG
oraz DSC dane wazen wykorzystano bezposrednio jako parametry wejSciowe odpowiednich po-
miaréw termograwimetrycznych i mikrokalorymetrycznych. Dla kazdego z pomiaréw przeprowa-
dzano réwniez wazenie kontrolne probki po zakonczeniu pomiaru lub cyklu pomiaréw. Wazenia
kontrolne wykonywano réowniez przy pomiarach dylatometrycznych, termomechanicznych DMA
oraz pomiaréw dyfuzyjnosci cieplnej. Wyniki wazen stuzyly jako dane pomocnicze oraz dane do
kontrolnego obliczeniowego wyznaczenia gestosci.

Zasadnicze pomiary gestosci badanej struktury kompozytowej wykonane zostaly metoda
wypornosciowg dla prébek przygotowanych do pomiaréw dyfuzyjnosci cieplnej w kierunku po-
przecznym zmodyfikowana metoda Angstroma (rys. 1). Przy tych pomiarach uwzgledniono po-
prawke na rozszerzalnosé cieplna wody. Srednia arytmetyczna uzyskanych wynikéw dla tempe-
ratury pokojowej to

po = 1769 + 38 kg/m? (3.1)

3.4. Badania termograwimetryczne — TG

Badania termograwimetryczne przeprowadzone zostaly w zakresie od temperatury pokojowej
(TP) do 130°C. Program temperaturowy badan obejmowal ogrzewanie do 130°C z szybkoscia
5°C/min oraz nastepujace po nim chlodzenie od —5°C/min do 40°C. Pomiar pierwszy, wy-
konany dla prébki w stanie dostawy, powtorzony zostal dwukrotnie w celu zidentyfikowania
ewentualnych efektéw historii cieplnej. Wyniki badan przedstawiono na rys. 3. Spadek masy
badanej prébki na poziomie ok. 0,6% jej poczatkowej wartoéci najprawdopodobniej mozna przy-
pisa¢ uwalnianiu zabsorbowanej z powietrza pary wodnej i ewentualnym efektom uwalniania fazy
gazowej podczas polimeryzacji resztkowej. Wyniki dwéch pozostalych pomiaréw potwierdzaja
stabilno$é¢ termiczna badanego kompozytu w zakresie temperatury tych badan, czyli do 130°C.
Réznice pomiedzy sygnatami TG powtarzanych badan nie wykraczaja poza granice wyznaczone
doktadnoscia pomiaru.

3.5. Badania mikrokalorymetryczne — DSC

Pomiary mikrokalorymetryczne zostaly wykonane przy wykorzystaniu mikrokalorymetru
Pyris 1. Probka zostala poddana badaniom w zakresie temperatury od —30°C do 130°C.
W badaniach zastosowano sprawdzone uprzednio procedury postepowania z podziatem zakresu
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Rys. 3. Wyniki badaf termograwimetrycznych w postaci krzywych TG (linie ciagle) oraz zaleznosci
temperatury (linie kropkowane) od czasu pomiaru

temperaturowego na segmenty [14]. Szybkosci zmian temperatury segmentéw liniowych wyno-
sity £5°C/min. Réwniez i w tym przypadku w badaniach stosowano cykliczne powtarzanie
obciazenia cieplnego. Bezposrednie wyniki pomiaru DSC przeliczone zostaly nastepnie do war-
tosci ciepta wlasciwego. Poréwnanie zaleznosci wyznaczonego w pomiarach ciepta wlasciwego od
temperatury dla pierwszego grzania oraz nastepujacych po nim chtodzenia i powtérnego grzania
przedstawiono na rys. 4. Analiza przedstawionych tam danych dowodzi, ze oprocz odwracalnej
przemiany szklistej (zeszklenia), w badanym materiale wystepuja przemiany nieodwracalne przy
pierwszym grzaniu. Za réznice charakterystyk pierwszego grzania w stosunku do kolejnych cykli
odpowiada¢ moga efekty desorpcji wilgoci i ewentualnej polimeryzacji resztkowej. Przemiana
szklista zachodzi w przedziale od 62°C do 90°C. Skokowy wzrost ciepta wtadciwego przy ze-
szkleniu wynosi Ac, = 25%. Przeprowadzone badanie wskazuje na niebezpieczefistwo zwiazane
z przejéciem materialu osnowy ze stanu wysokosprezystego w stan niskosprezyty (por. [11]).
Sama zaleznos$é ciepta wladciwego od temperatury, jak i uzyskane jego warto$ci mozna uznaé za
typowe dla uktadu dwufazowego szkla (wypelnienia) i tworzywa wielkoczasteczkowego (zywica
0SnOWYy).
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Rys. 4. Poréwnanie wynikéw mikrokalorymetrycznego pomiaru ciepta wlasciwego z wyrdznieniem
charakterystyki pierwszego grzania (wskazanym strzaltka)
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3.6. Badania dylatometryczne

Badania dylatometryczne przeprowadzono w dwdch kierunkach: rownoleglym — wzdtuz wio-
kien przeplotu tkaniny, oraz prostopadlym do powierzchni prébki. Probke do badan rozszerzal-
nosci poprzecznej uzyskano poprzez ciecie i klejenie prébki Dil (rys. 1). W kazdym z kierunkéw
badanie przeprowadzono dwukrotnie wedlug tego samego programu zmian temperatury, ktory
obejmowal chlodzenie —4°C/min prébki od temperatury pokojowej do —70°C, ogrzewanie do
125°C z szybkoscia 4°C/min oraz powtarzane chlodzenie/grzanie w zakresie od —40°C do 125°C
z tymi samymi szybkosciami zmian temperatury. Zastosowano nacisk preta dylatometrycznego
wynoszacy 50 cN. Wyniki badan w postaci zmian wydtuzenia wzglednego w funkcji temperatury
e(t) = I(t)/lp oraz charakterystyk temperaturowych rozszerzalnosci cieplnej liniowej a(t) dla
stanu stabilnego cieplnie (po pierwszym grzaniu) przedstawione zostaly na rys. 5 i 6.

dL/Lo *10°8
Value: -0.0055E-03  Value: -0.1960E-03

Value: -2.0274E-03

151 Value: -3.8232E-03

réwnol. prost.

10 \

-50 0 50 100
Temperature /°C
Rys. 5. Poréwnanie wynikéw pomiaru wydtuzenia wzglednego w kierunku réwnolegltym do widkien
przeplotu tkaniny szklanej i prostopadlym do powierzchni plyty kompozytu z zaznaczeniem
charakterystycznych warto$ci wydluzenia
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Rys. 6. Zalezno$ci temperaturowe rozszerzalnosci cieplnej linowej wzdluznej (row) i poprzecznej (prost)
dla stanu stabilnego termicznie (powtdrzone cykle pomiarowe): punktami przedstawiono bezposrednie
wyniki pomiaru, liniami zaznaczono charakterystyki aproksymacyjne

Analiza danych z rys. 5 pozwala na stwierdzenie wystepowania w badanym kompozycie efek-
tow skurczu polimeryzacyjnego przy pierwszym ogrzewaniu. O ile skurcz jest stabo zauwazalny
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dla kierunku wzdluznego, to w przypadku kierunku prostopadlego do powierzchni wyjsciowej
plyty siega on okoto 0,35% wymiaru wstepnego. W badaniach obu prébek stwierdzono réw-
niez wystepowanie odwracalnej przemiany szklistej w materiale osnowy (por. [11]). Ze wzgledu
na zlozong strukture kompozytu odwracalna przemiana szklista objawia sie wzrostem rozsze-
rzalno$ci w kierunku prostopadtym i zmniejszeniem rozszerzalnosci w kierunku wzdtuz witékien
tkaniny szklanej. Obliczeniowa wartos¢ temperatury poczatku przemiany wyznaczona z cha-
rakterystyk wydluzenia wzglednego (ONSET) wynosi okolo 66°C. Warto$¢ ta jest zasadniczo
zgodna z wynikiem uzyskanym w badaniach mikrokalorymetrycznych. Sama przemiana objawia
sie wzrostem rozszerzalnoéci cieplnej z wartosci okoto 60 - 107K ~! do okolo 250 - 107 6K~! dla
kierunku prostopadtego oraz spadkiem rozszerzalnosci z 15 - 107K ~! do okoto 5- 1076K~! dla
kierunku réwnoleglego. Wszystkie uzyskane warto$ci mozna uznaé za typowe (por. [9], [11]).
Zgodnie z oczekiwaniami rozszerzalno$¢ wzdtuzna jest kilkakrotnie mniejsza od rozszerzalnosci
poprzecznej za sprawa wypelnienia: widkna tkaniny o stosunkowo matej rozszerzalnosci blokuja
rozszerzanie sie struktury kompozytowej wzdtuz swoje dtugosci.

Wyniki badan dylatometrycznych wykorzystano réwniez do okreslenia zmian gesto-
sci/objetosci badanego materiatlu ze wzrostem temperatury (rys. 7).

kszkI55_objetosc: obliczeniowa

1.02
1

G /
S 1.01 /
1Y /
1|~ /
X
= ~

1.00

e
| "]
//
0.99

-80 -60 -40 -20 0 20 40 60 80 100 120
t, °C

Rys. 7. Wzgledne zmiany objetoséci badanej struktury kompozytowej w funkcji temperatury dla stanu
stabilnego termicznie

3.7. Badania dyfuzyjnosci cieplnej (wspélczynnika wyréwnywania temperatury [18])

Badania zaleznosci temperaturowej dyfuzyjnosci cieplnej wykonano metoda oscylacji tem-
peratury. Do pomiaru zmodyfikowana metoda Angstréma przygotowano po dwie prébki do po-
miaréw odpowiednio sktadowej poprzecznej oraz wzdluznej (por. rys. 1). W badaniach sktado-
wej poprzecznej zastosowano uktad wymuszania dwustronnego, symetrycznego, z wymuszeniem
o okresie 30s lub 60s zadawanym na kwadratowych powierzchniach zewnetrznych i pomiarem
sygnalu odniesienia w plaszczyZnie symetrii [11], [12], [17]. Zakres temperaturowy pomiaru objal
przedzial od —10°C do 90°C. Do badan sktadowej wzdtuznej, wzdtuz najdtuzszego boku probki
pryzmatycznej, zastosowano wymuszenie jednostronne [11], [16], [17] o okresie 60s lub 120s.
Zmiany temperatury byly rejestrowane za pomocg termoelementéw zamontowanych pomiedzy
ztozonymi do siebie prébkami. Badania dyfuzyjnosci wykonano w zakresie od 5°C do 85°C.
W obu przypadkach starano si¢ nie przekracza¢ amplitudy wymuszenia 1°C, co spelnia postulat
zachowania duzej rozdzielczosci temperaturowej [20].

Przyktadowe wyniki pomiaru w postaci éredniej geometrycznej wartosci amplitudowej i fazo-
wej dyfuzyjnosci (por. [15], [17]) przedstawiono na rys. 8. Charakter zaleznosci temperaturowej
w obydwu analizowanych przypadkach odzwierciedla efekty przemiany szklistej. Zakres zmian
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pokrywa sie z przedzialem przemiany okreslonym w badaniach DSC. Na rysunku nie pokazano
charakterystyk pierwszego grzania, ale w komentarzu stownym mozna dodaé, ze charakteryzuja
sie¢ one zauwazalnymi réznicami: spadek dyfuzyjnosci cieplnej zachodzi przy nizszej tempera-
turze. Zgodnie z oczekiwaniem skladowa wzdluzna (réwnolegle do widkien) okazala sie prawie
dwukrotnie wieksza od skladowej poprzecznej (prostopadle do powierzchni wyjsciowej plyty).
Uzyskane wartosci réwniez mozna uznaé za typowe dla tego rodzaju struktur (por. [9], [20]).
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Rys. 8. Przykladowe wyniki pomiaru skladowych: wzdluznej (réwnolegle) i poprzecznej (prostopadlej)
dyfuzyjnosci cieplnej zmodyfikowana metoda Angstréoma — badania wykonane dla stanu
ustabilizowanego cieplnie

3.8. Obliczeniowe wyznaczenie przewodnoS$ci cieplnej

Okreslone w badaniach doswiadczalnych zaleznosci temperaturowe dyfuzyjnosci cieplnej, cie-
pta wlasciwego oraz gestosci postuzyly do obliczenia odpowiednich wartoéci przewodnoéci ciepl-
nej zgodnie z zaleznoscia (2.1). Przy obliczeniach uwzgledniono skorygowane rozszerzalnosciowo
wartosci dyfuzyjnosci cieplnej. Wyniki obliczen dla stanu materialu po pierwszym wygrzaniu
w badaniach cieplnofizycznych przedstawiono na rys. 9. W zwiezlym komentarzu uzyskanych
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Rys. 9. Wyznaczone obliczeniowo charakterystyki temperaturowe sktadowych kierunkowych

przewodnosci cieplnej w dwdch charakterystycznych kierunkach

rezultatéw mozna stwierdzié, ze dodatnie nachylenie charakterystyk w obszarach wysokosprezy-
stym i niskosprezystym jest typowe dla tworzyw wielkoczasteczkowych. To samo dotyczy spadku
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przewodnosci cieplnej w obszarze przemiany szklistej. Co do wartosci, to w obydwu przypadkach
mozna je uznaé za typowe dla izolatoréw, pomimo obecnosci wypelnienia widéknami szklanymi
charakteryzujacymi sie znacznie wieksza przewodnoscia cieplna od zywicy (por. [20]). Wplyw
obecnosci tkaniny nawet dla kierunku rownoleglego nie jest znaczacy, gdyz tylko potowa wldkien
»pracuje” na rzecz zwickszenia przewodzenia ciepla.

3.9. Badania dynamicznej analizy cieplno-mechanicznej — DMA

Badania DMA zostaly wykonane wedlug podobnego programu zmian temperatury z powta-
rzanymi sekwencjami grzania i chlodzenia, jak to odbywalo sie w przypadku pomiaréw dylato-
metrycznych. W badaniach zastosowana zostata metoda tréjpunktowego swobodnego podparcia
(por. [8], [11]). Umozliwia ona badanie tylko plaskich prébek pryzmatycznych, co oznacza, ze
wlasciwosci lepkosprezyste (wartosci pozorne — por. [4]) zostaly wyznaczone tylko dla kierunku
wzdhuznego. Przykladowe wyniki badan przedstawiono na rys. 10 i 11. Sa to wyniki pierw-
szej sekwencji powtarzanych kilkakrotnie badan tej samej probki z zamiang kierunku wymu-
szenia oscylacyjnego (odwrdceniem prébki). Ze wzgledu na specyfike pomiaru DMA oméwienie
rezultatéw badan zostanie ograniczone gléownie do analizy jako$ciowej. Samo uzasadnienie re-
komendowanej wartosci modutu sprezystosci przy temperaturze pokojowej, ktéra wynosi okoto
24 GPa, wymagaloby dodatkowych badan wszystkich mozliwych zjawisk towarzyszacych. Po-
zorne usztywnienie materialu badanej probki (zwiekszenie wartosci E' z 19 GPa zanotowanej
w pierwszych dwéch sekwencjach zmian temperatury do rzeczonych 24 GPa) jest prawdopodob-
nie zwiazane z ,ukladaniem” sie probki w uchwycie wzbudnika aparatu DMA po przekroczeniu
temperatury zeszklenia. Poréwnanie wynikéw wszystkich wykonanych badan wskazuje na to, ze
samej polimeryzacji resztkowej towarzyszy wzrost modutu sprezystosci o okoto 2 GPa.
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Rys. 10. Wyniki badan DMA: poréwnanie zmian modulu srezystosci E' i tgd dla wymuszen 0,1 Hz
(linie przerywane-kropkowane), 1 Hz (linie przerywane) i 10 Hz, 5 Hz (linie ciagle)

Opracowanie zarejestrowanych termogramoéow daje w wyniku nieco wyzsze wartosci tempe-
ratury poczatku przemiany szklistej (rys. 11). Przemiana szklista odzwierciedla bez watpliwosci
wlasciwosci zywicy epoksydowej — materiatu osnowy. Obecnos¢ tkaniny szklanej podnosi wartosé
modulu sprezystosci okolo o$miokrotnie (por. [11]). Otrzymane w badaniach wartosci modutu
sprezystosci mozna uznaé za typowe?. Przemiana zeszklenia skutkuje drastycznym zmniejsze-
niem modutu sztywnosci do okoto 4 GPa przy wzroscie temperatury. Dopeliajac komentarza

2W badaniach innych struktur kompozytowych z wypelieniem amidowym, szklanym, weglowym,
grafitowym badZ borowym uzyskiwano wartosci od 10 do 70 GPa (inf. wlasna).
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Rys. 11. Wyniki badan DMA: wyznaczenie charakterystycznych wartosci mierzonych parametrow
i temperatury dla wymuszenia 1 Hz

wlasciwosci lepkosprezystych, nalezy podkresli¢, ze przy zwiekszeniu czestotliwo$ci wymusze-
nia oscylacyjnego temperatura poczatku przemiany szklistej nieznacznie sie zwigksza. Wplyw
zwiekszenia czestotliwodci na zwiekszenie modutu sprezystosci jest ledwo zauwazalny, co nalezy
przypisa¢ obecnosci wypelnienia tkanina szklana.

3.10. Analiza zbiorcza wynikéw badan kompozytu epoksydowo-szklanego

Nie jest zaskoczeniem, ze na uksztaltowanie specyficznych witasciwosci badanej struktury
kompozytowej maja wplyw zarowno wlasciwosci poszczegdlnych faz: osnowy i wypeltnienia, jak
i mikrostruktura materialu. Z badanych wtasciwosci jedynie gesto$é¢ oraz ciepto wlasciwe pod-
daja si¢ prawu superpozycji z wagami w postaci udzialéw objetosciowego oraz masowego. W po-
zostalych przypadkach decydujace znaczenie zaczyna odgrywaé uksztaltowanie mikrostruktury.
Wynikowa anizotropia dyfuzyjnosci/przewodnosci cieplnej, rozszerzalnosci cieplnej i najprawdo-
podobniej wlasciwosci cieplnomechanicznych sa uwarunkowane geometria wypelnienia. W da-
nym przypadku jest to odpowiednio uktadana w kolejnych warstwach tkanina widkien szklanych.

Ponizej temperatury przemiany szklistej material osnowy, ktora jest zywica epoksydowa,
odgrywa mniejsza role w ksztaltowaniu wlasciwosci kierunkowych w kierunku réwnoleglym do
wlokien, natomiast dominuje w przypadku kierunku prostopadtego do powierzchni warstw tka-
niny. Sytuacja sie znacznie komplikuje po przekroczeniu temperatury przemiany szklistej. Tem-
perature poczatku przemiany szklistej nalezy uznac za gorna graniczna temperature eksploatacji
badanego materialu kompozytowego ze wzgledu na drastyczne zmniejszenie sztywnosci po jej
przekroczeniu. Przemiana zeszklenia jest uwarunkowana wlasciwosciami materialu osnowy (por.
[9], [11]).

We wszystkich indywidualnych przypadkach w pomiarach zaobserwowano wyrazne efekty
réznic wynikéw pierwszego grzania. Zjawisko to jest niewatpliwie uwarunkowane polimeryzacja
resztkowg zywicy epoksydowej, ale nie mozna réwniez wykluczyé dodatkowego wplywu zjawisk
absorpcji i uwalniania wilgoci. Omawiane réznice zmniejszaja sie w miare uptywu czasu, co szcze-
gélnie wyraznie stwierdzono w powtérzonych po uplywie trzech lat badaniach mikrokaloryme-
trycznych. Dotychczas uzyskane wyniki sa jednak niewystarczajace jako podstawa formutowania
wnioskow ilosciowych. Za celowe nalezy uznaé¢ wszczecie odpowiedniego programu badan starze-
niowych, gdyz problem dotyczy praktycznie wszystkich tego typu struktur kompozytowych, nie
tylko tych stosowanych w lotnictwie.
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Ze wzgledu na brak odpowiedniego materialu do analizy poréwnawczej wystepuje trudnosé
w okresleniu wplywu defektéw struktury badanego materialu (por. pkt. 3.2) na ksztaltowanie
jego wilasciwosci fizycznych. Réwniez i w tym przypadku celowym byloby wdrozenie stosownego
programu badan zaréwno do$wiadczalnych, jak i teoretycznych.

4. Podsumowanie

Bezposrednig przyczyna podjecia badan opisanych w niniejszej pracy byla zaréwno koniecz-
nos¢ uzyskania danych badanego materiatu, jak i potrzeba stopniowego dopracowywania meto-
dyki kompleksowych badan wtasciwosci struktur kompozytowych. Cel pierwszy zostal osiagniety,
otrzymane wyniki poddano szczegétowej analizie, a stosowne wnioski przedstawiono w poprzed-
nim punkcie opracowania. Poniewaz badany material stanowi reprezentatywny przyktad sze-
rokiego asortymentu lotniczych struktur kompozytowych, to uzyskane wyniki szczegdtowe, ze
wzgledu na kompleksowy charakter wykonywanych pomiaréw, moga stanowi¢ podstawe posze-
rzonych badan teoretycznych w obszarze ksztaltowania witasciwosci pozornych i efektywnych
niejednorodnych struktur materiatowych.

Uniwersalny charakter ma réwniez opracowana i wdrozona metodyka wykonywanych badan.
Zastosowane procedury pomiarowe uwzgledniaja nie tylko koniecznos¢ dostarczenia wzajemnie
uzupelniajacych sie danych materialowych, ale réwniez potrzebe starannego rozrézniania zjawisk
czastkowych. W niniejszym przypadku rozpoznane zostaty efekty polimeryzacji resztkowej oraz
ewentualnych zmian starzeniowych i chtonnosci wilgoci.

W zakresie metodologicznym niniejsza praca domyka pewien etap dziatan zwiazanych z kom-
pleksowym badaniem wladciwosci materialéw techniki lotniczej. Szczegdlne znaczenie ma wielo-
aspektowy charakter proponowanych procedur badawczych obejmujacy zagadnienia komplemen-
tarnosci badan poszczegdlnych parametréw fizycznych. W odréznieniu od wiekszoéci podobnych
prac (por. np. [21], [22]%) badania sg prowadzone z uwzglednieniem cyklicznoéci obcigzenia ciepl-
nego i z zachowaniem mozliwie duzej rozdzielczosci temperaturowej. Wyniki analizy szczegoto-
wej wlasciwodci badanego materiatu beda natomiast wykorzystane w pracach konstrukcyjnych
i w praktyce eksploatacyjnej. Moga one stanowi¢ rowniez punkt wyjscia prac teoretycznych.

Praca zostala wykonana w ramach projektu NCBiR DOB-1-3/1/PS/2014 z wykorzystaniem aparatury
zakupionej w ramach grantu inwestycyjnego 558/FNiTP/691/2010.
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Investigation of termophysical and thermomechanical properties of an aviation
epoxy-glass composite

The paper presents the methodology and results of investigations of thermophysical and thermome-
chanical properties of an aviation epoxy-glass composite. The studies were of a complex character and
included weighting measurements, thermogravimetric, microcalorimetric, dilatometric, viscoelastic pro-
perty and thermal diffusivity studies. A set of specialized research instruments and measuring stands of
own design were used for the tests. The measurements were carried out in temperature ranges including a
common interval from 30°C to 130°C. The obtained results characterize properties of the tested material
and define limitations of its use related to temperature changes and thermal interactions. The investigated
composite material characteristics include data on directional thermal conductivity that was calculated
from thermal diffusivity and other thermophysical measurement data. The test procedures presented in
the study are of universal nature and are an example of procedures developed specifically for testing new
materials/structures of aircraft structures.
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W niniejszym artykule zaprezentowano metode pozwalajaca na analize przesztego ruchu
lotniczego polegajaca na modelowaniu rozkladéw separacji czasowych przylatujacych sa-
molotéw w danym punkcie nawigacyjnym w rejonie kontrolowanym lotniska przy uzyciu
rozktadu prawdopodobienstwa gamma. Modelowanie dyskretnych rozktadéw separacji cza-
sowych samolotow przy uzyciu ciaglego rozktadu prawdopodobienistwa pozwala miedzy in-
nymi na analize poréwnawczg poprzez badanie parametrow rozkladow. Ponadto umozliwia
analize wybranych aspektow rozkladéw separacji czasowych przylatujacych samolotow po-
przez zastosowanie réznych narzedzi matematycznych stosowanych do analizy funkcji cia-
glych. Przedstawiono zalozenia oraz budowe modelu matematycznego, wykorzystanie mo-
delu w przykladowym scenariuszu z lotniskiem dla dni o malym i duzym natezeniu ruchu
lotniczego, a takze analize otrzymanych wynikéw. Do modelowania zostaly uzyte rzeczy-
wiste dane na temat ruchu lotniczego. Uzyskane wyniki pokazaly, ze metoda moze mie¢
zastosowanie w analizie i organizacji ruchu lotniczego.

Stowa kluczowe: organizacja ruchu lotniczego, separacje w lotnictwie, rozklad gamma

1. Motywacja

Wozrastajacy ruch lotniczy ma niekorzystny wplyw miedzy innymi na: Srodowisko, bezpie-
czenstwo, naktad pracy. W zwiazku z tym nalezy poszukiwaé¢ nowych metod pozwalajacych na
lepsza analize oraz organizacje ruchu lotniczego. Rozwiazaniem tych probleméw moze by¢ miedzy
innymi zastosowanie nowych metod sekwencjonowania ruchu lotniczego, ktére beda organizowa-
ty ruch lotniczy w sposéb optymalny i automatyczny, dzieki czemu zmniejszytyby naktad pracy
ludzkiej poprzez odciazenie kontrolerow ruchu lotniczego oraz pilotéw, zwlaszcza w fazach star-
tu i wznoszenia oraz znizania i podejécia do ladowania. Wstepne analizy wykazaly, ze jednym
z rozwiazan dla fazy znizania moze by¢ zastosowanie polaczenia operacji ciagtego znizania Con-
tinuous Descend Operations (CDO) oraz wymagane czasu przylotu Required Time of Arrival
(RTA) przypisanych do kazdego lotu. Zastosowanie CDO umozliwia miedzy innymi wyelimino-
wanie segmentow lotu poziomego, co pozwala na mniejsze zuzycie paliwa w fazie znizania, a co za
tym idzie — zmniejszenie emisji spalin oraz kosztu lotu. RTA pozwala zas na kontrole trajektorii
samolotu w czwartym wymiarze — czasie, dzigki czemu lepiej mozna oszacowa¢ miedzy inny-
mi wartosci separacji pomiedzy samolotami, co skutkuje zmniejszeniem prawdopodobienstwa
potrzeby uzycia wektorowania samolotu lub go-around spowodowanego zbyt mala separacja.

Wdrozenie takiego rozwiazania wymaga szczegdlowej analizy przesziego ruchu lotniczego
oraz przestudiowania szerokiej gamy mozliwych scenariuszy ruchu lotniczego, a zwlaszcza se-
paracji pomiedzy samolotami. Zastosowanie koncepcji trajektorii czterowymiarowych wymaga
ponadto podejécia bazujacego na separacjach czasowych, tzw. Time-Based Separation (TBS)
[1]. Zamodelowanie rozkladu separacji czasowych przylatujacych samolotéw w danych punktach
nawigacyjnych w rejonie kontrolowanym lotniska Terminal Maneuvering Area (TMA) przeszle-
go ruchu lotniczego przy uzyciu jednego ze znanych rozkladéw prawdopodobienstwa umozliwia
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zastosowanie szerokiej gamy narzedzi matematycznych do analizy, a dzigki uzyskaniu parame-
tréw rozktadu dla réznych scenariuszy mozna automatycznie generowaé nowe przypadki testowe
poprzez prébkowanie danych z rozkladu prawdopodobienstwa o obliczonych parametrach.

Obecnie istniejace prace dotyczace metod analizy ruchu lotniczego skupiaja sie gtéwnie na
ocenie ztozonosci aktualnej sytuacji powietrznej i mozliwosci wystapienia przeciazenia sektoréw
powietrznych. Klasyfikuja one takze sposoby oceny zlozonosci sytuacji powietrznej oraz uzy-
wane do tych celéow metody, takie jak teoria graféw, teoria systeméw dynamicznych, podejécia
geometryczne i inne. Dokladny przeglad tych metod mozna znalezé w [2] oraz [3]. Prace te
ponadto przedstawiajg modele pozwalajace oszacowaé obciazenie praca stuzb kontroli ruchu lot-
niczego. W [4] autorzy przedstawiaja zlozona metryke pozwalajace na ocene aktualnej sytuacji
powietrznej przy uwzglednieniu niepewnosci pomiarowej. Oceny wartoéci separacji lotniczych
dokonano za$ w [5]. Autorzy uzyli prostej klasyfikacji, w ktérej separacja ponizej wymaganej
wartosci jest uznawana za konflikt, a w przeciwnym przypadku za brak konfliktu. Scenariusz te-
stowy obejmowal francuska przestrzen powietrzna. Warto zauwazy¢, ze w zadnej z tych prac nie
jest wykorzystywana koncepcja trajektorii czterowymiarowych [1], a wszystkie te prace skupiaja
sie gtéwnie na ogdlnej ocenie stanu przestrzeni powietrznej, czesto biorac pod uwage hipote-
tyczne przypadki, rozwiazywane przy pomocy wyszukanych metod matematycznych. Niniejsza
praca przestawia zas metode, ktéra pozwala w prosty sposéb dokonaé oceny sytuacji powietrz-
nej w koncowej fazie znizania, w TMA, gdzie zwykle wystepuje najwieksze natezenie ruchu
lotniczego.

2. Separacje w lotnictwie

Separacje w lotnictwie sa ustandaryzowane przez ICAO Doc 4444 [6], w ktérym zawarte sa
procedury zarzadzania ruchem lotniczym. Mozna wyrdznié¢ separacje pionowe, boczne oraz po-
dtuzne. W fazie znizania, po wejsciu w TMA, samolot podaza Scisle okreslong trajektoria, zatem
separacje boczne oraz pionowe sg zachowane, jednak istnieje mozliwos¢ wystapienia niezachowa-
nia wymaganej minimalnej wymaganej separacji podtuznej, co jest nazywane konfliktem. Kon-
flikt wystepuje, gdy separacja pomiedzy dwoma podchodzacymi jeden po drugim samolotami
jest mniejsza niz wymagane minimum, ktore jest okreslane na podstawie poréwnywania pozy-
cji raportowanej przez samoloty lub na podstawie poréwnywania czasu raportowania przelotu
przez dany punkt nawigacyjny. Jezeli uzywane sg systemy $ledzenia ruchu lotniczego typu rada-
ry, ADS-B i inne, minimalna separacja powinna wynosi¢ 5 nm. Wielko$¢ ta moze by¢ nieznacznie
zmniejszona po spelnieniu szeregu warunkéw opisanych w ICAO Doc 4444. Dodatkowym wyma-
ganiem jest separacja wynikajaca z turbulencji powstatej w wyniku wiru zaskrzydtowego, przy
czym w ramach tego wymagania samoloty sa sklasyfikowane wedtug ich maksymalnej masy star-
towej. Coraz czeSciej jako separacje podtuzne stosuje sie separacje bazujace na czasie, nie zas na
odleglosci, sa to tzw. TBS (Time-Based Separations), ich zalety to m.in.:

e pozwolenie na lepsza synchronizacje ruchu lotniczego — co wynika m.in. z faktu, ze samoloty
posiadaja rézne wartosci predkosci, co nie jest odzwierciedlone przy separacjach bazujacych
na odleglodci,

e pozwolenie na bardziej efektywne zarzadzanie ruchem lotniczym w warunkach atmosfe-
rycznych, gdy predkos¢ wiatru jest duza, przy zachowaniu wymaganych poziomoéw bezpie-
czenstwa — wynika to z faktu, ze w warunkach tych wiry zaskrzydlowe ulegaja szybszemu
rozproszeniu, ktére to jest zjawiskiem bazujacym na czasie,

e wykorzystanie koncepcji trajektorii czterowymiarowych: trzy wymiary oraz czas — dzieki
temu mozna wykorzystywaé catyg game mozliwosci oferowanych przez te koncepcje, m.in.
zoptymalizowane trajektorie, a zatem krétsze czasy lotow.
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3. Dopasowanie rozktadu prawdopodobienstwa

Wartosci separacji pomiedzy parami lecacych za soba samolotéw sa uzyskiwane w wyniku
procesu losowego, ktory moze zosta¢ opisany przy uzyciu jednego ze standardowych rozkladéw
prawdopodobienstwa. Do wyznaczenia prawdopodobienstwa powtérzenia zdarzenia losowego po
danym czasie uzywa sie czesto rozkltadu gamma, jednak czesto procesy takie sa opisywane przez
rozktad Weibulla oraz lognormalny, ktére — podobnie jak rozklad gamma — sa rozktadami dwupa-
rametrowymi z parametrami skali i ksztaltu. Poniewaz dane zwykle sg pomiarem o ograniczonej
liczbie prébek, uzyskiwane wyniki sa czesto niejednoznaczne, a decyzja o wyborze rozkladu
podejmowana jest na podstawie wiedzy o procesie [7].

Aby sprawdzié, czy nasz zestaw obserwacji (z1, z2, . . . , &, ) nalezy do populacji danego rozkla-
du prawdopodobienstwa f(z, @), gdzie 0 jest wektorem parametréow do oszacowania przy uzyciu
dostepnych danych, mozna postuzy¢ sie grafem Cullena i Freya. Prezentuje on kurtoze (kurto-
sis) w funkcji kwadratu sko$nosci (square of skewness) dla prébki danych. Kurtoza i skosnosé
to momenty statystyczne, dajace informacje m.in. o ksztalcie rozktadu prawdopodobienstwa.
Potozenie punktu w danym miejscu grafu oznacza, ze ksztalt rozktadu prawdopodobienstwa dla
prébki jest zblizony do danego rozkladu prawdopodobienstwa. Wstepne analizy wykazaly, ze
analizowane prébki sg zblizone do rozktadu gamma, dlatego tylko ten rozktad bedzie analizowa-
ny w dalszej czesci pracy.

Rozklad prawdopodobienstwa gamma [8] definiowany jest nastepujaco:

)\Ot
Ty, \) = O le™ M reRT 3.1
.00 = s (31)
gdzie x to zmienna losowa, o, A to parametry rozktadu, odpowiednio wspotczynnik ksztaltu
i wspotezynnik skali, I' to funkcja gamma definiowana jako:

o0

r(z) = / 7l da (3.2)

0

Dopasowanie rozktadu prawdopodobienstwa polega na znalezieniu takiej funkcji matematycznej,
ktora w dobry sposob odzwierciedla zmienna losowa.

Dla zmiennej losowej o znanym rozkladzie prawdopodobienstwa f(z,0) oraz prébek
(1,9, ...,2,) nalezy oszacowaé nieznany wektor parametréw 6.

Do oszacowania nieznanych parametréw ksztaltu 6 = [«, A] rozkladu gamma wykorzystano
metode maksymalnej wiarygodnosci [9]. Metoda ta wymaga zdefiniowana funkcji wiarygodno-
$ci L dla posiadanej prébki danych:

n

L(zy,29,...,2,,0) = Hf(xz,e) (3.3)

i=1

Wartosé funkcji wiarygodnoéci L pozwala na uzyskanie informacji o prawdopodobienstwie

otrzymania tej samej préobki danych, biorac pod uwage, ze prébkowanie odbedzie sie z wy-

branego rozktadu prawdopodobienstwa. Dla rozktadu gamma funkcja wiarygodnoéci przyjmuje
nastepujaca postac:

n )\Oé

L(.’L'l,.%'g,... 7$7’L7a7}‘) - Hf(x’ivau)‘) -
i=1 o1 (@)

g0 lem i (3.4)
Co po przeksztalceniach daje:

L(z1,29,...,&p,,\) = (F?Z))n(nxi)a_l exp ( - )\le) (3.5)
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Oszacowanie wartosci nieznanych parametréow @ odbywa sie poprzez znalezienie takiego 6, ktore
maksymalizuje funkcje wiarygodnosci:

o~

0 = argmax (L(z1,22,...,2,0)) (3.6)
W praktyce poszukuje sie minimum z ujemnej wartoéci funkcji wiarygodnosci:
6 = argmin ( — L(x1, g, . .., 2n,0)) (3.7)

Do rozwiazania réwnania (3.7) mozna uzy¢ metod analitycznych, takich jak przyréwnywanie
pochodnych czastkowych, jednak dla bardziej skomplikowanych postaci funkcji wiarygodnosci
stosuje sie metody iteracyjne.

Wstepne oszacowanie parametréw oraz jednocze$nie punkt startowy do metody maksymalne;j
wiarygodnosci mozna uzyska¢ metoda momentéw, na podstawie ktorej zaleznosci na wspotczyn-
niki ksztaltu oraz skali przyjmuja nastepujaca postac:

z2

a=" A=
o2

(3.8)

Q| =

gdzie T to wartoéé rednia z probek, zag o2 to ich wariancja.

4. Scenariusz testowy

Dane o przesztym ruchu lotniczym zostaly uzyskane z bazy danych Eurocontrol Data De-
mand Repository 2 (DDR2) [10]. Baza ta zawiera miedzy innymi planowany oraz archiwalny
ruch lotniczy dla obszaru Europy. Dane przechowywane sa w postaci plikow AIRAC (Aeronau-
tical Information Regulation And Control) [11], ktére zawieraja archiwalny ruch lotniczy dla
28 kolejnych dni. Do pozyskania danych z bazy DDR2 uzyto oprogramowania oferowanego przez
Eurocontrol, NEST (Network Strategic Tool). Nastepnie przy jego pomocy wyeksportowano da-
ne dotyczace ruchu przychodzacego. W ten sposéb dla kazdego dnia uzyskano zestaw dwodch
trajektorii:

e ml — jest to trajektoria odzwierciedlajaca ostatni wypelniony plan lotu,
e m3 — jest to trajektoria uzyskana na podstawie pomiaréow z radaru wyznaczana po wyko-
naniu lotu.

Poréwnujac trajektorie znizania dla m1 i m3, podjeto decyzje, ze do dalszej analizy wykorzy-
stywane beda dane typu m3, z racji na fakt, ze sa to rzeczywiste trajektorie, ktére moga sie
wyraznie rézni¢ od planowanych, zwlaszcza w fazie znizania. Ponadto pozwalajg one obliczyé
rzeczywisty rozktad wartosci separacji lotéw.

Scenariusz testowy zostal przygotowany dla lotniska Barcelona El-Prat (Hiszpania), kod
ICAO: LEBL. Jest to lotnisko o jednym z najwyzszych pozioméw natezenia ruchu lotniczego
w Europie. Lotnisko to posiada 3 pasy oraz 5 kierunkéw podejécia. Schemat lotniska [12] zostal
przedstawiony na rysunku 1.

To, z jakiego kierunku samolot podejdzie do ladowania, zalezy od biezacej konfiguracji lot-
niska, na ktéra wplywaja miedzy innymi kierunek wiatru i pora dnia. Dla lotniska Barcelona
El-Prat mozliwe sa trzy konfiguracje pracy lotniska, definiowane w Standard Arrival Chart
(STAR), konfiguracje te przedstawione sa w tabeli 1.

Najczesciej wykorzystywana konfiguracja jest Conventional/West Configuration, ktérej od-
powiada procedura znizania STAR 3 [13] przedstawiona na rysunku 2.
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Rys. 1. Schemat lotniska Barcelona El-Prat (LEBL) [12]
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Rys. 2. Schemat znizania dla konfiguracji Conventional/West Configuration (STAR 3) [13]
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Tabela 1. STAR dla kazdego kierunku

‘ STAR No. ‘ Directions ‘ Configuration name
STAR 1 RWY 02 North configuration
STAR 2 | RWY 07R/07L East configuration
STAR 3 | RWY 25R/25L | Conventional/West configuration

Procedure znizania mozna rozpoczaé z jedenastu kierunkéw, ktére nastepnie sa grupowane
w czterech punktach TAF (Initial Approach Fix), w ktérych rozpoczyna sie znizanie wedlug
przyrzadéw. Nastepnie z czterech punktéw TAF ruch lotniczy w catosci kierowany jest do punk-
tu IF, co przedstawione jest na schemacie podejscia wedtug przyrzadéw Instrument Approach
Chart (IAC) [14] dla tej konfiguracji (rys. 3). Dla tej konfiguracji wykorzystywany jest kierunek
RWY 25R, dla ktorego IF to TEBLA. Z uwagi na fakt, ze w punkcie tym grupowany jest caly
ruch lotniczy przychodzacy na lotnisko Barcelona El-Prat, punkt ten zostal wybrany do analizy

wartosci separacji.

T LTI T

fmw

' l“&" fx}/"
40 17 <= -
) DELL y SJ\' W %‘. S
tng 7N
41°3112°N o0, &
S

&
N
G‘J/
&N/
L

VOR REQUERIDO
DME REQUERIDO

= wm FALLO DE COMUNICACIONES
(%) MINIMA ALTITUD UTILUIZABLE PREVIA AUTORIZACION ATC

-

¥ S - T NN N W . T R -

Rys. 3. Schemat podejscia wedlug przyrzadéw TAC dla RWY25R, [14]
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Kazdy kierunek podejscia ma przypisany Intermediate Fix (IF), jest to punkt nawigacyj-
ny, w ktérym samolot zakonczyl znizanie i rozpoczyna podejscie ILS do ladowania. Kierunki
podejscia wraz z IF zostaly przedstawione w tabeli 2.
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Tabela 2. Kierunki podejscia i przypisane do nich Intermediate Fix

‘ Directions ‘ Intermediate Fix ‘

RWY 02 SANIS
RWY 25R TEBLA
RWY 25L SOTIL
RWY 07R PERUK
RWY 07L ASTEK

Jako przyktadowy scenariusz wybrano dwa dni, dla ktérych wszystkie samoloty dokonaly
podejscia zgodnie z procedurg STAR 3 na kierunek RWY 25R. Dni te to:
e 3 kwietnia 2016, dzien o duzym natezeniu ruchu lotniczego, w dniu tym mialo miejsce 379
operacji ladowania,
e 27 stycznia 2016, dzien o malym natezeniu ruchu lotniczego, w dniu tym mialo miejsce
228 operacji ladowania.

Dla kazdej pary lecacych za sobg samolotéw w punkcie TEBLA wyznaczono wartosci separa-
¢ji czasowych. Separacje czasowe o warto$ciach powyzej 400 sekund zostaty pominiete w analizie
z uwagi na fakt, ze jest to na tyle duza warto$¢ separacji, ze szansa wystapienia konfliktu jest
bardzo mata, a z punktu widzenia statystyki prébki te mozna potraktowaé jako szum procesu.

Po obliczeniu wartosci separacji czasowych w obu przypadkach testowych dokonano kolejno
wstepnego sprawdzenia, czy ich rozklad prawdopodobienstwa jest zblizony do rozkladu gamma,
a nastepnie dokonano dopasowania rozktadu, wykorzystujac metode maksymalnej wiarygodno-
Sci. Wyniki przedstawione sa na rysunkach 4-7.

Na rysunku 4 przedstawiono graf Cullena i Freya dla rozktadu separacji czasowych w dniu
3 kwietnia 2016 r. O$ pozioma przedstawia kwadrat sko$nosci, o§ pionowa kurtoze. Probka da-
nych oznaczona jest niebieskim punktem. Mozna zauwazy¢, ze obserwacja znajduje si¢ najblizej
przerywanej linii prostej, ktéra definiuje wartosci parametréw ksztaltu dla rozktadu gamma.
W zwiazku z tym mozna podja¢ probe dopasowania rozkladu gamma do danych.
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Rys. 4. ,,Cullen and Frey graph” dla rozkladu separacji lotniczych w dniu 3.04.2016 (LEBL,
IF=TEBLA)

Wyniki dopasowania przedstawione sa na rysunku 5. O$ pozioma przedstawia wartosci se-
paracji czasowych w sekundach, 0§ pionowa liczbe samolotéw znajdujacych sie w danym stupku
histogramu. Czerwona krzywa przestawia dopasowany rozklad gamma.
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Dopasowanie rozktadu gamma dla IF TEBLA (2016-04-03)
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Rys. 5. Dopasowanie rozkladu gamma do rozktadu separacji czasowych w dniu 3.04.2016
(LEBL, IF=TEBLA)

Wartosci parametréow oszacowane przy pomocy metody momentow 50, a nastepnie przy
pomocy metody maksymalnej wiarygodnoéci 8 sa nastepujace:

)

0 = [Ao; Ao] = [5,4125;0,0431]
= [@; \] = [5,7128; 0,0455]

)

Na rysunku 6 przedstawiono graf Cullena i Freya dla rozktadu separacji czasowych w dniu 27
stycznia 2016 r. Oznaczenia sa analogiczne jak na rys. 4. W tym przypadku prébka znajduje
sie w wiekszej odlegtoéci od linii dla rozktadu gamma, jednak nie jest to zbyt duza odlegto$é
w poréwnaniu do innych rozktadéw.
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Rys. 6. ,,Cullen and Frey graph” dla rozktadu separacji lotniczych w dniu 27.01.2016 r.
(LEBL, IF=TEBLA)

Wyniki dopasowania przedstawione sa na rysunku 7. Oznaczenia sa analogiczne jak dla
rysunku 5.
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Dopasowanie rozktadu gamma dla IF TEBLA (2016-01-27)
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Rys. 7. Dopasowanie rozktadu gamma do rozktadu separacji czasowych w dniu 27.01.2016 r.
(LEBL, IF=TEBLA)

Wartosci parametréow oszacowane przy pomocy metody momentow 50, a nastepnie przy
pomocy metody maksymalnej wiarygodnosci 6 sa nastepujace:

6o = [do; Ao] = [7,7527;0,0531]
6 = [&; \] = [7,3937;0,0506]

Poréwnujac wyniki uzyskane dla dnia o malym natezeniu ruchu lotniczego z dniem o duzym
natezeniu ruchu lotniczego, mozna zauwazy¢ wyraznie wieksza wartosé wspotczynnika o oraz
nieznacznie wigksza warto$¢ wspotczynnika . Jest to spowodowane faktem, ze dla mniejszego
natezenia ruchu lotniczego rozktad jest nieco bardziej sptaszczony, a maksimum funkcji jest
przesuniete w prawa strona.

Mozna takze zauwazy¢ ze metoda momentéw moze by¢é skutecznym narzedziem do wstepnego
oszacowania wartosci parametrow rozktadu, zwlaszcza dla parametru .

5. Podsumowanie

W pracy przedstawiono metode pozwalajaca na zamodelowanie rozkladu separacji czaso-
wych dla wybranego punktu nawigacyjnego przy pomocy ciggltego rozktadu prawdopodobien-
stwa. Przygotowano realistyczny scenariusz testowy, dla ktérego przeprowadzono obliczenia przy
uwzglednieniu opisanych zatozen. Wyniki pokazuja, ze przedstawiona metoda moze by¢ z powo-
dzeniem stosowana do modelowania rozktadu separacji.

Jako ze przedstawiona metoda byla wstepnym studium wykonalnosci, w przysztosci mozna
rozwazy¢ zastosowanie bardziej zaawansowanych metod matematycznych i statystycznych w celu
uzyskania jeszcze dokladniejszych modeli, a takze w celu stworzenia ogélnego modelu regresji
pozwalajacego na oszacowanie warto$ci parametréw rozkladu dla dowolnego dnia w zalezno$ci
od zmiennych decyzyjnych takich jak: liczba lotéw, konfiguracja lotniska, predkosé wiatru i inne.
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Modelling of separations in arrival traffic by using Gamma probability distribution

This article presents a method which allows one to analyse selected aspects of past arrival traffic by

modelling distributions of time separations of arriving aircraft in chosen navigation points of the terminal

manoeuvring area with the use of Gamma probability distribution. Modelling the arriving aircraft time

separations distribution with continuous probability distribution allows one to apply various mathematical

tools to perform analysis of separations distributions. Moreover, by comparing distribution parameters,

comparative analysis of separations for days with various arrival traffic intensity can be performed.

Assumptions, mathematical model, application in exemplary experimental scenarios with the airport and

days with low and high traffic as well as results of the analysis are presented in this article. Real air traffic

data were used for the experimental scenario. The results show that the method can be used in air traffic

post-analysis.
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1. Wstep

Fazy startu i ladowania samolotu zasadniczo réznig sie od lotu. Kontakt samolotu z po-
wierzchnia pasa startowego zmienia zachowanie samolotu w poréwnaniu z zachowaniem podczas
przelotu. Szczegdlnie podczas ladowania, w fazie przyziemienia oddziatywanie k6t podwozia mo-
ze powodowaé znaczne zaburzenia orientacji samolotu, a w konsekwencji zachowania sie¢ bryty
samolotu. Z tego powodu przyziemienie musi by¢ poprzedzone wyrdéwnaniem, poprzez ktore
pilot lub automat doprowadza orientacje samolotu do takiego stanu, aby zminimalizowaé¢ mozli-
wos$¢ niebezpiecznego oddziatywania w fazie przyziemienia. Gdy natomiast samolot ma kontakt
z podlozem, nastepuje zmiana efektywnosci sterow. W procesie sterowania, w locie i w ruchu na
ziemi, inaczej wykorzystuje sie ster kierunku i lotki.

Ta jakosciowa analiza procesu sterowania pokazuje zwiekszenie skomplikowania procesu ste-
rowania podczas ladowania, kiedy konieczna jest zmiana sposobu sterowania, precyzja w fazie
naprowadzania i gotowos¢ ttumienia zaktdcen wystepujacych przy przyziemieniu. Prawidtowos$é
realizacji automatycznej procedury ladowania nalezy sprawdzi¢ przed realizacja rzeczywistego
lotu. W tym celu stosuje sie badania symulacyjne. Badania symulacyjne weryfikacji dzialania
algorytmoéw sterowania moga daé¢ odpowiedz na pytania o doktadnosé sterowania, odpornosé za-
stosowanych algorytméw na zakldcenia oraz pozwalaja ocenié¢ bezpieczenstwo realizacji procesu
sterowania. W odréznieniu od badan rzeczywistego obiektu, badania symulacyjne umozliwiaja
sprawdzenie dzialania algorytméw sterowania w sytuacjach, ktore stwarzaja zagrozenie, a nawet
z duzym prawdopodobienstwem doprowadzaja do katastrofy w locie rzeczywistym.

Warunkiem poprawnosci uzyskiwanych wynikéw jest odpowiednio wierne odwzorowanie za-
chowania samolotu przez model symulacyjny. Nie znaczy to wcale, ze zachowanie modelu ma by¢
identyczne jak samolotu. Wazne jest, aby zachowanie modelu odzwierciedlato te cechy obiek-
tu sterowanego, ktére sa istotne dla prawidlowego sterowania w okreslonym zakresie. Analiza
wymagan stawianych modelom symulacyjnym w zaleznosci od rodzaju ukladu sterowania zosta-
ta przedstawiona w rozdziale 4. Model konieczny do badania i syntezy algorytméw sterowania
podczas ladowania zawiera dodatkowe elementy w poréwnaniu z modelem wystarczajacym do
badania i syntezy algorytmoéw sterowania podczas przelotu.

W rozdziale 3 zostanie omoéwiona ogdlna struktura modelu samolotu, natomiast w rozdziale 5
zaprezentowane zostang zagadnienia i rozwigzania dotyczace modelowania kontaktu podwozia
samolotu z powierzchnia pasa. Dla zobrazowania wykorzystania modelu zostaly wykonane ba-
dania symulacyjne, podczas ktorych wykonane zostaly ladowania, zaréwno poprawne jak i nie-
poprawne, oraz sprawdzono wplyw zaklécen spowodowanych wiatrem bocznym.

Zaprezentowane w rozdziale 6 wyniki, z ktérych najwazniejsze jest odwzorowanie sit w gole-
niach i zachowanie samolotu bezposrednio po przyziemieniu, niosa informacje o jakosci realizacji
procesu sterowania.
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2. Analiza istniejacych metod modelowania

Modelowanie samolotu w wigkszosci opracowan sprowadza si¢ do opisu zachowania tegoz
w locie. Wiele modeli stosowanych w badaniach prezentowanych w literaturze to modele ce-
chujace sie znacznymi uproszczeniami. Czesto sa to modele liniowe, ktore opisuja zachowanie
samolotu w ograniczonej przestrzeni stanow wokot pewnego stanu ustalonego, czyli punktu pracy
[1]-[3]-

Wyprowadzenie tego rodzaju zaleznosci odbywa sie poprzez linearyzacje nieliniowych (w rze-
czywistosci) zaleznosci [2]-[4]. Mozliwe jest takze wykonanie badan eksperymentalnych, ktére da-
ja bezpodrednio parametry takich modeli [5]. Analizujac modele ruchu samolotu, wyprowadzone
na podstawie podstawowych praw fizyki, mozna wyrdzni¢ dwa rodzaje nieliniowosci.

Nieliniowo$ci wynikaja z zaleznosci geometrycznych i kinematycznych. Poniewaz te zaleznosci
sa znane i poniewaz daja sie latwo wyprowadzi¢, mozna znalezé modele, w ktorych ta cze$é
nieliniowosci jest uwzgledniana, natomiast charakterystyki aerodynamiczne sa w przyblizane
przez zaleznosci liniowe [6].

Nieliniowosci charakterystyk aerodynamicznych oraz charakterystyk zespolu napedowego
stanowia duze wyzwanie dla modelowania. Dodatkowym utrudnieniem sa wzajemne zalezno-
$ci wystepujace pomiedzy parametrami opisujacymi model.

Modelowanie charakterystyk aerodynamicznych moze by¢ realizowane przez modelowanie
optywu bryty samolotu. Takie modele wykorzystujace MES umozliwiajg uzyskanie duzej doktad-
noéci opisu. Jednak powaznym ograniczeniem w rozwazanym zadaniu jest dlugi czas obliczen,
ktéry moze by¢ znacznie dluzszy niz czas modelowanego lotu [7]. Z tego powodu czesto metody
te sa wykorzystywane do wyznaczenia charakterystyk wspoélczynnikéw aerodynamicznych.

Zagadnienie modelowania podwozia samolotu jest stabo reprezentowane w literaturze i spro-
wadza sie bardziej do opisu pewnych zjawisk [8], [9] niz kompletnego modelu reakcji podwozia
i jego wykorzystania do opisu ruchu samolotu podczas kontaktu két z powierzchnig drogi star-
towej. Znaczne zaawansowanie badan i opisu podwozia jest natomiast widoczne w literaturze
zwiazanej z pojazdami ladowymi. Podwozie mozna podzieli¢ na czes¢ taczaca kota z konstruk-
cja samolotu oraz element bedacy w bezposrednim kontakcie z nawierzchnia pasa startowego.
W pierwszym przypadku jest to zestaw elementéw modelowanych czesto jako sprezyna z thumi-
kiem, za$ w drugim przypadku sa to opony. Dla ogumienia opracowanych zostato kilka modeli,
od uproszczonych wykorzystujacych charakterystyki kontaktu punktowego do modeli MES opi-
sujacych odksztalcenia lokalne opony i zjawiska w réznych punktach strefy kontaktu z podtozem
[8]. Elementami wplywajacymi na zachowanie sie pojazdu sa nie tylko opony, ale takze charakte-
rystyki uktadu zawieszenia, ktére ksztaltuja w znacznym stopniu oddzialywania wzajemne brytly
pojazdu i opony. Istnieje wiele modeli zawieszenia pojazdow rézniacych sie szczegdlowoscia opisu
zaleznosci kinematycznych i dynamicznych [9].

Rozwazajac zagadnienia modelowania podwozia samolotu, nalezy jednak zwréci¢é uwage na
roznice w zachowaniu. W pojazdach ladowych koto jedynie w szczegdlnych sytuacjach traci
kontakt z powierzchnia ziemi. W zwiazku z tym model zachowania si¢ w takim stanie nie jest
zagadnieniem istotnym. W modelu podczas startu musi by¢ uwzglednione zmniejszanie sie re-
akcji podwozia w miare rozpedzania samolotu. Podczas ladowania faza przyziemienia jest szcze-
gélnie klopotliwa do modelowania ze wzgledu na zmienny (w czasie oraz dla poszczegdlnych
két) kontakt podwozia z powierzchnia pasa. Cheac dodatkowo modelowaé i interpretowaé mo-
delowane zjawiska w kontekscie badania ukladu sterowania, okaze sie, ze zalozenia przyjete dla
modeli stosowanych w pojazdach ladowych ograniczaja charakterystyki poza wspomnianymi
stanami.
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3. Ogodlna struktura modelu samolotu

Model ruchu samolotu sklada sie z cze$ci ogdlnej niezaleznej od rodzaju samolotu (przy
zalozeniu okreslonej klasy samolotéw), sa to zaleznosci kinematyczne i dynamiczne wynikajace
z rownan bilansowych, oraz czesci zawierajacej parametry i charakterystyki konkretnego typu czy
egzemplarza samolotu. Istotna przy implementacji charakterystyk jest forma, w jakiej zostana
one wprowadzone do symulatora. Mozliwe jest wykorzystanie zaréwno réwnan, formy tabeli, jak
i elementow wykorzystujacych metody sztucznej inteligencji.

Zapis w postaci rownan przy uwzglednieniu zaleznosci wspotczynnikéw aerodynamicznych
od wielu zmiennych stanu z, zmiennych sterujacych v i parametréw 7 jest niezbyt wygodnym
rozwigzaniem. Forma tabelaryczna pozwala na latwe wprowadzenie i taczenie informacji uzyska-
nych réznymi metodami (analizy teoretyczne, badania tunelowe i badania w locie). Taka forme
tatwo wykorzysta¢ w programach wtasnych i dedykowanych. Stad funkcje f i g w postaé¢ ogdlnej
ponizszego réwnania nalezy traktowac¢ jako symbole operacji realizowanych w symulatorze

T = f(x’ﬂ-) —I—g(m,u,ﬂ)

x = (x1,T2,...,Tp) u=(ur,ug,...,up)

W realizowanych projektach [12]-[14] modelowanie ruchu samolotu realizuje dedykowany kompu-
ter. Poza modelem ruchu na tym komputerze uruchamiane sa symulatory urzadzen pomiarowych
oraz moga by¢ realizowane symulowane sterowniki, ktére poprzez odpowiednie interfejsy komu-
nikuja sie z pozostatymi elementami stoiska. Komputer ten pracuje pod kontrola systemu czasu
rzeczywistego dostarczanego w Srodowisku Matlab/Simulink [11] lub po automatycznym wyge-
nerowaniu kodu w jezyku C [10] pod kontrola systemu Linux lub Windows [12]. Jest to istotna
cecha, gdyz osiagniecie odpowiednio krétkiego okresu repetycji bez nadmiernych zaktocen, w po-
staci opdznien czy pominiecia czedci obliczen w niektérych chwilach czasowych, jest istotne dla
wiarygodnego odzwierciedlenia cech modelu, a takze dla interpretacji zarejestrowanych danych.

Ogdlna struktura modelu zostata zaprojektowana w taki sposéb, aby mozliwa byta zmiana
symulowanego samolotu. Wykorzystano tu fakt, ze modele samolotéw réznia sie parametrami
i charakterystykami, natomiast ogélna struktura jest podobna (pewne réznice moga wiazaé sie
z rodzajem napedu, czyli typem i liczba zespotéw napedowych, lecz wiele elementéw mozna opi-
sa¢ w spos6b uniwersalny, np. samolot ze $migltem stalym mozna w modelu uznaé za szczegdlny
przypadek samolotu ze Smiglem przestawialnym, a samolot ze stalym podwoziem za szczegdlny
przypadek samolotu z podwoziem chowanym). Zbiér danych opisujacych aktualna konfiguracje
jest przekazywany do modelu przed uruchomieniem procesu symulacji. Réwniez mozliwa jest
zmiana parametréw, jak np. masy i polozenia srodka masy samolotu czy parametréw urzadzen,
w trakcie symulacji.

Charakterystyki samolotow sa zapisane w postaci struktury danych i zawieraja tabele cha-
rakterystyk aerodynamicznych uzaleznionych od warunkéw, jak np. liczba Macha, wysokos¢ lotu.
Charakterystyki sa tworzone wedlug metodyki Datcom [15], [16] z wprowadzonymi poprawkami
wynikajacymi z istnienia niemodelowanych przez ten program efektéw.

Charakterystyki zespotu napedowego sa takze wprowadzane w formie tabeli wspotczynnikow
ciagu i momentu $migla oraz charakterystyk silnika napedowego.

Ogodlna struktura modelu przedstawiona na rys. 1. zawiera:

e model aerodynamiki — opisujacy charakterystyki ptatowca,

e transformacje — elementy obliczeniowe wykorzystywane do przeliczania pomiedzy réznymi
uktadami wspotrzednych,

e model dynamiki — element obliczeniowy, w ktérym rozwiazywane sa réwnania ruchu,

e MW — bloki modelujace charakterystyki mechanizméw wykonawczych lub charakterystyki
statyczne przeniesienia przemieszczen organéw sterowych na powierzchnie sterowe,
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e ZN — model zespolu napedowego,

e model otoczenia — zawiera modele atmosfery standardowej, model grawitacji oraz modeluje
ruchy powietrza w atmosferze (wiatr, turbulencja),

e model Ziemi — wybrane odwzorowanie geodezyjne,

e modele ukladéw pomiarowych — elementy odwzorowujace charakterystyki statyczne i dy-
namiczne ukladéw pomiarowych,

e interfejsy wejsciowe i wyjsciowe — elementy zapewniajace komunikacje z innymi elementami
stanowiska, w tym z komputerem rejestrujacym przebieg eksperymentu.

[ model
e 1 | X, =) Ziemi =) %o
5 Mw ) E Qo =
~8 o ) e R O
gk =) £ e 5
- 8 0 T Px AT
> g s /@ gz /5 > B
LB N B g |2 | B LS E
H "é‘ = () S
u XGi 5 S
3
o X, e
X X 2 >
a s b8 :> modele uktadéw &
* pomiarowych: o
X =) oA )=
model otoczenia: % - AHRS :
X [ ) -atmosfera ﬁ> X, ., -GPS g
- grawitacja Xc;L i

Rys. 1. Struktura modelu symulacyjnego samolotu

4. Uklady sterowania i modele obiektow

Sterowanie automatyczne ruchem samolotu obejmuje wiele rézniacych sie zagadnien. Zaczy-
najac od tego, ze uklady starowania automatycznego sa elementami wspomagajacymi sterowanie
reczne, poprzez automatyczng realizacje wybranej przez pilota czynnosci, do systeméw autono-
micznych realizujacych misje [17].

Mozna wyrdzni¢ nastepujace typy ukltadow sterowania samolotem:
uklady SAS i CAS (Stability Augmentation System, Control Augmentation System),
autopilot,
FMS, zarzadzanie lotem,

1)
)
)
) sterowanie zgodnie z zadana trajektoria,
)
)
)

T W N

sterowanie podczas startu,

(=)

sterowanie podczas ladowania,

EN|

sterowanie podczas kolowania.

W zaleznoéci od zadania sterowania rézne sa kryteria dla modelu do syntezy i analizy algorytmdw
sterujacych.
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W zadaniach 1 i 2 mozna zalozy¢, ze dzialanie ukladu sterowania odbywa si¢ w niewielkim
zakresie zmian stanu wzgledem punktu pracy. Stad dostateczna doktadno$é modeli liniowych.
Oczywiscie modele dla ukladéw pracujacych w wewnetrznych petlach (SAS, CAS) struktury
ogélnej systemu sterowania [14] sa znacznie prostsze niz te dla autopilota. Takze zadanie 3
zarzadzania lotem nie wymaga skomplikowanych modeli. Dla tego zadania jest istotna nisko-
czestotliwoéciowa cze$¢ modelu, co pozwala na uproszczenie modelu ruchu do zaleznosci geo-
metrycznych pomiedzy wektorami predkosci i polozenia — z prosta dynamika zmian predkosci.
Zadanie 4 zwiagzane ze sterowaniem lotem na trajektorii zadanej przestrzennie badz jako plan
lotu, badZ poprzez zadane manewry powoduje, ze stan samolotu moze si¢ zmienia¢ w szerokim
zakresie. Stad symulacyjne sprawdzenie calego procesu sterowania wymaga dostatecznie dobrego
modelowania ruchu samolotu w odniesieniu do wymaganej dynamiki manewréw.

Mimo podobienstwa zadan 5-7 mozna zauwazy¢, ze réznice wynikajace z rozbieznosci w zakre-
sie mozliwych stanéw lotu powoduja, iz zadanie ladowania wymaga najdokladniejszego modelu.
Uwzgledniajac poza prawidlowym ladowaniem mozliwe scenariusze, takie jak przerwanie pro-
cedury podejscia, podejscie z bocznym wiatrem oraz w warunkach turbulencji, zakres stanow,
w jakich moze znalez¢ sie samolot jest szeroki. Oméwiony juz na wstepie problem zmiennego
kontaktu z podlozem oraz szerszy zakres predkosci stwarza wieksze wymaganie niz dla kotowa-
nia (to mozna uzna¢ za podobne do ruchu pojazdéw ladowych, jednak z uwzglednieniem réznicy
wynikajacej ze sposobu przekazywania napedu i z zastrzezeniem, ze samolot inaczej zachowuje
sie przy wiekszych predkosciach oplywajacego powietrza) oraz startu (kiedy wystepuje zjawi-
sko zmniejszajacego sie wraz ze wzrostem predkosci oddzialywania z podlozem, tatwiejsze do
modelowania niz pelny opis).

Wobec istnienia wielu ré6znych modeli stosowanych w symulatorach lotu, nalezy zwroéci¢ uwa-
ge, ze model dla symulatora do szkolenia pilotéw rézni sie od modelu dla sterowania. Inne sg
kryteria jakosci modelu. Przy sterowaniu kryterium to odnosi si¢ do podobienstwa zachowania
samolotu w calym zakresie czestotliwoéci i dla wszystkich zmiennych wykorzystywanych w pro-
cesie sterowania. Model dla symulatora lotu, z ktérego korzystaja piloci, powinien zachowywaé
sie podobnie w odczuciu pilota, co nie zawsze musi by¢ zgodne z rzeczywistym zachowaniem
samolotu, a wynika z réznic w odbiorze informacji poprzez zmysty cztowieka w symulatorze
i w kokpicie samolotu. Dla pilota nie ma znaczenia dynamika w zakresie wyzszych czestotliwo-
$ci, o ile nie powoduje niestabilnosci.

5. Modelowanie kontaktu z powierzchnia pasa

Model oddzialywania podwozia na bryle samolotu powinien mie¢ strukture dostosowana
do ogélnego modelu zaprezentowanego w rozdiale 3. Modelujac podwozie, zalozono, ze masa
elementéw podwozia jest znacznie mniejsza niz masa samolotu, co pozwoli uniknaé¢ opisu wza-
jemnego oddzialywania tych elementéw. Z tego wynika, ze ogdlnie moze by¢ przedstawiony jako
blok (rys. 2), gdzie X jest stanem samolotu,

Reakcja kazdego z kot zalezy od orientacji samolotu wzgledem powierzchni ziemi. Ze wazgle-
dow praktycznych poprawne dzialanie modeli jest ograniczone do zakresu katow, przy ktorych
nie nastepuje kontakt kadtuba badz skrzydel z powierzchnig ziemi. Na rys. 3. przedstawiono
schematycznie wplyw kata przechylenia na geometrie kontaktu kot z powierzchnia ziemi. Z geo-
metrii podwozia i aktualnej orientacji samolotu wynika ugiecie amortyzatoréw, a wiec sita reakcji
— normalna (Nyz).

Model amortyzacji goleni podwozia mozna opisa¢ réwnaniem

kd, + cd, = N,

w ktérym k oznacza sprezystosé goleni, ¢ — wspotezynnik ttumienia. W zaleznosci od konstrukeji
wspotezynniki k i ¢ moga nie by¢ state, lecz zaleze¢ od ugiecia oraz kierunku ruchu. Wartosci
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Rys. 2. Ogdélny schemat modelu podwozia, X — stan samolotu, d B — sygnal sterujacy hamulcem,
O0W — sygnal sterujacy kolem sterowanym, (F,)p — wektor sil reakeji podwozia, (M,)p — wektor
momentow reakcji podwozia, W, Wgr, Wp — modele poszczegdlnych kot

SM

N
ZV

Rys. 3. Kontakt k6t podwozia z powierzchnia pasa startowego

V4

ugiecia poszczegdlnych amortyzatoréw goleni wynikaja z orientacji i potozenia samolotu oraz
geometrii goleni.

Poza sita reakcji na ruch samolotu wplywaja sity tarcia wzdtuznego i poprzecznego do ptasz-
czyzny obrotu opony. Wektory tych sit dla sterowanego kota (moze to by¢ kolo przednie lub tylne
— w dalszych rozwazaniach przyjeto za takie traktowaé kolo przednie) sa skierowane zaleznie od
ustawienia tego kota. Sila tarcia wzdluznego kota z hamulcem (tylko kota gléwne) zalezy od
intensywno$ci hamowania.

Modelowanie tarcia jest zadaniem zlozonym. Na podstawie znanych modeli reakcja kot [§],
[9] jest zlozonym zjawiskiem, w ktérym wspélczynnik tarcia jest zalezny nie tylko od rodza-
ju wspélpracujacych materiatéw, ale takze od warunkéw obcigzenia i ruchu opony wzgledem
podtoza. Istotne znaczenie przy modelowaniu samolotu ma zjawisko poslizgu, ktére podczas
przyziemienia jest powodowane poczatkowo niewielkim obciazeniem podwozia.

Na rys. 4 przedstawiono elipse sity tarcia. Wspotezynniki tarcia: puy — maksymalny wspot-
czynnik tarcia wzdluznego oraz p, — maksymalny wspoétczynnik tarcia poprzecznego okreslaja
graniczne wartosci sily tarcia, natomiast wspotczynnik tarcia tocznego két pur — sile oporu bez
hamowania.

Problem z modelowaniem sil tarcia wiaze si¢ z faktem, ze sily te przeciwdzialaja ruchowi
oraz innym sitom.
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Rys. 4. Elipsa tarcia

6. Przyklad symulacji modelu

Dla ilustracji zagadnienia modelowania ruchu samolotu podczas realizacji ladowania zostana
zaprezentowane wyniki symulacji z wykorzystaniem modelu ruchu samolotu MP-02A przygoto-
wanego w KAiS.

Modelowanie w zakresie lotu zostalo zaprezentowane we wezeéniejszych publikacjach autorow
[18].

Dla prezentowanego zadania model ruchu samolotu zostal rozbudowany o matematyczny opis
zachowania sie podwozia. Analizujac wlasciwosci elementéw modelu, stwierdzono zwiekszenie
wymagan odnosnie procesu catkowania. Dla samego samolotu czestotliwosci charakterystyczne
sa rzedu 1rad/s (oscylacje krotkookresowe). Po wykonaniu pomiaréw sztywnosci goleni podwo-
zia k =~ 5000 N/m oszacowano czestotliwos¢ wlasna 10 rad/s. Ponad dziesieciokrotne zwiekszenie
pasma bedzie skutkowa¢ koniecznoscia skrécenia okresu catkowania, co przy zwigkszeniu ztozo-
nosci modelu wydtuzy catkowity czas symulacji.

Na rys. 5 pokazano trajektorie prawidlowego ladowania samolotu lekkiego, gdzie zostaly
wyroznione kolejne fazy, takie jak: dolot, wyréwnanie i przyziemienie, bedace w swojej istocie
kontrolowanym przeciagnieciem.

wyréwnanie

przyziemienie  dobieg
| jazda po lotnisku

Rys. 5. Trajektoria prawidlowego ladowania samolotu lekkiego
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6.1. Symulacja prezentujaca wyniki wykonania prawidlowego ladowania bez wplywu
wiatru

Na wykresach na rys. 6 pokazano wyniki symulacji ladowania modelu samolotu MP-02A.
Ladowanie zostalo wykonane z zachowaniem zasad prawidtowego ladowania dla samolotéw spor-
towych i turystycznych, czyli przed momentem przyziemienia uktady sterowania doprowadzity
do kata przechylenia bliskiego 0° oraz po zwigkszeniu kata pochylenia ruch samolotu zostal wy-
hamowany, a predko$¢ opadania zmniejszona. Sity reakcji wynikajace z ruchu samolotu w kie-
runku ziemi obserwowane na wykresie sa nieco wicksze niz wynikajace z obciazenia statycznego.
W chwili ¢ = 375s widoczny jest efekt opuszczenia kétka przedniego. Od tego moment sposéb
sterowania musi ulec zmianie (znacznie wiekszy wplyw na kontrole kierunku ruchu ma kétko
przednie niz plaszczyzna aerodynamiczna steru kierunku). Widoczne oscylacje sil reakeji pod-
wozia i towarzyszace im zmiany przechylenia i kursu pokazuja efekt dzialania uktadu regulacji,
ktorego wzmocnienie jest zbyt duze.

Sily reakcji podwozia Wysokosc nad powierzcnia Ziemi
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Rys. 6. Symulacja prawidlowego ladowania

6.2. Symulacja prezentujgca ladowanie z duzg predkoscig pionowa — przyziemienie bez fazy
wyréwnania

Na rys. 7 pokazano wyniki ladowania samolotu z duza predkoscia pionowa, co spowodowato
bardzo duze obciazenie podwozia — czterokrotnie wigksze niz pochodzace od masy. W modelu nie
jest symulowane uszkodzenie podwozia spowodowane nadmiernym obcigzeniem. Uwzglednienie
awarii podwozia byloby niekorzystne w odniesieniu do testéw ukladéw sterowania, poniewaz
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celem badania ukladéw sterowania i syntezy z wykorzystaniem modelu jest uzyskanie takiego
sposobu sterowania, ktéry pozwoli unikngé¢ sytuacji krytycznych. Dodatkowo istotne tez jest
zbadanie zachowania sie ukladu sterowania w przypadku przekroczenia krytycznych parame-
tréw. Uwzglednienie krytycznej awarii nie pozwolitoby na gruntowne zbadanie reakcji uktadéw
sterowania w trudnych sytuacjach. Dodatkows trudnoscia podczas modelowania uszkodzenia ele-
mentéw konstrukcyjnych jest losowosé zjawiska, co nie pozwala jednoznacznie wskaza¢ momentu
awarii oraz skutkéw, ktore nalezaloby zamodelowac.
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Rys. 7. Symulacja ladowania z duza predkoscia pionowa

6.3. Symulacja prezentujaca ladowanie z bocznym wiatrem

Trzeci test to nieprawidtowe ladowanie w warunkach bocznego wiatru (rys. 8). Duze, niesyme-
tryczne sity reakcji podwozia powodujg znaczne przechylenie samolotu. W opisywanej symulacji
samolot zostal przewrdcony, o czym $wiadczy duza warto$é kata przechylenia. Nalezy réwniez
zwrocié uwage, ze po 370 sekundzie parametry modelu nie sa adekwatne do rzeczywistego zacho-
wania sie samolotu. Spowodowane jest to zalozeniem, zgodnie z ktérym samolot jest punktem
materialnym, co oznacza, ze nie jest znane potozenie skrzydel w przestrzeni i nie moze byé
w prawidlowy sposéb modelowany obrét samolotu po dotknieciu skrzydlem powierzchni ziemi.
Nie jest to istotne dla celu modelowania, poniewaz model ma stuzy¢ do testowania rozwigzan
uktadow sterowania, ktére maja chronié przed katastrofa.
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Rys. 8. Symulacja ladowania z bocznym wiatrem — przewrdcenie samolotu

7. Podsumowanie

Modelowanie ruchu samolotu dla modeli wykorzystywanych do badania ukladéw sterowania
podczas ladowania obejmuje dodatkowe elementy, ktére znacznie komplikuja model. Konieczne
uproszczenia modelu kontaktu opony z podlozem, podobnie jak uproszczony model aerodyna-
miki, stanowi kompromis pomiedzy precyzja odwzorowania a wymagang moca obliczeniows,
a wiec czasem symulacji. W zadaniu syntezy ukladu sterowania z modelowaniem czas realizacji
eksperymentu musi by¢ znacznie krotszy od czasu rzeczywistego. Zastosowane w modelu uprosz-
czenia nie powinny skutkowaé¢ ulatwieniem sterowania, aby w warunkach rzeczywistych uktad
zbudowany z zastosowaniem modelu nie doprowadzil do katastrofy. Dzieki modelowaniu kon-
taktu z podlozem mozliwa jest ocena jakosci doprowadzenia samolotu do powierzchni pasa oraz
opracowanie algorytméw sterowania ruchem na pasie. Silnie nieliniowe zaleznosci modelu po-
woduja, ze trudno jest opracowaé i zweryfikowaé¢ poprawnos¢ algorytméw sterowania metodami
analitycznymi.
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Airplane motion model for approach and take-off controller synthesis

The most demanding model of aircraft motion is that for landing and take-off phases of flight. Most
of works presenting aircraft control systems concern the flight only when during landing and take-off,
additional forces and moments appears. The problem of modeling of the wheel and surface cooperation
is the domain of land vehicles, however, in the case of designing a complete aircraft control system that
takes into account all phases of motion, it is impossible to omit the model of ground contact. In the
presented model, besides aerodynamic phenomena, for general dynamics of the rigid body and airplane
engine model it is necessary to prepare mathematical description and numerical solution of the suspension
and wheel-ground reactions. However, the ground contact is short in time comparing to the whole flight.
However, now the airplane touches the ground and its behaviour after that is critical for landing safety.
An approach controller which guides the airplane to the runway should be designed to be robust and
immune to environmental conditions. As the motion model changes near the ground, the control manner
should be changed and, finally, on the ground, the controllers must be entirely different than in the air.
Reliable models make it possible to test controller operation before tests in the real airplane. Inclusion
of safe crashes enable one to specify controller safe operation conditions.
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In the presented article, the authors describe problems resulting from the inclusion in the mathema-
tical equations the model of contact between the airplane wheels and the surface of the runway as well as
model of suspension. Interfaces of this model are compatible with a general structure of simulation model.
Due to the purpose of the model, i.e. synthesis and examination of the control system, this model should
not be excessively complex as some existing models are. Regardless of the possibility of simplification,
the introduction of the suspension model increases requirements for numerical solvers comparing to the
simulation of pure motion in the air. In the presentation different touchdown conditions show responses
of various control algorithms obtained using the designed model. Simple analysis of such responses enable
evaluation of quality of the control and controller immunity to disturbances.
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1. Wstep

Sterowanie samolotem przez pilota obejmuje wiele czynnodci, ktére dotycza bezposrednio
oddzialywania na ruch samolotu, obstugi aparatury znajdujacej sie na poktadzie, kontroli sta-
nu samolotu i jego otoczenia oraz czynnosci dodatkowych wynikajacych z interakcji z innymi
uczestnikami ruchu i stuzbami kontroli ruchu lotniczego. Zwiekszenie obcigzenia zadaniowego,
bedace skutkiem zwigkszenia zaréwno liczby czynnodci, jak i podniesieniem wymagan stawia-
nych pilotowi, wystepuje podczas realizacji procesu ladowania. Metoda zmniejszenia obcigze-
nia zadaniowego pilota jest automatyzacja realizacji czeSci czynnosci. Rozpatrujac mozliwosci
automatyzacji, nalezy pamieta¢ o wielu mozliwych negatywnych efektach zwiazanych z auto-
matycznym sterowaniem, generowaniem alarmoéow oraz proponowaniem rozwigzan na podstawie
automatycznej oceny sytuacji [1].

Istotnym zagadnieniem jest $wiadomo$é sytuacyjna [3], ktéra warunkuje poprawno$é decyzji
podejmowanych przez pilota. Stad uklady automatyki musza dziataé w sposéb przewidywalny
oraz konieczne jest sygnalizowanie stanu, w jakim si¢ znajduja. Sygnalizacja ta powinna by¢ dla
pilota intuicyjna, aby nie zwieksza¢ obciazenia zadaniowego. Obcigzenie zadaniowe jest jednak
bardziej ogélnym wskaznikiem opisujacym to, jak realizacja zadania angazuje zasoby czlowieka
[1],[2].

Mimo ze zwykle motywem wprowadzenia automatyzacji jest zmniejszenie obciazenia zada-
niowego to niepoprawne rozwiazania, redukujac jedna forme obciazenia, zwiekszaja inna (zwykle
skomplikowanie dzialania automatyki zwieksza obciazenie mentalne, redukujac jakas forme ob-
ciazania fizycznego [1]).

Zaprezentowane rozwazania stanowia teoretyczna podbudowe do wymagan dla automaty-
zacji klap w samolotach lekkich i ultralekkich. Propozycja automatyzacji sterowania klapami
wynika z obserwacji dotychczasowych rozwiazan, ktérymi sa mechaniczna dzwignia badz stero-
wany pozycyjnie silnik wychylajacy klapy stuzace pilotowi do recznego ustawienia pozycji klap.
W rozwiazaniu mechanicznym obstuga klap angazuje zasoby fizyczne (reka), wymaga pewnego
wysitku (sita potrzebna do przestawienia dzwigni) i uwagi przy wyborze i blokadzie pozycji.
W rozwiazaniu elektrycznym gléwne obciazenie wynika z koniecznosci kontroli stanu klap przy
przestawianiu.

Zrealizowane w samolocie MP-02A (samolot w kategorii specjalnej zbudowany na bazie sa-
molotu ultralekkiego) rozwiazanie, umozliwia przeprowadzenie badan i oceny dzialania automa-
tycznego sterowania klap.

W niniejszej pracy, wykorzystujac model symulacyjny samolotu (rozdz. Modelowanie ru-
chu samolotu do syntezy systeméw sterowania w fazach startu i ladowania, str. 181) zostaly
przeprowadzone badania wplywu wychylania klap na zachowanie sie samolotu. Badania w locie
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pozwolily na ocene zachowania samolotu, natomiast eksploatacja samolotu z opisywanym ste-
rownikiem umozliwia wykonanie oceny rozwiazania przez pilotow.

W istniejacych samolotach z dZwignia mechaniczna istnieje mozliwos¢ zablokowania klap
w kilku pozycjach, ktére zostana oznaczone nastepujaco (rys. 1):

0 — klapy schowane,
1 — klapy do startu,
2 — male klapy do ladowania,
3 — duze klapy do ladowania.

=

Rys. 1. Zobrazowanie pozycji charakterystycznych wychylen klap; linia przerywana zaznaczono
rzeczywiste polozenie klapy w pozycji 3, wynikajace ze zlozenia obrotu i wysuwu

W samolotach z klapami przestawianymi elektrycznie pozycje charakterystyczne sa zazna-
czone za wskaznikiem wychylenia. Pilot steruje wysuwem klap zwykle za pomoca przetacznika
tréjpozycyjnego (pozycje: wysuwanie, stop, chowanie) uruchamiajacego silnik napedzajacy me-
chanizm wysuwu.

2. Wykorzystanie klap w locie samolotu

Klapy bedace mechanizacjg skrzydta samolotu sa wykorzystywane w kilku sytuacjach. Ty-
powe zastosowania to:

1) start samolotu,
2) ladowanie w fazie podejscia.
Nietypowym zastosowaniem jest natomiast:

3) aktywne sterowanie sila nosna.

Ad. 1) Wychylenie klap (zwykle okolo 10°) podczas startu zwieksza site nosna nieco zwiekszajac
opor, a w efekcie zmniejsza predkosé, przy ktérej nastepuje zréwnowazenie sity ciezkosci przez
site no$na, umozliwiajac oderwanie samolotu od powierzchni pasa startowego. Stad samolot nie
musi sie poruszac z duza predkoscia po ziemi oraz skraca sie droga startu.

Ad. 2) Podczas podejécia do ladowania konieczne jest precyzyjne prowadzenie po $ciezce podej-
$cia przy utrzymywaniu stosunkowo matej predkosci lotu. Utrzymanie takiego stanu wzmaga nie
tylko zwiekszenia sity nosnej, ale takze konieczne jest wyhamowanie poruszajacego sie po tra-
jektorii nachylonej do powierzchni ziemi samolotu poprzez zwigkszenie sity oporu. W zaleznosci
od warunkéw atmosferycznych stosuje sie wychylenie wieksze (poz. 3) lub mniejsze (poz. 2).
Wieksze wychylenie umozliwiajace bardziej strome podejscie jest dopuszczalne w spojonej at-
mosferze. Wystepowanie turbulencji powoduje konieczno$¢ zwigkszenia predkosci lotu. Podobnie
w warunkach bocznego wiatru. Wtedy podejscie realizuje sie¢ z klapami w pozycji 2.

Podczas poprawnego ladowania i startu dzialania pilota sprowadzaja sie do jednorazowego
ustawienia odpowiedniej pozycji. Jednak uwzgledniajac mozliwos¢ wystapienia sytuacji nietypo-
wych, jak np. przerwanie podejscia, pilot moze by¢ zmuszony wykonaé¢ wiele czynnoéci, w tym
w odpowiednim momencie zmniejszy¢ wychylenie klap. Jak wynika z analizy zdarzen zwiazanych
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z niepoprawna obsltuga klap [4], w takiej sytuacji wystepuje najwieksze zagrozenie bezpieczen-
stwa. Przyczyny wypadkéw to gléwnie bledy w ustawieniu pozycji klap i utrata sily nosne;j.
Przy rozwiazaniu polegajacym na recznym przestawianiu dZzwigni przyczyna niepoprawnej po-
zycji klap moze by¢ niezamierzone wypuszczenie przez pilota dzwigni, ktora pod wplywem sit
aerodynamicznych zmieni swoja pozycje. Ze wzgledu na kierunek dziatania sit aerodynamicz-
nych, powodujacych przy braku przeciwdziatlania chowanie klap, niebezpieczenstwo wystepuje
podczas lotu z wychylonymi klapami i mala predkoscia lotu. Na podstawie oceny mozliwosci
wystapienia wypadku w efekcie bledu czlowieka [5] ograniczenie mozliwosci doprowadzenia do
sytuacji stwarzajacej zagrozenie oraz umozliwienie pilotowi dokonania poprawnej oceny sytu-
acji i przeciwdziatania zmniejszaja ryzyko. Stad automatyzacja klap, zmniejszajac wymagania
odnosnie doktadnosci realizacji czynno$ci, wymaganej uwagi i czasu zaangazowania w czynnosé
operowania klapami, zmniejsza bezposrednio zagrozenie btedem oraz zwigksza dostepnosé zaso-
béw mentalnych pilota do oceny poprawnosci realizacji innych czynnosci.

Ad. 3) Aktywne sterowanie sila no$na to skoordynowanie wychylenia klap i steru wysokosci [6].
W efekcie takiego sterowania mozliwe jest uzyskanie szybkiej zmiany predkosci pionowej bez
typowej dla klasycznego sterowania zmiany kata pochylenia. W odréznieniu od typowych zasto-
sowan ten sposéb sterowania wymaga ciaglego sterowania oboma sterami oraz konieczna jest
duza szybkos$¢ zmiany polozenia klap. Stosowane bywa w systemach automatycznego sterowa-
nia, rzadko taki sposob sterowania stosuja piloci i tylko do$wiadczeni piloci maja odpowiednie
umiejetnosci, aby poprawnie i bezpiecznie zrealizowaé tego rodzaju manewrowanie.

3. Reakcja samolotu na wychylenie klap

Wychylenie klap powoduje zmiane charakterystyk wspétczynnikéw sity oporu cp, nosnej ¢y,
oraz momentu pochylajacego ¢,,. Na rys. 2 zostaly zaprezentowane zaleznosci wymienionych
wspotczynnikéw od kata natarcia dla czterech wartosci wychylenia klap oznaczonych zgodnie
7 wczesniejszym opisem.
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Rys. 2. Charakterystyki wspolczynnikéw aerodynamicznych modelu samolotu MP02 i wplyw
wychylenia klap na te charakterystyki

Spodziewanym efektem wychylenia klap jest wiec zmniejszenie predkoéci lotu w wyniku
zwiekszenia wspotezynnika sity oporu. Wplyw pozostatych wspoétezynnikéw nie jest jednoznacz-
ny, gdyz zwiekszenie wspoltczynnika sity nosnej moze zosta¢ skompensowane przez zmniejszanie
sie predkosci lotu. Zmiana momentu pochylajacego dla zastosowanego modelu bedzie powodo-
waé zmniejszenie kata pochylenia i w efekcie zmniejszenie kata toru lotu. Przy chowaniu klap
wystapia efekty przeciwne.

Niezaleznie od tego na ile wymienione efekty wplyna na ruch samolotu, podstawowym pro-
blemem jest zaburzenie stanu ustalonego lotu samolotu, ktére musza zosta¢ wytlumione. Po
wychyleniu klap nalezy doprowadzi¢ do nowego stanu ustalonego. Zaréwno ttumienie zaburze-
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nia, jak i doprowadzenie do nowego stanu ustalonego realizowane jest poprzez sterowanie sterem
wysokosci oraz zespotem napedowym.

Dla oceny poziomu zaburzenia, jakie powstaje w efekcie wychylenia klap, zostaly wykonane
testy symulacyjne. W pierwszym tescie zrealizowano wychylenie klap z pozycji 0° do 38°. Po-
zycja koncowa w tescie dla badanego samolotu (MP-02A) to matle klapy do ladowania. Podczas
realizacji tego testu ster wysokosci byl unieruchomiony.

Na rys. 3 zostaly zaprezentowane przebiegi zmian nastepujacych zmiennych:

a) wychylenie klap,
b) predkosé¢ lotu IAS,
c¢) predkosé pionowa,
)

d) kat pochylenia.
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Rys. 3. Wplyw wychylenia klap na zachowanie si¢ samolotu z trzymanymi sterami (linia niebieska —
szybkos$é wychylania klap 0,5°/s, linia czarna — 10°/s)

Dla poréwnania wykonano dwie symulacje rozniace sie szybkoscia wychylenia (mala szybkosé
0,5° /s — linia niebieska i duza szybko$é 10° /s — linia czarna). W tescie pozostale sygnaly sterujace
byty state, co odpowiada sytuacji trzymanych steréw. Przy duzej szybkosci wychylania nastepuje
wzbudzenie oscylacji fugoidy. W odréznieniu od prawie monotonicznej zmiany stanu przy malej
szybkosci. Poczatkowe zaburzenie jest duze, a w szczegélnosci chwilowe opadanie osiaga 2m/s.

Druga préba dotyczyla sytuacji chowania klap. Wartos¢ poczatkowa to pelne wychylenie
klap do ladowania a koncowa to pozycja klap do startu. Na rys. 4 widoczne sa przebiegi dla
dwoch szybkosci, tak jak w pierwszym tescie.

Te wyniki pokazuja szczegdlnie niebezpieczna sytuacje wynikajaca z szybkiego schowania
klap. Samolot traci predkosé i kat natarcia osiaga duze wartosci. W pewnych sytuacjach, za-
leznie od predkosci poczatkowej oraz przy wystapieniu niekorzystnego podmuchu, mozliwe jest
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Rys. 4. Wplyw chowania klap na zachowanie samolotu z trzymanymi sterami

doprowadzenie do przeciagniecia. Jedli taka sytuacja nastapi podczas przerwania podejécia (np.
w skutek bledu pilota polegajacego na puszczeniu odblokowanej dzwigni, kiedy moment sit
aerodynamicznych klap spowoduje ich schowanie), samolot moze opadaé¢ zamiast zamierzonego
wznoszenia. Jesli ze wzgledu na mata predkosé lotu dojdzie do przeciagniecia, predkosé opadania
bedzie wieksza niz widoczna na rys. 4d.

Trzeci test zostal wykonany w warunkach pracy regulatora pochylenia. Wychylenie klap
bytlo takie jak na rys. 3a. Wyniki widoczne sa na rysunku 5. Zastosowany zostal regulator P, co
powoduje, ze nie jest spelniony warunek astatyzmu [6] i mimo dzialania regulatora kat pochylenia
zmniejszyl sie po zaburzeniu spowodowanym wychyleniem klap.

Nalezy zwro6ci¢é uwage, ze poniewaz kat pochylenia w nowym stanie jest wiekszy niz po-
czatkowy, a polozenie dzwigni sterujacej zespotem napedowym nie zmienia sie, predkosé lotu
zmniejszyla sie.

Poréwnanie testow z regulatorem pochylenia i bez regulatora pokazuje, ze reakcja samolotu
na wychylenie moze znacznie si¢ rézni¢ w zaleznosci od sposobu sterowania. Szczegdlnie duze
réznice w charakterze proceséw przejsciowych wystepuja, gdy wychylanie odbywa sie z duza
szybkoscia.

Zaprezentowane wyniki z zastosowanym regulatorem sa jedynie jednym z wielu mozliwych
sposobow sterowania. Przyktadowo mniejsze wzmocnienie uchybu w regulatorze powinno skut-
kowa¢ gorszym ttumieniem oscylacji. Regulator astatyczny natomiast utrzymaltby warto$é¢ usta-
lonego kata pochylenia na wyzszym poziomie, co spowodowatoby dodatkowe zmniejszenie pred-
kosci lotu. Po ustaniu zaburzenia w stanie ustalonym moze wiec nastapi¢ zaréwno zmniejszenie
predkoéci lotu przy ograniczeniu zmian kata 0, jak i zwiekszenie predkosci lotu przy braku re-
akcji. Stabilizacja kata pochylenia, nawet gdy nie zapewnia doktadnosci statycznej, powoduje
zmniejszenie oscylacji przy szybkie zmianie pozycji klap. Przy sterowaniu recznym pilot musi
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Rys. 5. Wplyw wychylenia klap na zachowanie samolotu z uktadem stabilizacji pochylenia

wiec przy wychylaniu klap zrealizowaé¢ zlozony sposob sterowania samolotem, w ktérym nie
mozna podaé prostego kryterium opartego na wartosci jednej zmiennej. Bedzie to wiec pewna
typowa wyuczona sekwencja wychylen, wymagajaca do$wiadczenia pilotazowego z danym typem
samolotu.

Duza szybko$é zaburzenia wymaga od pilota szybkiej (pojedyncze sekundy) korekty, gdy
ograniczenie szybkosci wychylenia klap daje mozliwo$é oceny zmieniajacego sie stanu lotu (kil-
kadziesiat sekund) i dobrania na biezaco wychylen steru wysokosci i sterowania zespotem nape-
dowym.

Kolejny wniosek z poréwnania wysuwania i chowania to wieksze zagrozenie przy chowaniu
wynikajace ze spadku predkosci lotu (takze dla wolniejszego ruchu).

Dla poréwnania wynikow symulacyjnych z rzeczywista reakcja samolotu wykonano loty te-
stowe. Podczas lotéw samolotem (SportStar) z mechanicznymi klapami pilot zrealizowal szybkie
i wolne wysuwanie i chowanie klap. Na rys. 6 zaprezentowane zostaly przebiegi w czasie wartosci
wybranych zmiennych stanu zarejestrowane podczas realizacji rzeczywistego lotu. W czasie tego
lotu piloci zrealizowali dwa eksperymenty:

e ok. 1565 s klapy zostaly wychylone z mala szybkoscia (linia zielona),
e ok. 1615 s klapy zostaly wychylone z duza szybkoscia (linia czerwona).

Pozostale stery piloci starali sie utrzymywaé w statej pozycji.

W odréznieniu od warunkéw symulacji w rzeczywistym locie na samolot oddziatujg zakloce-
nia zewnetrzne, co utrudnia analize przebiegéw. Jednak mimo zaktocen efekty zwigzane z wychy-
laniem klap sa widoczne jako zmniejszenie predkosci, poczatkowe zwickszenie predkosci pionowej,
a nastepnie jej spadek oraz poczatkowo zwiekszenie, a nastepnie zmniejszenie kata pochylenia.
Zakres zmian parametréw lotu jest zalezny od dynamiki procesu wypuszczania klap, w szczegol-
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Rys. 6. Wyniki uzyskane podczas eksperymentéw w locie: a) wysoko$é lotu, b) predkosé lotu,
¢) kat pochylenia, d) predkosé pionowa

nosci dotyczy to zmiany wysokosci lotu. W poréwnaniu z wynikami symulacji przebiegi, ktore
sg zwiazane z modem oscylacji dlugookresowych, maja charakter chaotyczny.

Kolejne testy w locie zostaly wykonane dla pokazania dzialania zautomatyzowanych klap.
Na rys. 7 zaprezentowano przebiegi warto$ci zmiennych stanu samolotu MP-02A po wychyleniu
testowym klap, kiedy pozostale stery byly utrzymywane nieruchomo (klapy maksimum, rozpo-
czecie ok. 90s), w wyniku chowania (rozpoczecie od 115s) i w wyniku procedury sterowania
stosowanej przez pilota (ok. 300 s rozpoczyna sie wychylanie klap).

Zaobserwowane zmiany stanu wywotane wychylaniem klap przejawiaja sie gtéwnie zmniej-
szeniem predkosci lotu i zwigkszeniem pochylenia. Zwigkszenie pochylenia w testach przedsta-
wionych na rys. 6 jest uzasadnione faktem, ze jest to samolot z nisko umieszczonym sterem wy-
sokosci. Réznice pomiedzy modelem a zachowaniem rzeczywistego samolotu MP-02A $wiadcza
o koniecznosci poprawienia modelu, w szczegélnosci wpltywu odksztatcenia strumienia powietrza
na statecznik pionowy. Niezaleznie jednak od stwierdzonej niedoskonalo$ci modelu, analizujac
zachowanie sie samolotu, widzimy, ze poczatkowe szybkie zmiany kata pochylenia i predkosci
pionowej stanowig sygnal informujacy o zaburzeniu stanu, natomiast zmiana predkosci lotu jest
na tyle wolna, ze daje pilotowi czas na reakcje.

Dla poréwnania mozna przesledzié¢ proces wychylania klap jako fragment procedury podejscia
do ladowania. Ze wzgledu na duza doskonato$¢ aerodynamiczng samolotu pilot przed wysunie-
ciem klap zwieksza kat pochylenia (ok. 10s przed rozpoczeciem wysuwania klap), aby obnizy¢
predkoé¢. Podczas wysuwania klap nastepuje dalsze zmniejszenie predkosci lotu. Sterowanie pi-
lota nie odbiega w tej fazie od poprzednich faz lotu i poréwnujac z sytuacja testu, widoczne jest
wythumienie zaklécen powodowanych przez zmiane pozycji klap.
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Rys. 7. Wplyw wychylania zautomatyzowanych klap na stan samolotu; linie czerwone — wychylanie,
linia zielona — chowanie; a) wysokosé lotu, b) predkos¢ lotu, ¢) kat pochylenia, d) predkos$é pionowa

4. Opis zautomatyzowanych klap

Zautomatyzowane klapy dla samolotu MP02A zostaly wykonane w taki sposob, aby pilot
po wybraniu pozycji nie musiat uczestniczy¢ w procesie sterowania nimi. Sterownik dziata wiec
na zasadzie realizacji rozkazow. Celem utrzymania poprawnej Swiadomo$ci sytuacyjnej pilota,
sterownik sygnalizuje stan, w jakim sie znajduje.

Uklad sterowania sklada sie z pulpitu sterujacego (rys. 8c) zawierajacego dzwignie usta-
nawiajaca zadane polozenie klap oraz kontrolek (LED), wlasciwego sterownika (rys. 8b) oraz
zespotu napedu skladajacego sie z silnika, przektadni i potencjometrycznego przetwornika poto-
zenia (rys. 8a i 8b).

Zasada dzialania jest nastepujaca:

1) pilot ustawiajac dzwignie w polozeniu od 0 do 3 wybiera zadane wychylenie klap,

2) sterownik po stwierdzeniu zmiany zadanego polozenia okresla, jaki jest zadany kat i po-
rownuje z katem aktualnym,

3) zaleznie od znaku réznicy uruchamiany jest silnik i kontynuowany jest pomiar réznicy
pomiedzy wartoscig zadang i aktualng; rownoczeénie na pulpicie sterownik migajaca dioda
sygnalizuje realizacje procesu sterowania,

4) po osiagnieciu stanu zadanego odpowiednia dioda zaswieca sie Swiatlem ciaglym, a silnik
jest wylaczany.

Taki sposéb dziatania, po dobraniu odpowiedniej szybkosci wychylania, nie angazuje pilota w re-
alizacje procesu sterowania. W zakresie sterowania klapami pilot pelni wiec role nadrzedna (wy-
bér pozycji) i kontrolna. Swiadomoéé sytuacyjna jest zachowana dzieki zastosowanej sygnaliza-
cji. Odnosnie swiadomosci sytuacyjnej okazalo sie, ze poczatkowo przyjete rozwiazanie (rys. 8c),
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Rys. 8. Uklad sterowania klapami dla samolotu MP02A: a) przeniesienie napedu na popychacze klap,
b) widok elementéw sterownika, ¢) pulpit (wersja aktualna) (fot. A. Trela), d) nowy pulpit
(fot. J. Pieniazek)

w ktérym nie ma sygnalizacji potozenia 0, zostatlo przez pilota zakwestionowane. Poprawiony
pulpit sterowania klapami z pelng sygnalizacja widoczny jest na rys. 8d.

Istotng funkcja sterownika jest procedura kalibracji. Podczas kalibracji ustalane sa katy wy-
chylen dla pozycji charakterystycznych. Ta funkcjonalnosé¢ umozliwia dostosowanie jej do okre-
$lonego typu samolotu. Takze dzieki tej funkcji mozliwe jest wykonanie eksperymentéw z roz-
nymi polozeniami i wybraniu pozycji najlepiej dostosowanych do samolotu. W odréznieniu od
uktadéw mechanicznych, gdzie pozycje charakterystyczne sa okreslone poprzez trwale wykonane
elementy blokady, zastosowanie uktadu programowalnego pozwala na dobranie wychylen w fa-
zie eksploatacji. Poniewaz jednak wartosci katéw wychylen wplywaja na to, jaki powinien by¢
stan samolotu podczas podejscia (przede wszystkim predkosé TAS), zmiany w ustawieniach sa
zabezpieczane i dostepne jedynie dla obstugi serwisowej sterownika, a nie jest mozliwa zmiana
przez uzytkownika.

5. Whioski

Ograniczenie liczby pozycji i odpowiednie wyrdznienie charakterystycznych pozycji utatwia na-
bycie nawykéw przy wykonywaniu standardowych czynnosci podczas startu i ladowania (dla
pilota do$wiadczonego, ktéry ma umiejetnosé dobrania wychylenia klap do warunkdéw, w jakich
wykonuje ladowanie badZ ma umiejetnosci pozwalajace na nietypowe wykorzystanie klap — moze
to by¢ ograniczenie).

Mozliwos¢ kalibracji bez koniecznosci zmian mechanicznych w uktadzie napedu klap pozwala
na ustawienie wyréznionych pozycji dla okreslonego typu samolotu.

W warunkach obciazenia innymi zadaniami automatyzacja sterowania z odpowiednim ogra-
niczeniem szybkosci wychylania klap ulatwia sterowanie samolotem. Ten czynnik jest szczegdlnie
istotny dla bezpieczenstwa lotéw samolotéw ultralekkich, ktorymi czesto lataja osoby o malym
doswiadczeniu.
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Pilot-automated flaps interactions in light and ultralight airplanes

The aircraft take-off and landing are two phases with highest pilot workload caused by a large number
of activities that she/he performs in the control process and through the need to control values of an
increased number of aircraft status variables. Automation supporting the work of the pilot by substituting
in the implementation of tedious tasks and automatic execution of the sequence of operations on the pilot’s
command, and thus replacing the pilot in a certain range, can reduce this workload. The automated flaps
free pilot’s attention and removes the necessity to perform manual actions. Presented simulation tests
and analysis of the results from flights show that a change in the flaps position causes an undesirable
change in the plane condition, especially in the case of fast changes which may appear when the flaps are
controlled by mechanical levers.

Automated flaps designed at the Department of Avionics and Control of Rzeszow University of
Technology for light and ultralight airplanes have been tested on the MP-02A airplane. The tests show
that besides that the pilot’s resources (attention, perception and analysis of information and effectors)
are released from the flaps control task, the limitation of the flaps motion rate decreases the airplane
state disruption to the level similar to other disturbances. Another solution which makes operation of this
device intuitive and predictable is a limited number of positions. The airplane behaviour during approach
is always the same when the flaps are set in one specified position. The indication system presents states:
steady light indicates the current position and a blinking light indicates the motion. This simple solution
preserves awareness of the flaps mode.
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1. Wprowadzenie

Konstrukcja statku powietrznego musi cechowaé sie odpowiednimi witasnosciami i wlasci-
wosciami nie tylko pod katem osiagéw i parametréw lotnych, ale réwniez eksploatacyjnych.
Istotnym czynnikiem w skutecznym wykorzystywaniu statku powietrznego jest wieloletnia eks-
ploatacja, ktora jest ztozonym procesem i dzialaniem majacym na celu zapewnienie zaktadanej
gotowosci, niezawodnosci, bezpieczenstwa. Waznym elementem zwiekszania zdatnosci statkéw
powietrznych jest monitorowanie i badanie przyczyn niesprawnosci konstrukeji, zespotu napedo-
wego oraz pozostalych podzespotéw. Przeprowadzenie rzetelnych badan przyczyn niesprawnosci
statkow powietrznych, przebiegajacych wedtug ustalonych sformalizowanych zasad, jest w sta-
nie przeciwdziataé¢ ich wystepowaniu oraz zapewnié¢ powtarzalnosé i stabilno$é wykonywanych
obstug i napraw.

Celem artykutu jest scharakteryzowanie przyczyn powstawania niesprawnosci i uszkodzen
oraz sposobu prowadzenia badan tych zjawisk. Przedstawiono réwniez mozliwosci i podstawe
realizowania badan przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych oraz dokonano podsumowania
prowadzonych badan przyczyn niesprawnosci zaistniatych na sprzecie lotniczym od 2015 r. do
pierwszego kwartatu 2018 r.

2. Przyczyny powstawania niesprawnosci i uszkodzen

Niesprawnosé¢ statku powietrznego jest zdarzeniem uniemozliwiajacym realizacje powierzone-
go zadania lotniczego. Moze pojawié sie w systemie technicznym statku powietrznego, w struktu-
rze powiazanej miedzy statkiem powietrznym a czltowiekiem lub zbiorem ludzi zaangazowanych
w jego eksploatacje [1], [2]. Niesprawnosé jest utrata funkcjonalnej wlasciwosci elementu kon-
strukcyjnego lub struktury technicznej zawierajacej ten element. W procesie eksploatacji statku
powietrznego niesprawnosci moga pojawi¢ sie w momentach takich jak: lot, transport, czas na-
prawy czy czas utrzymywania zdatnosci. Niesprawnosci moga powstawacé stopniowo lub nagle
— od czynnikéw zewnetrznych czy tez wewnetrznych. Wystapienie niesprawnosci moze powo-
dowaé¢ powazne skutki (wypadek lotniczy, przerwanie zadania lotniczego) lub przechodzié¢ bez
nastepstw [3]. Pojawiajace sie niesprawnosci dotyczace zespotu lub calego statku powietrznego
mozna podzieli¢ wzgledem réznych kryteriow, takich jak: rodzaje, typy, przyczyny powstawania
(rys. 1), skutki wystapienia, sposoby usuniecia czy tez momenty wystapienia w procesie eks-
ploatacji [2]. Na rys. 1 przedstawiono schemat podzialu niesprawnosci wzgledem przyczyny ich
powstawania.
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Rys. 1. Podzial niesprawnosci ze wzgledu na przyczyne ich powstawania (Zrédlo: opracowanie wlasne na
podstawie [2])

Pierwotng przyczyna niesprawnosci jest uszkodzenie elementu lub réwnoczesne uszkodzenie
kilku elementéw zespotu, urzadzenia, agregatu, struktury lub czesci konstrukcyjnych. Uszko-
dzenie elementu moze w konsekwencji doprowadzi¢ do uszkodzenia zespotu, ktérego jest czescia,
a w nastepstwie calego statku powietrznego, wobec czego powoduje czesciowa lub pelna niezdat-
nos¢ SP do wykonywania zadan. Jest réwniez utrata fizycznych wlasnosci i (lub) wiadciwosci
elementu konstrukcyjnego. Uszkodzenie pociaga za soba odstapienie od wykonania zadania lot-
niczego lub jego przerwanie, czego skutkiem jest brak realizacji zaplanowanego lotu lub jego
opOznienie, zaniechanie lotu po starcie, wykonanie procedur awaryjnych i w ostatecznosci wypa-
dek lub incydent [1]-[3]. Wystapienie uszkodzenia moze wynikaé¢ ze swiadomego przekroczenia
przez zaloge lub obstuge dopuszczalnych obciazen SP oraz oddzialywan zewnetrznych (np. fi-
zycznych, chemicznych) czy tez czasu.

Mozna dokonaé klasyfikacji uszkodzen wzgledem nastepujacych kryteriow: typ urzadzenia,
fizyczny charakter uszkodzenia, przyczyny powstawania oraz sposoby odnowy zdatnosci. Naj-
czesciej wykorzystuje sie podzial uszkodzen ze wzgledu na domniemang przyczyne uszkodzenia,
tj.: ztamanie, Sciecie, zgiecie, skrecenie, pekniecie, zerwanie, znieksztalcenie przestrzenne, zuzy-
cie, zatarcie, rozregulowanie, poluzowanie, korozje, spalenie, wylaczenie, zwarcie, rozwarstwie-
nie, nieszczelno$é i inne [2], [3]. Powodem wystapienia uszkodzenia moze byé proces starzenia
sie i zuzycia materiatu, jego zmeczenie lub korozja. Innym powodem moze by¢ przekroczenie
dopuszczalnych parametréw pracy, niewlasciwe uzytkowanie przez zatoge lub personel obstugu-
jacy. Ukryte wady konstrukcyjne, technologiczne i materialowe moga by¢ przyczyna uszkodzenia.
Zjawiska, jakie doprowadzaja do wystapienia niesprawnosci i uszkodzenia, moga wynikaé z czyn-
nosci wykonywanych przez obiekt (tzw. wewnetrzne) czy tez z pracy w okreslonym otoczeniu
(zewnetrzne). Degradacja struktury konstrukcyjnej i materialu elementéw moze mieé¢ podloze

[2]:

e cksploatacyjne — przeciazenia, obciazenia udarowe, drgania, obciazenia aerodynamiczne,
obciazenia akustyczne, oddzialywanie termiczne, oddzialtywanie uzbrojenia, oddziatywanie
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ci$nien, zaburzenia od innych statkéw powietrznych, jakos¢ uzytkowania obstug i odnéw,
jakos¢ i czystosé lotnisk;

e klimatyczne — temperatura, ci$nienie, wilgotnosé¢, zasolenie, zapylenie, oblodzenie, ozon,
burzliwo$¢ atmosfery, promieniowanie stoneczne, promieniowanie elektromagnetyczne,
elektrycznosé statyczna i dynamiczna;

e starzeniowe — utlenianie, rozklad substancji, korozja, erozja;

e biologiczne — plesnie, owady, ptaki.

Nieraz nie mozna okresli¢ jednolitej przyczyny uszkodzenia, poniewaz moze ja stanowi¢ kilka
czynnikéw.

Zmniejszenie destrukcyjnych czynnikéw eksploatacyjnych, klimatycznych, starzeniowych
i biologicznych (lub fizycznych, chemicznych i atmosferycznych) dzialajacych na elementy SP
jest mozliwe we wszystkich fazach istnienia statku powietrznego. Na etapie konstrukcyjnym na-
lezy adekwatnie dobiera¢ materiaty do przewidywanych obciazen, sposoby ich obrébki, ksztalty,
wymiary, tolerancje i gtadkosci powierzchni. Podczas projektowania nalezy zwrécié szczegdlna
uwage na zmniejszenie mozliwosci wywotania uszkodzen przez personel naziemny i zaloge SP,
jak rowniez na wprowadzenie normalizacji elementéw, zespoléw i ergonomii SP.

W okresie eksploatacyjnym do dziatan zapobiegajacych niesprawnosciom i uszkodzeniom na-
lezy zaliczy¢ kontrole stanu technicznego i prowadzenie diagnostyki rozwijajacych sie uszkodzen
SP oraz przestrzeganie technologii prac okreslonych w dokumentacji techniczno-eksploatacyjnej
w zakresie czynnoéci obstugowych i utrzymujacych zdatnos¢ techniczna.

3. Prowadzenie badan

W organizacjach wojskowych kontrolowanie stanu technicznego obiektu w procesie eksplo-
atacji odbywa sie w wyspecjalizowanych komérkach (klucze eksploatacji), oddzialach (Eskadry
Techniczne, Grupy Obstugi Technicznej) lub w przypadku realizacji obstug na zasadach outso-
urcingu przez Wojskowe Zaklady Lotnicze lub inne podmioty uprawnione do $wiadczenia tego
rodzaju ustug. Taki system eksploatacji stanowi zbiér obiektéw eksploatacji (statki powietrzne,
silniki, agregaty, osprzet, przyrzady), personelu latajacego i inzynieryjno-technicznego, srodkéw
eksploatacji lotniczo-technicznej, zarzadzen i norm okreslajacych wybér i utrzymanie proceséw
eksploatacyjnych — w celu utrzymania i odtworzenia sprawnosci lub zdolnosci do pracy [5].

Kazda niesprawnos¢, kazde uszkodzenie musi by¢ zbadane i usuniete po szczegétowym pozna-
niu przyczyny. Badania przyczyn powstawania niesprawnosci i uszkodzen wykonuje sie poprzez
stosowne analizy. Dokonuje si¢ badan przebiegu proceséw zmiany stanu technicznego elementéw
i podzespotow statku powietrznego, zjawisk fizycznych i chemicznych, jakie powoduja uszkodze-
nie, symptoméw uszkodzen, jak réwniez stanéw przedawaryjnych. Poddaje sie analizie zwiazki
przyczynowo-skutkowe miedzy zmiang stanu technicznego elementéw statku powietrznego a sta-
nem zdatnosci oraz wskazniki ryzyka uszkodzen, zaklocen przypadkowych lub innych zdarzen.

Wykrycie niesprawnego elementu lub zespotu SP jest trudne i czasochtonne nawet przez
doswiadczonych specjalistéw wykorzystujacych aparature kontrolno-pomiarowa. Wobec czego
wymaga sie od personelu inzynieryjno-technicznego doskonatej wiedzy konstrukcyjnej i eks-
ploatacyjnej badanych urzadzen i zespotéw SP oraz znajomosci dziatajacych na nie obciazen.
Sprawna i efektywna prace specjalistow zapewni przestrzeganie okre$lonych zasad postepowa-
nia i kolejnoéci dziatan badawczych. Brak zachowania odpowiedniej sekwencji dziatan podczas
ustalenia przyczyny uszkodzenia moze utrudni¢ i uniemozliwi¢ realizacje zadan badawczych,
a niekiedy doprowadzi¢ do powstania nowych niesprawnoéci i uszkodzen. Dokonujac analizy
przyczyn uszkodzen elementéow konstrukcji statku powietrznego, nalezy przestrzegaé¢ schematu
badawczego (rys. 2). Aby proces badania przebiegl poprawnie, w pierwszej kolejnosci nalezy
dokonaé¢ analizy historii uszkodzonego elementu. Kolejnym krokiem bedzie wykonanie badan
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czynnikéw: eksploatacyjnych, konstrukcyjnych, produkcyjnych i remontowych oraz przeprowa-
dzenie badan materialowych, defektoskopowych, fraktograficznych lub innych pozwalajacych na
okreslenie przyczyn wystapienia uszkodzenia. Wykonanie obliczen wytrzymalo$ciowych i symu-
lacji umozliwi kompleksows analize wynikéw badan, a zarazem pozwoli zweryfikowa¢ przyje-
te hipotezy powstania uszkodzenia. Dzialania te stanowia podstawe do okredlenia pierwotniej
przyczyny uszkodzenia i czynnikéw sprzyjajacych. Ostatnim etapem jest opracowanie wnioskow
i przedsiewzieé profilaktycznych. Dzialania profilaktyczne moga wystapi¢ w postaci wdrozenia
zmian konstrukcyjnych, w obslugach sprzetu lotniczego czy tez w procedurach postepowania
pilota w szczegblnych przypadkach w locie [2].

4 N\ 4 ) 4 N\ 4 )
Okreslenie
. Kompleksowa . . .
Badanie . i oz pierwotnej Opracowanie
analiza wynikdéw s
uszkodzonego badar przyczyny whioskow i
elementu lub o uszkodzenia przedsiewziec
(weryfikacja - o )
zespotu : i czynnikéw profilaktycznych
hipotez) -
sprzyjajacych
o J - J - J - J

Rys. 2. Proces badania uszkodzonego elementu lub zespotu (7rédlo: opracowanie wlasne na
podstawie [2])

Doktadne poznanie przyczyn powstawania uszkodzen pozwala na skuteczniejsze zapobieganie
niesprawnosciom i uszkodzeniom.

4. Mozliwosci i podstawy prawne do prowadzenia badan przez Instytut
Techniczny Wojsk Lotniczych

Ze wzgledu na bardzo wysokie wymagania dotyczace bezpieczenstwa wyrobu calos¢ proceséw
eksploatacyjnych statku powietrznego musi spetniaé¢ szereg wymogdéw formalnych zapewniaja-
cych rzetelnosé, doktadnosé i jakosé zrealizowanych prac. Waznym elementem, ktéry wplywa na
jakos¢ w eksploatacji jest konieczno$é monitorowania procesoéw produkeji, uzytkowania i obstugi-
wania statkow powietrznych. Wobec powyzszego wymaga si¢ przestrzegania przyjetych systeméw
projektowania, produkcji i uzytkowania. Opracowanie warunkéw konstrukcyjnych, przygotowa-
nie instrukcji uzytkowania, instrukeji obstugi i remontu pozwala okresli¢ bezpieczne uzytkowanie
SP i mozliwos¢ uzyskania zdatnosci do lotu w przypadku jej utracenia. Produkt musi by¢ réwniez
zgodny z warunkami konstrukcyjnymi, a jego produkcja powinna przebiega¢ zgodnie z certyfiko-
wang technologia. Wymagania normalizacyjne umozliwiaja ujednolicenie dziatan poszczegdlnych
systeméw z wykorzystaniem regul, zasad, metod i standardéw [4].

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych od szeregu lat istnieje system badan i certyfi-
kacji o zasadach postepowania i zarzadzania wypracowanych na podstawie wlasnych procedur,
norm i wymagan wojskowych dotyczacych przeprowadzania badan na zgodnos$¢ w zakresie woj-
skowych statkéw powietrznych, nawierzchni lotniskowych oraz sprzetu lotniczego. W ramach
dostosowania trybu prowadzenia prac badawczo-rozwojowych do miedzynarodowych wymagan
jakosciowych ITWL wdrozyt w 2001 roku system zarzadzania jakoscia. Zakres certyfikacji obej-
muje badania naukowe, prace rozwojowe, wdrozenia oraz produkcje w dziedzinie lotnictwa i in-
nych dziedzinach techniki, w ktérych wystepuja zagadnienia pokrewne, realizacje szkolen w ww.
zakresie, co potwierdza spelnienie wymagan ISO 9001:2015. Procedury powinny dotyczy¢ ele-
mentéw w postaci nadzoru nad dokumentacja, nad zapisami zwiazanymi z ogdlnie pojeta jakoscia
oraz nad niezgodno$ciami, jak réwniez na przeprowadzeniu audytéw wewnetrznych oraz dziatan
korygujacych i zapobiegawczych.
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Wszystkie wyroby i ustugi przeznaczone na cele obronnosci w krajach NATO powinny spet-
niaé¢ okreslone wymagania w obszarze jakosci, techniki i eksploatacji, jak réwniez niezawodnoéci.
Dostawcy wyrobow obronnych oprécz normy ISO 9001 musza spetni¢ Standardy Zapewnienia Ja-
kosci NATO-AQAP dotyczace zapewnienia jakoSci w przemysle zbrojeniowym. Standard AQAP
zawiera standardowe wymagania normy [SO 9001, a ponadto wymagania dotyczace zarzadza-
nia ryzykiem, wspomagania nadzorowania jakosci u dostawcy przez rzadowego przedstawiciela,
zapewnienia jako$ci GQAR, zarzadzania konfiguracja, planowania jako$ci, zarzadzania nieuszka-
dzalnoécia i obstugiwalnoscia oraz nadzorowania wyposazenia pomiarowego i proceséw pomiaro-
wych wedlug norm ISO 10012. ITWL posiada wdrozony i ciggle doskonalony system zarzadzania
jako$cia, spelniajacy wymagania AQAP 2110:2016, oraz posiada zdolnos¢ do zapewnienia jako-
$ci z mozliwoéciag wykorzystania AQAP 2070 w procesach operacyjnych zwigzanych z badaniami
naukowymi, pracami rozwojowymi, wdrozeniami oraz produkcja w dziedzinie lotnictwa i innymi
dziedzinami techniki, w ktérych wystepuja zagadnienia pokrewne, realizacja szkolen w wyzej
wymienionym zakresie. Posiada rowniez certyfikacje AQAP 2210:2015 w zakresie tworzenia, po-
wielania, dostawy i utrzymywania oprogramowania.

Sprawnos¢ dotyczaca prowadzenia obstug i napraw SP w duzej mierze zalezy od skutecznej
diagnozy uszkodzen i usterek. Nadzorowanie proceséw pomiarowych jest kluczowym wymogiem
dla zapewnienia jakosci pracy. Wobec czego funkcjonowanie laboratoriéw pomiarowych i/lub
badawczych generuje konieczno$é spetnienia wymagan normy PN-EN ISO/TEC 17025:2005. La-
boratoria posiadajace wymagania powyzszej normy posiadajg funkcjonujacy i sprawny system
jakoéci, niezbedne kompetencje techniczne, zdolnosé¢ do uzyskania wiarygodnych wynikéw oraz
podstawy do przyznania akredytacji. Uzyskane certyfikaty akredytacji laboratoriéow badawczych,
spelniajace wymogi wymagan normy PN-EN ISO/IEC 17025:2005 obejmuja nastepujace labo-
ratoria:

AB 098 Laboratorium Zakladu Materialéw Pednych i Smaréw,

AB 133 Laboratorium Narazen Mechanicznych i Klimatycznych,

AB 134 Laboratorium Pomiaréw Cisnienia,

AP 004 Laboratorium Pomiaréw Cisnienia,

AB 137 Laboratorium Badania Stanu Technicznego Wirnikowych Maszyn Przeptywowych,
AB 138 Laboratorium Diagnostyki Systeméw Tribologicznych,

AB 430 Laboratorium Badan Wytrzymalosciowych Materiatow,

AB 431 Laboratorium Materiatowych Badan Konstrukeji Lotniczych.

Do prowadzenia oceny zgodnosci wyrobéw przeznaczonych na potrzeby obronnosci i bezpie-
czenstwa panstwa przez jednostki badawcze i certyfikujace niezbedne jest posiadanie akredytacji
OiB, do czego zobowiazuje ustawa z dnia 17 listopada 2006 r. o systemie oceny zgodnosci wy-
robéw przeznaczonych na potrzeby obronnosci i bezpieczenstwa panstwa oraz rozporzadzenia
wykonawcze do ustawy, ktére ponadto precyzuja przebieg wymaganych proceséw [6]. Akredyta-
¢ji OiB udgzielil Instytutowi Minister Obrony Narodowej na nastepujace laboratoria:

e 41/MON/2017 Laboratorium Badan Bezzalogowych Systeméw Powietrznych,

e 8/MON/2017 Laboratorium Badan Stanu Technicznego Wirnikowych Maszyn Przeptywo-
wych,
24/MON /2014 Laboratorium Badania Statkéw Powietrznych,
40/MON/2016 Laboratorium Badan Urzadzen Radarowych i Techniki Lotniczej,
9/MON /2017 Laboratorium Diagnostyki Systeméw Tribologicznych,
39/MON/2015 Laboratorium Implementacji i Interoperacyjnosci Systeméw LINK,
11/MON/2017 Laboratorium Materialéw Pednych i Smaréw,
38/MON/2015 Laboratorium Materialowych Badan Konstrukeji Lotniczych,
10/MON/2017 Laboratorium Narazen Mechanicznych i Klimatycznych,
7/MON /2017 Laboratorium Pomiaréw Cisnienia,
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e 3/MON/2016 Laboratorium SAR i CSAR,
e 2/MON/2016 Laboratorium Uzbrojenia i Sprzetu Wojskowego.

Okredlenie wymagan norm, standardéw, procedur i przepisow tworzy skuteczny system za-
rzadzania jakoscig w obszarze organizacyjnym i technicznym. Dziatania przebiegajace wedlug
ustalonych sformalizowanych zasad sa w stanie zapewni¢ powtarzalno$é i stabilno$é¢ wykonywa-
nych obstug i napraw, umozliwiajg minimalizowanie bledéw oraz pozwalaja na przeprowadzenie
rzetelnych badan przyczyn niesprawnosci i uszkodzen statkéw powietrznych.

5. Badania przyczyn niesprawno$ci zaistnialych na sprzecie lotniczym w okresie
2015-2018 I kw. prowadzone przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych zajmuje sie¢ naukowo-badawczym wspomaganiem
techniki lotniczej, w szczegdlnosci tematyka zwiazana z niezawodnoscia sprzetu lotniczego, nad-
zorem i prowadzeniem badan dotyczacych niesprawnosci, uszkodzen elementéw statkow po-
wietrznych oraz zdarzen lotniczych, jak réwniez szeroko pojetym zagadnieniem bezpieczenstwa
lotéw. ITWL uczestniczy we wszystkich fazach zycia produktu, wspierajac procesy eksploata-
cyjne i zapewniajac wysoka sprawnos$¢ sprzetu lotniczego.

Wykonywane badania przyczyn niesprawnosci, uszkodzen i zdarzen lotniczych zaistnialych
na sprzecie lotniczym oraz analiza ich niezawodnosci majg za zadanie doktadne poznanie przy-
czyn ich powstania. Niesprawnosci i uszkodzenia musza by¢ wyjasnione, zbadane i skutecznie
usuniete, aby statek powietrzny odzyskal zdatnosé techniczna i zdatnosé do lotu. Wnioski z te-
go typu badan moga by¢ powodem do zmian konstrukcyjnych zespoléw SP, zmian proceséow
technologicznych, technologii wykonywanych obstug.
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Rys. 3. Liczba przeprowadzonych badan przyczyn niesprawnosci zaistnialych na sprzecie lotniczym
w latach 2015-2018 I kw. (zrédlo: opracowanie wlasne)

W latach 2015-2018 I kw. przeprowadzone zostaly badania niesprawnosci statkéw powietrz-
nych obejmujace samoloty i $miglowce Sit Zbrojnych RP. W badanej grupie SP znalazty sie
takie samoloty jak: MiG-29, Su-22, C-130E Hercules, TS-11 Iskra i M28B- Bryza, jak réwniez
$miglowce: Mi-24, Mi-17, Mi-8, SH-2 KAMAN, SW-4 Puszczyk i W-3 Sokét. Do ITWL skie-
rowano na badania przyczyn niesprawnosci lacznie ok. 160 przypadkéw (rys. 3). Najwieksza
liczbe przeprowadzonych badan (rys. 4) przypada na samolot Mig-29 (84) oraz $miglowiec W-3
(21). Biorac pod uwage wszystkie egzemplarze statkéw powietrznych, ktére zostaly przebadane
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w latach 2015-2018 I kw. ponad 3/4 badan niesprawnosci bylo wykonywanych na uktadach na-
pedowych, natomiast po ok. 10% bylo wykonywanych na platowcu i osprzecie. Niewielka liczbe
badan niesprawnosci i uszkodzen wykonano na uzbrojeniu (1,25%) (rys. 5.). W wymienionym
okresie wykonano najwiecej badan dotyczacych oceny stanu technicznego uktadu napedowego
samolotu MiG-29 (71 skierowan) i Smiglowca W-3 (15 skierowan).
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Rys. 4. Liczba przeprowadzonych badan przyczyn niesprawnosci zaistnialych na sprzecie lotniczym na
poszczegdlnych typach statkéw powietrznych w latach 2015-2018 T kw. (Zrédlo: opracowanie wlasne)
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Rys. 5. Udzial procentowy przeprowadzonych badan przyczyn niesprawnoéci zaistnialych na sprzecie
lotniczym w podziale na specjalnosci w latach 2015-2018 T kw. (Zrédlo: opracowanie wlasne)

W ramach badan przyczyn niesprawnoéci zaistniatych w uktadach napedowych statkéw po-
wietrznych wykonano m.in.:

e badania stanu technicznego elementéw przestrzeni wewnetrznej silnika RD-33,

e badania klapek wlotu powietrza do silnika RD-33,

e badania agregatéw instalacji silnikowych samolotu MiG-29,

e badania stanu technicznego elementéw przestrzeni wewnetrznej silnika typu Ab-21F3 z pta-
towca typu Su-22M4,

e badania silnika po zderzeniu z ptakiem,
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badania silnika PZL-10W $miglowca W-3W,

badania kolektora gazéow wylotowych silnika PZL-10W,

badania przekladni WR-3 $migtowca W-3W,

badania chtodnic olejowych instalacji olejowej przekladni gléwnej Smigtowca W-3W,
badania silnika TW3-117W $miglowca Mi-24,

badania topat wirnika noénego $miglowca Mi-24,

badania przekladni gtéwnej WR-24 na $migtowcu Mi-24,

badania materialowe elementéw sprezarki silnika T700-GE-401 ze $migtowca SH-2G Ka-
man,

badania silnika GTD-350 $miglowca Mi-2,

badania materialowe elementéw przektadni WR-2 ze Smiglowca Mi-2,

badania stanu technicznego silnikéw TW3-117WM na sSmigtowcu Mi-17,

badania silnika TW2-117AG $migtowca Mi-8,

badania silnika SO-3W samolotu TS-11 Iskra,

badania silnika TWD-10B/PZL-10S PZL M28 Bryza,

badania materialowe elementéw silnika T56-A15B samolotu Hercules.

W ramach badan przyczyn niesprawnosci zaistnialych na ptatowcu wykonano m.in.:

badania nieniszczace statecznika pionowego samolotu MiG-29,

badania bezpiecznikow spadochronéw hamujacych w samolocie typu MiG-29,
badania nieniszczace pokrycia z wypelniaczem ulowym klapy zaskrzydtowej,
badania stanu technicznego kadtuba samolotu MiG-29,

badania materiatowe goleni samolotu MiG-29,

badania stanu technicznego poszycia samolotu Su-22M4,

badania wytrzymaltosciowe konstrukeji Smigtowcéw Mi-24,

badania materialowe sprezyny i ciegla z podwozia gléwnego smigtowca Mi-24W,
badania materialowe potosi goleni gtéwnej Smigtowca Mi-8,

badania instalacji wypuszczania klap zaskrzydtowych na samolocie TS-11 Iskra.

W ramach badan przyczyn niesprawnosci zaistnialych na osprzecie i uzbrojeniu wykonano

m.in.:

badania bloku komend graficznych BPK-88,

badania bloku 2E systemu EKRAN Su-22,

badania stanu technicznego bloku akwizycji S3-1a-2 i kasety eksploatacyjnej $migltowca
W-3PL,

badania instalacji przeciwpozarowej SSP-FK $miglowca Mi-8,

badania i ocena stanu technicznego linek taczacych NS-9220-260 z zasobnika awaryjnego
NAZ-T™M do KOMAR-2M,

badania przyczyn wystapienia samozaptonéw amunicji i przypadkéw uwiezniecia pociskdw
w lufach karabinéow 7,62 mm WPKM M134G ,MiniGun”,

badania przyczyn nadmiernego zuzywania sie luf dzialek M61lal VULKAN na samolotach
F-16.

Na badanie przyczyn niesprawnosci w latach 2015-2018 I kw. przeznaczono ponad 23 mln zt.
Analizowane zdarzenia zostaly przekazane do specjalistycznych laboratoriow w celu okreslenia
przyczyn powstawania niesprawnoéci i uszkodzen. Gromadzenie i analiza danych dotyczacych
niezawodnosci i efektywnosci umozliwi opracowanie decyzji o podjeciu dzialan profilaktycznych
dotyczacych calego statku powietrznego lub wybranych elementéw. Na podstawie wynikéw licz-
nych analiz mozna opracowaé rozwiazania majace na celu usuniecie przyczyn powstajacych
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niesprawnosci oraz opracowaé technologie badan uszkodzonych agregatow, wlasciwosci produk-
cyjnych oraz metod obstugi technicznej w jednostkach eksploatujacych okreslony typ statku
powietrznego.

6. Wnioski

Monitorowanie uszkodzen konstrukcji, zespotu napedowego oraz pozostalych podzespotéw
moze doprowadzi¢ do zmniejszenia czestosci ich wystepowania oraz do zwickszenia zdatnosci
statkow powietrznych do realizacji zadan.

Statki powietrzne nalezy eksploatowa¢ w zaktadanych warunkach i uzytkowaé je zgodnie
z zalozonym przeznaczeniem. Prowadzenie badan statystycznych niesprawnosci i uszkodzen po-
wstajacych w procesie eksploatacji umozliwi lepsza gospodarke cze$ciami zamiennymi i organi-
zacje polityki remontowej. Brak wladciwej eksploatacji powoduje intensywniejsze oddziatywanie
proceséw destrukcyjnych, bedacych przyczynag zwickszonej liczby niesprawnosci i uszkodzen.

Dobrym rozwiazaniem zabezpieczajacym przed negatywnym dzialaniem wystepowania
uszkodzen jest korzystanie z nadmiarowosci w postaci zwielokrotnienia zespoléw, obwoddéw in-
stalacji lub tez przewymiarowania elementéow konstrukcyjnych.

Badania przyczyn niesprawnosci i uszkodzen maja szczegblne znaczenie dla doskonalenia
konstrukcji lotniczych, ulepszania procedur obejmujacych zdatnos¢ SP oraz do stosowania w pro-
filaktyce lotniczej. Rozwiazywanie probleméw zwiazanych z wystepowaniem uszkodzen zwigksza
gotowo$¢ SP do dziatan bojowych.

Wypadki oraz incydenty lotnicze moga powodowaé straty zaréwno w ludziach, jak i sprzecie,
a przerwa w wykonywaniu zadan lotniczych moze pociagnaé¢ za soba negatywne skutki eko-
nomiczne, organizacyjne czy tez militarne. Uzasadnione jest wobec tego prowadzenie dziatan
zmniejszajacych skutki ich wystepowania oraz prowadzenie badan sprzetu przed i po zaistnieniu
zdarzenia.
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Research of selected failure causes on aircraft equipment

Exploitation of aviation equipment should be long-term and safe. Accidents and aviation incidents
are unwanted and lead to human losses, loss of materials and economics. The article presents causes of
failures, damage and the conducted research on the reliability of aircraft equipment. The quantitative
analysis of failures which appeared in military aviation equipment presents results of research made at
the Air Force Institute of Technology on the causes of failures and damage occurring from 2015 to Q1
2018.
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W artykule zaprezentowano metodologie realizacji badan wstepnych i panstwowych (kwalifi-
kacyjnych) projektu pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowana trasa lotu” prowadzo-
nych przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych. Doswiadczenia w dziedzinie manewruja-
cych celow powietrznych zebrane w ITWL od roku 1996 roku pozwolily na dopracowanie
i wdrozenie zestawu odrzutowych celéw powietrznych ZOCP-JET2. Przedstawiono kolejne
etapy badan niezbednych do wdrozenia zestawu do eksploatacji. Badania odrzutowych ce-
16w powietrznych realizowane byly w oparciu o aktualne przepisy obowiazujace w Silach
Zbrojnych RP. Jednym z takich przepiséw byla decyzja Ministra Obrony Narodowej nr 72
z dnia 25.03.2013 r. Celem decyzji byla poprawa efektywnosci funkcjonowania procesu po-
zyskiwania sprzetu wojskowego.

1. Wstep

Obiektem badan byl prototyp zestawu odrzutowych celéw powietrznych z programowa-
na trasa lotu (ZOCP) JET2 przeznaczonych do treningu i wykonywania strzelan rakietowych
i artyleryjsko-rakietowych z zestawow przeciwlotniczych wykorzystujacych do naprowadzania
rakiet (pociskéw) wiazki radarowe lub detektory promieniowania podczerwonego. W sklad pro-
totypu ZOCP JET2 podlegajacego badaniom kwalifikacyjnym wchodzily (rys. 1):

1) odrzutowe cele powietrzne (OCP-JET2) — 5kpl.,
) naziemna stacja kontroli lotu (NSKL) — 1kpl.,
) wyrzutnia startowa (WS) — 2kpl.,
) stanowisko koordynatora lotéw (SKL) — 1kpl.,
) system radiolinii (SR) — 1kpl.,
6) stanowisko przygotowania i obstugi (SPO) — 1kpl.,
) stanowisko przygotowania silnikéw (SPS) — 1 kpl.,
) system transportu lotniskowego (STL) — 1kpl.,
) dokumentacja techniczna wyrobu (DTW) obejmujaca:
— dokumentacje konstrukcyjna (DK),
— instrukcje uzytkowania (IU),
— instrukcje obstugiwania technicznego (I0T),
— ksiazki urzadzen (KU),
— warunki techniczne (WT),
— oprogramowanie (OPR),
— program szkolenia personelu uzytkujacego i naprawiajacego (PSP),
— kryteria wyszkolenia obstug i zespoléw naprawczych (KW),
— warunki utylizacji (WU).
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Odrzutowe cele powietrzne (OCP) sterowane sa zdalnie poprzez naziemny system sterowania
i kontroli lotu (NSS) w dwéch trybach: pierwszym — sterowania wewnetrznego (przyrzadowe-
go), bez widzialnosci obiektu, z wykorzystaniem pokladowego ukladu sterowania i kontroli lotu
oraz uktadu transmisji danych i komend sterowania (tryb sterowania automatyczny) lub drugim
(w fazach startu i ladowania) — sterowania ,recznego” (zewnetrznego) z widzialnoscia obiektu
(tryb sterowania RC). Start, lot i ladowanie OCP wykonywane jest w automatycznym trybie
sterowania — start z wykorzystaniem WS, a ladowanie z wykorzystaniem ukladu spadochrono-
wego (US). W sytuacjach szczegdlnych istnieje mozliwo$é wykonywania startu, lotu w zasiegu
widzialnosci i ladowania w trybie sterowania RC. Ladowanie w trybie sterowania RC wyko-
nywane jest z wykorzystaniem US. Wybér trybu sterowania dokonywany jest przez operatora
trybu sterowania RC (operatora RC) z wykorzystaniem manipulatora z nadajnikiem do zdalnego
sterowania.

Naziemna stacja kontroli lotu (NSKL) jest miejscem pracy operatoréw i koordynatora pod-
czas przygotowania przedstartowego OCP oraz wykonywania zadan powietrznych.

SKL przeznaczone jest do wizualizacji zadan powietrznych wykonywanych przez OCP na sta-
nowisku dowodzenia strzelaniami na podstawie danych przesytanych z NSKL za posrednictwem
SR.

Wyposazenie SPO przeznaczone jest do wykonywania obstug biezacych oraz drobnych na-
praw OCP. W sklad SPO wchodzi stanowisko przygotowania i obstugi silnikéw (SPOS). SPOS
przeznaczony jest do wyznaczania i archiwizacji charakterystyk poczatkowych silnikow zespotéw
napedowych OCP oraz weryfikacji zdatnosci silnikéw po wykonanym locie.

STL przeznaczony jest do transportowania OCP z SPO do WS przed lotem, umiejscawiania
OCP na wézku WS i transportowania OCP do SPO po ladowaniu.

Rys. 1. Zestaw odrzutowych celéw powietrznych z programowana trasa lotu ZOCP-JET?2
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Rys. 2. Odrzutowy cel powietrzny OCP-JET2

2. Realizacja badan panstwowych

Prototyp zestawu odrzutowych celow powietrznych poddawany byl badaniom panstwowym
(kwalifikacyjnym — nazwa tozsama) zgodnie z procedurami zawartymi w odpowiednich normach.
Prototyp zostal przebadany w rzeczywistym srodowisku operacyjnym podczas dziatania wojsk
obrony przeciwlotniczej. Badania panstwowe prototypu zostaly przeprowadzone w celu spraw-
dzenia jego zasadniczych charakterystyk ujetych w zalozeniach taktyczno-technicznych (ZTT)
zgodnie z programem badan. Prototypy przedstawione do badan panstwowych charakteryzowaly
sie pozytywnymi wynikami z badan wstepnych i zostaly sprawdzone przez wtasciwe instytucje
na zgodnos$¢ z DTW wyrobu. Badania panstwowe (kwalifikacyjne) przeprowadzono pod nadzo-
rem Komisji Badan Kwalifikacyjnych (KBK). Celem badan bylo sprawdzenie ukladu sterowania
i kontroli lotu platform OCP oraz okreslenie wtasnosci lotnych, osiggéw i przydatnosci platfor-
my jako imitatora sterowanych celéw powietrznych z programowana trasa lotu podczas strzelan
rakietowych zestawow OSA AK i KUB, w szczegdlnosci:

e sprawdzenie zgodnosci charakterystyk taktyczno-technicznych prototypu wyrobu z wy-
maganiami zawartymi w ,Zalozeniach Taktyczno-Technicznych na Zestaw Odrzutowych
Celéw Powietrznych z Programowang Trasa Lotu”,

e sprawdzenie poprawnosci wykonania projektu dokumentacji technicznej prototypu wyrobu
przedstawionej do badan kwalifikacyjnych,

e sprawdzenie zgodno$ci wykonania prototypu wyrobu z projektem dokumentacji technicz-
nej,

e ocena parametréw lotnych na podstawie realnych lotow platform przeprowadzonych na
CPSP USTKA,

e sprawdzenie niezawodnosci i bezpieczenstwa uzytkowania wyrobu,

e ocena poprawnosci zastosowanych rozwiazan konstrukcyjnych oraz opracowanie ewentual-
nych zalecen w zakresie poprawy konstrukcji i wyposazenia oraz eksploatacji wyrobu,

e okreslenie mozliwosci uruchomienia produkcji seryjnej wyrobu.

Badania panstwowe podzielone zostaly na dwie podgrupy, sa to badania naziemne i badania
w locie. Zakres badan przedstawiono ponize;j.

2.1. Zakres badan naziemnych
1. Badania OCP-JET2:
— sprawdzenie geometrii ptatowca, rozstawu weztéw mocowania OCP na wozku WS
oraz wychylen powierzchni sterowych przy neutralnym i skrajnych polozeniach drazka
sterowego,
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— okreslenie maksymalnej masy startowej i potozenia érodka masy w funkcji ilosci pa-
liwa,

— sprawdzenie funkcjonowania uktadu wyzwalania spadochronéw,

— sprawdzenie i ocena ciggu maksymalnego zespotu napedowego,

— sprawdzenie funkcjonowania uktadu paliwowego zespotu napedowego podczas ustalo-
nego wznoszenia i opadania,

— ocena maksymalnego czasu pracy ukladu zasilania energetycznego,

— sprawdzenie i ocena uktadu o$wietlenia poktadowego,

— sprawdzenie funkcjonowania uktadu zrédet promieniowania podczerwonego,

— sprawdzenie skutecznej powierzchni odbicia reflektora radarowego,

— okreslenie oczekiwanego czasu odtworzenia gotowosci do kolejnego wylotu na stano-
wisku obstugowym,

— okreslenie oczekiwanych czaséw wymiany podstawowych podzespoléw i uktadow,

— sprawdzenie i ocena zamiennoéci technicznej podstawowych uktadéw i podzespotow,

— badania odpornosci zestawu na oddzialywania czynnikéw $rodowiskowych.

2. Badania NSKL:

— sprawdzenie zakresu i ocena zobrazowan parametréw na komputerach NSS,

— ocena mozliwosci planowania zadan powietrznych OCP,

— sprawdzenie funkcjonowania NSS podczas przygotowania przedlotowego i startowego
OCP,

— ocena procedur startu, podejécia do ladowania i ladowania na spadochronie w trybie
sterowania automatycznego,

— sprawdzenie funkcjonowania podzespotéw OCP podczas préby stanowiskowej w try-
bie sterowania RC i sterowania automatycznego,

— sprawdzenie mozliwo$ci zapewnienia temperatury wewnetrznej NSKL przy obnizo-
nych i podwyzszonych temperaturach otoczenia,

— ocena funkcjonalnosci stanowisk operatoréw i koordynatora.

. Badania SR i SKL:

— sprawdzenie zasiegu transmisji danych SR oraz jakosci i kompletnosci zobrazowania
danych poktadowych w SKL.

. Badania WS:

okredlenie kata wzniosu biezni wozka startowego i kata natarcia OCP w potozeniu
startowym,

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania WS podczas wyrzutu mas skupionych,

— okreslenie maksymalnej predkosci wyrzutu masy skupionej rownowaznej maksymalnej
masie startowej OCP oraz czasu odtworzenia zdolnosci do ponownego uzycia WS,

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania separatoréw gazow wylotowych.

. Badania SPO:

sprawdzenie i ocena funkcjonowania systemu tankowania,

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania systemu oswietlenia,

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania systemu ogrzewania,

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania stanowiska przygotowania i obstugi silnikow od-
rzutowych.

. Badania STL:

— sprawdzenie i ocena funkcjonowania wozkéw transportowych,

— sprawdzenie i ocena mozliwosci holowania wozkow transportowych i wyrzutni pojaz-
dem Quad,

— okreslenie oczekiwanego czasu transportowania OCP w warunkach dziennych i noc-
nych.
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7. Sprawdzenie kompletnosci i ocena dokumentacji technicznej (DT). Sprawdzenie komplet-
noéci i zgodnosci elementéow ZOCP-JET2 z DT.
8. Ocena konstrukcji, technologicznoéci i ergonomii elementéow ZOCP-JET2.
9. Ocena podatnodci eksploatacyjnej, zabezpieczenia metrologicznego i bezpieczenstwa uzyt-
kowania elementow ZOCP-JET2.
10. Ocena sposobu konserwacji, pakowania, przechowywania i znakowania elementéw ZOCP-
-JET?2.
11. Sprawdzenie i ocena funkcjonowania ukladu symulacyjnego do szkolenia operatoréw
NSKL.

2.2. Zakres badan w locie

1. Badania funkcjonowania uktadéw sterowania i kontroli lotu:

— sprawdzenie funkcjonowania ptatowca oraz ukltadéw sterowania i kontroli lotu,

— sprawdzenie procedur automatycznego powrotu,

— sprawdzenie wymaganego maksymalnego zasiegu operowania,

— sprawdzenie funkcjonowania ukladow sterowania i kontroli lotu w warunkach pracy
urzadzen radiolokacyjnych $srodkéw OPL,

— sprawdzenie funkcjonowania uktadu spadochronowego ladowania w automatycznym
trybie sterowania,

— sprawdzenie mozliwoéci réwnoczesnego wykonywania zadan powietrznych dwoma
OCP,

— sprawdzenie mozliwosci wykonywania zadan w warunkach nocnych,

— sprawdzenie funkcjonowania wyposazenia do lotéw nocnych.

2. Badania wtasno$ci lotnych i osiagdw:

— sprawdzenie i ocena statecznosci i sterownosci,

— sprawdzenie wymaganego maksymalnego czasu lotu,

— sprawdzenie wymaganej predkosci wznoszenia,

— sprawdzenie wymaganego putapu maksymalnego,

— sprawdzenie wymaganej maksymalnej predkosci lotu,

— okreslenie predko$ci wznoszenia i maksymalnej predkoéci lotu z zabudowanym ukta-
dem Zrédel promieniowania podczerwonego,

— okreslenie predkosci wznoszenia i maksymalnej predkosci lotu z zabudowanym wypo-
sazeniem do lotéw nocnych.

3. Analiza éredniego czasu pomiedzy uszkodzeniami.

3. Wyniki badan

W ramach badan przeprowadzono szereg testow i sprawdzen calego systemu odrzutowych
celéw powietrznych. Rozwiniete systemy dowodzenia (LOWCZA-REGA 1-wyrzutnie z REGA 2)
i system rozpoznania (stacje radiolokacyjne oraz $rodki rozpoznania znajdujace sie na zestawach
rakietowych) podczas sprawdzenia platform JET w czasie realnego lotu z réznych azymutéw i na
réznych wysokosciach pozwolity na okreslenie zadan ogniowych, aby mozliwie najlepiej wyko-
rzysta¢ mozliwosci razenia zestawOw oraz sprawdzi¢ wyszkolenie obstug podczas rakietowych
strzelan bojowych. Ponizej przedstawiono zestawienie lotéw wykonanych w ramach badan.
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3.1. Badania na terenie CP SP USTKA w okresie 9-27.06.2014 r.

a) Podstawa: Zarzadzenie Dyrektora ITWL.

b) Nazwa badan: przeprowadzenie badan ukladu sterowania i kontroli lotu platformy ,JET”
oraz okreslenia wtasnosci lotnych, osiagéow i przydatnosci platformy jako imitatora ste-
rowanych celéw powietrznych z programowalng trasa lotu podczas strzelan rakietowych
zestawow OSA AK i KUB, testy wstepne prototypowej platformy JET-2A.

c) Opis testéw: badanie podstawowych osiagéow JET2:

— osiagnieto predkos$é lotu 140 m/s (506 km/h) na wysokosci lotu 2 000 m,

— docelowy OCP w obecnej konfiguracji przekroczy predkosé 150 m/s (540 km/h),

— OCP okazal sie poprawnym imitatorem celu dla zestawu rakietowego KUB (jed-
no z wymagan projektu), OCP byl rozpoznawalny przez system kierowanych rakiet
ziemia-powietrze KUB, zapalniki zblizeniowe wszystkich trzech wystrzelonych rakiet
odpality,

— naped dwusilnikowy pozwolil na kontynuacje zadania przez OCP oraz jego bezpiecz-
ny powr6t i ladowanie pomimo dwukrotnego nagltego wylaczenia jednego z silnikow
podczas lotu (nieznana przyczyna),

— przetestowano nowa konfiguracje autopilota (wraz z nowymi algorytmami) zapew-
niajaca precyzyjne utrzymanie zadanych parametréw lotu, autopilot jest gotéw do
integracji z docelowym ptatowcem OCP,

— przetestowano nowg koncepcje ukladu paliwowego, system zapewnia poprawne zasi-
lanie silnikéw we wszystkich fazach lotu z pelnym wykorzystaniem pojemnosci zbior-
nika, system zostal przyjety dla docelowego ptatowca OCP.

Tabela 1. Wykaz lotéw — przeprowadzono 6 lotow, badajac rozne parametry

Czas | H V Zasieg Dystans
Lp. | lotu | max max max | sumaryczny | Uwagi
[min] | [m] | [km/h] | [km] [km]
1 5 465 322 1,9 15,8 Lot testowy, regulacja autopilota
16 604 344 2,7 79,4 Regulacja autopilota, lot z jed-
nym pracujacym silnikiem
3 18 1462 403 25,8 94,5 Lot po zadanej trasie
4 14 1897 363 254 68,4 Trasa, powrdt z jednym pracuja-
cym silnikiem
5 16 2048 505 30,4 93,8 Lot po zadanej trasie
6 9 1847 506 26 55,3 Lot zadaniowy, cel zestrzelony

Uwaga: zestrzelony JET w ramach planowego lotu bojowego

3.2. Badania na terenie CP SP USTKA w okresie 20-31.10.2014 r.
a) Nazwa badan: badania ukladu sterowania i kontroli lotu platformy JET-2 oraz okreslenia
jej wiasnosci lotnych i osiagow.
b) Opis testéw: przeprowadzono lot testowy, testujac w gtéwnej mierze start automatyczny.
¢) Wykaz lotéw: lot nr 1 — JET-2A przedprototyp.

3.3. Badania na terenie CP SP USTKA w okresie 25.05.2015r. do 26.06.2015 r.
a) Nazwa badan: przeprowadzenie 7 badan w locie zestawu odrzutowych celéw powietrznych
z programowang trasa lotu w zakresie badan wstepnych,
b) Opis testow: badano rézne parametry.
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Tabela 2. Wykaz lotéw — przeprowadzono 7 lotow, badajac rézne parametry

Czas
Lp. | lotu
[min]

V
max

/1]

Dystans
sumaryczny
[l

Uwagi

1 36

476

191,2

Lot poprawny. Kontrola autopilota i zuzycia
paliwa

2 24

528

146,3

Lot poprawny. Pomiar predkosci wznoszenia,
kontrola autopilota i zuzycia paliwa

5935

75,7

JET nr 2. Przeciagniecie w zakrecie nawroto-
wym wywolane przez zgasniecie silnika. Spa-
dochron. Ladowanie w morzu

868

390

29,6

Zgasniecie obu silnikéw. Ladowanie awaryjne
udane

870

434

93

Lot poprawny. Kontrola algorytméw nawiga-
cyjnych

3675

442

178,8

JET nr 6. Zgasniecie silnika na pelnej wyso-
kosci (wytaczenie przy ,overspeed” (134 tys)).
Uszkodzenie platowca przy ladowaniu (brak
mozliwosci odejscia ,na drugi krag”)

300

240

6,8

JET nr 4. Bardzo slabe wznoszenie (maly
ciag). Po przelaczeniu do Auto autopilot nie
byl w stanie zrealizowa¢ wznoszenia. Podczas
wykonywania prawego zakretu na wysokosci
lotu okoto 180 m nastgpito nagle wytaczenie
silnikéw. Wilaczono awaryjny system spado-
chronowego ladowania i samolot opadajac na
spadochronie, wpadl do morza

3.4. Badania na terenie LOTNISKA SOCHACZEW w terminie 29.04.2016 r.
a) Podstawa: testy zakladowe.

b) Nazwa badan: przeprowadzenie badan w locie systemu spadochronowego.
c) Wykaz lotéw: Lot 1 — JET nr 1.

Uwaga: niepowodzenie wypuszczenia uktadu spadochronowego, uszkodzenie OCP oraz uktadu

spadochronowego.

3.5. Badania na terenie CP SP USTKA w okresie od 20.06.2016r. do 30.06.2016 r.
a) Podstawa: Zarzadzenie Dyrektora ITWL.

b) Nazwa badan: przeprowadzenie badan wstepnych zestawu odrzutowych celéw powietrz-

nych z programowang trasa lotu.

3.6. Badania na terenie CP SP USTKA w okresie od 26.09.2016r. do 30.09.2016 r.
a) Podstawa: Zarzadzenie Dyrektora ITWL.

b) Nazwa badan: przeprowadzenie badan wstepnych zestawu odrzutowych celéw powietrz-

nych z programowana trasa lotu.
¢) Wykaz lotéw: przeprowadzono 2 loty, badajac rézne parametry.

Lot 11 2: lot w parze (JET-2 nr 3 i nr 8), Lot 3: lot nocny (JET-2 nr 3).
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Tabela 3. Wykaz lotéw — przeprowadzono 7 lotéw, badajac rézne parametry oraz jedng probe
startu JET2B-PW

Lot 1 | Lot2 | Lot3 [ Lot4 | Lot5 [ Lot6 | Lot7
Zadanie
Test Kontrola | Kontrola | Kontrola | Kontrola Automat Test
Parametr systemu | syste- maks. dtugo- maks. start | z silni-
spado- | méw zasiegu | trwa- predkosci  lado. kami
chro- stero- stero- tosci i wysok. wjnie* o ciagu
nowego | wania wania lotu lotu po 180N
Czas lotu 13.7 18 21,7 63,5 32,5 30,3 37
[min]
Dystans [km] 63,1 82,9 120,6 289.8 184.,9 177,1 214,7
V' srednia 277 | 2756 333 274 342 351 347,9
[km /h]
V max [km/h] 385 324 476 356 590 511 522
H max [m] 600 1650 3250 600 6300 3150 3150
Paliwo 16 12 19 38,4 21,1 23 31
zuzyte (L]
Czas max. 45 7 57,5 84 79,5 67,9 61,5
teoret. [min]
Masa
startowa [ke] 60 65 74 85 80 81 80

3.7.

=

* Wyposazenie do lotéw nocnych
Uwaga: przedprototyp JET-2B-PW zniszczony i spalony po starcie

Badania na terenie CP SP USTKA w okresie od 05.06.2017r. do 14.06.2017 r.

Podstawa: Zarzadzenie Dyrektora I'TWL.
Nazwa badan: przeprowadzenie badan kwalifikacyjnych zestawu odrzutowych celéw po-
wietrznych z programowana trasa lotu.

4. Podsumowanie

W ramach badan wykonano 30 lotow platforma JET-2. W oparciu o wyniki przeprowa-
dzonych badan oraz na podstawie dokonanych ocen i analiz Komisji Badan Kwalifikacyjnych
stwierdzono, ze:

badania panstwowe prototypu zestawu odrzutowych celéw powietrznych przeprowadzono
zgodnie z zatwierdzonym ,,Programem badan kwalifikacyjnych ZOCP-JET2” i zrealizowa-
no caly zakres badan przewidziany w programie,

metodologia prowadzonych badan byta wlasciwa, pozwalajac na zbadanie wszystkich wla-
snosci lotnych i osiggdéw odrzutowego celu powietrznego wraz z jego systemem,
przedstawiony do badan prototyp zestawu odrzutowych celéw powietrznych zostal wyko-
nany zgodnie z opracowang dokumentacjg konstrukcyjna,

prototyp zestawu odrzutowych celéw powietrznych z programowana trasa lotu spelnit
wszystkie wymagania ujete w ,,Zalozeniach Taktyczno-Technicznych”,

zastosowane rozwigzania konstrukcyjne sprawiaja, ze zestaw jest bezpieczny w obstudze
i uzytkowaniu w zakresie okredlonym w ZTT oraz na zasadach okreslonych w instrukcjach
uzytkowania,
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Tabela 4. Wykaz lotéw — przeprowadzono 4 loty, badajac rézne parametry

Czas Czas
Data | Urzadzenie | rozpoczecia | zakonczenia Rodzaj czynnosci/badan
badania badania
6.06.2017 | Odrzutowy 11:56 13:05 Wykonano lot 68,5 min, zasieg 35848 m.
cel Uzyskano dane do badan wg metodyki nr
powietrzny 6/BK/N/OCP oraz nr 2/BK/L/JET2.
JET2 Reflektor radarowy 100%.
nr 9 Do wymiany: nosek, usterzenie pionowe.
7.06.2017 | Odrzutowy 12:16 12:49 Wykonano lot 33min, putap 5623 m,
cel 635,2 km /h. Uzyskano dane do badan wg
powietrzny metodyki nr 3/BK/L/JET2.
JET2 Reflektor radarowy 75%.
nr 11 Do wymiany: nosek, usterzenie pionowe.
7.06.2017 | Odrzutowy 18:42 19:35 Wykonano lot 53 min. Uzyskano dane do
cel badan wg metodyki nr 1/BK/L/JET2
powietrzny w zakresie sprawdzenia funkcjonowania
JET?2 platowca oraz uktadéw sterowania i kon-
nr 8 troli lotu oraz 4/BK/L/JET2 w za-
kresie okreslenia predkosci wznoszenia
i maksymalnej predkosci lotu z zabudo-
wanym ukladem Zrédel promieniowania
podczerwonego typu 9CH44. Odpalono
dwie flary.
Reflektor radarowy 100%.
Do wymiany: nosek, usterzenie pionowe.
8.06.2017 | Odrzutowy 13:14 13:57 Przygotowano urzadzenia. Wykonano
cel lot 43 min. Uzyskano dane do badan wg
powietrzny metodyki nr 1/BK/L/JET2 w zakre-
JET?2 sie sprawdzenia funkcjonowania ptatow-
nr 8 ca oraz 4/BK/L/JET2 w zakresie okre-
Slenia predkoéci wznoszenia i maksymal-
nej predkosci lotu z zabudowanym ukta-
dem Zrédel promieniowania podczerwo-
nego typu ICP kaliber 50 mm (szkolne
bez odpalania).
Reflektor radarowy 100%.
Do wymiany: nosek, usterzenie pionowe,
usterzenie poziome.

e zestaw odrzutowych celéw powietrznych spelnia oczekiwania gestora sprzetu wojskowego
i moze by¢ wprowadzony do uzytkowania w Sitach Zbrojnych RP,

e dokumentacja techniczna do zestawu spelnia wymagania Decyzji nr 349/ MON Ministra
Obrony Narodowej z dnia 20 wrze$nia 2011 r. i ocenia si¢ ja jako wystarczajaca dla przy-
szlego uzytkownika,

e uznaje sie, ze zestaw odrzutowych celéw powietrznych z programowana trasa lotu w pro-
cesie badan panstwowych uzyskal ocene pozytywna.
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Implementation of national tests on the example of the aerial JET-2 target system

The article presents a methodology for the implementation of preliminary and state (qualifying) tests
for the project entitled “Jet air targets with a programmable flight route” run by the Air Force Institute
of Technology. The experience in the field of maneuvering air targets collected at ITWL since 1996 has
enabled refining and implementation of the ZOCP-JET2 jet air target set. The next stages of research
necessary to implement the set for exploitation have been presented. Investigations of jet air targets were
carried out based on the current regulations in force in the Polish Armed Forces. One such a provision
was the decision of the Minister of National Defense No. 72 of 25/03/2013. The decision was aimed at
improving the effectiveness of the process of obtaining military equipment.
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W artykule przedstawiono sposoby kamuflowania si¢ zolnierza w warunkach nocnych przed
wykryciem przez kamere termowizyjna umieszczona na wielowirnikowym bezzalogowym
statku powietrznym. Dokonano réwniez oceny, ktore z dostepnych srodkéw maskowania sa
najskuteczniejsze.

1. Wstep

Termin termowizja obejmuje metody badawcze polegajace na zdalnej i bezdotykowej ocenie
rozktadu temperatury na powierzchni badanego ciata. Metoda ta opiera sie na obserwacji i zapisie
rozktadu promieniowania podczerwonego wysylanego przez kazde ciato, ktérego temperatura jest
wyzsza od zera bezwzglednego i przeksztalceniu tego promieniowania na $wiatto widzialne [2],
[5], [6]. Termowizja zrewolucjonizowala prowadzenie dzialan bojowych na wspotczesnym polu
walki. Szczegodlnie istotne jest to, ze metoda ta jest catkowicie pasywna, dzieki czemu wykrycie
obserwatora jest niemozliwe, a noc nie zapewnia juz ostony przed obserwacja. Dlatego konieczne
jest stosowanie maskowania nie tylko w dzien, ale réwniez w porze nocnej.

Dla zapewnienia maskowania pojedynczego zolnierza opracowano metody ukrywania sie [1],
[11], a takze specjalne okrycia [3], [4], [10], [12], pozwalajace na niemalze catkowite zamaskowa-
nie sie przed wykryciem kamera termowizyjna. Prowadzone sa dalsze prace nad przygotowaniem
doskonalszych materialéw, pozwalajacych na zmniejszenie emisyjnosci ludzi i sprzetu wojskowe-
go [7]. Nie zawsze jednak zolnierz posiada specjalna odziez i nie zawsze znajduje sic w terenie
umozliwiajacym ukrycie sie.

W artykule przedstawiono wyniki badan mozliwoéci ukrycia sie¢ zolnierza przed wykryciem
kamera termowizyjna zainstalowana na bezzalogowym statku powietrznym (BSP) w warunkach,
gdy zolmierz znajduje sie w terenie otwartym i ma jedynie mozliwos¢ wykorzystania Srodkéw
tatwo dostepnych na polu walki. W wyniku przeprowadzonych badan oceniono, ktére z zastoso-
wanych srodkéw sa najskuteczniejsze.

2. Metodyka prowadzenia badan

Podczas wykonywania badan w termowizji zostala wykorzystana kamera termalna KTL 30
wSzczygiel” (rys. 1). Przeznaczona jest ona do obserwacji terenu w warunkach widocznosci:
dziennej, nocnej, zamglenia lub zadymienia. Wyposazona jest w niechtodzony detektor bolome-
tryczny o rozdzielczosci 640x480 pikseli i obiektyw o kacie pola widzenia 30° (horyzontalnie),
ktory umozliwia sprawna lokalizacje zrédet ciepta w terenie. Obraz z kamery moze by¢ transmi-
towany w formie analogowej lub cyfrowej. Kamera moze by¢ wykorzystana w monitoringu lub
podczas akcji poszukiwawczo-ratunkowych. Kamera posiada szerokie zastosowanie, gdy wyma-
gana jest wysoka jakos¢ obrazu i niewielka masa oraz gabaryty. Wszystkie powyzsze zalety oraz
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mozliwos¢ instalacji kamery na bezzalogowym statku powietrznym przyczynily sie¢ do wyboru
tego konkretnego modelu (rys. 1).
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Rys. 1. Kamera termalna KTL-30 ,,Szczygiel” [9]

Tabela 1. Podstawowe parametry techniczne kamery KTL-30 ,Szczygiel” [9]

Detektor Niechtodzona matryca bolometryczna
Rozdzielczosé matrycy 640x480

Zakres spektralny 8+14mm

Czutosé NEDT - 50mK

Kat pola widzenia 30° (40° diagonalnie)

Zasilanie 5VDC

Pobér mocy 1.5W

Zakres temperatur pracy | 30° = 30°

Wymiary 40x40x70 mm

Masa 120g

3. Platforma

Wykonywanie zdje¢ w podczerwieni z powietrza byto mozliwe dzieki zastosowaniu bezzalogo-
wego statku powietrznego DJI Matrice 100 (rys. 2). Quadrocopter jest catkowicie konfigurowalna

Rys. 2. Platforma DJI Matrice 100 z zamontowana kamera termowizyjna KTL-30 , Szczygiel” [opr. wl.]
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i programowalng platforma. Pozwala operatorowi na szybkie uruchomienie, dobrg stabilnos¢ oraz
niezawodnos¢ lotu. Matrice zostal wykonany z wytrzymatego i lekkiego wiékna weglowego.

Jego konstrukcja pozwala na montowanie dodatkowych akcesoriéw, np. gimbala z kamera.
Lekka rama i potezny system napedowy oraz jednoczesne wykorzystanie dwoch baterii daja
mozliwo$¢ wykonania 40 min lotu. Sterowanie odbywa sie przez nadajnik radiowy o zasiegu do
2km. W tabeli 2 przedstawiono podstawowe parametry platformy DJI Matrice 100.

Tabela 2. Podstawowe parametry techniczne platformy DJI Matrice 100

Masa wlasna (z bateria TB48D) | 2431 ¢g

Masa startowa 3400 g

Predkos¢ maksymalna 5m/s (18 km/h)
Max. odporno$¢ na wiatr 10m/s (36 km/h)
Czas lotu (z bateria TB48D) ok. 23 min

4. Przeprowadzanie badan z wykorzystaniem réznych Srodkéw maskujgcych

Badania zostaly wykonane pod katem maskowania zolnierza przed wykryciem przez kame-
re termowizyjna z powietrza, ktory znalazl sie na terytorium wroga. Moze to by¢ pilot, ktory
katapultowal sie w wyniku awarii lub stracenia statku powietrznego, czy tez zolnierz, ktory
desantowal si¢ na obcym terytorium. Jako srodki kamuflazu wykorzystano indywidualne wypo-
sazenie zolnierza oraz materiaty, ktore mogltyby postuzy¢ jako potencjalny ekwipunek maskujacy.
Do tych $rodkéw naleza:

umundurowanie polowe,
patatka wojskowa,
ogblnowojskowy plaszcz ochronny OP-1,

[ ]

[ ]

[ ]

e koc zolnierski,

e wojskowy spadochron treningowy L-2 Kadet,

e folia termiczna NRC,

e mata z widkna szklanego.

Podczas wykonywania zdje¢ w podczerwieni z powietrza badano takze wplyw odlegtosci
obiektu od kamery termowizyjnej oraz zalezno$é¢ wysokosci lotu platformy na wykrywalnosé
zolnierza.

Badania zostaly wykonane w dniu 16.01.2018 r. na otwartych terenach osiedla Maséw w miej-
scowosci Deblin po zachodzie stofica w godzinach 15:30-19:30. Srednia temperatura wynosila
—8°C, za$ wilgotno$é powietrza okoto 25%. Dzieki niskiej temperaturze otoczenia kontrast tem-
peraturowy miedzy istota zywa a ttem jest duzy, co za tym idzie, kamuflaz przed wykryciem przez
kamere termowizyjna jest bardzo trudny. W czasie przeprowadzania badan warunki pogodowe
dawaly mozliwos¢ niemalze nieruchomego zawisu dla platformy.

Na rys. 3. przedstawione sa parametry meteorologiczne w dniu przeprowadzania badan.

Przeprowadzanie badan wymagato obecnosci minimum trzech oséb — operatora platformy,
operatora oprogramowania kamery termowizyjnej oraz osoby maskujacej sie. Na ponizszych
zdjeciach przedstawiono przygotowanie do badan oraz srodowisko pomiaru (rys. 4 i 5).

4.1. Umundurowanie polowe

Niezaleznie od specjalnosci, funkcji oraz rodzaju sit zbrojnych kazdy zolnierz jest wyposazony
w mundur polowy. Stuzy on do codziennego dzialania na terenie jednostki czy tez do treningdw
poligonowych i specjalistycznych éwiczen. Wykonany jest z tkaniny US-22/1 i sktada sie w 50%
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Rys. 3. Warunki pogodowe podczas przeprowadzania badan 16.01.2018 r. [8]

Rys. 4. Platforma DJI Matrice 100 w zawisie podczas préby przed wykonywaniem badan [opr. wi.]

Rys. 5. Widzialno$é podczas wykonywania zdje¢ w podczerwieni — zolnierz nie jest wykrywalny
w pasmie widzialnym (zielona po$wiata pochodzi od $wiatel pozycyjnych drona) [opr. wl.]
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z bawelny, w 50% z poliestru w splocie rip-stop, wystepuje w kamuflazu ,pantera”. Na rys. 6
przedstawiono zobrazowanie termalne Zolnierza w umundurowaniu polowym w odlegtosci 10 m.
Widaé¢ na nim, ze sylwetka zolnierza jest znakomicie widoczna, zatem umundurowanie polowe
nie maskuje zolnierza.

Rys. 6. Poréwnanie zobrazowan termalnych zolnierza bez ostony z odlegtosci: (a) 50 m, (b) 100m
i(c)200m [opr. wi.]

4.2. Palatka wojskowa

Palatka (rys. 7) jest to dluga i obszerna wojskowa peleryna, ktéra daje okrycie calej postaci
wraz z plecakiem i bronia osobista. Wykonana jest z impregnowanej tkaniny ptdciennej, po
rozlozeniu przyjmuje ksztalt zblizony do wycinka wielokata prawidlowego.

Rys. 7. Palatka wojskowa

Badania mozliwosci maskowania zolnierza z uzyciem patatki w odlegltosciach 50 i 100 me-
tréw od platformy, ktéra wykonywala zawis na okolo 5 metrach wykazaly (rys. 8), ze zolnierz
ostaniajacy sie patatka jest catkowicie wykrywalny przez kamere termowizyjna, dlatego nie jest
to érodek maskujacy.
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Rys. 8. Zohierz osloniety patatka w zobrazowaniu termalnym w odleglosci: (a) 50m, (b) 100m [opr. wi.]

4.3. Ogoélnowojskowy plaszcz ochronny OP-1

Ogdlnowojskowy plaszcz ochronny OP-1 (rys. 9) to izolacyjny ubiér ochronny przed skaze-
niami chemicznymi, biologicznymi oraz substancjami promieniotworczymi i promieniowaniem
cieplnym. Wykonany jest z trudno palnej, dwustronnie gumowanej tkaniny w kolorze khaki. Do
zestawu OP-1 naleza: ptaszcz z kapturem, ponczochy ochronne, rekawice ochronne z bawelnia-
nymi ocieplaczami, torba do przechowywania zestawu.

Rys. 9. Zolnierz WP w stroju OP-1 i masce MP-5

Zbadano mozliwosci wykrycia zolnierza z uzyciem OP-1 wykonano w odlegtosci 50 metrow
od platformy, ktéra wykonywala zawis na okolo 5 metrach (rys. 10).

Jak mozna zauwazy¢ (rys. 10), odziez przeciwchemiczna zwieksza wykrywalnosé zolnierza
przez kamere termowizyjna. Gumowy material sprawia, ze cialo nagrzewa sie, przez co wzra-
sta jego emisyjno$¢ energii cieplnej. Plaszcz OP-1 zdecydowanie nie nadaje si¢ do kamuflazu
w podczerwieni.
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Rys. 10. Zolierz w OP-1 w zobrazowaniu termalnym w odleglosci 50 m [opr. wl.]

4.4. Koc zolnierski

Koc o wymiarach 200 cmx 140 cm oraz masie okoto 2,2 kg zapewnia ochrone przed wyzigbie-
niem podczas ¢wiczen wojskowych oraz stanowi wierzchnie okrycie 16zek w koszarach (rys. 11).
Sktada sie w 50% z welny, w 46% z widkna celulozowego oraz w 4% z poliamidu.

Rys. 11. Koc zolnierski

Rys. 12. Zolnierz osloniety kocem zolnierskim w zobrazowaniu termalnym w odleglosci: (a) 50m,
(b) 100m [opr. wi.]
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Na rys. 12 przedstawiono zolnierza okrytego kocem wojskowym. Niestety koc szybko sie
nagrzewa od ciata cztowieka i nie stanowi skutecznej formy kamuflazu, zaréwno w mniejszej jak
i wiekszej odlegtosci.

4.5. Wojskowy spadochron treningowy L-2 ,,Kadet”

Spadochron L-2  Kadet” (rys. 13) przeznaczony jest do szkolenia podstawowego i treningu
skoczkéw. Jego masa wynosi 11 kg. Oslona czaszy wykonana jest z tkaniny torlenowej lub wisko-
zowej. Czasza spadochronu wykonana jest z tkaniny stylonowej. Caltkowita powierzchnia czaszy
ze statecznikami wynosi 73 m?. W centralnej czedci czaszy znajduje sie otwér o érednicy 40 cm.

Rys. 13. Wojskowy spadochron treningowy L-2 Kadet” podczas badan [opr. wl.]

Mozna zalozy¢ hipotetyczna sytuacje, kiedy zolnierz znalazl sie na nieprzyjaznym terenie
w wyniku opuszczenia statku powietrznego ze spadochronem. W celu ukrycia si¢ przed wykry-
ciem kamerg termowizyjna okrywa sie spadochronem. Wyniki tego badania mozna zobaczy¢ na
rysunku 14.

Rys. 14. Zolnierz osloniety spadochronem w zobrazowaniu termalnym: (a)w odleglosci 50m,
(b) w odleglosci 50m po uplywie 5min od rozpoczecia ukrywania sie [opr. wi.]

Jak wynika z powyzszych badan, spadochron zdaje egzamin w termalnym maskowaniu zot-
nierza. Czlowiek jest ledwo zauwazalny w podczerwieni, co znacznie zwicksza szanse na przezycie
na polu walki. Sytuacja zmienia sie jednak w miare uplywu czasu (rys. 14b.) Cieplo ludzkiego
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ciatla absorbowane jest stopniowo przez spadochron, powodujac jego nagrzewanie sie, co w kon-
sekwencji powoduje stopniowe demaskowanie zolnierza.

4.6. Folia NRC

Folia NRC (rys. 15.) jest to cienka metalizowana plachta z tworzywa sztucznego. Charak-
teryzuje sie¢ dobrymi wtadciwoéciami izolacyjnymi, malymi wymiarami oraz niewielka masa —
ok. 50 g. Owiniecie sie folig zmniejsza konwekcje cieplna, szczegdlnie wtedy, gdy zimny wiatr pe-
netruje odziez i ozighia skore, zmniejsza straty ciepta wywotane parowaniem potu lub wilgotnej
odziezy, zmniejsza takze wypromieniowywanie energii cieplnej.

Rys. 15. Folia NRC

Efekty badan termowizyjnych z udziatem koca termicznego przedstawione sa na rysunku 16.

(b)

Rys. 16. Zobrazowanie termalne zolnierza w odlegloéci 50 m: (a) zamaskowanego folia NRC skierowana
srebrna strona w kierunku kamery, (b) zamaskowanego folia NRC skierowana zlota strona w kierunku
kamery [opr. wl.]

Analizujac powyzsze zdjecia, mozna dojs¢ do wniosku, ze folia NRC znakomicie maskuje
cztowieka przed wykryciem przez kamere termowizyjna. Skutecznie blokuje ciepto emitowane
przez cztowieka, co sprawia, ze jego sylwetka nie jest widoczna. Jednak nalezy mieé¢ na uwadze
dwie kwestie. Pierwsza z nich jest fakt, iz folia nadaje sie do kamuflazu jedynie po zmierzchu,
poniewaz jej odblask zwraca uwage w zobrazowaniu rzeczywistym. Druga to kolor strony, ktora
jest eksponowana w strone kamery. Zlota strona na zewnatrz (rys. 16b), powoduje wrecz jeszcze
wigksze ochlodzenie na obrazie termalnym, co moze zwrdci¢ uwage operatora platformy z kamera
termowizyjna.
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4.7. Mata z wldkna szklanego

Wiele materialéw, takich jak np. szkto, ktore sa przezroczyste dla oka ludzkiego, nie jest
przenikalnych dla fal promieniowania podczerwonego. Kamera termowizyjna dokonuje pomiaru
tylko temperatury powierzchni szkta, a nie temperatury przedmiotéw znajdujacych sie za nim.
Na polu walki odnalezienie szyby i zamaskowanie si¢ nia jest wrecz niemozliwe. Dlatego po-

stanowiono zbadaé¢ wtasciwosci kamuflujace w termowizji maty wykonanej z widkna szklanego
(rys. 17).

Rys. 17. Mata z wlékna szklanego

Widkna szklane charakteryzuja sie malym wydluzeniem i wysokimi wartosciami modutu
sprezystosci, podwyzszona odpornoécig termiczna. Widkna te posiadaja niskie wartosci przeni-
kalnosci elektrycznej wzglednej. Masa powierzchniowa maty o splocie ,,plain” wynosi 160 g/m?.

Jak mozna zauwazy¢ na zdjeciach (rys. 18), mata z wldkna szklanego spelnia role dobrego
materiatu maskujacego przed wykryciem przez kamere termowizyjna.

Rys. 18. Zolnierz osloniety mata z wlékna szklanego w zobrazowaniu termalnym w odleglosci: (a) 50m,
(b) 150m [opr. wl.]

4.8. Pordéwnanie obrazéw termowizyjnych zolnierza zamaskowanego i niezamaskowanego

W celu zobrazowania skutecznosci maskowania w podczerwieni wprowadzono drugiego zot-
nierza, ktory pozostal niezakamuflowany. Stanowi on punkt odniesienia, ktéry pokazuje zdolnosé
maskujaca poszczegdlnych materiatéw. Kolejne zobrazowania przedstawiaja sytuacje, w ktorych
jeden zolnierz ostania sie folia NRC oraz spadochronem (rys. 19 i 20).

Z powyzszych zdje¢ w podczerwieni wynika, ze materialy uzyte w do$wiadczeniu z dwoma
zolnierzami spetniaja role jako dobre $rodki kamuflazu. Widaé¢ znaczng réznice miedzy zolnie-
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Rys. 19. Poréwnanie dwoch zolnierzy w zobrazowaniu termalnym z odleglo$ci 50 m od platformy:
(a) obydwaj bez kamuflazu, (b) jeden jest okryty folia NRC srebrna strona w kierunku kamery
(zauwazalny punkt o wyzszej temperaturze wynika z rozerwania folii) [opr. wi.]

Rys. 20. Por6wnanie zobrazowania termalnego dwoch zolnierzy bedacych w odlegtos¢ 150 m od
platformy: (a) obydwaj zolnierze bez kamuflazu, (b) jeden zolnierz ostania sie spadochronem, drugi jest
bez kamuflazu [opr. wil.]

rzem niezamaskowanym a zolnierzem pod ostona. Operator kamery nie spostrzegtby drugiego
zolnierza, niezaleznie, czy znajduje si¢ on blisko, czy w oddali.

4.9. Wplyw wysokosci lotu platformy na wykrywalno$é w podczerwieni

Kolejnym aspektem badan byl wplyw wysokosci lotu platformy z kamera termowizyjna na
wykrywalno$é¢ zolnierza bez zadnej ostony. Efekty tych badan zostaly przedstawione na rysun-
ku 21.

Odleglosé od platformy wynosita okoto 275 m. Dron wykonywal zawis poczatkowo na 15 me-
trach, gdzie zolnierz jest dobrze zauwazalny na zobrazowaniu termalnym, nastepnie stopniowo
obnizal lot. Na 8 metrach sylwetka jest ledwie zauwazalna, natomiast na wysokosci 1m jest
juz praktycznie niewykrywalna. Dzigki temu badaniu mozna zauwazy¢ przewage bezzatogowego
statku powietrznego z podwieszona kamera termowizyjna w wykrywaniu sity zywej nad naziem-
nymi Srodkami wykrywania. W tabeli 3 przedstawiono sposoby maskowania zolnierza oraz ich
skuteczno$é¢ dla réznych odlegtosci od platformy.
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Rys. 21. Zobrazowanie termalne zolnierza bez ostony w odlegtoéci 275m od platformy wykonujacej
zawis na wysokosciach: (a) 15m, (b) 8m, (c) 1 m [opr. wi.]

Tabela 3. Zestawienie tabelaryczne wynikéw badan [opr. wi.]

Metoda maskowania Odlegtos¢ | Stopien Jakc')sc1
[m] maskowania
50
Mundur polowy 100 zaden
200
50 .
Patatka 100 zaden
OP-1 50 pogorszony
C . 50 .
Koc zolnierski 100 zaden
Spadochron treningowy 50 czedciowy
L-2 Kadet” 150 catkowity
Folia NRC — srebrna strona 50 calkowit
do kamery termowizyjnej 100 Wiy
Folia NRC — srebrna strona 50 czedciowy
do kamery termowizyjnej 100 czesciowy
. 50 czesciowy
Mata z widkna szklanego 150 calkowity

5. Podsumowanie

Jednym z wazniejszych aspektéw pola walki jest od zawsze pozostanie jak najdluzej niewy-
krytym. Stosowane do tego byly specjalne kamuflaze (specjalne malowanie ciala czy pojazdéw
wojskowych), tak aby zolnierz w jak najmniejszym stopniu odréznial sie od otaczajacego go
tta. Na wspodtczesnym polu walki dominuja optoelektroniczne, w tym termowizyjne, systemy
celownicze. Dlatego maskowanie sity zywej oraz pojazdéw ma kluczowe znaczenie.
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Analizujac przeprowadzone badania, mozna stwierdzi¢, ze zobrazowanie termalne zalezy od
wielu czynnikéw zewnetrznych. W celu dokonania skutecznego pomiaru w podczerwieni koniecz-
na jest zatem znajomos$¢ tych czynnikéw i umiejetnos¢ ich uwzglednienia. Najlepiej maskujacym
srodkiem okazala si¢ folia NCR, ktérej niewielkie gabaryty oraz masa sa niewatpliwymi zale-
tami. Zastuguje ona na rekomendacje, aby wyposazyé w nia pakiet ratunkowy przeznaczony
dla pilotéw oraz personelu lotniczego. Nalezy jednak pamietaé, ze przez odblaskowa powierzch-
nie znajdzie ona wieksze zastosowanie w porze nocnej. Dobrym materiatem kamuflujacym jest
rowniez mata z wlokna szklanego. Charakteryzuje si¢ ona mata masa oraz duza elastycznoscia.

W przypadku indywidualnego wyposazenia zolnierza wickszosé okryé nie znalazto zastosowa-
nia w maskowaniu przed wykryciem przez kamere podczerwona z powietrza. Zwykly mundur nie
ochroni zolnierza przed wykryciem w podczerwieni, a wyposazenie takie jak odziez przeciwche-
miczna OP-1, patatka czy koc wojskowy, wrecz wzmacnialo wykrywalno$é w obrazie termalnym.
Zadawalajacy efekt maskujacy przed zidentyfikowaniem przez kamere termowizyjna mozna uzy-
skaé dzieki spadochronowi. Nalezy uswiadamia¢ o tym fakcie pilotow, personel lotniczy oraz
innych zolnierzy wykonujacych skoki spadochronowe.

Badanie ukazujace wykrywalnosé cztowieka w zaleznosci od wysokosci lotu platformy dowio-
dlo, ze bezzalogowe statki powietrzne maja niewatpliwa przewage w wyszukiwaniu sity zywej
w podczerwieni nad naziemnymi srodkami. Z badan wynika réwniez, ze wysoko$é, z jakiej do-
konywana jest obserwacja, ma duzy wplyw na stopien mozliwosci zamaskowania si¢ zolnierza
i dlatego platforma Matrice 100 z kamera termalna KTL-30 ,,Szczygiet”, moze mie¢ zastosowa-
nie nie tylko w wykrywaniu przeciwnika, ale réwniez w poszukiwaniach ratowniczych wlasnych
zolnierzy, ktérzy zagineli lub znajduja sie w niebezpieczenstwie.

Warto nadmienié, ze podczas wykonywania badan w podczerwieni temperatura otoczenia by-
ta bardzo niska. Przy takich warunkach wykrycie czltowieka jest tatwiejsze, dlatego opracowanie
metody skutecznego maskowania w takich warunkach ma bardzo duze znaczenie praktyczne.

Uzyskane wyniki moga stanowi¢ podstawe do dalszych badan w zakresie poszukiwania ma-
terialow i sSrodkéw maskujacych oraz wykrywania zolnierzy przez kamere termowizyjna.
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Soldier’s camouflage against detecting by infrared camera installed on
an Unmanned Aerial Vehicle

The article presents methods of soldier’s camouflage in night conditions, before being detected by

a thermal imaging camera placed on a multi-rotor unmanned aerial vehicle. It has been also assessed

which of the available masking measures are the most effective.
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W artykule przedstawiono sposob oszacowania reakcji dynamicznych w urzadzeniu treningo-
wym typu ,looping”. W celu wyznaczenia sil w przegubie kulistym zostaly przyjete dwa pra-
woskretne uklady odniesienia: nieruchomy oraz sztywno zwiazany z hustawka. Dynamiczne
réwnania ruchu wyprowadzono, stosujac prawa zmiennosci pedu oraz kretu dla bryty sztyw-
nej. Analizowano uklad plaski i w rezultacie wyznaczono reakcje w przegubie urzadzenia.
Otrzymane wartosci reakcji dynamicznych poréwnano z danymi literaturowymi.

1. Urzadzenie treningowe ,looping”

Urzadzenie treningowe ,looping” wchodzi w sktad zestawu urzadzen treningowych okresla-
nych jako Lotnicze Przyrzady Gimnastyczne Specjalne (LPGS). ,,Looping” przeznaczony jest do
szkolenia kandydatéw na pilotéw. Stanowi odmiane hustawki, umozliwiajac wykonywanie osobie
¢wiczacej pelnych obrotéw wzgledem osi poziomej réwnoleglej do podtoza oraz pelnych obrotéw
wokot podhuznej osi ciata. Obrét wokét podtuznej osi ciata moze byé w urzadzeniu blokowany.
W urzadzeniu treningowym typu ,looping” mozna wyrézni¢ nastepujace podzespoly: podsta-
wa, rama osi poziomej — zwana w dalszej czesci trenazerem (jest to czes¢ nieruchoma), rama
osi pionowej — zwana w dalszej cze$ci hustawka (jest to cze$é¢ ruchoma). Najwieksze obciazenia
wystepuja w potaczeniu miedzy hustawka a trenazerem — poddano je analizie.

2. Model fizyczny i matematyczny

Model fizyczny urzadzenia treningowego typu ,looping” (rys. la) zbudowano, przyjmujac
nastepujace zatozenia:

konstrukcja jest nieodksztatcalna,

rama trenazera i hustawki jest idealnie sztywna,

hustawka do trenazera jest zampocowana za pomocg przegubu kulistego,
ruch hustawki to ruch kulisty,

rownania ruchu opisuja ruch srodka masy czlowieka wzgledem hustawki,

konfiguracja uktadu ruchomego wzgledem uktadu nieruchomego jest opisana za pomoca

katow Bryanta,

e calkowita chwilowa predkosé¢ katowa uktadu poruszajacego sie czlowieka i hustawki to
suma predkosci katowej hustawki wzgledem trenazera i zmiany predkosci katowej, ktora
jest wynikiem ruchu cztowieka wzgledem hustawki,

e predkosé¢ katowa hustawki wzgledem trenazera jest stata i znana.

W celu zbudowania modelu matematycznego analizowanego uktadu wprowadzono dwa pro-
stokatne prawoskretne uktady odniesienia o poczatku w nieruchomym punkcie O:
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Rys. 1. (a) Model urzadzenia treningowego, (b) przykladowa sekwencja ruchu; 1 — érodek
masy hustawki, 2 — srodek masy czltowieka

Ozxyz — inercjalny nieruchomy uktad odniesienia sztywno zwiazany z trenazerem. Uklad ten
jest ukladem grawitacyjnym — o$ Oz jest zawsze réwnolegla do wektora przyspieszenia
ziemskiego. Wzgledem uktadu Ozyz jest opisany ruch hustawki za pomoca katéw Bryanta.
Jest to uktad globalny.

O&n¢ — uktad ruchomy sztywno zwiazany z hustawka. Wzgledem uktadu O&n( jest opisany ruch
srodka masy czlowieka. W fazie poczatkowej o$ O( pokrywa sie z osia Oz. Jest to uklad
lokalny.

Katy orientacji przestrzennej wraz z uktadami Ozyz i O&n( przedstawiono na rys. 2.

Y /// \
w\ /\v
)
n

vz
Rys. 2. Katy orientacji przestrzennej wraz z ukltadami Ozyz i O&nC
Zwiazki kinematyczne miedzy wspolrzednymi dowolnego wektora mierzonymi w uktadzie

O&nC a wspolrzednymi tego samego wektora w uktadzie Ozryz mozna zapisaé jako:

=A|n (2.1)
¢

Macierz transformacji A miedzy ukladami dana jest w postaci

IS

T cosfcosty sin¢sinfcosy — cos¢siny cospsinfcosyp + sinpsiny | [
y| = |cosfsiny sin¢sinfsiny + cospcosy cos@sinfsiny —singcosy| [n (2.2)
z —sin6 sin ¢ cos 0 cos ¢ cos 0 ¢
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3. Polozenia Srodka masy (czlowieka, hustawki)

Na podstawie zarejestrowanego przebiegu ¢wiczenia uzyskano wykres wedrowki $rodka ma-
sy osoby ¢wiczacej na plaszczyznie O&(C oraz wykres zmiany potozenia $rodka masy cztowieka
w funkcji czasu (rys. 3).
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Rys. 3. Polozenie srodka masy czlowieka wzdluz osi O¢ oraz O( w funkcji czasu

Na podstawie otrzymanych wykreséw i przy uzyciu programu Advanced Grapher otrzymano
wektor potozenia srodka masy czlowieka po .,; w ukladzie O&n(:

T
§ocat] —0,2255sin (%t~ 0,6) - 0,1255
PC_czt = |NCczl = 0 (31)
(oent 0,11 sin(%ﬂt - 0,4) — 0,06 cos (2%% - 0,8) 41,39

Wektor polozenia $rodka masy hustawki p. ;, w uktadzie O&n( jest staty. Wymiary geome-
tryczne przyjeto na podstawie dostepnej literatury:

T T
§con Om

Pcn = |Nch| = | O0m (3.2)
Coh 1,15m

4. Metodyka

Do wyznaczenia dynamicznych réwnan ruchu zastosowano prawo zmiennosci pedu oraz prawo
zmienno$ci kretu. Zasady zmiennosci w uktadzie poruszajacym sie przedstawiono jako:

STI SK
5 tAxI=F, WO+Q><K0+V0><1'1:1\/10 (4.1)

gdzie: §/6t — pochodna lokalna wzgledem czasu, IT — wektor pedu, V — wektor predkosci liniowej,
2 — wektor predkosci katowej, Fy — wektor silty w przegubie, Ky — wektor kretu wzgledem
punktu O, My — wektor momentu wzgledem punktu O.

Ped uktadu czlowiek-hustawka mozna wyrazi¢ jako:

II= chlowieka + Hhustawki
I = (Vo+ QX pecor + Pecat)Mezt + (X pop)m
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Na podstawie (4.1); oraz (4.2) otrzymano:

S[(Vo+ QX poeor + P car)Mezt + (2 X pe )M n
5t (4.3)
+ QX [(Vo+ QX pe ot + Pecar)Mezt + (2 X pep)ma] = Fo

gdzie: pr — wektor polozenia $rodka masy, po .,; — predkos¢ wzgledna czlowieka.
Kret uktadu cztowiek-hustawka mozna wyrazié¢ jako:

KO = KO_czlowieka + KO_hustawki KO = PC_czl X chl + l]B_hfz (44)
gdzie Jp — tensor momentu bezwladnosci

Je o —Jem —Jg
Jp = _Jén Jn _JnC
—Jeo —Ipe Je

Na podstawie (4.1)2 i (4.4) otrzymano:

0(pcczy X Mozt + T nS2
ot

+ QX (Pe ez X ezt + Jpa02) + Vo x Iy = Mo (4.5)

Wektor momentu pochodzacego od sit w przegubie wzgledem punktu O mozna zapisaé jako:
Mo = Mpgo + Mco (4.6)

gdzie Mg o = 0 jest momentem od sit reakcji w przegubie O, za$ wektor momentu pochodzacego
od sit grawitacji mozna wyrazic¢ jako:

MG_O = MG_O_czlowieka + MG_O_hustawki = Pc_czl X Gczl + Pc_p X Gh (47)

gdzie G — wektor sity ciezkosci.

Reakcje dynamiczne wyznaczono dla przypadku, gdy blokowana jest mozliwo$¢ obrotu wokot
osi pionowej urzadzenia. Przyktadowa sekwencja ruchu znajduje sie na rys. 1b. Wéwczas n¢_¢.; =
0,P=0,R=0,¢=0,9% =0, gdzie P i R to odpowiednio predkosci katowe przechylenia
i odchylenia, za$ ¢ i ¥ to katy przechylenia i odchylenia.

W trakcie ¢wiczenia jedyny naped urzadzenia stanowia ruchy ciala czlowieka. Po osiagnie-
ciu zadanej predkosci obrotowej cztowiek wykonuje cykliczne ruchy wzgledem hustawki w celu
utrzymania statej predkosci obrotowej hustawki wy. Urzadzenie kontynuuje ruch bez zwigkszania
predkosci obrotowej. Dodatkowo cztowiek wykonuje caly czas ruchy wzgledem hustawki powo-
dujace dodatkowa zmiane predkosci katowej @..;. Catkowita chwilowa predkosé katowa uktadu
poruszajacego sie jest zatem dana jako QQ = wp + Q..

Dla rozpatrywanego przypadku sila w przegubie w ukladzie poruszajacym sie przyjmuje
postac:

%(QCC_czl + éC_czl)mczl + %(QCC-h)mh + (_Q2£C_czl + QéC_czl)mczl
Fo= 0 (4.8)
%(—Qﬁc_czl + (0 eat)Ment + (—Q%Ceeat — QECcat)Meat + (— Qo)

Calkowita predkosé katowa @ wystepujaca w zaleznosci (4.8) wyznaczono, korzystajac z zasady
zmiennoéci kretu oraz wykorzystujac oprogramowanie Maple.
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Po uwzglednieniu zaltozen ng_.,; = 0, P = 0, R = 0 oraz wiedzac, ze {0 = 0, non, = 0,
otrzymano:

0 0
1) . .
MO = E Qé%’_czl + QC%’_CZZ Mz + E _fc_cleC_czl + CC_czlfc_czl Mezl (49)
0 0

Moment pochodzacy od sil grawitacji mozna przedstawié¢ jako:

0 0
Moy = Mg.o = |CoczGe ezt — §0c1iGeczt| + | ConGen (4.10)
0 0

Na podstawie (4.9) i (4.10) otrzymano:

0 0
1) 5} . .
_(Qé%'_czl + ch'_czl) Mezl + _(_EC_cleC_czl + CC_czlgc_czl) Mezl =
ot ot
0 0 (4.11)
0 0
= €0 c21Ge ezl — §0c21Ge ezt | + | ConGen
0 0

W rezultacie uzyskano wyrazenie na catkowita predko$c¢ katowa:

Q= exp[amn(t(%L) +1) — 0. 021 avete (12(21)) ] -
: [m(tg(%t)) (—395169 1 1777244 sin 0 + 95419g cos 6 + 219633,9¢ ghl sin 0) + 1j

Korzystajac z zasady zmiennosci pedu oraz catkowitej predkosci katowej (), wyznaczono wektor
sit w przegubie. Po transformacji miedzy uktadami otrzymano wartosci reakcji dynamicznych
w urzadzeniu ,looping” w ukltadzie Oxyz:

Xo =0
F§™ = | Yy | = AF, = |Hy (4.13)
Zo I

5. Wyniki

Obliczenia wykonano dla nast¢pujacych danych: m.,; = 120 kg, m;, = 20kg, J, j, = 27 kg-m?,
wp, = 60 0br/min = 1obr/s, g = 9,81 m/s?.

Przebieg predkoéci obrotowej uktadu poruszajacego sie oraz obserwowane sity reakcji w prze-
gubie kulistym pokazano na rysunkach 4 do 7.

Otrzymane wyniki poréwnano z [1], gdzie analizowano analogiczny wariant. Zakres pred-
kosci katowej, ktéry otrzymano wynosi 6,6+-7,0 rad/s, natomiast w [1] 6,1+7,5rad/s. Z kolei
maksymalna warto$¢ modutu sit reakeji, ktéra otrzymano to 15773 N, natomiast w [1] wyniosla
20383 N.

Wyniki poréwnano réwniez z kryteriami oceny bezpieczenstwa uzytkowania urzadzenia ty-
pu looping” [2]. W tym celu przeprowadzono obliczenia dla predkosci obrotowej hustawki
30 obr/min. Dla analizowanego przypadku najwieksze obciazenie konstrukcji wystapito, gdy hus-
tawka znajdowala si¢ w najnizszym potozeniu, gdzie modut tej sity wyniost 8456 N. Wartosé sity
w najnizszym polozeniu hustawki w [2] wynosi 9741 N.

Otrzymane zakresy predkosci katowej uktadu poruszajacego si¢ oraz maksymalne wartosci
moduléw sil reakcji sa zblizone do danych wystepujacych zaréwno w [1], jak i w [2].
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Rys. 4. Zmiana przebiegu predkosci obrotowej uktadu w funkcji czasu
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Rys. 5. Sktadowa podluzna sily reakcji w przegubie
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Rys. 6. Skladowa pionowa sily reakcji w przegubie
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Dynamical reactions in the looping training device

The paper presents estimation of dynamic reactions in the looping training device. In order to deter-
mine forces in the ball and socket joint, two clockwise reference systems were adopted: fixed and rigidly
connected to the swing. Dynamic equations of motion were derived using the momentum and angular
momentum change theorems for the rigid body. The plane system was analyzed and, as a result, the
reactions in the device joint were determined. The obtained dynamic reactions values were compared
with literature data.
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Do krytycznych aspektéow obstugi Bezzalogowych Statkéw Powietrznych (BSP) zaliczane sa
procedury startu i ladowania. Wigkszo$¢ obecnych na rynku BSP nie posiada ani dostatecz-
nego zapasu mocy, ani konstrukcji umozliwiajacej samodzielny start, zwlaszcza w warun-
kach terenowych, cechujacych sie nieréwnym podlozem i niewystarczajaca droga startowa.
Start tychze samolotéw umozliwiaja wyrzutnie pneumatyczne, hydrauliczne, gumowe oraz
wkraczajace na rynek wyrzutnie magnetyczne. W artykule przedstawiono model numerycz-
ny wozka startowego wyrzutni magnetycznej, wykorzystujacej lewitacje wysokotemperatu-
rowych nadprzewodnikéw. Program komputerowy do analizy dynamiki wozka startowego
wyrzutni zaimplementowany zostal w $rodowisku MATLAB, przy wykorzystaniu biblio-
tek matematycznych. Model symulacyjny zostal sformulowany jako zagadnienie poczatkowe
réwnan rozniczkowych zwyczajnych. Wnioski wyciagniete na podstawie zaprezentowanych
w pracy wynikow pomogly sprecyzowaé¢ warunki pracy uktadu wyrzutni magnetycznej BSP
wykorzystujacej efekt Meissnera.

Stowa kluczowe: wyrzutnia samolotow bezzatogowych, lewitacja magnetyczna, efekt Meis-
snera, dynamika ukladéw mechanicznych

1. Wstep

Obserwujac potrzeby wspolczesnego rynku, widaé, iz zapotrzebowanie na komercyjne bez-
zalogowe statki powietrzne (BSP) intensywnie rognie. Obecnie wykorzystywane sa one nie tylko
przez wojsko i policje, ale takze przez filmowcéw, geologdw, kartograféw, energetykow czy lesni-
kéw. Konstruktorzy wspotezesnych BSP muszg rozwiazaé szereg probleméw technicznych, zwia-
zanych z krytycznymi aspektami obstugi, tak aby sprosta¢ potrzebom intensywnie rozwijajacego
sie rynku. Jednym z kluczowych aspektéw sg procedury startu i ladowania BSP. Wigkszos¢é BSP
nie posiada ani dostatecznego zapasu mocy, ani konstrukcji umozliwiajacej samodzielny start,
zatem do ich obstugi potrzebne sa urzadzenia nazywane katapultami [8].

Przedmiotem zaprezentowanych badan byl innowacyjny prototyp wyrzutni wykorzystujacej
lewitacje diamagnetykéw w polu magnetycznym [14]. Wyrzutnie magnetyczne [15], ktére w po-
réwnaniu z klasycznymi rozwigzaniami katapult pozwalaja na osiagniecie znacznie wiekszych
predkosci, umozliwiajac jednoczesnie bezkontaktowe sterowanie procesem startu, sg atrakcyjna
alternatywa dla obecnie stosowanych wyrzutni gumowych [10] i pneumatycznych [4]. W kon-
strukeji prototypu wyrzutni wykorzystujacej efekt Meissnera [7] wyrézni¢é mozna tory przymo-
cowane do nieruchomej podstawy, lewitujacy ponad torami wézek startowy oraz naped liniowy
(rys. 1). W trakcie startu samolot mocowany jest do platformy zintegrowanej z wézkiem, ktéry
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wykonany jest z duraluminiowej ramy oraz czterech podpoér, w ktérych umieszczone sa po czte-
ry wysokotemperaturowe nadprzewodniki YBCO [1]. Po schlodzeniu YBCO za pomoca cieklego
azotu wozek startowy unosi sie — lewituje ponad Zrédlem pola magnetycznego.

Rys. 1. Prototyp wyrzutni magnetycznej BSP

Latem 2014 roku przeprowadzono proby startu i ladowania bezzalogowego samolotu na woz-
ku wyrzutni. Proby te przebiegly pomyélnie, co dowiodlo sprawnosci urzadzenia oraz umozliwito
zakonczenie projektu GABRIEL [2], [3], [5], [6], [9]. W trakcie badan zaobserwowano jednak
szereg probleméw technicznych, takich jak: utrata stabilnego polozenia wézka wzgledem pola
magnetycznego po odlaczeniu silnika liniowego; kalibracja sity napedu tak, aby samolot osiaggnat
predkosé unoszenia na zadanej dlugosci toréw oraz wyznaczenie sity koniecznej do wyhamowa-
nia wozka. Problemy te ujawnity koniecznos¢ stworzenia modelu i przeanalizowania dynamiki
wozka startowego wyrzutni, co stanowito motywacje ponizszych badan.

2. Model wézka startowego wyrzutni

Stosujac metody modelowania dynamiki ciata sztywnego i mechaniki lotu oraz podstawowe
prawa elektromagnetyzmu i nadprzewodnictwa wyprowadzono model matematyczny dynamiki
ruchu wézka startowego [11].

Réznorodnoéé punktéow przytozenia sit oraz uzaleznionych od konfiguracji tory-wozek-BSP
kierunkow dziatania sit i momentéw sit wymusza duza systematyczno$é i jednoznaczno$é pro-
cesu modelowania uktadu. W tym celu do kazdego elementu uktadu nalezy przyporzadkowaé
odrebny uktad wspélrzednych. Widoczne na rys. 2 schematy pokazuja potozenie poszczegdlnych
uktadéw wspolrzednych: inercyjnego, magnetycznego oraz bezposrednio zwigzanego z wozkiem
startowym.

Uktad Ofxpyrzy zwigzany jest z nieruchomym obserwatorem. Uktad Oy,2nymzn to uklad
magnetyczny, w ktérym opisywane sg sity lewitacji. Ostatnim wyszczegélnionym uktadem jest
uktad Osxgyszs zwiazany ze Srodkiem geometrii wozka startowego wyrzutni. Dokladny opis
polozenia i orientacji poszczegélnych ukltadéw wspoélrzednych znajduje sie w pracy [12].

Model matematyczny wézka ma postaé¢ macierzowego réwnania ruchu opisanego w lokalnym,
ruchomym ukltadzie Oszsyszs:

s s(fF) s S s s
ML —’f”(s)S(rgs/s)] Ap | [_m(s)S(ws/f)s(rgs/s)“’S/f] _ lFo«:)

m(5S(rg, /s) (o)s ey 8wl Blo)swsss
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Rys. 3. Uklady odniesienia wézka startowego wyrzutni [12]

gdzie: I3x3 — macierz jednostkowa o wymiarze 3 x 3, m () — masa wozka startowego, st)s — tensor

bezwladnosci wozka, S(r® , ) — tensor sko$niesymetryczny wektora przesuniecia srodka masy

gs/s
wozka, azﬁ ) - bezwzgledne przyspieszenie liniowe wozka, sz%c) — bezwzgledne przyspieszenie

katowe wozka, w? s bezwzgledna predkosé katowa wozka, Ffs) — sitly dzialajace na woézek,
M‘(9 )5 momenty sit dzialajacych na wozek.

W powyzszym réwnaniu gorne indeksy wektoréw i tensoréw oznaczaja uktad wspélrzednych,
w ktorym opisano dany wektor, natomiast dolne indeksy informuja o poczatku uktadu, wzgledem
ktorego dany wektor jest opisywany. Operator S(x) zdefiniowany dla tréjwymiarowego wektora
tworzy tensor antysymetryczny, umozliwiajacy zapis iloczynu wektorowego za pomoca wygod-
nego w implementacji numerycznej iloczynu macierzy i wektora. Model matematyczny wbzka
nalezy dopelni¢ zwigzkami:

— kinematycznymi

wz/f = /R;sz(/}) dt vz%) = / (azy? — S(wg/f)vz%c)) dt (2.2)
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gdzie: R} — macierz rotacji opisujaca orientacj¢ ukladu inercyjnego, wzgledem uktadu lokalnego

wozka, v‘;%) — bezwzgledna predkosé liniowa wézka, — geometrycznymi

fo_ fy5)
rs/f—/Rsv dt

s/f
q@s/f 1 Singbs/ftges/f COS@S/ftg(gs/f (2.3)
Qs/f = |0 cosqﬁs/f —smgbs/f wi/f
Vg5 0 singg/pcosly/; cosggp/cosby s

gdzie: rf T wektor odleglosci pomiedzy uktadem lokalnym wozka, a ukladem inercyjnym,
Gs/fs Os/py syp — katy Eulera opisujace orientacje wozka startowego wzgledem ukladu iner-
cyjnego (rys. 2b).

Ruch woézka startowego wyrzutni wynika z oddzialywan grawitacyjnych, napedu silnika li-
niowego oraz sit lewitacji magnetycznej, zgodnie z ponizszymi zaleznosciami:

?3) = F?Gs) + F?Ls) + Fst) ?s)s = Mst)s + MfLs)s (24)

gdzie: F{ . | — sita grawitacyjna dzialajaca na wozek startowy, F?, | — wypadkowa sita lewitacji
(Gs) (Ls)

dziatajaca na wézek startowy, Fst) — naped liniowy wézka startowego, Ffs) — wypadkowa sita
dzialajaca na wozek startowy, Mfj, ) — moment od sily grawitacyjnej dzialajacej na wozek
startowy, M?Ls) — wypadkowy moment od sil lewitacji dzialajacych na wézek startowy, Mfs) -
wypadkowy moment sit dzialajacych na wozek startowy.

3. Program symulacyjny, wyniki

Program komputerowy przeznaczony do analizy dynamiki oraz wizualizacji trajektorii ruchu
wobzka startowego wyrzutni zaimplementowano w srodowisku MATLAB. Model symulacyjny
sformutowano jako zagadnienie poczatkowe réwnan rézniczkowych zwyczajnych na podstawie
modelu matematycznego oméwionego powyzej. Do przeliczenia modelu wykorzystano algorytm
catkowania numerycznego, bazujacy na metodzie Rungego-Kutty 4 rzedu. Wartosé sity lewita-
cji aproksymowana zostala na podstawie badan do$wiadczalnych opisanych w pracy [13] oraz
analizy pola magnetycznego generowanego przez tory wyrzutni. Interfejs graficzny programu
umozliwia parametryzacje modelu, zmiane warunkéw brzegowych modelu oraz wizualizacje po-
szczegblnych charakterystyk ruchu obiektu.

Symulacje dynamiki wézka startowego podzielono na ruch podtuzny, kiedy srodek masy
wozka porusza sie w plaszczyznie x.,,z,, oraz ruch poprzeczny, uwzgledniajacy efekty zboczenia
wozka ze srodka toréw w kierunku osi y,,. W pracy przedstawiono badania ruchu podtuznego
wozka z uwypukleniem wplywu réznych warunkow poczatkowych: wysokosci wozka oraz przesu-
niecia $rodka jego masy. Czas symulacji wynosit 2s. W trakcie pierwszej sekundy wozek startowy
napedzany jest stata silg o wartosci Ny = 20N, natomiast podczas drugiej sekundy wozek jest
hamowany i sita napedu zmienia zwrot.

3.1. Symulacja 1 — tory w polozeniu horyzontalnym

W pierwszej symulacji zatozono, iz tory wyrzutni sa ustawione poziomo (6,,,; = 0), srodek
masy wozka pokrywa sie z jego Srodkiem geometrycznym rzs /s = [0,0,0]", a w chwili ¢ = 0 wozek
znajduje sie na wysoko$ci toréw{rs/m}zm = 0. Na rys. 4 przedstawiono przestrzenna trajektorie
ruchu wozka. Granatowa linig zaznaczony zostal ruch érodka wézka, fioletowa zaznaczono poto-
zenie toréw wyrzutni, natomiast widoczne po lewej i prawej stronie zielone i czerwone przebiegi
odzwierciedlaja potozenie podpor wozka.
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Rys. 4. Trajektoria ruchu podtuznego wozka — symulacja 1

W czasie 2 sekund symulacji wozek startowy przebyl droge 14,2m, a maksymalna pred-
ko$¢ wézka wynosita 14,22 m/s. Napedzany silnikiem liniowym wodzek porusza sie ze stalym
przyspieszeniem poziomym 14,2 m/s? w pierwszej sekundzie, a nastepnie zwalnia z tym samym
op6znieniem. W wyniku drgan wywotanych sita lewitacji wozek poddany jest duzym przeciaze-
niom w kierunku pionowym. Poczatkowe drgania wozka maleja w wyniku ttumienia silty lewitacji
(rys. 5a). Na wysokosci hg = 6,6 mm znajduje sie punkt réwnowagi uktadu, w ktérym sita lewi-
tacji réwnowazy oddzialywania grawitacyjne (rys. 5b).

a) 100 by e I—wysokosc wozka
EU.UWS
— 'n! 2
= olifiy) € 0.01
% ) ‘ & [ [~wypadkowa sila wzg. 0si Z_ 3
-100 ‘ L i |_sila napedu wzg. osi z, _g-O 005
| !_sﬂa grawitacyjna wzg. 0si z_ ’
x |sila lewitacji wzg. osi z_
“Xa 05 1 15 2 %

czas [s] - czas [s]

Rys. 5. Symulacja 1: (a) sktadowe sil dzialajacych na wézek wzgledem osi z,, (b) wysoko$é wézka nad
torami

3.2. Symulacja 2 — przesuniecie srodka masy wozka

W symulacji $rodek masy wézka zostat przesuniety wzdtuz osi x5 0 {ry, s}z, = 0,1 m. W chwi-
li t = 0 wozek znajduje si¢ na wysokosci {r,/p,}., = 6,6 mm. Na skutek przesunigcia srodka
masy na wozek dziala moment sily ciezkosci. Niezréwnowazony moment powoduje przechyle-
nie wozka wokot osi ys. Roznica wysokosci przednich i tylnych podpor wozka skutkuje rézna
wartoscig sit lewitacji wywieranych na poszczegdlne podpory. W efekcie powstaje moment sity
rownowazacy moment sit grawitacyjnych i stabilizujacy orientacje wozka. Na rys. 6 widaé, iz
wozek przechylil sie do tytu i przednie podpory znajduja sie wyzej niz tylne.
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Rys. 6. Trajektoria ruchu podtuznego wozka — symulacja 2

Po uptywie 2 s wozek przebyt droge 14,2 m. Napedzany silnikiem liniowym woézek porusza sie
w trakcie pierwszej sekundy ze statym przyspieszeniem poziomym 14,2 m/s?, a nastepnie zwalnia

z tym samym co do warto$ci opdznieniem. W wynikach symulacji zaobserwowano niewielkie
drgania wozka wokét polozenia rownowagi.

-3
a) 2 b) 72210
£ _ 7
Zo E
> 2068
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= . - 0]
[7] 2! —wypadkowy moment sily wzg. osi y_ 8 6.6
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Rys. 7. Symulacja 2: (a) skladowe momentéw sil dzialajacych na wozek wzgledem osi ys, (b) wysokosé
wbzka nad torami

Cecha zawieszenia wyrzutni jest male ttumienie drgan, co zostalo potwierdzone w bada-

niach eksperymentalnych [11]. Moment sil grawitacyjnych o wartosci 1,38 Nm jest réwnowazony
momentem sil lewitacyjnych (rys. 7a).

4. Whnioski

Wyniki przeprowadzonych symulacji wskazuja, ze:

e punkt rownowagi, w ktéorym masa woézka jest rownowazona przez site lewitacyjng wynosi
6,6 mm;
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e maksymalna wysokos¢, na ktora unosi sie wozek w wyniku dziatania sity lewitacji wynosi

10.

11.

12.

13.

14.

15.

17,3 mm;

przesuniecie srodka masy wozka w kierunku osi x skutkuje niezerowym momentem sit po-
chylajacych, rownowazonym przez moment sit wynikajacy z réznicy wartosci sity lewitacji
dziatajacej na przednie i tylne podpory wézka;

przesuniecie érodka masy wozka o wiecej niz 16 cm spowoduje destabilizacje orientacji
wozka.
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The numerical model of longitudinal motion of the starting trolley of a magnetic launcher

Critical aspects of the Unmanned Aerial Vehicles (UAV) service include landing and take-off proce-
dures. Most of presented on the market UAVs do not have sufficient power reserves or constructions that
would allow independent start-up, especially in terrain conditions, characterized by an uneven ground
and insufficient runway. The launch of these aircraft is enabled by pneumatic, hydraulic, rubber catapults
and, entering into the market, magnetic launchers. The article presents a numerical model of the starting
trolley of a magnetic launcher using levitation of high-temperature superconductors. The computer pro-
gram used for the analysis of the launcher staring trolley dynamics was implemented in the MATLAB
environment and its mathematical toolboxes. The simulation model was formulated as the initial value
problem of ordinary differential equations. The conclusions drawn on the basis of the results presented in
the paper helped one to clarify the working conditions of the UAV’s magnetic launcher using the Meissner
effect.
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W referacie omoéwiono etapy projektowania oraz wykonania zdalnie sterowanego modelu
skalowalnego samolotu wysokomanewrowego. Gtéwnym celem projektu jest weryfikacja wia-
snosci lotnych samolotu, zwlaszcza na duzych katach natarcia, przeprowadzonych z uzy-
ciem modelu swobodnie latajacego. Geometria zewnetrzna samolotu zostala opracowana na
podstawie wczesniejszych etapéw projektowania oraz badan tunelowych. Najbardziej istot-
ne elementy modelu zostaly poddane analizie wytrzymaloSciowej. Model zostal wykonany
w technologii kompozytowej, za§ w niektérych przypadkach postuzono si¢ technika FDM
druku 3D.

1. Wprowadzenie

Prezentowany referat stanowi kontynuacje pracy przedstawionej na Konferencji Mechanika
w Lotnictwie w 2016 roku [1], dotyczacej badan tunelowych samolotu o duzej manewrowo-
$ci. Zaprezentowane w tej pracy wyniki badan tunelowych wskazywaly na poprawne wlasnosci
aerodynamiczne finalnej wersji modelu w calym badanym zakresie katéw natarcia. Dostepne
wyposazenie uniemozliwia jednak uzyskanie pochodnych dynamicznych samolotu, koniecznych
do finalnej oceny uzyskanej geometrii. Istniejg pewne metody umozliwiajace predykcje prawidto-
wego zachowania samolotu na podstawie pochodnych statycznych: C,g4yn (parametru odpowie-
dzialnego za kierunkowa reakcje samolotu na §lizg) oraz parametru LCDP (ang. Lateral Control
Departure Parameter) opisujacego odpowiedZ samolotu na sterowanie lotkami. Obie wielkosci
powinny by¢ wieksze od zera, co zapewnia brak tendencji do zbaczania samolotu na skutek §lizgu
lub prawidtowej reakcji pilota lotkami na §lizg.

Parametr 4y, opisany jest zaleznoscia:

I
ChBdyn = Cngcosa — I—ZClg sin a (1.1)
X

i — jak wida¢ — parametr ten silnie zalezy od stosunku momentéw bezwladnosci samolotu.
Wyrazenie na LCDP wyglada nastepujaco:

Cn&z + GARICn6r
Clsa + G arIClsr

LCDP = C,3 — Ci (1.2)
Wspodtezynnik Garr opisuje sprzezenie wychylenia steru kierunku z wychyleniem lotek.

Na podstawie badan w locie oraz symulacji komputerowych okredlone zostaty obszary wykre-
su Cpgayn 1 LCDP (tzw. zintegrowany wykres Bihrle-Weissmana — rysunek 1), ktéry tworzy mape
obszarow opisujacych zachowanie sie samolotéw dla réznych wartosci opisanych parametréw.

Najbardziej pozadanym obszarem jest obszar A, w ktérym samolot wykazuje pelng po-
prawnos¢ wlasnosci dynamicznych, brak tendencji do odchodzenia od kierunku lotu i wpadania
w korkociag oraz poprawna reakcje na sterowanie lotkami.
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Zintegrowany Wykres Bihrle-Weissmana

0.010

Dl ta L Duza odpornos$¢ na Duza odporno$¢ na
0.005 Ezlzsusktzt\f:n:gj;o zbaczanie 1 wpadanie I wpadanie w korkociag,
§ danych ’ w korkociag ummrko'wana ]
LCDP nieprawidlowa reakcja
| | N A na sterowanie moze )
0.000 ‘ spowodowa¢ zbaczanie
Duza podatnos¢ na 1
-0.005 zbaczanie i wpadanie w Mala tendencja do wpadania
korkociag w korkociag, nieprawidlowa
reakcja na sterowanie
prowadzi do zbaczania
-0.010 -
Duza podatnos¢ na
zbaczanie 1 wpadanie w
korkociag
-0.015 !
-0.015 -0.010 -0.005 0.000 0.005 0.010 0.015
Cn[i dyn

Rys. 1. Zintegrowany wykres Bihrle-Weissmana

Na podstawie badan tunelowych modelu w skali 6% oraz 4,5% wyznaczono wartosci Cy,gdyn
i LCDP. Oczekuje sie, ze samolot bedzie zachowywal sie poprawnie w zakresie do kata natar-
cia 50°.

Nastepnym bardzo waznym parametrem opisujacym witasnosci samolotu jest mozliwosé wy-
tworzenia ujemnego momentu podtuznego na wysokich katach natarcia, dzieki ktéremu mozliwe
bedzie odpowiednio szybkie zmniejszenie kata natarcia i zakoficzenie manewru oraz zapewnienie
odpowiednio duzej skutecznosci sterowania w calym zakresie katéw natarcia. Ponizej przedsta-
wiono charakterystyke momentu podtuznego w funkcji kata natarcia oraz wychylenia sterolotek
dla aktualnej geometrii samolotu dla jednego z potozen srodka ciezkosci.

MODEL 6.0%
0.4 , , , ! : ,

Cm

0.6 1 I 1 1 L : L

0 10 20 30 40 50
Alfa [deg]

Rys. 2. Charakterystyka momentu podtuznego samolotu w funkcji kata natarcia oraz wychylenia
sterolotek

Wobec braku innej mozliwosci wyznaczenia pochodnych dynamicznych, zdecydowano si¢ na
przeprowadzenie badan w locie swobodnym z uzyciem zdalnie sterowanego modelu skalowalnego.
Badania w locie swobodnym nie sa nowym zagadnieniem. Sa z powodzeniem stosowane
wszedzie tam, gdzie zawodza modele obliczeniowe badz brak jest istniejacych juz konstrukcji, na
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podstawie ktorych mozna by wyciaggnaé¢ pewne wnioski. W ramach przyktadu mozna przytoczyé
tutaj prace opublikowane w opracowaniu Modeling Flight [2]. W tych projektach badano statki
powietrzne o nietypowych konfiguracjach aerodynamicznych np. X-29 [2, str. 3] w ukladzie kaczki
z ujemnym skosem skrzydel, X-48B [2, str. 5] o ukladzie latajacego skrzydla w formie ,blended
body” oraz samoloty ze skrzydlem pasmowym, operujace na pozakrytycznych katach natarcia
np. F-15 [2, str. 4] i F/A-18E [2, str. 37].

Zastosowanie modeli skalowalnych do badan w locie swobodnym oraz otrzymanie z tych ba-
dan wiarygodnych wynikéw w zakresie wysokich katéw natarcia jest mozliwe, poniewaz okazuje
sie, ze wpltyw liczby Reynoldsa na charakterystyki aerodynamiczne samolotu po przekroczeniu
krytycznego kata natarcia maleje, a przy ok. 30° moze by¢ zupelnie pominiety (rys. 3). Dzieje
sie tak, poniewaz w sytuacji pelnego oderwania strug powietrza zjawiska zwiazane z lepkoscia
nie maja prawie zadnego wplywu na przeplyw.

14r-

Samolot w pelnej skali

1.2

Wspolezynnik 1.0F

sily nosne;j 0.8

0.6
0.4

0.2

1 1 1 1 1 J

1 1
10 20 30 40 50 60 70 80 90

Kat natarcia w stopniach

Rys. 3. Wspdlezynnik sily nosnej dla samolotu w pelnej skali oraz dla jego modelu [2]

2. Wyposazenie

Badania w locie swobodnym warunkujg uzycie odpowiedniego wyposazenia, dzieki ktéremu
mozliwy bedzie pomiar i rejestracja parametréw lotu oraz poézniejsza obrébka danych. W sktad
wyposazenia modelu wchodza:
czujnik predkosci (rurka spietrzeniowa i statyczna),
czujnik kata natarcia i §lizgu (skrzydeltka nastawne),
rejestratory wideo oraz transmisja FPV,
czujnik przyspieszen liniowych i katowych,
modut GPS.

3. Projekt struktury

Rozpoczynajac projektowanie struktury modelu, koniecznie jest zdefiniowanie wymagan sta-
wianych przed konstrukcja. Na obecnym etapie projektu moze sie okazaé, iz konieczne beda
zmiany geometrii pewnych elementéw platowca, zwlaszcza tych, ktére maja najwiekszy wplyw
na poprawne zachowywanie si¢ samolotu na duzych katach natarcia. Struktura modelu musi
taka zmiane umozliwi¢ w jak najlatwiejszy sposoéb. To wymaganie warunkuje zaprojektowa-
nie podziatu technologicznego w taki sposéb, aby obszary samolotu, w ktorych spodziewane sa
zmiany, byly oddzielone od reszty struktury. Najwigkszy wplyw na zachowanie si¢ samolotu na
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wysokich katach natarcia maja pasma, dziobowy generator wiréw oraz symetryzatory wiréw.
Symetryzatory wirow sa elementem zewnetrznym struktury, dzieki czemu ich wymienialnosé
moze zosta¢ w prosty sposob osiagnieta poprzez odpowiednio zaprojektowane mocowanie. Dzio-
bowe generatory wiréw sa juz zintegrowane ze struktura, co powoduje konieczno$é¢ wymiany
calej czesci dziobowej w przypadku implementacji zmian. Pasma posiadaja dos¢ skomplikowana
geometrie, a ponadto sa zintegrowane z wlotami powietrza, dlatego zdecydowano sie dokonaé
podzialu w taki sposéb, aby modyfikowalny byl zespét pasmo-wlot. Powoduje to jeszcze wieksza
komplikacje geometrii ze wzgledu na mate promienie krzywizny wlotu oraz separator warstwy
przysciennej, dlatego zdecydowano sie na wykonanie tych elementéw w technologii FDM dru-
ku 3D.

Podziat technologiczny z uwzglednieniem opisywanych probleméw przedstawiono na rysun-

J

.\.

Rys. 4. Podziat technologiczny modelu

Kolejnym etapem prac nad projektem bylo wyznaczenie wymiarujacego stanu lotu, co wiaze
sie nierozerwalnie z obwiedniag obcigzen. Obwiednie wyznaczono zgodnie z przepisami JAR 23
dla samolotéw akrobacyjnych. Wartosci poczatkowe do wyznaczenia obwiedni przedstawiono
w tabeli 1. Predkosci obliczeniowe przedstawiono w tabeli 2.

Tabela 1. Wartosci poczatkowe obwiedni obcigzen

Powierzchnia nosna (odniesienia) S [m?] 0,65
Cigzar samolotu Q [N] 245,25
Obciazenie powierzchni W/S | [N/m?] | 376,56
Maksymalny wspélezynnik obciazen Nmaz [ 10
Maksymalny wspo6tczynnik obcigzen ujemnych | m,,, [ -5
Maksymalny wspétezynnik sity nos$nej C,maz [ 1,448
Minimalny wspdétezynnik sity nosnej Cmin [ —0,9

Wyznaczong obwiednie przedstawiono na rysunku 5. Nastepnie dla trzech stanow lotu zrzu-
towano site nosna i sile oporu z ukltadu zwiazanego z predkoscia samolotu i otrzymano site
normalng i styczng w ukladzie samolotu, na podstawie ktorych wyznaczono momenty gnace
w plaszczyznie normalnej i stycznej. Wyniki przedstawiono na rysunku 6.
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Tabela 2. Predkosci obliczeniowe modelu samolotu

Ograniczenia .,
Opis Predko$¢ | minimalne Wartose
[m/s] (m/s] | [km/h] | [kt]
Predkos$¢ minimalna Vscs maz - 20,60 | 74,16 | 40,05
Predko$¢ minimalna lotu odwréconego | Vsc min - 26,13 | 94,07 | 50,79
Predko$¢ manewrowa Va 65,15 65,15 | 234,53 | 126,64
Predkosé przelotowa Ve 51,94 60,00 | 216,00 | 116,63
Predkosé nurkowania Vb 80,50 100,00 | 360,00 | 194,38
12 /
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Rys. 5. Obwiednia obciazen
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Rys. 6. Predkosci obliczeniowe modelu samolotu

Na podstawie rysunku 6 przyjeto punkt D na obwiedni obcigzen jako punkt wymiarujacy
stan lotu.

Analizie obliczeniowej poddano najwazniejsze elementy konstrukcyjne, tzn. dzwigary skrzy-
dta, sterolotki i statecznika pionowego, wezty mocujace skrzydtla i sterolotki oraz uktad sterowa-
nia, w celu dopasowania odpowiednich mechanizméw wykonawczych i zabezpieczeniu popycha-
czy przed utrata statecznosci (wyboczeniem). Obliczeniom wytrzymato$ciowym poddano réw-
niez elementy podwozia i kratownice spadochronu przeciwkorkociaggowego. Pozostale elementy
struktury zostaly opracowane na podstawie konsultacji, istniejacych konstrukcji oraz wlasnego
doswiadczenia w zakresie budowy modeli.
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Aktualizujac model CAD, na podstawie obliczen mozna byto przystapi¢ do opracowania

procesu wykonawczego platowca.
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Rys. 7. Uproszczony proces wykonawczy modelu

Proces wykonawczy mozna pokrétce opisaé nastepujaco: w pierwszej kolejnosci na podsta-
wie modelu CAD opracowano i wytworzono foremniki do wytworzenia powlok oraz elementy
struktury wewnetrznej, tzn. $cianki dzwigaréw, wregi, zeberka i podtuznice. Nastepnie w przy-
gotowanych foremnikach wykonano powtoki, w ktére wklejono przygotowane elementy struktu-
ry. Finalnym etapem kazdego podzespotu byla integracja powlok zewnetrznych oraz ewentualne
dopasowanie elementéw mechanizacji, np. klap przednich i tylnych w skrzydtach i steréw kierun-
ku w statecznikach pionowych. Nastepnie dokonano montazu wstepnego w celu odpowiedniego
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dopasowania wykonanych podzespoléw. Po pomalowaniu ptatowca rozpoczeto montaz i pasowa-
nie wyposazenia wewnetrznego oraz podjeto pierwsze proby na platowcu (ukladu sterowania).
Dalsze prace przewiduja montaz pozostatych uktadoéw i sprawdzenie poprawnosci w ich funkcjo-
nowaniu.

4. Wykonanie

Proces wykonawczy poszczegélnych komponentéw jest dosé podobny. Réznice wystepuja
w strukturze wewnetrznej. Na rysunku 8 przedstawiono projekt struktury kadtuba, zas na ry-
sunku 9 przygotowanie tej struktury do integracji z dolna powtoka w foremniku.

Rys. 9. Przygotowanie elementéw struktury do integracji z powloka

Stopien skomplikowania konstrukcji spowodowal, iz konieczne byto podzielenie wklejania na
kilka etapéw. W pierwszej kolejnosci wklejono przednia wrege z mocowaniami akumulatoréw,
wrege podwozia przedniego oraz wrege pomocniczg. Nastepnie wklejono wregi mocujace skrzy-
dla. Ostatnim etapem bylo wklejenie wreg tylnych petnigcych funkcje: mocowan statecznikow
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pionowych, mocowan poétek mechanizméw wykonawczych i mocowan sterolotek. Do spozycjono-
wania tych elementow oraz rozstawu i kata rozchylenia statecznikow pionowych postuzono sie
specjalnie stworzonym w tym celu ustalaczem (rys. 10).

Rys. 10. Wklejanie tylnych wreg z uzyciem ustalacza

Kolejnym krokiem bylo przygotowanie kadtuba do sklejenia z gérna powtoka, tzn. oczysz-
czono gbérna powierzchnie wreg, dopasowano dwie potowy pokrycia bez klejenia, a nastepnie
przystapiono do przygotowania mieszanki klejacej o dlugim czasie wiazania i rozprowadzono
w miejscach klejenia (rys. 11). Po zwiazaniu i rozformowaniu kadluba wycieto wszelkie otwory
dostepowe.

Rys. 11. Przygotowanie do integracji powlok kadluba
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Pozostale elementy platowca, takie jak skrzydta, stateczniki pionowe oraz sterolotki, nie
posiadaly az tak skomplikowanej struktury wewnetrznej, dlatego ich wytwarzanie przebiegato
o wiele sprawniej i nie wymagalo podziatlu procesu wklejania $cianek dzwigaréw i zeberek na
kilka etapow. Ponizej przedstawiono proces wykonawczy skrzydta. Na rysunku 12 przedstawiono
projekt struktury wewnetrznej w programie CAD.

Rys. 12. Projekt struktury skrzydta

Po wykonaniu powtok w formach dopasowywano elementy struktury wewnetrznej, poczyna-
jac od zeberek z okuciami zawiaséw klapy przedniej i tylnej. Pozycje tych elementéw zostaly
ustalone za pomoca specjalnych ustalaczy oraz przygotowanych otworéw pozycjonujacych w fo-
remniku (rys. 13). Do ustalonych w ten sposéb zeber dopasowano mocowania bagnetéw, Scianki
dzwigara i pozostale zeberka (rys. 13). Spasowano dwie polowy skrzydel oraz sklejono. Po roz-
formowaniu skrzydel, klap przednich i tylnych dokonano odpowiedniej obrébki, tzn. odciecia
naddatkéw, doszlifowania do finalnych wymiaréow oraz spasowania elementéw mechanizacji do
skrzydla (rys. 14).

e

Rys. 13. Pasowanie struktury wewnetrznej do goérnej powtoki
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Rys. 15. Projekt struktury sterolotki

Proces wykonawczy statecznikéw pionowych pominieto w niniejszym opracowaniu, ponie-
waz zarowno struktura jak i sam proces jest bardzo zblizony do omoéwionego wczesniej procesu
wykonawczego skrzydla, z ta réznica, ze stateczniki sa wyposazone tylko w stery kierunku.

Sterolotka jako najmniej skomplikowany z elementéw wymagala najmniejszych naktaddw
czasu i pracy. Jej proces wykonawczy mozna poréwnaé¢ do wykonania skrzydta, wprowadzajac
jeszcze wieksze uproszczenia ze wzgledu na brak jakiejkolwiek mechanizacji. Najwickszej do-
ktadnosci wymagalto spozycjonowanie mocowania osi obrotu, do czego przygotowano specjalny
ustalacz w foremniku. Projekt struktury pokazano na rysunku 15. Na rysunku 16 wida¢ wkleja-
nie $cianki dzwigara, zeberek oraz tulei osi obrotu, za$ na rysunku 17 pokazano sterolotke zaraz
po wyjeciu z form po klejeniu powtok, jeszcze przed odcieciem naddatkow.
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Rys. 16. Wklejone elementy struktury wewnetrznej

Rys. 17. Lewa sterolotka po rozformowaniu

Prace nad malowaniem samolotu rozpoczeto po dokonaniu montazu wstepnego, w ktorym
dopasowano do siebie wszystkie elementy ptatowca. Malowanie samolotu ma zapewni¢ jego do-
bra widoczno$é oraz prawidlowa ocene orientacji modelu w przestrzeni. Pomalowany model
przedstawiono na rysunkach 18 i 19.
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Rys. 19. Zlozony i pomalowany model

5. Uklad napedowy

Model wyposazono w odrzutows, jednostke napedowa GTM 160 firmy JETPOL o nominal-
nym ciagu rownym 160 N w warunkach normalnych. Silniki tego rodzaju sa bardzo wrazliwe na
przerwe w dostawie paliwa, ktora moze skutkowaé zgasnieciem silnika, za$ procedura rozruchu
wymaga zupelnego zatrzymania walu, co uniemozliwia przeprowadzenie jej w powietrzu. Aby
zabezpieczy¢ silnik przed wspomnianym problemem, zdecydowano sie na pewng komplikacje



Projekt zdalnie sterowanego modelu samolotu wysokomanewrowego

273

uktadu w postaci dodatkowego zbiornika oraz pompy. Schemat dzialania uktadu przedstawiono
na rysunku 20.

Rys. 20. Schemat dzialania ukladu paliwowego

Dziatanie uktadu paliwowego mozna opisa¢ nastepujaco: paliwo jest przepompowywane do-
datkowa pompa (2) ze zbiornika zasadniczego (1) o pojemnosci 41 do zbiornika przelewowego (3)
o pojemnosci 250 ml przewodem ,a”. Nastepnie ze zbiornika przelewowego jest przepompowy-
wane pompa zasadnicza (4) do silnika (5) przewodami ,b” i ,d”. Pompa przelewowa (2) posia-
da wiekszy wydatek masowy niz pompa zasadnicza (4), co generuje nadci$nienie w zbiorniku
przelewowym (4), a nadmiar paliwa wraca przewodem ,c” do zbiornika zasadniczego. Ponadto
nadcisnienie w zbiorniku przelewowym zabezpiecza uktad przed wystapieniem kawitacji w prze-
wodzie ,b”, ktéra réwniez moze byé¢ przyczyna przerwy w dostawie paliwa do silnika.

Uklad zostal tak zaprojektowany, aby w przypadku awarii pompy przelewowej (2), co skut-
kuje zablokowaniem przewodu ,a”, paliwo moglo zostaé¢ przepompowane pompa zasadnicza (4)
przewodem ,,c”.

Projekt uktadu zaprezentowano na rysunku 21.

Rys. 21. Projekt uktadu napedowego w systemie CAD

Uktad napedowy poddano szeregowi préb w celu sprawdzenia ciggu i zuzycia paliwa w r6z-
nych temperaturach oraz prawidtowej pracy ukladu paliwowego. Podczas badania oprézniono
zbiornik zasadniczy do 30% zawartosci, a nastepnie przeprowadzono symulacje manewréw sa-
molotu poprzez wprowadzenie zespotu zbiornikow w gwaltowne zmiany orientacji przestrzennej,
w celu doprowadzenia do przerwy w dostawie paliwa. Opréozniono w ten sposob zbiornik przele-
wowy do 40% pojemnosci, a nastepnie przywrdcono prawidtows orientacje przestrzenna. Okazalto
sie, ze po ponownym zasileniu paliwem zbiornik przelewowy napelnil sie¢ w zadowalajaco krét-
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kim czasie. Przez caly czas trwania préby nie zarejestrowano przerwy, ani zmian w pracy silnika.
Stanowisko badawcze przedstawiono na rysunku 22.

Rys. 22. Stanowisko do badan zespolu napedowego

6. Uklad sterowania

Uktad sterowania mozna podzieli¢ na dwa poduklady: jeden — zwiazany z przekazaniem
momentow sil z mechanizméw wykonawczych na powierzchnie sterowe, drugi — zwiazany z do-
starczeniem energii elektrycznej oraz sygnatéw sterujacych do mechanizméw wykonawczych.

-

Rys. 23. Projekt uktadu sterowania

Uktad mechaniczny wymagat oszacowania momentéw zawiasowych wystepujacych na sterach
w réznych stanach lotu, aby dobraé¢ odpowiednie mechanizmy wykonawcze. Dobrane mechani-
zmy poddano préobom sprawdzajacym parametry podane przez producenta, aby ustali¢ bezpiecz-
ny zakres pracy. Popychacze laczace dzwignie mechanizméw wykonawczych z powierzchniami
sterujacymi poddano obliczeniom wytrzymaloSciowym oraz analizie utraty statecznosci (zabez-
pieczenie przed wyboczeniem). Projekt uktadu przedstawiono na rysunku 23, a na rysunku 24
zamontowane w modelu serwomechanizmy.
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Rys. 25. Zmontowany uklad sterujacy

Kazdy z mechanizméw wykonawczych zostal wyposazony w osobny regulator napiecia. Takie
rozwigzanie umozliwia precyzyjne sterowanie napieciem zasilajacym osobno na kazdym z mecha-
nizméw, zapewnia stale napiecie zasilania w trakcie lotu, niezaleznie od stopnia roztadowania
akumulatora oraz zabezpiecza przed utrata wszystkich powierzchni sterowych w przypadku awa-
rii jednego z regulatoréw kosztem bardzo nieduzego przyrostu masy (zastosowane regulatory sa
bardzo lekkie — waza 15 g). Zasilanie serwomechanizméw poprowadzono poza odbiornikiem RC,
dzigki czemu nie jest on obciazony wysokimi pradami potrzebnymi serwomechanizmom oraz
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ograniczono wplyw zaklécen duzych pradéw zasilajacych na sygnaly sterujace. Zmontowany
uktad w trakcie prob poprawnodci dziatania i dystrybucji sygnatéw pokazano na rysunku 25.

7. Przyrzady pomiarowe

Jak wspomniano wczesniej, model bedzie musial by¢ wyposazony w czujnik predkosci oraz
czujniki kata natarcia i kata §lizgu. Zaprojektowano i wykonano dedykowang do modelu rurke
spietrzeniowg zintegrowana z nastawnymi skrzydetkami pelniacymi role czujnikéw kata natarcia
i lizgu. Wykonanie takiego czujnika w skali modelu stanowito niebanalne zagadnienie, gdyz caty
osprzet musial zmiedci¢ si¢ w rurce o $rednicy zewnetrznej 10 mm.

Czujniki poddano badaniom tunelowym, aby zbada¢ ich charakterystyke. Wartosci rzeczy-
wiste predkosci i katéw byly zadane w tunelu (a wiec byly znane), za$ dokonujac pomiaru
otrzymywano wartosci mierzone. Rurke umieszczona w tunelu pokazano na rysunku 26.

Rys. 26. Badania tunelowe czujnikéw predkoéci, kata natarcia i kata slizgu

Poréwnujac wartosci mierzone z warto$ciami zadanymi, otrzymano — zgodnie z oczekiwania-
mi — btad pomiaru wprowadzany przez uzyte przyrzady pomiarowe. Nastepnie wyprowadzono
funkcje poprawiajaca otrzymywane wartosci i zaimplementowano ja do aplikacji uzywanej do
obstugi czujnikéw przyspieszen, aby warto$ci odczytywane byly wartosciami rzeczywistymi.

Do ostatecznych prob w locie swobodnym wymagane sa jeszcze proby uktadu hamulcowego,
préby kotowania oraz integracja i préby uktadu spadochronu przeciwkorkociagowego.
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Project of a remotely controlled high-maneuverable aircraft model

The paper describes design and manufacturing of a remotely controlled scaled, high-maneuverable
aircraft model. The main project objective is verification of flight properties during free flight tests,
especially at high angles of attack. External airplane geometry was developed in earlier design stages and
wind tunnel tests. The most important structural parts were examined using stress analysis methods.
Most of structural components were prepared using composite materials. Some elements were prepared
using the FDM 3D-printing technology.
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1. Wprowadzenie

Wspblczesny Swiat niesie ze soba wiele zagrozen dla bezpieczenstwa ludzi. Wsrdd réznych
przyczyn niekorzystnych zdarzen mozna wyroznié te, ktore sa Scidle zwiazane z dziataniem syste-
moéw transportu pasazerskiego. Wystepowanie niepozadanych zdarzen w ruchu komunikacyjnym
powoduje szereg zagrozen dla bezpieczenstwa i niekiedy prowadzi do zaistnienia wypadkéw. Pro-
jektanci systeméw transportowych wkladaja wiele wysitku w zapewnienie wysokiego poziomu
bezpieczenstwa czynnego, polegajacego na eliminacji lub raczej ograniczaniu mozliwosci wysta-
pienia réznego rodzaju niebezpiecznych zdarzen. Praktyka eksploatacyjna wskazuje jednak na
nieuchronnosé¢ wystepowania wypadkow i w tym kontekécie fundamentalne znaczenie ma bezpie-
czenstwo bierne, czyli ogdt przedsiewzie¢ majacych ma celu zminimalizowanie skutkow wypadku
po jego zaistnieniu. Analiza wielu dramatycznych zdarzen zwiazanych z katastrofami komuni-
kacyjnymi wskazuje, ze liczba ofiar i rannych jest nie tylko pochodna samego zdarzenia, ale
niebagatelny wplyw na mozliwos¢ uratowania ludzi i zminimalizowanie skutkéow zdarzenia, ma
skuteczno$é i tempo akcji ratunkowej. Doswiadczenia wskazuja, ze w wielu przypadkach mozliwe
byloby ograniczenie strat w ludziach (lub ich catkowite unikniecie), gdyby w odpowiednim czasie
przeprowadzono efektywna akcje ratownicza. Niejednokrotnie zdarzalo sie, ze najwieksze starty
wystapily nie wskutek samego wypadku, lecz w wyniku oddzialywania otoczenia, w jakim zna-
lezli si¢ poszkodowani. W tym kontekscie ogromnego znaczenia nabiera tempo ewakuacji ludzi,
ktorzy znalezli si¢ w szczegdlnie nieprzyjaznym $rodowisku. Wérdd wielu mozliwych do identyfi-
kacji niekorzystnych dla ludzi warunkéw zwiazanych z otoczeniem, w ktérym sie znalezli, mozna
wyrozni¢ srodowisko wodne. Wystepuja tu liczne zagrozenia, a gtdéwne z nich to ryzyko utoniecia
i wychlodzenie organizmu (hipotermia). W niektérych przypadkach tempo ewakuacji jest czyn-
nikiem decydujacym o przezyciu rozbitkow. Wziawszy pod uwage fakt, iz znaczna czesé drég
transportu lotniczego przebiega nad obszarami wodnymi oraz ze transport morski jest szcze-
gblnie rozwinieta dziedzing gospodarki mozna sie spodziewaé, iz w przysztoéci niejednokrotnie
zdarza sie wypadki, ktére spowoduja konieczno$é ewakuacji ludzi z wody.

Uwzgledniajac koniecznos¢ jak najszybszego podjecia akcji ratowniczej jako czynnika de-
terminujacego ograniczenie negatywnych skutkéow wypadku, wydaje sie, ze jednym z najefek-
tywniejszych sposobow jest wykorzystanie do akcji ratowniczej $miglowcéw. Analiza procedur
ratowniczych przy wykorzystaniu smigltowcéw i srodkéw ratownictwa wodnego wskazuje, ze uzy-
cie statku powietrznego znacznie skraca (w poréwnaniu z wykorzystaniem statkéw i okretéw)
czas udzielenia pomocy poszkodowanym. Gléwnym problemem, jaki dotychczas nie zostat sku-
tecznie rozwiazany, jest stosunkowo diugi czas podejmowania ,rozbitkéw” i ich transport na
poktad $miglowca. Ratownik opuszczany na linie moze jednorazowo podjaé¢ jedna osobe, przy
czym czas tej akcji wydtuza sie w warunkach burzliwej atmosfery ze wzgledu na utrudnienia
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w sterowaniu $miglowcem, ktoéry musi precyzyjnie przyjaé¢ i utrzymywaé odpowiednia pozycje
nad rozbitkiem.

Aby zmniejszy¢ ograniczenia liczby ludzi podejmowanych jednoczesnie z wody podczas ewa-
kuacji, proponuje sie¢ opracowanie urzadzenia podwieszanego pod smigtowcem, ktére po zwodo-
waniu bedzie zdolne do podjecia na poktad kilku lub kilkunastu oséb jednoczeénie.

2. Analiza potrzeb oraz zalozenia projektowe

Zagrozenia zwiazane z ryzykiem zaistnienia wypadku i w jego konsekwencji wpadniecia ludzi
do wody zwiazane sg z:

a) transportem lotniczym nad obszarami wodnymi

Wiele lotéw dlugodystansowych odbywa sie nad akwenami, ale takze znaczna liczba tras
srednio- i krétkodystansowych, w mniejszej lub wiekszej czesci, przebiega nad woda (mo-
rza, oceany). Wprawdzie ryzyko wypadku lotniczego jest szczegélnie male, co powoduje,
ze statek powietrzny jest jednym z najbezpieczniejszych srodkow transportu, a wypadki
zdarzaja sie gléwnie w czasie startu lub podczas ladowania (95% wszystkich wypadkéw),
jednak w przesztosci zdarzaly sie wypadki nad morzem lub oceanem. Przykladem moze
by¢ katastrofa samolotu Boeing 767 (Ethiopian Airlines 961, 23 listopada 1996). Samolot
zostal porwany i zatoga z powodu barku paliwa zmuszona byla wodowaé. Czesé z pasa-
zerow i cztonkéw zalogi przezyla wypadek i zachodzita konieczno$é podjecia ich z wody.
W historii lotnictwa zapisalo sie kilkanascie innych wypadkéw lotniczych, gdzie zachodzita
potrzeba ewakuacji poszkodowanych z wody.

b) transportem jednostkami plywajacymi

Swiatowy handel towarowy w gléwnej mierze oparty jest na transporcie morskim. Ponadto,
jedna z najdynamiczniej rozwijajacych sie galezi turystyki jest podrézowanie statkami
wycieczkowymi. Mimo znacznego postepu w dziedzinie bezpieczenstwa czynnego, wciaz
zdarzaja sie wypadki, a szybko rosnaca liczba statkow powoduje, ze ryzyko katastrofy
morskiej staje sie coraz bardziej prawdopodobne. Przyktadem katastrofy morskiej moze by¢
przewrodcenie sie wloskiego statku wycieczkowego Costa Concordia (13.01.2012 r.). W akcji
ratowniczej bralo udziat 5 $migtowcow, ale dopiero po 45 minutach udato sie spusci¢ todzie
ratunkowe z poktadu statku. Mimo ze do wypadku doszto zaledwie 100 m od brzegu wyspy
Isola del Giglio, to przy prébie doplyniecia do brzegu utoneto (wedtug szacunkéw) 6 oséb.
Kolejnym przykladem moze by¢ katastrofa polskiego promu Jan Heweliusz (14.01.1993 r.),
ktéra wydarzyla sie podczas rejsu ze Swinoujécia do Ystad w Szwecji. W tym przypadku
wiekszos¢ pasazeréw i cztonkéw zalogi przezylta katastrofe, jednak warunki, w jakich sie
znalezli poszkodowani (bardzo zimna woda i wysokie na 6 metréw fale) spowodowaly
Smier¢ tacznie 55 0séb (przezylo zaledwie 9 czlonkéw zalogi). Akcja ratownicza, gléwnie
z powodu skrajnie niekorzystnych warunkéw atmosferycznych, ale takze z powodu braku
odpowiedniego sprzetu, byla w znikomym stopniu skuteczna, czego przykladem jest to, ze
jedna z lin ratowniczych spuszczona ze Smigltowca wywrdécita tratwe z rozbitkami. Nastepny
przyktad to katastrofa promu ,Estonia”, ktora wydarzyta sie 29 wrzesnia 1994 roku na
Baltyku. W wyniku wady konstrukcyjnej promu napér fal morskich podczas sztormowe;j
pogody spowodowal wyrywanie furty dziobowej, w skutek czego woda wdarta sie na poktad
promu i spowodowalta jego zatoniecie. Sposrod 989 oséb obecnych na poktadzie uratowano
zaledwie 138 osob. Gléwna przyczyng $mierci 851 os6b bylo hipotermia i utoniecie.
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c¢) dzialaniami marynarki wojennej

Manewry wojskowe, i codzienne szkolenie z uzyciem okretéw takze niosa ze soba zagrozenia
zaistnienia wypadku. Szczegélnie prawdopodobnymi staja sie zatoniecia okretéw na sutek
dziatan bojowych w czasie wojny czy tez lokalnych konfliktoéw zbrojnych.

d) eksploatowaniem zasobéw naturalnych z dna morskiego

Wydobycie ropy naftowej z dna morskiego pociaga za soba koniecznos¢ budowy platform
wiertniczych znacznie oddalonych od statego ladu. Przykladem moze by¢ katastrofa na
platformie wiertniczej Deepwater Horizon 20 w Zatoce Meksykanskiej.

e) inng dzialalno$cia zwigzana z przemieszczaniem si¢ po wodzie

Do form dziatalnosci, ktore niosa zagrozenia zwiazane z niezamierzonym znalezieniem sig
ludzi w wodzie w wyniku wypadku, mozna zaliczy¢ m.in. uprawianie sportéw wodnych,
zeglowanie jachtami, ryboléwstwo, badania hydrologiczne, obserwacje przyrodnicze itd.

Powyzsza analiza pozwala na sformutowanie ogélnego wniosku, iz ryzyko zwiazane z zagro-
zeniem zycia i zdrowia osob, ktére znalazly sie w wodzie jest nadal realne.

Praktyka eksploatacyjna wskazuje, ze akacja ratownicza zmierzajaca do podjecia ludzi z wo-
dy, moze odbywac sie przy wykorzystaniu todzi ratunkowych, bedacych na wyposazeniu statkéw
i okretow. Wada takiego rozwiazania jest to, ze maja one stosunkowo mala predkosé, co znacznie
wydluza czas dotarcia na miejsce akcji. Na przyklad, statek ratowniczy bedacy na wyposazeniu
»Morskiej Stuzby Poszukiwania i Ratownictwa”, SAR-1500 (rys. 1), ma predko$é maksymalna
réwna 30 weztéw (okolo 56 km/h).

Rys. 1. Statek ratowniczy SAR-1500 [1]

W przypadku wykorzystania Smiglowca predkosé¢ zwicksza sie nawet 4-krotnie. Jesli zato-
zymy, ze miejsce wypadku oddalone jest od jednostek ratowniczych o 100 km, to czas dotarcia
jednostki plywajacej wyniesie prawie dwie godziny, zas Smigltowiec doleci na miejsce po oko-
to 40 minutach. Wydaje sie, ze jako zasade nalezy przyja¢ prowadzenie akcji ratowniczych na
akwenach z wykorzystaniem $miglowcéw, o ile sg one dostepne.

Przyktady dotychczas przeprowadzonych akcji ratowniczych wskazuja na znaczny deficyt
wyposazenia stuzb ratowniczych w sprzet pozwalajacy na skuteczna, ale i co nie mniej istotne,
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szybka ewakuacje ludzi. Zasadniczym sposobem podejmowania rozbitkéw z wody jest wyko-
rzystanie wciagarki zabudowanej na $miglowcu, dzieki ktorej ratownik opuszczany jest na linie
i podejmuje osobe poszkodowana (rys. 2). Taki sposéb dzialania jest zazwyczaj skuteczny, jed-
nak przy wigkszej liczbie 0osob oczekujacych na ewakuacje czas zakonczenia akcji znacznie sie
wydhuza. Wynika to z faktu, iz ratownik moze podjaé¢ jednoczesnie jedna osobe, a ponadto
Smigtowiec musi precyzyjnie przyjac i utrzymaé¢ wtadciwa pozycje nad rozbitkiem. Jako metode
dziatania ratowniczego stosuje sie takze ,zrzucenie” ratownika do wody i ponownie wciggniecie
go na poklad $migtowca wraz z osoba ratowana.

Rys. 2. Podejmowanie rozbitka z wody [2]

W ratownictwie wodnym wykorzystuje sie takze kosze ratownicze wyposazone w plywaki
(rys. 3). Zastosowanie takiego sprzetu pozwala na podjecie z wody maksymalnie dwéch oséb
jednoczesnie.

Rys. 3. Kosz ratowniczy [3]

Niektore smiglowce ratownicze wyposazane sa takze w samonapelniajace sie tratwy ratow-
nicze, ktére pozwalaja na stosunkowo bezpieczne oczekiwanie na pomoc (rys. 4).

7 przeprowadzonej analizy sposobow podejmowania ludzi z wody wynika, ze:
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Rys. 4. Tratwa ratownicza [4]

e najszybciej w rejon akcji ratowniczej moga dotrzeé i skutecznie udzieli¢ pomocy ratownicy
wykorzystujacy smigtowce;

e dotychczasowe procedury oraz wyposazenie w sprzet ratowniczy nie zapewniaja szybkiej
ewakuacji ludzi z wody w przypadkach konieczno$ci udzielenia pomocy wiekszej liczbie
0s6b.

Aby wyeliminowaé gtéwne niedostatki w zakresie ratownictwa z obiektéw wodnych, proponu-
je sie zastosowanie w akcjach ratowniczych ,,Urzadzenia do Ratownictwa Powietrznego z Obiek-
téw Wodnych” (URPOW). Urzadzanie to bedzie transportowane przez Smiglowiec i jego zada-
niem bedzie podjecie jednocze$nie 10 ludzi znajdujacych sie w wodzie. Gtéwna zaleta URPOW
bedzie znaczne skrocenie czasu akcji ratowniczej. Niewielki czas ewakuacji bedzie mozliwy dzigki
temu, ze urzadzenie bedzie odlaczane od $miglowca w poblizu akcji ratowniczej. Zminimalizuje
to strate czasu na precyzyjne ustalenie i utrzymanie pozycji Smiglowca. Operator (ratownik)
urzadzenia, po odlaczaniu go od $miglowca, bedzie miatl mozliwos¢ doptyniecia do poszczegdl-
nych oséb i wyciagniecia ich z wody. W miedzyczasie Smigtowiec bedzie mogt zabra¢ z ladu lub
poktadu statku, kolejne urzadzenie tego typu i dostarczy¢ je w rejon katastrofy. Po wyciagnie-
ciu ludzi z wody urzadzenie bedzie ponownie podtaczane do $miglowca i transportowane droga
powietrzna w bezpieczne miejsce (np. na lad lub statek bioracy udzial w akcji ratowniczej).
Przewiduje sie takze, w przypadku niekorzystnych warunkéw atmosferycznych, ewakuacje ludzi
z poktadu urzadzenia na poktad $migtowca.

Przyjeto, ze projektowane urzadzenie musi spelnia¢ nastepujace wymagania:

e powinno by¢ przystosowane do transportu powietrznego jako obiekt podwieszony pod $mi-
glowcem;

e musi posiada¢ skuteczny uktad odtaczania i szybkiego, ponownego dotaczania do Smigtow-
ca;

e powinno zabiera¢ na poklad 10 oséb (dodatkowo 2 osoby — operator i ratownik);

e musi plywaé¢ po dowolnym akwenie (z uwzglednieniem stanu zbiornika wodnego) i byé
w pelni sterowalne;

e powinno zapewnia¢ mozliwo$é¢ podejmowania ludzi z URPOW na poktad $miglowca w cza-
sie wykonywania lotu.

3. Rozwiazanie konstrukcyjne URPOW
,Urzadzenia do Ratownictwa Powietrznego z Obiektéw Wodnych” (rys. 51 6) bedzie w isto-

cie tratwa z wlasnym napedem przystosowana do transportu przez Smigltowiec jako podwieszenie
zewnetrzne. Gléwny uktad wytrzymatosciowy stanowi konstrukcja karatowa oparta na lekkim
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stelazu z pretéw kompozytowych na bazie wlékiem borowych ze spoiwem w postaci zywicy
epoksydowej. Material ten charakteryzuje, poréwnywalna ze stalami stopowymi, wytrzyma-
lo$é dorazna na rozciaganie (R, = 1300 MPa), duza sztywnosé¢ (modul sprezystosci podiuznej
E = 220 GPa), przy jednoczesnie stosunkowo niewielkiej gestosci (p = 1,9g/cm?) [5]. Utrzy-
mywanie si¢ na wodzie zapewnia trzy plywaki, przy czym zaktada sie, ze w czasie transportu
przez Smiglowiec ptywaki nie beda napelnione powietrzem. Takie rozwigzanie, dzieki mniejszym
gabarytom urzadzenia, pozwoli na zapewnienie wigkszej stabilnosci oraz zmniejszanie sity oporu
czotowego. Napelnianie ptywakow zostanie zrealizowane z wlasnego zrédla sprezonego powietrza
(butli) bezposrednio przed wodowaniem. Mobilnoé¢ tratwy ratowniczej zapewni silnik spalinowy
wraz ze Sruba napedowa, przy czym silnik ze wzgledu na mozliwo$¢ zmian jego polozenia bedzie
zapewnial takze sterownos$é¢ urzadzenia.

Rys. 5. Schemat konstrukcyjny URPOW (widok z gory) [opr. wl.]: 1 — oslona; 2 — plywak;
3 — mocowanie liny noénej do konstrukeji; 4 — zawiesie; 5 — lina no$na; 6 — zespél napedowy

Rys. 6. Schemat konstrukcyjny URPOW (widok z przodu) [opr. wl.]: 1 — plywak; 2 — szkielet
kompozytowy; 3 — ostona przed woda; 4 — pokrycie dachowe; 5 — lina zawiesia; 6 — mocowanie liny
nosnej do konstrukeji



Urzqdzenie do ratownictwa powietrznego z obiektow wodnych

285

Odrebnym zagadnieniem jest zapewnienie skutecznosci dziatania uktadu roztaczenia i ponow-
nego potaczenia URPOW ze $migtowcem. Jakkolwiek rozwigzanie konstrukcyjne uktadu odta-
czania liny $miglowca od pontonu ratowniczego nie nastrecza wigkszych trudnosci, to jednak
ponowne, szybkie podtaczenie liny do jednostki ratowniczej wymaga zastosowania niestandar-
dowego rozwiazania. Proponuje si¢, aby na koncéwce liny zaczepionej do wyciagarki $émigtowca
zabudowaé pierscien, do ktérego zamocowane zostang trzy silniczki elektryczne wraz ze Smigta-
mi (rys. 7). Silniczki beda zasilane pradem elektrycznym dostarczanym ze $§migltowca. Operator
w $migtowcu bedzie mogt sterowaé lina w celu potaczenia jej z URPOW, wykorzystujac mozli-
wo$¢ zmiany polozenia koncowki liny. Precyzje starowania zapewni operatorowi obraz z kamery
zamieszczonej wewnatrz korpusu glowicy naprowadzajacej.

Rys. 7. Urzadzenie do naprowadzania liny podwieszenia zewnetrznego [opr. wl.]: 1 — silnik elektryczny
ze $miglem, 2 — korpus, 3 — mocowanie liny nosnej, 4 — wspornik, 5 — kamera do naprowadzania

Kolejnym zagadaniem do rozwiazania bylo zapewnienie mozliwosci ewakuacji ludzi
z URPOW w trakcie zawisu lub lotu $migtowca. W tym celu przewiduje si¢ wyposazenie $mi-
glowca w dodatkowa wciagarke i transport ludzi z wykorzystaniem uprzezy ratunkowej (rys. 8).
Nalezy nadmienié, iz zasadniczym sposobem ewakuacji ludzi bedzie ich transport na poktadzie
tratwy ratowniczej na lad lub poktad statku. Mozliwo$é opuszczenia urzadzenia w trakcie przelo-
tu $miglowca ma na celu zwiekszenie bezpieczenstwa i bedzie wykorzystywana jedynie w sytuacji
zagrozenia zdrowia lub zycia ewakuowanych ludzi.

Analiza konstrukcyjna oraz wstepne obliczenia wytrzymalosciowe pozwolily na oszacowa-
nie masy calego urzadzenia. Dzieki zastosowaniu nowoczesnych materialow konstrukeyjnych,
w szczegdlnodci kompozytow, przewiduje sig, ze masa wtasna URPOW nie przekroczy 120 kg.

Przeprowadzono wstepng analize wplywu przyspieszen sSmiglowca na potozenia urzadzenia
i jego odzialywanie na Smiglowiec (rys. 9). W obliczeniach uwzgledniono takze sity bezwtadnosci
liny, pomieto natomiast sile oporu czolowego.

Wstepne obliczenie wykazaly, ze kat § odchylenia liny taczacej Smigtowiec z urzadzeniem

(tabela 1) jest zalezny od nastepujacych parametréw:
e masy urzadzenia oraz masy liny;
e dlugosci liny;
e przyspieszenia Smigtowca;
[ ]

warunkéw atmosferycznych (wiatr).
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Q

Rys. 9. Rozklad sit dzialajacych na URPOW [opr. wl.]: a) rozklad sil bez uwzglednienia liny, b) rozktad

sit z uwzglednieniem liny

Tabela 1. Wartosé katowa odchylenia liny podczas przyspieszania Smiglowca (obliczenia wyko-
nano dla predkosci poczatkowej Vy = 0m/s i czasu przyspieszania t = 30's)

‘ Parametr ‘ Sym. ‘ Jed. ‘ Wartosé ‘

Predkosé koncowa

P Vi m/s | 56 61 70 73 79
Smigtowca

Przyspieszenie
Smiglowca
Kat odchylenia liny I} deg | 10,7 | 11,7 | 13,3 | 13,9 | 15,2

a | m/s?| 1,85 |204 | 231|243 | 2,66

4. Podsumowanie

Doswiadczenie eksploatacyjne dowodzi, ze nadal nieuchronne sa wypadki, ktorych jedna
z konsekwencji bedzie znalezienie sie ludzi w $rodowisku wodnym. W takich przypadkach czas
ewakuacji ludzi czesto decyduje o przezyciu poszkodowanych. Zaproponowane urzadzanie po-
zwoli na znacznie szybsza niz dotychczas ewakuacje ludzi z wody. Pojedynczy $miglowiec bedzie
mogl dostarczaé kilka tratw ratowniczych, a dopiero po udzielaniu pomocy wszystkim oczeku-
jacym na ratunek podejmowaé URPOW i transportowaé w bezpieczne miejsce.
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W ramach dalszych prac przewiduje sie:

e konsultacje z zalogami Smigtowcéw oraz ze specjalistami ratownictwa morskiego w celu
precyzyjnego okreélenia wymagan stawianych przed urzadzeniem oraz wyselekcjonowania
ograniczen uzytkowych;

e obliczenia dynamiki lotu ukladu émigltowiec — tratwa ratownicza;

e opracowanie uktadu szybkiego taczenia liny podwieszenia $émigtowcowego z URPOW;

e opracowanie konstrukcji tratwy ratowniczej wraz z doborem wyposazenia eksploatacyj-
nego;

e opracowanie procedur eksploatacji urzadzenia.
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Water area air rescue device

Prevalence of unfavourable occurrences in traffic generates a number of dangers for safety and, in
some cases, leads to accidents. The experience shows in how many cases it would be possible to limit
losses in people (or completely avoid such) if in an appropriate timely manner an effective rescue action
would be held. Among many possible to name and dangerous for people conditions, water areas must
be mentioned. The water dangers for humans are for example drowning or body’s exposal to low tempe-
rature (hypothermia). In this context, tempo of evacuation is often a factor which determines survival.
To minimise limitations in evacuating persons from water areas, it is proposed to devise a waterborne
construction to be underslung under a helicopter. The device will be able to take on board a few or even
a dozen or so persons at once. Shortening the time needed for evacuation will be possible thank to the
optional function of detatching the whole construction from the helicopter, so the aircraft could take an
appropriate position nearby the rescue action. The paper shows the analysis of up-to-date procedures of
rescuing people from water areas, the concept of the construction of the air rescue device and the solution
for its mobility. What is more, the idea of its equipment and the use is described.
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