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Szanowni Czytelnicy!

Z prawdziwg przyjemnoscig oddajemy do rgk Czytelnikow dziewigtq,
po raz drugi dwutomowq, pozycje z serii ,Mechanika w Lotnictwie”
zawierajgeq  prace wygloszone na  XIIT  Ogdlnopolskiej Konferencyi
,Mechanika w Lotnictwie” ML-XIIT 2008, ktora odbyla sie w dniach
12-15 maja 2008 roku w Kazimierzu Dolnym. Serie¢ wydaje gtowny
organizator Konferencji — Polskie Towarzystwo Mechaniki Teoretycznej
1 Stosowanej.

Konferencje ,Mechanika w Lotnictwie” sq organizowane od 1984
roku w cyklu dwuletnim i niezmiennie cieszqg sie powodzeniem
wsrod lotnikow, uzbrojeniowcow i w pokrewnych $rodowiskach. Kolejne
konferencje wykazaly, Ze tworzqg forum stymulujgce i integrujgce
srodowiska lotnicze instytutow naukowo-badawczych, wyzszych uczelni
cywilnych i wojskowych oraz przemystu. Nastepuje wymiana informacy
o najnowszych osiggnieciach naukowych w zakresie konstrukcji, badan
doswiadczalnych, symulacyi numerycznej dynamiki lotu samolotow, rakiet
1 pociskow, ich eksploatacyi, jak rowniez bezpieczenstwa w locie.

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

Jerzy Maryniak
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PERSPEKTYWY ROZWOJU CYFROWYCH SYSTEMOW
REJESTRACJI I UNIWERSALNEGO SYSTEMU
DESZYFRACJI PARAMETROW LOTU ,,OBIEKTYWNA
ANALIZA ZAPISOW” (OAZ)

WLODZIMIERZ MARKIEWICZ

MACIEJ JOZKO

MIROSEAW NOWAKOWSKI

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa
e-mail: miroslaw.nowakowski@itwl.pl

W artykule przedstawiono charakterystyke cyfrowych systeméw rejestra-
cji parametrow lotu, zabudowanych na pokladach réznych statkéw po-
wietrznych, perspektywy ich rozwoju oraz perspektywy rozwoju syste-
mu deszyfracji i analizy parametréw lotu ,,Obiektywna Analiza Zapisow”
(OAZ) w celu obslugi systemoéw rejestracji.

Slowa  kluczowe: parametr lotu, sygnal analogowy, przetwarzanie
analogowo-cyfrowe, sygnal cyfrowy, deszyfracja danych, parametr ob-
liczeniowy, analiza danych, archiwizacja danych

1. Wstep

Przepisy obowiazujace w lotnictwie Sit Zbrojnych RP narzucaja wymaga-
nie rejestracji parametrow lotu statkéw powietrznych w czasie lotu.

Do poczatku lat 90. parametry lotu wojskowych statkéw powietrznych byty
rejestrowane na tasmach filmowych lub magnetycznych rejestratoréw katastro-
ficznych (tzw. czarnych skrzynek).

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych opracowano i wdrozono do
eksploatacji w lotnictwie Sit Zbrojnych RP cyfrowe eksploatacyjne i katastro-
ficzne rejestratory parametréw lotu. Dane zarejestrowane w pamieciach reje-
stratorow eksploatacyjnych sa deszyfrowane po zakonczeniu lotu i analizowane
w celu oceny techniki pilotazu i stanu technicznego systeméw poktadowych
statku powietrznego, a dane zarejestrowane w pamieciach rejestratoréw ka-
tastroficznych sg deszyfrowane w przypadku zaistnienia incydentu lotniczego
i analizowane w celu wyjasnienia przyczyn wypadku lub katastrofy.
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W latach 90. opracowano i wdrozono eksploatacyjno-katastroficzny sys-
tem rejestracji parametréw lotu S2-3a. Czujniki pomiarowe zabudowane na
poktadzie statku powietrznego sa podtaczone do wejs¢ bloku akwizycji, ktory
przetwarza analogowe sygnaly na sygnaly cyfrowe, ktére sg rejestrowane w pa-
mieciach kaset eksploatacyjnej i katastroficznej (starsze konstrukcje rejestrato-
row cyfrowych charakteryzuja sie tym, ze kasety eksploatacyjna i katastroficz-
na sg potaczone z odpowiadajacymi im modutami przetwarzania analogowo-
cyfrowego). Do deszyfracji i analizy parametréow lotu rejestrowanych w pa-
mieciach kaset systemu S2-3a wykorzystywany jest, wdrozony do eksploatacji
w 2004 roku, uniwersalny system deszyfracji parametréow lotu ,Obiektywna
Analiza Zapisow” (OAZ).

2. Rodzaje rejestrowanych sygnaléow

Sygnaty wejsciowe systemdéw rejestracji parametréw lotu, ktoérych zrédtami
sa czujniki i systemy pokladowe maja charakter:

e napiecia statego;
e napiecia przemiennego;

e rezystancji;

sygnaléw taczy selsynowych;

sygnaléw cyfrowych;

komend jednorazowych.

3. Struktura cyfrowych systeméw rejestracji parametréw lotu

Podstawowym ukladem cyfrowych systeméw rejestracji parametréow lotu
jest uktad akwizycji, przetwarzajacy analogowe sygnaly wejéciowe i transmi-
tujacy cyfrowe dane do pamieci. Pamieci sa montowane w kasetach eksploata-
cyjnych lub katastroficznych.

Kasety eksploatacyjne z pamieciami o duzych pojemnosciach umozliwia-
ja rejestracje danych w ciagu kilku lub kilkunastu godzin (nawet dwudziestu
pieciu). Sa one wyposazone w zlacza umozliwiajace réwnolegla (szybka) trans-
misje danych.

Kasety katastroficzne zabezpieczaja pamieci przed skutkami oddziatywania
czynnikéw wystepujacych podczas oraz bezposrednio po zderzeniu z ziemia.
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W zwiazku z tym pojemnosci tych pamieci sa ograniczone. Wymagania norm
obronnych narzucaja obowigzek rejestrowania w kasetach katastroficznych pa-
rametréw w czasie ostatnich trzydziestu minut lotu.

4. Wybrane cyfrowe rejestratory parametréw lotu statkéow
powietrznych lotnictwa Sit Zbrojnych RP

Rejestrator TESTER (rys. 1) jest katastroficznym rejestratorem wieloka-
natlowym. Parametry sa przetwarzane i rejestrowane na tasmie magnetycznej.
Jest eksploatowany na poktadach samolotéw MiG-29 i Su-22.

Rys. 1.

Rejestrator BUR-1M (rys. 2) jest katastroficznym rejestratorem wielokana-
towym. Parametry s rejestrowane na tasmie magnetycznej. Jest eksploatowa-
ny na pokladach samolotéw An-28 i émiglowcéw W-3 ,SOKOL” i zastepowany
rejestratorem S2-3a.

Rys. 2.
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Rejestrator S2-3 (rys.3) jest katastroficznym rejestratorem wielokanato-
wym. Stuzy do rejestracji parametréw lotu samolotu PZI-130 TC-1 ,OR-
LIK”. Parametry sa rejestrowane w pamieci potprzewodnikowej bez podtrzy-
mania bateryjnego (FLASH). Pojemno$¢ pamieci umozliwia zapis parametréw
w ciagu trzydziestu minut.

Rys. 3.

Rejestrator S3-1A (rys. 4) jest eksploatacyjnym rejestratorem parametréw
lotu samolotu PZL-130TC-1 ,ORLIK”. Pojemnos$é¢ pamieci kasety umozliwia
zapis parametréw w ciagu trzech godzin.

Rys. 4.

Katastroficzny rejestrator SSFDR, (Solid State Flight Data Recorder) fir-
my Honeywell (rys. 5) jest zabudowany na pokladzie samolotu CASA C-295M.
Pojemnosé pamieci CSMU (Crash Survivable Memory Unit) umozliwia reje-
stracje parametréw ostatnich 25 godzin lotu. Dane sa rejestrowane zgodnie ze
standardem ARINC 747.

System rejestracji parametréw lotu statku powietrznego S2-3a (rys. 6) jest
wykorzystywany do rejestracji parametrow samolotéw TS-11  Iskra”, M28
,Bryza” i PZL-130 TC-IT ,,Orlik” oraz smigtowcow Mi-14, Mi-17, Mi-24, W-3
»S0kot” 1 SW-4.
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Rys. 5.

Rys. 6.

Sygnaly pomiarowe podtaczone do wejé¢ bloku akwizycji dziela sie na:

analogowe (stale napiecie czujnikéw potencjometrycznych);
czestotliwodciowe (czestotliwo$é napiecia przemiennego pradnic tacho-
metrycznych);

synchroniczne (sygnaly czujnikéw selsynowych lub resolwerowych);
cyfrowe;

binarne (komendy jednorazowe).

Analogowe, czestotliwosciowe i synchroniczne sygnaly wejsciowe sa prze-
twarzane analogowo-cyfrowo i wraz z sygnalami cyfrowymi oraz binarnymi
komendami jednorazowymi sg rejestrowane w pamieciach typu FLASH kaset
eksploatacyjnej i ochronne;j.

System S2-3a umozliwia rejestracje:

48 sygnaléw binarnych;
14 sygnaléw analogowych;
4 sygnaléw czestotliwosciowych;

5 sygnaléw synchronicznych;

oraz daty, czasu astronomicznego, sygnatu diagnostyki i indeksu pilota.
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W sktad systemu wchodza:
e blok akwizycji S3-1a-2 z kaseta eksploatacyjna S3-1a-2K;
e kaseta ochronna (katastroficzna) S2-3a-K;

e pulpit indeksu pilota S2-3a-P.

5. System deszyfracji parametréw lotu ,,Obiektywna Analiza
Zapisé6w” (OAZ)

System deszyfracji parametréow lotu ,Obiektywna Analiza Zapisoéw”
(rys.7) deszyfruje parametry zarejestrowane w kasetach systemu S2-3a.

Rys. 7.

System umozliwia:
e transmisje danych z pamieci kaset rejestratora do pamieci komputera;

e archiwizacje danych zarejestrowanych w czasie lotu w bazie danych;

e zobrazowanie graficzne przebiegéw wybranych parametréw (rys. 8).

Program OAZ umozliwia zobrazowanie i analize parametréw analogowych,
obliczeniowych i komend jednorazowych.

Przedstawione na wykresach wartosci parametréow analogowych moga by¢
warto$ciami kodowymi lub rzeczywistymi (skalowanymi).

Struktura programu umozliwia wyswietlenie gtéwnego okna, w ktérym wy-
Swietlane sa nastepujace opcje:

e filtry (okreslanie regul pobierania danych z archiwum);

e rejestrator (wybér cykli pomiarowych, odpowiadajacych typom stat-

kéw);

e statki (definiowanie typow i numeréw bocznych statkéw powietrznych);
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. . . . -

Rys. 8.

piloci (definiowanie identyfikatoréw pilotéw);
zapisy (transmisja i archiwizacja danych w bazie);
loty (definiowanie wybranego lotu);

wykres (zobrazowanie przebiegdéw parametréw);

trasa (zobrazowanie, na tle mapy cyfrowej, trasy lotu — rys.9);

SRR

3 ¢ T 4
Rl B oS
G Y ‘v “*

parametry (lista parametréw pomiarowych statku powietrznego);
parametry obliczeniowe (lista obliczanych parametréw);

grupy parametréow (edycja grup parametréow zdefiniowanego zapisu);
grafiki skalowania parametréw (zobrazowanie grafikéw skalowania);

przekroczenia (definiowanie przekroczen zakreséw wartosci parame-
tréw);

archiwa (otwieranie i tworzenie archiwéw);

opis (opis programu).
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6. Perspektywy rozwoju systemu rejestracji S2-3a i deszyfracji
parametréw lotu ,,Obiektywna Analiza Zapiséw” (OAZ)

System rejestracji S2-3a zostal zabudowany na poktadach smigtowcéw Mi-
14 i wiekszosci samolotéw TS-11 Iskra” w czasie ich remontéw w zaktadach
lotniczych i zastapil najstarsze typy rejestratoréw K2-717 i SARPP-12. Reje-
strator SARPP-12 jest zastepowany systemem S2-3a na pokladach remonto-
wanych $migtowcéw Mi-8, Mi-17 i Mi-24. System S2-3a jest rowniez zabudo-
wywany na poktadzie Smigtowcéw SW-4 1 W-3 [ Sokot” oraz samolotéw M28
(na pierwszych egzemplarzach $miglowca W-3 i samolotu An-28 montowany
byt rejestrator BUR-1M). Rozpatrywane jest réwniez zastapienie rejestratora
TESTER parametréw lotu samolotu MiG-29, ktéry rejestruje dane na tasmie
magnetycznej. Na poktadzie samolotu PZIL-130 TC-IT ,,Orlik” system S2-3a
zastapit system rejestracji eksploatowany na samolocie PZL-130 TC-I ,,Orlik”,
skladajacy sie z rejestratora katastroficznego S2-3 i eksploatacyjnego S3-1A.

Wymiana starszych typow rejestratoréw na system S2-3a oraz zabudowa
tego systemu na statkach powietrznych przeznaczonych dla Sit Zbrojnych RP,
prowadzi do ujednolicenia pokladowych systeméw rejestracji parametréw lotu.

Do deszyfracji i analizy danych zarejestrowanych w pamieciach kaset (eks-
ploatacyjnej i katastroficznej) systemu S2-3a wykorzystywany jest system
,Obiektywna Analiza Zapiséw” (OAZ).

Opisane wczeéniej opcje systemu OAZ umozliwiaja:

odezyt danych zarejestrowanych w pamieci systemu S2-3a;

e archiwizacje odczytanych danych oraz grafikow skalowania w bazie da-
nych;
e wizualizacje graficzng parametréw lotu;

e wykorzystanie (export i import) danych przez inne programy.

System OAZ zostal wdrozony i jest eksploatowany w lotnictwie Sit Zbroj-
nych RP od 2004 roku. Dazy sie¢ do maksymalnego rozszerzenia jego mozli-
wosci, w celu deszyfracji i analizy danych z réznych poktadowych cyfrowych
systemow rejestracji parametrow lotu.

W ubieglym roku oprogramowanie systemu OAZ zostalo uzupetnione pod-
programami deszyfracji i analizy danych z rejestratorow:

e SSFDR samolotu CASA C-295M;
e 52-3 i S3-1A samolotu PZI1-130 TC-I ,,Orlik”;
e TESTER samolotéw MiG-29 i Su-22.
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W biezacym roku kontynuowane sa prace, ktérych celem jest animacja
ruchu statkéw powietrznych. Do animacji ruchu statkéow wykorzystane beda
deszyfrowane parametry lotu. W celu zobrazowania sylwetek statkéw powietrz-
nych, prowadzone sa prace nad uzupelnieniem oprogramowania OAZ katalo-
gami zawierajacymi sylwetki wojskowych statkow powietrznych. Sylwetki zo-
stang wykorzystane do animacji ich ruchu na podstawie deszyfrowanego czasu
oraz katéw: przechylenia, pochylenia i natarcia. Polozenia powierzchni stero-
wania lotem beda okreslane na podstawie deszyfrowanych katow wychylenia:
steru kierunku, statecznikow i lotek. W zwiazku z tym, ze oprogramowanie
OAZ posiada opcje zobrazowania trasy lotu na tle cyfrowej mapy Polski, po
rozszerzeniu programu katalogami sylwetek statkow powietrznych, sylwetki te
beda mogly byé¢ zobrazowane na tle mapy. W dalszej perspektywie, po za-
pisaniu zdje¢ lub mapy w pamieci komputera systemu OAZ, mozliwe bedzie
zobrazowanie sylwetek na tle cyfrowych zdje¢ terenu lub mapy $wiata. Potrze-
ba zobrazowania sylwetek na tle mapy $wiata wynika z faktu, ze wojskowe
statki powietrzne wykonuja loty poza granicami Polski (szczegdlnie samolot

CASA C-295M).

7. Podsumowanie

System rejestracji parametrow lotu S2-3a jest zabudowywany na poktadach
coraz wickszej liczby wojskowych statkéw powietrznych. Prowadzi to do ujed-
nolicenia systeméw rejestracji i coraz szerszego wykorzystania do deszyfracji
i analizy rejestrowanych parametréw systemu ,,Obiektywna Analiza Zapisoéw”
(OAZ).

Rozwdj oprogramowania systemu OAZ jest ukierunkowany na obstuge in-
nych typéw rejestratoréow cyfrowych oraz animacje ruchu statkéw powietrz-
nych.

Aktualnie system OAZ umozliwia obstuge, oprocz rejestratora S2-3a, re-
jestratorow SSFDR samolotu CASA C-295M, TESTER, samolotéw MiG-29
i Su-22 oraz S2-3 i S3-1A samolotu PZL-130 TC-I ,,Orlik”.

Kontynuowane sa prace, ktorych celem jest animacja ruchu statkéw po-
wietrznych. Planowane jest uzupelnienie oprogramowania OAZ katalogami
z sylwetkami wojskowych statkéw powietrznych. Sylwetki zostana wykorzysta-
ne do animacji ruchu na podstawie deszyfrowanych parametréw. Zarejestrowa-
ne dane pozwola réwniez na zobrazowanie potozenia powierzchni sterowania
lotem (steru kierunku, statecznikéw i lotek).
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Sylwetki statkow powietrznych beda mogtly byé zobrazowane na tle mapy
cyfrowej. Dodanie map Europy i $wiata pozwoli na zobrazowanie sylwetek
wojskowych statkow powietrznych i tras ich lotu w czasie lotéw poza granicami
Polski (np. CASA C-295M).

The perspectives of development of digital recording systems and
universal flight data decoding system — an Objective Records Analysis
(ORA)

Abstract

Digital flight data recording systems were designed and implemented at the Air
Force Institute of Technology (AFIT). Data, which are recorded at the recorder me-
mory, is decoded and analysed to evaluate the flight technique and technical state of
aircraft systems. In the case of an accident, these data is a base for investigations,
whose goal is to explain the reason of the accident or crash.

The operational/crash flight data recording system S2-3a was designed at the
Division for Aeroplanes and Helicopters of AFIT. The measuring sensors, which are
mounted at the airframe are connected to an acquision unit. This unit converts analog
signals to a digital form, which is next recordered at the memory of both quick access
and crash cartridges.

The S2-3a system is used to record flight data of the following airplanes: TS-11
"Iskra”, M28 ”Bryza” and PZL-130 TC-II ” Orlik” and for Mi-8, Mi-14, Mi-17, Mi-24,
SW-4 i W-3 helicopters.

The universal flight parameters decoding system (ORA) was implemented in 2004.
It is used to decode and analise flight data recorded at the memory of the S2-3a system
and other aircraft digital recording systems.

Characteristics of digital flight data recording systems will be presented in the
paper. These systems are used on board of various types of aircrafts. The development
perspectives and possibilities to apply the S2-3a system at different types of aircrafts
will be analysed. The perspectives of the ORA system developing for maintenance of

other aircrafts will also be presented.
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Przedmiotem artykuhu jest problematyka przeprowadzonych przez Insty-
tut Techniczny Wojsk Lotniczych badan w locie doposazonego smiglow-
ca Mi-17-1V. W artykule przedstawiono metodologie realizacji poszcze-
gélnych prob badawczych oraz metodologie obrébki wynikéw tych préb
dla potrzeb wyznaczenia poszukiwanych charakterystyk osiggowych oraz
wlasnosci lotnych badanego $§migtowca. Uzyskane rezultaty prezentowa-
nych badan zilustrowano przyktadowymi wynikami, charakteryzujacymi
badane parametry i wlasnosci smigtowca.

1. Wstep

Prowadzenie badan w locie jest Scidle powiazane z procesem wprowadzania
techniki lotniczej do eksploatacji przez przysztego uzytkownika. Zapotrzebo-
wanie Sit Zbrojnych RP na $migtowiec transportowy przystosowany do uzyt-
kowania w strefie konfliktow zbrojnych spowodowalo koniecznos¢ wdrozenia
do Lotnictwa Wojsk Ladowych RP doposazonego smigtowca Mi-17-1V. ITWL
przeprowadzil kompleksowe badania tego $émigltowca. Jednym z podstawowych
jego elementéw byly badania w locie. W wyniku przeprowadzonych badan
przyszty uzytkownik otrzymal rzetelna, pelna informacje dotyczaca waloréw
uzytkowych badanego statku powietrznego.

2. Obiekt badan

Obiekt badan — doposazony smiglowiec Mi-17-1V — jest wielozadaniowym
$migltowcem o konstrukcji poétskorupowej, wykonanym z duralu, zbudowanym
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w uktadzie klasycznym z pieciotopatowym wirnikiem nosnym i tréjlopatowym
$miglem ogonowym. Zrédlo napedu stanowia dwa silniki turbinowe TW3-
117WM o podwyzszonym pulapie i mocy nominalnej 1700 KM kazdy. Smi-
glowiec w wersji podstawowej (niedoposazonej) umozliwia transport tadun-

ku o wadze 4000 kg lub 22 pasazeréw, a maksymalna masa startowa wynosi
13000 kg.

3. Cel i zakres badan

Celem prezentowanych w niniejszym artykule badan w locie doposazonego
$migtowca Mi-17-1V bylo okreslenie wplywu jego doposazenia na charakte-
rystyki osiagowe (w tym ograniczenia eksploatacyjne) oraz wlasnosci lotne
w odniesieniu do wersji niedoposazonej. Elementami doposazenia, majacymi
potencjalnie istotny wplyw na osiggi i wlasnosci lotne doposazonego smigtow-
ca, jest jego opancerzenie oraz zamontowane rozpraszacze gazow wylotowych.
Masa wspomnianego doposazenia, znacznie przekraczajaca 1000 kg, istotnie
zmniejsza udzwig uzyteczny, a jego umiejscowienie przesuwa podtuzny $rodek
ciezkosci $migtowca do przodu do wartosci bliskich granicznie dopuszczalnym,
co moze prowadzi¢ do pogorszenia takich wtasnosci lotnych, jak statecznosé
czy tez sterownos¢ $migltowca. Z kolei rozpraszacze gazéw wylotowych powo-
duja spadek mocy silnikow i wzrost zuzycia paliwa, co prowadzi w efekcie
do pogorszenie osiagéw Smiglowca, gtéwnie dotyczacych predkosci wznosze-
nia i putapu oraz zasiegu i dlugotrwatosci. Uwzgledniajac powyzsze, badania
parametréw osiagowych dotyczyly gléwnie wyznaczenia:

e biegunowych wznoszenia oraz putapu praktycznego,
e predkosci maksymalnych, ekonomicznych i optymalnych,

e zasiegow i dtugotrwatosci lotu.

Natomiast wlasnosciami lotnymi podlegajacymi badaniom byty:
e statecznos¢ podtuzna i kierunkowa $miglowca,
e sterownos¢ i manewrowos¢ Smiglowca,
e warunki realizacji startow i ladowan.
Badania powyzszych wlasnoéci lotnych $émigtowca realizowano i oceniano zgod-

nie z przepisami normatywnymi zawartymi w Joint Aircraft Requirement,

Part 29 (JAR-29).
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4. Badania charakterystyk osiggowych

4.1. Biegunowe wznoszenia

Jednym z wazniejszych etapéw badan charakterystyk osiagowych byty loty
badawcze na okreslenie biegunowych wznoszenia, umozliwiajacych z kolei wy-
znaczenie maksymalnych pionowych predkosci wznoszenia w badanego $mi-
glowca i odpowiadajacych im predkosci najlepszego wznoszenia Vy. Préby
badawcze w omawianym zakresie przeprowadzono na wysokoSciach barome-
trycznych Hjp = 500, 2000, 3000 i 4000 m dla mas $migltowca m = 10800 kg
(wariant lekki) i m = 12600 kg (wariant cigzki). Badania dla danej wyso-
kosci polegaly na realizacji na mocy nominalnej zespolu napedowego Nno
cykli ustalonych wznoszen bez §lizgu o dtugotrwatosci okoto 30s z predko-
Sciami przyrzadowymi lotu Vp zmieniajacymi sie kolejno co 10 + 15km/h
w zakresie predkosci od 60km/h do bliskich maksymalnym. Ponadto w kilku
prébach przeprowadzono wznoszenia na mocy startowej Ngr oraz z wlaczona
instalacjg ogrzewania topat wirnika noénego i Smigietka ogonowego. Parametry
préb badawczych rejestrowano za pomocs aparatury pomiarowo-rejestrujacej
S2-3a/p.

Po wykonanych lotach badawczych, na podstawie zarejestrowanych para-
metréw lotu émigltowca dokonano oceny poprawnosci wykonania poszczegdl-
nych préb, sprawdzajac, czy $érednie wartosci wysokosci Hjp préby nie od-
biegaja istotnie od zadanych i czy predkosci lotu Vp podczas wznoszenia sa
praktycznie stale. Nastepnie dla kazdej serii préb badawczych (dana masa,
wysoko$¢ i moc) na podstawie pozytywnie zweryfikowanych préb wyznaczono
zbiory punktéw o wspélrzednych rownych $rednim w danej probie wartosciom
predkosci wznoszenia w i Srednim wartosciom przyrzadowej predkosci lotu
$miglowca Vp. Ostatecznie przeprowadzono numeryczng aproksymacje wy-
znaczonych zbiorow punktéw pomiarowych, otrzymujac poszukiwane bieguno-
we wznoszenia w = f(Vp), natomiast, wyznaczajac z warunku dw/dVp = 0
punkty przegiecia biegunowych, okreslono predkosci przyrzadowe najlepszego
wznoszenia Vy i maksymalne predkosci wznoszenia dla badanych wysokosci
i mas $miglowca. Szczegdtowa metodologie realizacji omawianych badan za-
warto w [1, 2].

Przyktadowe wyniki badan w zakresie biegunowych wznoszenia przedsta-
wiono w postaci graficznej dla wariantu lekkiego i wysokosci Hp = 500 m oraz
wariantu ciezkiego i Hp = 4000 m odpowiednio na rysunkach 1 oraz 2. Sym-
bole punktowe odpowiadaja danym wyznaczonym z rejestracji prob, zas linie
ciagte bedace aproksymacja tych danych, stanowia poszukiwane biegunowe
wznoszenia. Ponadto na rysunkach zamieszczono wartoéci predkosci najlepsze-
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go wznoszenia Vy i maksymalne predkosci wznoszenia w wyznaczone z bie-
gunowych oraz okreslone na podstawie danych literaturowych [5] oznaczone
symbolem ®. Jak wynika z przedstawionych danych, predkosci najlepszego
wznoszenia praktycznie nie ulegly zmianie wskutek doposazenia $migtowca,
za$ maksymalne predkosci wznoszenia ulegly zmniejszeniu o 3+ 5%. Szczego-
lowe wyniki zamieszczono w protokotach [3] i sprawozdaniu [4] z badan.

12

10

2
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V, =120
w=10,3

Vy =118 ™N

Y
w=10,02

m=10775kg
H=500m
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Rys. 1. Zalezno$¢ predkosci wznoszenia w $miglowca na zakresie nominalnym Nyo
pracy zespolu napedowego od przyrzadowej predkosci lotu Vp (H = 500m,

0

m = 10775kg)
[Wlm/s]
V, =110
w=3,70
m=12650kg
L H=4000m
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Rys. 2. Zaleznosé predkosci wznoszenia w $migtowca na zakresie nominalnym Nyo
pracy zespolu napedowego od przyrzadowej predkosci lotu Vp (H = 4000 m,

m = 12650kg)
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4.2. Putap praktyczny

Dla celéow wyznaczenia charakterystyk putapu praktycznego badanego $mi-
glowca, tj. wielkosci pulapu, czasu wejécia na putap i zuzycia paliwa, przepro-
wadzono dwa loty badawcze. Wznoszenia na pulap realizowano dla maksy-
malnej masy startowej m = 13000 kg na zakresie nominalnym Ny pracy
zespohu napedowego do wysokosci lotu odpowiadajacej predkosci wznoszenia
w = 0,bm/s, starajac sie utrzymaé zadany, optymalny profil predkosciowo-
wysokosciowy lotu, okreslony na podstawie badania wznoszen.

Po kazdym locie na podstawie zarejestrowanych danych pomiarowych do-
konywano weryfikacji jego poprawnosci, oceniajac: zgodnos¢ uzyskanych pred-
kosci Vp lotu z zalozonymi, utrzymanie przez pilota nominalnego zakresu
pracy zespotu napedowego oraz warunki otoczenia w trakcie proby. Nastepnie
dla kazdego 1-minutowego odcinka lotu wyznaczono jego $érednie wysokosci
barometryczne Hj oraz Srednie wartosci predkosci wznoszenia w na danym
odcinku, ktére z kolei zaproksymowano odpowiednia krzywa, otrzymujac w re-
zultacie charakterystyke w = f(Hp). Odcezytujac z niej wysoko$é lotu H,
odpowiadajaca predkosci wznoszenia w = 0,5m/s, okre§lono, zgodnie z defi-
nicja, putap praktyczny $migtowca uzyskany w pierwszym locie badawczym na
wartos¢ 4210 m. Wyniki tego etapu badan zamieszczono na rys. 3a. Natomiast
czasy wznoszenia T $migtowca na dang wysoko$é barometryczna Hjy oraz masy
zZuzywanego na wznoszeniu paliwa mp wyznaczono wprost z zarejestrowanych
w locie na putap danych. Powyzsze charakterystyki przedstawiono graficznie
w postaci linii ciagtych odpowiednio na rysunkach 3c i 3d wraz z danymi litera-
turowymi [5] odnoszacymi sie do niedoposazonego $miglowca Mi-17-1V (linie
przerywane).

Uzyskana w pierwszym locie badawczym warto$é¢ putapu praktycznego $mi-
glowca réwna Hps = 4210m znaczaco odbiegata od danych literaturowych
[5], okreslajacych dla badanej masy startowej 13000 kg i wylaczonej instala-
¢ji ogrzewania wlotéw wielkos¢ putapu na 4800 m. Wyniki przeprowadzonych
wczesniej badan biegunowych wznoszenia nie potwierdzaly tak istotnego spad-
ku putapu. Ponadto, jak wynika z przebiegu krzywych na rys. 3c i 3d, poczy-
najac od Hjp = 2000 m, obserwuje si¢ narastajace z wysokoscia rozbieznosci
w czasach wznoszenia (predkosciach wznoszenia) i masach zuzywanego paliwa.
Po wnikliwej analizie uzyskanych rezultatow przyjeto, ze powyzsze rozbiezno-
$ci wynikaja w gtéwnej mierze ze znacznie wyzszych od Hp =2 1500 m wartodci
temperatury otoczenia w czasie lotu badawczego od wartosci standardowych
(patrz rys. 3b). Na wysoko$ci uzyskanego putapu réznica temperatur wynosi az
ok. 7°C. Tym samym uznano wyniki proby za niemiarodajne i postanowiono
wykonaé¢ drugi lot na putap, dbajac, aby temperatura o$rodka byta przynaj-
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Rys. 3. (a) Predkos$é wznoszenia w w funkcji wysokosci barometrycznej Hyp lotu;
(b) poréwnanie rzeczywistej temperatury ty o$rodka z temperatura
standardowa tgaw; (¢) poréwnanie uzyskanego czasu wznoszenia 7 z warto$ciami
literaturowymi; (d) poréwnanie masy zuzywanego paliwa m, z wartociami
literaturowymi

mniej w okolicach oczekiwanego putapu mozliwie bliska warunkom Atmosfery
Wzorcowej.

Wyniki drugiego lotu na putap pokazano graficznie na rysunkach 4a i 4b.
Przedstawiono na nich odpowiednio otrzymane z zarejestrowanych danych
przebiegi czasu wznoszenia T oraz temperatury zewnetrznej ty w funkcji
wysokosci barometrycznej wznoszenia Hp. Jak wynika z zaprezentowanych
wynikow, $miglowiec osiagnal w omawianej prébie badawczej putap praktycz-
ny Hps = 4700 m w warunkach odpowiadajacych warunkom standardowym
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na tej wysokoéci, a zatem warto$¢ o 100 m mniejsza od literaturowej. Wynik
préby przyjeto jako putap praktyczny badanego $miglowca dla masy starto-
wej m = 13000 kg i zakresu nominalnego pracy zespotu napedowego. Z kolei
z uzyskanych wynikéw badan biegunowych oszacowano przyrost czasu wejscia
na putap na kilka procent. Kwestie wptywu doposazenia Smigtowca na wzrost
zuzycia paliwa przedstawiono ponize;j.

(2) 4100 ol | (b)

H,,=4700m -
4000 | » |
3000 /

taw

2000 }
‘ PULAP ‘
1000 } NN .
‘ m=13000kg \
A Y
| [ ] .
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Rys. 4. (a) Zalezno$é czasu wznoszenia 7 w funkeji wysoko$ci barometrycznej Hp;
(b) poréwnanie rzeczywistej temperatury tp osrodka z temperatura
standardowa tgaw

4.3. Zuzycia paliwa. Predkosci ekonomiczne i optymalne

Badania wielkosci zuzy¢ paliwa w takich stanach jak rozruch, start i za-
wis, wznoszenie i znizanie czy tez ladowanie prowadzono praktycznie w trakcie
wszystkich lotéw realizowanych w ramach badan $migltowca. Tym niemniej, za-
sadnicze (podstawowe) badania w omawianym zakresie przeprowadzono meto-
da ustalonych lotéw poziomych oraz w locie kontrolnym na zasieg. Praktycznie
badania zuzy¢ realizowano w postaci serii, dla danej wysokosci 1 masy, lotéw
ustalonych o dtugotrwaltosci nie mniejszej niz 60s z predkos$ciami zmieniaja-
cymi sie co 10 + 15km/h w zakresie predkosci przyrzadowych lotu Vp od
ok. 60 km/h do maksymalnych. Omawiane loty przeprowadzono na wysoko-
Sciach badawczych Hj; = 500, 1000, 2000, 3000 i 4000 m dla lekkiego i ciezkie-
go wariantu masowego $miglowca oraz dla wytaczonej i wlaczonej instalacji
przeciwoblodzeniowej wlotéw do silnikow.

Po wykonanych lotach badawczych na podstawie zarejestrowanych para-
metréow lotu $migtowca dokonano oceny poprawnosci wykonania poszczegdl-
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nych prob, sprawdzajac, czy predkosci Vp oraz wysokoéci Hp lotu sa prak-
tycznie stale w danej probie, zas wartosci kata Slizgu istotnie bliskie zeru.
Nastepnie dla kazdej serii préb badawczych (zadana wysoko$é, masa i stan
instalacji przeciwoblodzeniowej) na podstawie pozytywnie zweryfikowanych
préb wyznaczono zbiory punktéw o wspdtrzednych rownych $rednim w da-
nej proébie wartosciom predkosci lotu Vp oraz srednim wartosciom masowych
godzinowych wydatkow paliwa Q. Z kolei obliczone $rednie predkosci przy-
rzadowe Vp przeliczono, wykorzystujac znane poprawki aerodynamiczne i za-
leznosci matematyczne, na rzeczywiste predkosci lotu Smigtowca V. Na ich
podstawie zgodnie ze wzorem

Q [kg/h]

obliczono kilometrowe wydatki paliwa ¢, wyznaczajac w ten sposdb zbiory
punktéw o wspoélrzednych réownych predkosciom lotu Vp oraz odpowiadaja-
cych tym predkosciom warto$ciom masowych kilometrowych zuzyé¢ paliwa q.
Ostatecznie, przeprowadzajac numeryczna aproksymacje wyznaczonych zbio-
réw punktéw pomiarowych wielomianami odpowiednich rzedéw, otrzymano
poszukiwane w badaniach charakterystyki masowych wydatkéw paliwa: go-
dzinowego @ = f(Vp) i kilometrowego ¢ = f(Vp) dla badanych wysokosci
barometrycznych Hj i wariantéw masowych. Badajac natomiast punkty prze-
giecia wyznaczonych przebiegéw zuzy¢, okreslono predkosci ekonomiczne Vg
oraz optymalne (przelotowe) Vpp, dla ktérych uzyskiwane sa odpowiednio
minimalne godzinowe Qn;n 1 kilometrowe ¢, wydatki paliwa. Szczegotowa
metodologie realizacji omawianych badan zawarto w [1, 2].

Przykltadowe wyniki omawianych badan podano w formie graficznej dla
wariantu lekkiego i wysoko$ci Hp = 1000 m oraz wariantu ciezkiego i Hy =
4000 m odpowiednio na rys. 5 i 6. Symbole punktowe odpowiadajg danym wy-
znaczonym z rejestracji préb, zas linie ciagle i przerywane bedace aproksyma-
cja tych danych stanowia poszukiwane charakterystyki zuzycia odpowiednio
dla wylaczonej i wlaczonej instalacji ogrzewania wlotéw. Ponadto na rysun-
kach zamieszczono wyznaczone z otrzymanych charakterystyk wartosci pred-
kosci ekonomicznych Vgg i optymalnych Vpop z odpowiadajacymi im war-
tosciami minimalnymi zuzy¢. Symbolem ® oznaczono natomiast charaktery-
styczne predkosci i zuzycia podane w danych literaturowych [5] dotyczacych
niedoposazonego Smiglowca.

Catosciowe wyniki badan zuzy¢ paliwa uzyskane z ustalonych lotéw pozio-
mych w postaci wyznaczonych wartosci predkosci ekonomicznych Vpg i opty-
malnych Vpp, minimalnych wydatkow Qnin 1 ¢min paliwa oraz odpowiada-
jacych im wartosci literaturowych podano w tabeli 1. Wartosci minimalnych
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Rys. 5. Zaleznosci godzinowego @ i kilometrowego ¢ zuzycia paliwa $miglowca od
przyrzadowej predkosci Vp lotu poziomego dla Hp = 1000m i m = 10200kg
(wariant lekki)
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Rys. 6. Zaleznosci godzinowego @ i kilometrowego ¢ zuzycia paliwa $miglowca od
przyrzadowej predkosci Vp lotu poziomego dla Hp = 4000m i m = 12525kg
(wariant ciezki)

wydatkéw podane po ukosniku odpowiadajg wydatkom z wytaczona instalacja
przeciwoblodzeniowa wlotéw.

Na podstawie zamieszczonych w tabeli 1 danych mozna stwierdzi¢ po
pierwsze, ze wlaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej wlotéw zwieksza mi-
nimalne kilometrowe zuzycie paliwa ¢pin 0 3 + 4%, co odpowiada danym
literaturowym [5] okreslajacym ww. réznice na 3%. Po drugie, wyznaczone
w trakcie badan minimalne kilometrowe zuzycia paliwa @, z wlaczong in-
stalacja przeciwoblodzeniowsg wlotéw sa o 8--10% wieksze od odpowiadajacych
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Tabela 1. Poréwnanie wyznaczonych minimalnych godzinowych @, 1 kilo-
metrowych @i, zuzyé paliwa oraz predkosci ekonomicznych Vgg i optymal-
nych Vpp lotu z danymi literaturowymi

Wariant
ot | Ve km/B] | Qmin [ke/h] | Vo [km/h] | gmin [ke/kn]
Hy, [m] | préba | instr. | préba | instr. | préba | instr. proba | instr.
500 117 120 515 447 229 225 2,893 2,575
1000 124 120 | 485/467 | 453 217 220 | 2,742/2,613 | 2,510
2000 122 120 486 452 207 210 2,612 2,418
3000 114 110 | 475/461 | 437 200 195 | 2,496/2,388 | 2,315
4000 113 110 466 435 169 170 2,518 2,31
Wariant
cezki | Ve Bm/b] | Quuin kg/b] | Vop fkan/b] | g [ke/kon]
Hy, [m] | préba | instr. | préba | instr. | préba | instr. proba | instr.
500 118 120 552 530 218 210 3,230 2,81
1000 127 120 | 545/530 | 530 210 205 | 3,045/2,935| 2,78
2000 132 120 | 523/501 | 507 191 195 | 2,936/2,83 | 2,635
3000 127 110 496 507 163 160 2,990 2,736
4000 108 110 545 534 122 120 3,692 3,45

im wartosci literaturowych (dla wytaczonej instalacji). Uwzgledniajac powyz-
sze wnioski, mozna przyjaé¢, ze przyrost minimalnych kilometrowych zuzy¢
paliwa ¢, badanego $émiglowca w odniesieniu do podstawowej (niedoposa-
zonej) wersji Mi-17-1V wynosi $rednio 6%. Nalezy domniemywaé, iz powyzszy
wzrost zuzy¢ jest zwiazany zasadniczo z doposazeniem badanej wersji $mi-
glowca w rozpraszacze gazéw wylotowych.

Celem potwierdzenia wyznaczonych w oméwionych powyzej badaniach mi-
nimalnych kilometrowych wydatkéw paliwa g, W trakcie dtugotrwatego lotu
z predkoscia optymalna Vpop przeprowadzono lotu kontrolny na zasieg. Lot ten
wykonano na trasie f.0dz-Leszno-t.6dz o dlugosci ~ 350 km z masa startowa
m = 13000 kg, zadana wysokoscia przelotowa Hj, = 3000 m, odpowiadajaca
tej wysokosci predkoscia optymalnag Vp = 160 km/h (patrz tab. 1) i wlaczona
instalacja przeciwoblodzeniowa wlotéw powietrza do silnikéw. Po wykonanym
locie, na podstawie zarejestrowanych danych, wyznaczono wszystkie niezbedne
do analizy lotu parametry. Z uwagi na wystepowanie w trakcie proby badaw-
czej silnego zachodniego wiatru o predkosci okoto 60 km/h, do prawidlowego
obliczenia kilometrowego zuzycia paliwa ¢ wzieto pod uwage jedynie odci-
nek pomiarowy oznaczony na zamieszczonym rys. 7 punktem poczatkowym A
i koncowym B. Wybrany odcinek pomiarowy charakteryzuje sie jednakowymi
czasami lotu na odcinku od punktu A do punktu zwrotnego oraz z punktu
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zwrotnego do B. Z kolei najistotniejsze parametry tego odcinka lotu, niezbed-
ne do oceny poprawnosci wykonania proby badawczej oraz obliczenia kilo-
metrowego wydatku paliwa ¢ $migtowca, pokazano na rys. 8. Przedstawia on
przebiegi czasowe przyrzadowej predkosci lotu Vp i wysokosci barometrycznej
lotu Hj oraz masy wypracowanego paliwa mp i przebytej drogi S na odcin-
ku AB. Masa paliwa m,, zuzytego na wybranym odcinku pomiarowym wynosi
zgodnie z wykresem 491 kg, natomiast przebyta droga wyznaczona z zareje-
strowanych wspotrzednych geograficznych trasy lotu wynosi 173,2km. Tym
samym kilometrowe zuzycie paliwa na kontrolnym odcinku lotu wyniosto

Rys. 7. Wybrany odcinek pomiarowy lotu na zasieg

Majac na uwadze, ze dla masy $miglowca m = 11960 kg (Srednia masa
$miglowca na odcinku pomiarowym) i wysokosci lotu Hj = 3000 m, zuzycie
paliwa ¢, wg danych literaturowych wynosi przy wyltaczonym ogrzewie wlo-
téw 2,619 kg/km, uzyskany w probie wynik jest o 8,2% wyzszy. Potwierdza on
wczesniejsze wnioski o okoto 6-cio procentowym wzroscie zuzycia paliwa wyni-
kajacym z doposazenia $miglowca oraz 3% wzroScie wynikajacym z dzialania
instalacji przeciwoblodzeniowej wlotéw.

5. Badania wtlasnosci lotnych

5.1. Stateczno$¢ statyczna podluzna

Badania statecznodci statycznej podituznej Smiglowca przeprowadzono —
zgodnie z wymaganiami przepisow JAR-29 — dla faz wznoszenia, przelotu,
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Rys. 8. Przebiegi czasowe predkosci przyrzadowej Vp i wysokosci
barometrycznej Hy lotu oraz masy zuzytego paliwa m,, i przebytej drogi S podczas
kontrolnego odcinka lotu na zasieg, m = 11 960 kg

opadania autorotacyjnego oraz dla lotu z matymi predkosciami do tytu i do
przodu z wplywem ziemi. Wznoszenia badawcze na wyznaczenie charakte-
rystyk statecznosci podiuznej dla tej fazy realizowano na mocy nominalnej
Npyo zespolu napedowego na wysokos$ciach barometrycznych Hp, = 500m
i Hy = 3500 m w zakresie predkosci przyrzadowych lotu Vp ~ 60 -+ 180 km/h.
7 kolei préby badawcze dotyczace statecznosci podluznej w przelocie prze-
prowadzano w postaci serii ustalonych lotéw prostoliniowych (przelotéw) na
mocy niezbednej do lotu poziomego z predkoscia 0,9Vy (Vi — predkosé mak-
symalna na mocy nominalnej) na wysokosci badawczej Hp, = 500 m w zakresie
predkosci lotu Vp ~ 150 + 260km/h i na Hp = 3500m w zakresie predko-
sci Vp ~ 70 + 170km/h zgodnie z JAR-29. Badania statecznosci $miglow-
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ca podczas autorotacji realizowano na $rednich wysokosciach barometrycz-
nych Hp, = 750m i H, = 1500m w zakresie predkoéci przyrzadowych lotu
Vp ~ 90 + 180 km/h. Powyzsze badania wykonano w warunkach autorotacji
umownej wirnika nosnego (skok minimalny, zespél napedowy na zakresie biegu
jalowego). Natomiast loty z malymi predkos$ciami do tylu i do przodu z wply-
wem ziemi przeprowadzono na wysokosci geometrycznej H ~ 3m w zakresie
rzeczywistych predkosci lotu V' = —10 + 40km/h (wedlug GPS) z mocami
zespolu napedowego N odpowiadajacymi kazdorazowo warunkom utrzyma-
nia zadanej predkosci danej préby. Przyjeta predko$é lotu do tytu —10km/h
wynika z ograniczen eksploatacyjnych smiglowca. Wszystkie opisane wyzej
préby badawcze (ustalone stany pomiarowe) wykonywano przez okres mini-
mum 30s z predkosciami lotu Vp zmieniajacymi sie w podanych zakresach
co ~ 10km/h i powtarzano celem zwiekszenia wiarygodnos$ci dwukrotnie, re-
jestrujac ich przebieg za pomoca aparatury pomiarowo-rejestrujacej S2-3a/p.
Ponadto wszystkie proby realizowano dla dwéch wariantéw masowych $mi-
glowca: wariantu ciezkiego (m ~ 12750kg, xgpy ~ 240mm) i wariantu lek-
kiego (m ~ 10800 kg, xgp ~ 215 mm).

Po przeprowadzonych lotach na podstawie zarejestrowanych danych doko-
nano oceny poprawnosci wykonania poszczegdlnych préb badawczych, spraw-
dzajac, czy przebiegi czasowe wartosci katéw pochylenia tarczy sterujacej x
(wychylen sterownicy sterowania podtuznego d, ), katéw skoku ogélnego wirni-
ka nosnego @ oraz predkosci lotu Vp sa praktycznie stale w danej préobie
i czy Srednie wartosci wysokosci Hp proby nie odbiegaja znacznie od zada-
nych. Nastepnie dla kazdej serii prob badawczych (zadana masa, wysokosé
i faza lotu) na podstawie pozytywnie zweryfikowanych préb, wyznaczono zbio-
ry punktéw o wspélrzednych rownych srednim w danej prébie warto$ciom ka-
téw pochylenia tarczy sterujacej x (wychylen sterownicy sterowania podtuzne-
go dy) oraz $rednim wartosciom przyrzadowej predkosci lotu $migtowca Vp.
Ostatecznie przeprowadzono numeryczng aproksymacje wyznaczonych zbio-
row punktéw pomiarowych otrzymujac krzywe réwnowagi podtuznej $émigtow-
ca x = f(Vp) oraz dy, = f(Vp), charakteryzujace jego stateczno$¢ statyczna
podtuzna.

Przyktadowe wyniki omawianych badan dla wznoszenia na Hjp = 3500 m
(wariant lekki), przelotu na Hj, = 500 m (wariant cigzki) oraz lotéw z malymi
predkosciami z wplywem ziemi (wariant ciezki) przedstawiono w postaci gra-
ficznej odpowiednio na rysunkach 9+11. Dane badawcze uzyskane z prob ozna-
czono na wykresach symbolami, linie ciaggle stanowia poszukiwane przebiegi
krzywych réwnowagi podtuznej Smigtowca, natomiast pionowe linie przerywa-
ne wyznaczaja granice wymaganych przepisami zakresow predkosci. Jak tatwo



30

G. BECZKOWSKI T INNI

X714 [ WZNOSZENIE H=3500m
m=10785kg xg/~215mm
=
1
2k
3
4 F
s 1 1 1 Vp [km/h]y
40 80 120 160 200

Rys. 9. Zaleznos¢ kata pochylenia tarczy sterujacej x i wychylenia drazka
sterowego d, od przyrzadowej predkosci lotu Vp dla wznoszenia na wysokosci
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Rys. 10. Zalezno$¢ kata pochylenia tarczy sterujacej x i wychylenia drazka
sterowego d, od przyrzadowe]j predkosci lotu Vp dla przelotu na wysokosci

Hy, =500m

wida¢, pokazane na rysunkach krzywe réwnowagi charakteryzuja sie ujemnymi
wartosciami pochodnych dd, /0Vp i odpowiednio dodatnimi warto$ciami po-
chodnych 0xr,/6Vp w zadanych zakresach predkosci Vp. Dla przyjetej w syste-
mie pomiarowym konwencji znakéw oznacza to, ze do osiagniecia predkosci lo-
tu wiekszej od predkosci wywazenia konieczny jest ruch sterownicy sterowania
podtuznego do przodu (od siebie) i odwrotnie. Zgodnie z JAR-29 wykazanie
powyzszego zachowania badanego Smigtowca dowodzi jego stateczno$ci sta-
tycznej podtuznej. Podsumowujac, wyniki badan potwierdzilty, ze doposazony
$miglowiec Mi-17-1V jest stateczny podtuznie we wszystkich wymaganych sta-
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Rys. 11. Zaleznos¢ kata pochylenia tarczy sterujacej x i wychylenia drazka
sterowego d, od przyrzadowej predkosci lotu Vp w lotach do przodu i do tytu
z wplywem ziemi (H &~ 3m)

nach lotu za wyjatkiem opadania autorotacyjnego w wariancie ciezkim w oko-
licach dolnej granicy wymaganego zakresu predkosci, tj. do Vp ~ 100km/h
(patrz [3, 4]).

5.2. Stateczno$¢ statyczna kierunkowa

Badania statecznosci statycznej podtuznej Smigtowca przeprowadzono dla
przelotu na dwdéch wysokosciach barometrycznych Hp = 500m i Hy = 3500 m
oraz dla dw6ch wariantéw masowych $miglowca: lekkiego (m = 10800 kg)
i ciezkiego (m = 12600kg). Zgodnie z JAR-29 ww. badania realizowano dla
predkosci przyrzadowej lotu Vp réownej 0,9Vy (Vi — predko$é maksymalna
na mocy nominalnej) i réwnowaznej tej predkosci mocy zespolu napedowego
(wartosci skoku wirnika no$nego ¢w ). Préby badawcze polegaly na reali-
zacji serii, dla danej wysokosci i masy, lotéw ustalonych ze zmieniajacymi sie
w kazdej prébie co ~ 5° wartosciami katéw $lizgu (3, az do wielkodci §lizgdw
odpowiadajacym wychyleniom kulki zakretomierza w prawo lub w lewo o jedna
$rednice.

Po przeprowadzonych lotach, wykorzystujac zarejestrowane parametry lo-
tu Smiglowca, dokonano oceny poprawnodci ich wykonania sprawdzajac, czy
przebiegi czasowe wartosci katéw Slizgu [ 1 katéw skoku Smigietka ogonowe-
go wso (wychylen sterownicy sterowania kierunkowego Xppp) sa praktycznie
stale w danej prébie i czy wysokosci Hj nie odbiegajg istotnie od zadanych.
Nastepnie, dla kazdej serii préb badawczych (zadane masa i wysoko$é), na
podstawie pozytywnie zweryfikowanych danych, wyznaczono zbiory punktow
0 wspélrzednych rownych srednim w danej probie wartosciom katéw slizgu £,
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katéw skoku $migietka ogonowego pgo oraz wychylenia sterownicy sterowania
kierunkowego X pgp. Ostatecznie przeprowadzono numeryczng aproksymacje
wyznaczonych zbioréw punktéw pomiarowych otrzymano poszukiwane krzywe
réwnowagi kierunkowej $miglowca pgo = f(8) i Xppp = f(5) charakteryzu-
jace jego kierunkowa statecznosé statyczna.

Przykladowe rezultaty badan dla przelotu na H, = 500 m (wariant ciezki)
zaprezentowano na rys. 12. Dane uzyskane z préb oznaczono na rysunku sym-
bolami, linia ciagla to krzywa réwnowagi kierunkowej $migtowca vso = f(5),
za$ linia przerywana przedstawia zalezno$é¢ wychylenia lewego pedalu Xppp
od kata slizgu. Dodajmy, ze dodatnie wartosci katéw [ odpowiadaja kierun-
kowi naptywu strug powietrza z lewej strony $migtowca, natomiast dodatnie
wartosci Xpgp odpowiadaja wychyleniu lewego pedatu sterownicy kierun-
kowej do przodu. Na podstawie zaréwno przedstawionych przebiegdéw, jak tez
pozostalych wynikéw mozna stwierdzié¢, ze do uzyskania lewego slizgu koniecz-
ne jest wychylenie prawego pedatu do przodu i odwrotnie oraz ze wychyleniom
pedatu towarzyszy praktycznie réwnomierny przyrost kata slizgu $migltowca.
Na mocy wymagan JAR-29 powyzsze zachowanie dowodzi statecznosci sta-
tycznej kierunkowej badanego $émigtowca. Szczegdtowe wyniki badan zawarto
w protokotach [3] i sprawozdaniu [4].

12
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Rys. 12. Zaleznoéci kata skoku $migla ogonowego ¢so i wychylenia pedatéw Xpgp
od kata $lizgu [ $miglowca w przelocie na wysokosci Hp, = 500 m

5.3. Sterowno$é¢ i manewrowosé

Badania w zakresie sterownosci i manewrowosci realizowano, zgodnie z wy-
maganiami przepisow JAR-29, dla wszystkich przewidywanych w eksploatacji
badanego $miglowca stanéw lotu. Ze wzgledéw praktycznych, pewna czesé
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omawianych badan dotyczaca oceny sterownodci i manewrowosci $miglowca
w takich stanach lotu, jak typowe starty i ladowania, wznoszenia i opadania
czy przeloty, dokonano w oparciu o dane i opinie pilotow otrzymane z lotow
wykonywanych dla potrzeb pozostalych badan. Tym niemniej zasadnicze ba-
dania rozpatrywanych witasnosci lotnych $migltowca przeprowadzono na bazie
lotéw badawczych poswieconych wytacznie zagadnieniom sterownosci i ma-
newrowosci. Wspomniane loty obejmowalty swoim zakresem nastepujace préby
badawcze:

e zakrety z przechyleniami @ do +30° w locie poziomymi oraz do +20°
na wznoszeniu i w autorotacji dla réznych predkosci i wysokosci lotu,

e przemieszczenia wzdluzne i boczne $migtowca w zakresie dopuszczalnych
predkosci lotu na wysokosciach geometrycznych H = 1,5 m (z wplywem
ziemi), H = 8m (z czeSciowym wplywem ziemi) i H = 15m (bez wply-
wu ziemi),

e starty i ladowania z réznymi masami i polozeniami $rodka masy xgps
oraz z roznymi kierunkami i predkosciami wiatru,

e stany wprowadzenia smigltowca do lotu autorotacyjnego oraz wyprowa-
dzenia,

e loty manewrowe.

Po wykonanych lotach zarejestrowane w trakcie prob badawczych para-
metry lotu i sterowania Smiglowca poddano szczegélowej weryfikacji, obrobce
i ostatecznie analizie. Na etapie weryfikacji oceniano poprawnosé¢ wykonania
poszczegdlnych préb, sprawdzajac, czy zachowane byly zadane dla danej proé-
by wysokosé i predkosé czy tez przechylenie. Ponadto w przypadku zakretow
i przemieszczen przy ziemi oceniano, czy przebiegi czasowe zaréwno wymie-
nionych powyzej parametrow lotu, jak tez sterowan, sa bliskie ustalonym, t;j.
czy dana préba przebiegala w warunkach quasi-ustalonych. Nastepnie, na pod-
stawie wynikow pozytywnie zweryfikowanych prob badawczych, wyznaczono
$rednie dla danej proby wartosci wychylen organéw sterowania i katéw prze-
chylenia (w zakretach) lub predkosci (dla przemieszczen przy ziemi). Osta-
tecznie dla tak wyznaczonych danych okreslono zbiory punktéw opisujacych
wartosci wychylen poszczegdlnych organéw sterowania Smigltowca w zalezno-
sci od wielko$ci przechylenia @ w zakretach (dla kazdej z zadanych predkosci
i wysokosci) lub od predkosci lotu dla przemieszczen podtuznych i bocznych
przy ziemi (dla kazdej z badanych wysokosci).

Przyktadowe wyniki badan dotyczace sterownosci w zakretach przedsta-
wiono w postaci przebiegéw kata przechylenia tarczy sterujacej 7 i skoku $mi-
gla ogonowego wgo w funkcji przechylenia @ Smiglowca dla zakretow w locie
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poziomym na wysokosci Hp = 3000m oraz dla zakretéw w autorotacji na
H, = 750 m odpowiednio na rys. 13-16.
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Rys. 13. Zaleznosci kata przechylenia tarczy sterujacej n od kata przechylenia @
$miglowca dla réznych predkosci lotu Vp podczas zakretow w locie poziomym
na Hp = 3000m
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Rys. 14. Zaleznosci kata skoku $migta ogonowego ¢so od kata przechylenia &
$miglowca dla réznych predkosci lotu Vp podczas zakretow w locie poziomym
na Hp = 3000 m

Symbole na wykresach stanowia dane z préb, natomiast linie obrazuja
wyaproksymowane przebiegi sterowan dla poszczegdlnych predkosci. Ponad-
to komplet wynikéw badan w omawianym zakresie w postaci minimalnych
i maksymalnych wartosci katow pochylenia y i przechylenia n tarczy steru-
jacej oraz katow skoku wirnika nosnego oy 1 Smigietka ogonowego ¢so
uzyskanych dla badanych rodzajéw zakretéw zamieszczono w tabeli 2. Dla
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Rys. 15. Zaleznosci kata przechylenia tarczy sterujacej n od kata przechylenia @
$migtowca dla réznych predkosci lotu Vp podczas zakretow w opadaniu
autorotacyjnym na Hj; = 750m
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Rys. 16. Zaleznosci kata skoku $migta ogonowego ¢so od kata przechylenia &
s$migtowca dla réznych predkosci lotu Vp podczas zakretow w opadaniu
autorotacyjnym na Hp = 750 m

celéw oceny minimalnych zapaséw sterowania w tabeli podano tez graniczne
konstrukcyjnie wartosci katéw wychylen poszczegdlnych organéw sterowania,
za$ podkredleniem wyrdzniono uzyskane ekstremalne wartoéci wychylen. Pod-
kredlmy, ze wartosci katéw skoku wirnika nosnego @y réwne granicznym
zarejestrowane podczas zakretéw w opadaniu autorotacyjnym (patrz tab.2)
wynikaja z zasad realizacji autorotacji umownej wirnika i tym samym nie mo-
ga by¢ uwzgledniane do oceny zapaséw sterowania.
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Tabela 2. Minimalne i maksymalne katy wychylenia organéw sterowania $mi-
glowca zarejestrowane podczas wykonywania zakretéw w podanych stanach
lotu

I, Stan lotu: Vo Wychylenie organéw sterowania

[m] zakr@‘Fy [km/h] : X [°] : n [°] QP.WN [°] .‘PSO °]
w locie min | max | min | max | min |max min | max
. 65 —0,695| 0,716 |—2,264| 0,348 | 7,94 | 8,07 |—1,02| 1,41
3000 IE;ZC();) 115 —0,68 |—0,071|—1,295| 1,259 |7,225| 8,1 |—2,45| —1,89
205 —-1,79 | —1,34 |—0,188| 1,55 | 9.8 |10,55|—1,85|/—0,087
wanosza 80 —0,622|—0,159|—1,874|—0,311|7,045|7,765| 4,432 | 9,284
500 cym® 120 —0,84 |—0,561|—1,365| 0,182 |7,048|8,582{4,982| 7,036
’ 210 |—1,386|—1,224|—-0,512| 0,792 |7,661|7,954| 3,638 | 4,939
wanosza- 80 —1,01 |—0,684|—1,026| 0,016 {9,613|9,961|8,525| 12,21
4000 cym® 120 |—1,314|—1,031| —0,98 | 0,221 |9,892|9,895| 4,627 | 8,517
’ 160 |—1,597|—1,239|—0,587| 0,528 |9,881|10,05| 6,499 | 7,554
3500 autorota- | 100 -0,07| 0,37 | —1,01| 0,81 | 1.0 | 1.0 |—0,95| —0,37
cyjnym® | 150 [-0,164| 0,32 | —-024] 1,28 | 1,0 | 1,0 | =1,0| —0,64

|Graniczne wychylenia| —7,5| 4,7 | =30 | 4,6 | 1,0 [15,0]/-6,9] 23,6 |
M ¢ = +30°, m = 10750kg; @) & = +20°, m = 10300kg
B) ¢ = +20°, m = 10550kg; ¥ & = +£20°, m = 10300kg
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Rys. 17. Zaleznosci kata pochylenia x tarczy sterujacej od predkosci lotu
$migltowca Vg ps podczas przemieszezen przod-tyt na H = 1,51 8m

7 kolei wybrane rezultaty badan dotyczace sterownosci w lotach przy zie-
mi pokazano w postaci przebiegéw kata pochylenia tarczy sterujacej x i skoku
Smigla ogonowego pgo w funkcji predkosci lotu $miglowca Vigps (wg GPS)
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dla przemieszczen przdd-tyt oraz w postaci przebiegéw kata przechylenia tar-
czy n iskoku pgo dla przemieszczen lewo-prawo odpowiednio na rys. 17-20.
Analogicznie jak wyzej, symbole na wykresach stanowia dane z préb, nato-
miast linie ilustrujg wyaproksymowane przebiegi sterowan dla poszczegdlnych
wysokosci badawczych.
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m=13000kg xXq234mm
14 I T
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2| — =
11 =
- o
o
10 = — H=1.5m \
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-18 -12 -6 0 6 12 18

Rys. 18. Zaleznoéci kata skoku $migta ogonowego ¢so od predkosci lotu
$migtowca Vgps podczas przemieszcezen przod-tyt na H = 1,51 8m

0.5

nel Przemieszczenia lewo-prawo
m=13000kg xg234mm

Vs [km/h],

-15 -10 -5 0 5 10 15

Rys. 19. Zaleznosci kata przechylenia h tarczy sterujacej od predkosci lotu
$migtowca Vgps podczas przemieszcezen lewo-prawo na H = 1,5, 8 i 15m

Dodatkowo, dla potrzeb calo$ciowej oceny minimalnych zapaséw sterowa-
nia $migtowca podczas jego przemieszczen wzdluznych i bocznych przy ziemi,
w tabeli 3 zamieszczono minimalne oraz maksymalne wartosci katow wychylen
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Rys. 20. Zaleznoéci kata skoku $migta ogonowego ¢so od predkosci lotu
$migtowca Vgps podczas przemieszczen lewo-prawo na H = 1,5, 8 i 15m

poszczegdlnych organdéw sterowania uzyskane w trakcie realizowanych prob ba-
dawczych na zadanych wysokosciach, wartoéci graniczne wychylen i uzyskane
ekstremalne wartosci wychylen (wyréznione podkresleniem).

Tabela 3. Minimalne i maksymalne katy wychylenia organéw sterowania
$miglowca zarejestrowane podczas przemieszczen Smigtowca przy ziemi z pred-
kosciami Vgps & —15 + 15km/h

I Stan lotu: Wychylenie organéw sterowania
[m] przemiesz- X [o] n [o] PWN [o] SO [O]
czenie min | max min | max min | max | min | max

1,5 [w lewo-prawo| 0,390 [0,592] —1,151]—0,899] 7,506 [ 8,136 10,292 11,190
8 |w lewo-prawo | —0,099 | 0,129 —1,297 | —0,353 | 8,083 | 8,861 | 12,086 | 14,59
15 | w lewo-prawo| 0,249 [0,422] —1,443] —0,875]8,456 | 8,99 [ 12,553 14,195
1,5 | wprzod-tyl | 0,380 0,550 —1,134] —1,074 7,681 | 8,136 10,176 | 10,857
8 | wprzodtyl | —0,19310,250 | —1,125] 1,125 |7,9228,861 10,759 | 13,099

Graniczne

75| 47| -30| 46 | 1,0 |150]| —6,9 | 23,6

wychylenia

Analize oraz ocene sterowno$ci i manewrowosci badanego Smigltowca dla
etapow startu i ladowania, w stanach przejsciowych zwiazanych z wprowa-
dzaniem $migtowca do lotu autorotacyjnego oraz jego wyprowadzeniem z lotu
autorotacyjnego, a takze dla lotéw manewrowych dokonano zasadniczo w opar-
ciu o szczegdltowa analize zarejestrowanych przebiegow czasowych parame-
tréw sterowania i lotu Smigtowca w rozwazanych stanach lotu. Podstawowymi
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ocenianymi parametrami wspomnianych przebiegéow czasowych byly zakresy
wartosci katowych wychylen organéw sterowania realizowanych w rozwaza-
nych lotach badawczych, dynamika proceséw sterowania i odpowiadajacych
tym sterowaniom zachowan $miglowca. Przykladowe przebiegi wykorzystywa-
ne do celéw omawianej oceny przedstawiono w postaci graficznej na rysun-

kach 21 1 22.

2.0

piN

1.0 A
o _"—’*\,—————Vf‘/

0 1 1 1 L t[sly
0 10 20 30 40 50 60

Rys. 21. Przebiegi czasowe parametréw sterowania (x, 7, ownN, @so) zarejestrowane
podczas startu $miglowca (m = 13000kg, xsy = 243mm) pod wiatr 1m/s

Na rys.21 zamieszczono kolejno przebiegi czasowe kata pochylenia x
i przechylenia n tarczy sterujacej oraz kata skoku wirnika nosnego pw N
i émigla ogonowego ¢go zarejestrowane w trakcie startu Smiglowca o ma-
sie m = 13000kg i podtuznym potozeniu srodka masy xgy; = 243 mm pod
wiatr o sile 1m/s. Z kolei rys. 22 zawiera analogiczne przebiegi uzyskane pod-
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czas ladowania $miglowcowego $miglowca (m = 12860kg, xgy = 237 mm)
z prawym wiatrem wiejacym z predkoscia 6 m/s.

20 e
10 |

0.0

-1.0

5 1 1 1 1 1 tsly
0 10 20 30 40 50 60

Rys. 22. Przebiegi czasowe parametréw sterowania (x, 17, pwn, ©so)
zarejestrowane podczas ladowania $miglowca (m = 12860kg, xgyr = 237 mm)
z prawym wiatrem 6 m/s

Podsumowujac wyniki badan w zakresie sterownosci, na podstawie wy-
konanych prob badawczych ustalono, ze we wszystkich przewidywanych eks-
ploatacyjnie stanach lotu, nawet w przypadku najbardziej niekorzystnych dla
danego manewru potozen srodka masy i warunkéw otoczenia (predkosé i kieru-
nek wiatru, turbulencja itp.), badany smiglowiec dysponuje wystarczajacymi
zapasami sterowania.

Ocene wlasnoéci manewrowych Smigtowca dokonano w gltéwnej mierze na
podstawie szczegdlowych uwag, opinii i ocen personelu lotnego realizujacego
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loty badawcze, a zatem miala ona zasadniczo charakter jako$ciowy. Po pierw-
sze, oceniono, zgodnie z wyrazonymi opiniami, ze zachowanie sie¢ badanego
$miglowca pozwala zaréwno na stosunkowo latwe i precyzyjne utrzymywa-
nie zadanych parametréw lotu nawet w warunkach znacznych zaburzen ze-
wnetrznych, jak tez efektywne przejscie Smigtowca w inny pozadany stan lotu.
Ponadto potwierdzono, ze manewrowanie badanym $miglowcem w zakresie
przewidzianych eksploatacyjnie stanéw lotu nie stwarza istotnych trudnosci
absorbujacych nadmiernie uwagi pilota, nie wymaga ponadprzecietnych umie-
jetnosci pilotowania i w efekcie zapewnia odpowiednie zapasy bezpieczenstwa
i wlasnosci manewrowe.

Reasumujac, na podstawie wynikéw ilosciowych i jako$ciowych z przepro-
wadzonych lotow badawczych oceniono, iz doposazenie badanego $migtowca
nie wplynelo w istotny sposéb na jego sterownosé¢ i manewrowosc.

6. Podsumowanie

W rezultacie przeprowadzonych badan w locie wyznaczono poprawione
(wynikajace z wplywu doposazenia) lub potwierdzono instrukcyjne (dla wer-
sji niedoposazonej $§miglowca) wszystkie charakterystyki osiaggowe i wlasnosci
lotne badanego $miglowca wymagane przez przyszlego uzytkownika. Szczegd-
towe wyniki badan lotnych przedstawiono w protokotach [3] i sprawozdaniu
[4] z badan.
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Flight tests of an extended version of the Mi-17 helicopter

Abstract

The paper is intended to present some issues of the flight testing of higher-than-
basic versions of the Mi-17-1V helicopter. The flight tests were carried out at the Air
Force Institute of Technology in Warsaw, Poland. In the paper, flight testing methods
and s technique of the test results processing are presented. It is also discussed how
these results can be used for determination of the performance and flying qualities of
the helicopter under examination. The obtained outcome is illustrated with exemplary
results describing the parameters and flying qualities of the Mi-17 helicopter in its
extended version.
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Praca zawiera opis metod pomiaru spektrum obciazen z zastosowaniem
zapisu w postaci tzw. tablic przejs¢ lub ich szczegdlnej postaci, tj. ta-
blic poét-cykli obcigzen powstalych w wyniku zastosowania algorytmu
Rainflow Counting. Przedstawiono sposéb wyznaczania przyrostowych
spektréw obcigzen na podstawie tablic pét-cykli obcigzen oraz metody
ekstrapolacji zmierzonego spektrum obciazen, a takze metode odtwa-
rzania sekwencji obciazen umozliwiajaca odtworzenie stochastycznego
charakteru obciazen na stanowisku prob zmeczeniowych.

1. Wstep

Temat publikacji zwiazany jest z problematyka badan zmeczeniowych szy-
bowcow kompozytowych. Jak wiadomo, szybowce zawsze byty wizytowka pol-
skiego przemystu lotniczego, a najnowszy polski szybowiec Diana 2 powstaly
po okresie kryzysu w przemysle lotniczym jest aktualnie najlepszy w swojej
klasie. Jednym z podstawowych zagadnien problematyki badan zmeczenio-
wych jest spektrum obciazen eksploatacyjnych. Opisuje ono statystyke zmian
wspdlezynnika obciazen, ktéry definiowany w sposéb przedstawiony na rys. 1.
Wspodlezynnik ten zalezny jest od dzialajacych przyspieszen, a jego dopusz-
czalne wartosci mieszcza sie dla wiekszosci szybowcéw w granicach (—3; 46).
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Zakres dopuszczalnych
wartosci wspoétczynnika
obcigzen

Wing spar root
deflection sensor

LOAD FACTOR INDICATOR SICHAL LGTIOn B0 BATTERY

ACCELEROMETER
WING SPAR ROOT DEFLECTION SENSOR
RECORDER
PW-5 Testing - LOCATION OF THE MEASUREMENT EQUIPMENT IN THE COCPIT

Rys. 2. Aparatura do pomiaru wspélczynnika obciazen
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Na rysunku 2 przedstawiono zestaw aparaturowy uzywany do badan spek-
trum obciazen szybowca PW-5. Szczegdlna funkcje spelnia tu rejestrator cy-
frowy, a tu gléwnym problemem do niedawna byta ograniczona pojemnosé
pamieci, ktora zmuszala do poszukiwania wyrafinowanych metod rejestracji
spektrum obciazen.

Zastosowanie GPS’a umozliwia skojarzenie zarejestrowanych obciazen
z parametrami trajektorii lotu, a w szczegdlnosci z rodzajem terenu. Na rys. 3
przedstawiona jest trajektoria lotu na tle mapy wektorowej terenu w konku-
rencji trojkat predkoéciowy jednego z zawodnikéw szybowcowych Mistrzostw
Polski 2007 latajacego z rejestratorem obciazen.

Bitmapa
wartosci
obcigzen

vork.ode.. |

Bistat] D tiactonam | omvorcacn | | : | E)ostrs oxnie | Bysevos Fw  owssoo|@«@aa

Rys. 3. Wykorzystanie GPS’a w badaniach obciazen w locie

2. Zapis spektrum obcigzen

Gléwnym problemem badan zmeczeniowych jest odwzorowanie rzeczywi-
stego przebiegu obciazen na stanowisku badan zmeczeniowych. Jak wiado-
mo, obciazenia w locie maja charakter stochastyczny. Prowadzac analize sta-
tystyki zmian obciazenia, mozna uzyska¢ uporzadkowane spektrum obciazen
(rys.4). Przez wiele dziesigcioleci tego rodzaju spektra zlozone z blokéw stato-
amplitudowych cykli obciazen byty stosowane w badaniach zmeczeniowych.
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Takie rozwiazanie jest jednak niedoskonate; powstaje tu np. problem kolejno-
$ci realizacji blokéw obcigzen. Dlatego opracowano specjalng metode zapisu
spektrum obciazen, otwierajaca droge do odtworzenia stochastycznego cha-
rakteru obciazen na stanowisku badawczym.

Przebieg
obcigzenie /\/\/\/\/\/\/\/\Mowy
n=1

! Czas

obcigzenie I Program préb
zmeczeniowych
:I: - N — liczba cykli

Uporzadkowane spektrum obcigzen

Badania zmeczenioywe
Skumulowana liczba cykli < ‘ﬁ

(okoto 1 000 000 na 1000 godzin lotu)

Rys. 4. Obciazenie rzeczywiste a uporzadkowane spektrum obciazen

Chodzi tu o tzw. tablice przejs¢ i tablice p6t-cykli obcigzen (rys.5).
W celu utworzenia tablicy przejé¢ sygnal obciazenia jest redukowany do po-
staci ciagu lokalnych ekstremoéw i dyskretyzowany do pewnej liczby pozioméw
obciazenia (na rys.5 dla przejrzystosci zaznaczono ich jedynie 12). Nastepnie
w tablicy zawierajacej tyle wierszy i tyle kolumn ile jest poziomoéw obciaze-
nia rejestrowane i sumowane sg poszczegdlne przejscia sygnalu obciazenia [4].
Tablice taka mozna sporzadza¢ w systemie on line. Szczegdlng formag tabli-
cy przejsé jest tablica pét-cykli obciazen, a do jej utworzenia niezbednie jest
zastosowanie specjalnego algorytmu zliczania petnych cykli obciazenia. Naj-
bardziej efektywnym jest tu algorytm Rainflow Counting [1], ktérego zasada
przedstawiona jest w dolnej czedci rys. 5. W przypadku tworzenia tablicy pot-
cykli obciazen wymagana jest znajomos¢ calej historii sygnatu obciazenia.

3. Odtwarzanie sekwencji obciagzen

Zaleta obu tablic w stosunku do tradycyjnego sposobu zapisu spektrum
obciazen jest to, ze nie jest tu gubiona informacja o poziomach odniesienia
dla poszczegdlnych przyrostow obciazen. Podczas zapisu do tablic tracona jest
jednak informacja o sekwencji obciazen. W prostym przypadku zadanie jej
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Rys. 6. Trajektoria obiegu komorek tablicy przejsé przy odtwarzaniu sekwencji

obcigzen
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odtworzenia jest tatwe i polega na obiegu komoérek tablicy przejéé zgodnie
z algorytmem pokazanym na rys.6. Dla przykladu wzieto zamknieta petle
zdarzen. Wychodzac z dowolnego punktu oznaczonego na przekatnej symbo-
lem x (czyli tzw. ogniska) mozna dokonaé¢ pelnego obiegu komérek tablicy
w sposéb jednoznaczny. W przypadku ztozonym, gdy w jednym wierszu lub
kolumnie tablicy jest zapisanych wiele przejs¢ — pomocnym narzedziem sa
metody probabilistyki, a w szczegdlnosci tancuchy Markowa. Uzywajac tablic
przejs¢ do odtwarzania sekwencji obciazen, mamy do czynienia z ukrytym tan-
cuchem Markowa, w ktérym kazdy stan jest para (s, k); gdzie s to poziom
obcigzenia, a k oznacza kierunek zmian i przyjmuje wartosci binarne. Natura
procesu generujacego cigg wartosci obciazen jest tu bowiem taka, ze poszcze-
gélne zmiany sg zawsze naprzemienne: jesli w poprzednim kroku obciazenie
zmalato, to w kolejnym wzroénie. Ukryte tancuchy Markowa sa szeroko sto-
sowane m.in. w dziedzinie text mining, rozpoznawania mowy, biometrii itd.
Typowymi algorytmami, stuzacymi do ich parametryzacji sa algorytm Viter-
biego i Bauma-Welcha [2].

Woczytaj z pliku tablice przej$¢
i dtugo$¢ generowanej sekwencji
+
Zainicjuj stan poczatkowy: (np. s = "21"), kierunek zmiany: &= ,do géry”,
dtugo$¢ wygenerowanej sekwencji: ,1”

2
Na podstawie generatora liczb pseudolosowych wygeneruj nowy stan
sposréd wyzszych/nizszych od obecnego (zaleznie od aktualnego kierunku)

v

Uaktualnij stan, zmien kierunek na przeciwny

v

Sprawdz dtugo$¢ wygenerowanej sekwenciji

Czy wygenerowano sekwencje
o zadanej dtugosci ?

Oblicz tablice przej$¢ wygenerowanej sekwenciji

v

Rozmyj wygenerowanag tablice (opcjonalnie)

Rys. 7. Algorytm programu do przyblizonego odtwarzania sekwencji obciazen
(autorstwa B.J. Kubicy)
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Na rys. 7 zamieszczono schemat blokowy algorytmu realizowanego przez
program odtwarzania sekwencji obciazen. Ostatnia operacja (,rozmycie” ta-
blicy przej$¢ z wygenerowanej sekwencji) jest opcjonalna i wykorzystywana
zostaje w procedurze ekstrapolacji zmierzonego spektrum obciazen. Operacja
ySrozmywania”, czyli redystrybucji, przenosi w sposob losowy zliczone warto-
Sci do komérek sasiednich w ramach kwadratu o boku 5 x 5 komoérek (patrz
rys. 11).

4. Analiza liczb przyrostéw obcigzenia

Posiadajac narzedzie do odtwarzania sekwencji obciazen, mozna przystapi¢
do dalszych analiz spektrum obcigzen zapisanego w postaci tablicowej i uzy-
skaé tzw. przyrostowe spektrum obciazen (powszechnie uzywane).
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1000
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Rys. 8. Algorytm wyznaczania przyrostowych spektréw obciazen (zastosowany
w pakiecie programowym utworzonym przez G. Czerwinskiego)

Na rys. 8 przedstawiono schemat blokowy obrébki danych, prowadzacy do
utworzenia takiego spektrum. Standardowa liczba pozioméw obcigzen w ta-
blicy wynosi 32. Zawiera sie w niej z pewna nadwyzka caly zakres zmiennosci
wspotczynnika obcigzen.
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5. Ekstrapolacja spektrum obciazen

Podstawowym zadaniem procesu wyznaczania spektrum obciazen do ba-
dan zmeczeniowych jest ekstrapolacja zmierzonego spektrum obcigzen. Pro-
blem polega tu na tym, ze sesja pomiaru spektrum obcigzen trwa znacznie
krécej niz docelowy okres uzytkowania szybowca i na podstawie pomiaru spek-
trum obciazen obejmujacego kilkanascie lub kilkadziesigt godzin lotu trzeba
wygenerowaé spektrum obciazen obejmujace np. 1000 godzin lotu. Do tego
celu konieczna jest analiza statystyczna spektréw obciazen z poszczegdlnych
lotow.

Analiza liczby wystapien \
dla APO =123, ...

Sumowanie

Mnozenie
wartosci komorek
wzdtuz izolinii
APO =1,2,3,...

<

xZ MP
dane wejsciowe
do stochastycznej ekstrapolacji

Rys. 9. Sposob przygotowania danych do ekstrapolacji zmierzonego spektrum
obciazen

Na wykresie zamieszczonym na rys. 9 zaznaczono wartosci srednie liczb wy-
stapien poszczegdlnych przyrostéw obciazenia oraz wartosci zwigkszone o 3 od-
chylenia standardowe. Wida¢, ze réznica miedzy nimi wynosi okoto 1 rzedu.
Zwraca uwage réwniez fakt, ze podczas sesji pomiarowej obejmujacej w danym
przypadku 7 lotéw termicznych, maksymalny zarejestrowany przyrost wspot-
czynnika obcigzen wyniést 10 poziomoéw, podczas gdy teoretycznie mégtby on
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wyniesé¢ 28. W trakcie sesji pomiarowych bardzo rzadko zdarza sie bowiem,
aby w normalnym (nie akrobacyjnym) lataniu wystapily skrajne wartosci ob-
ciazen. Powstaje zatem problem, jak ekstrapolowaé¢ zmierzone spektrum ob-
ciazen. Na rys. 10 przedstawiono rozwiazania trywialne: wykorzystanie funkeji
aproksymujacej dane pomiarowe lub przeskalowanie danych pomiarowych po-
przez rozciagniecie skali An,; nietrudno jednak sie domysli¢, ze wiaza sie one

z szeregiem niedoskonatosci.

Wartosci dla okresu
KH,, ;*1000

Skumulowana liczba obciazer

Wartosd
zmierzon
LG

Wartosci dla okresu
KH 4, 41000

Proporcjonalna zmiana wartosci An,

Wartosci z sesji badan w locie
Anz_min / ANy _max

Wartosci ekstremalne zgodne z
obwiednig obcigzen danej konstrukgji|

Wartosci z sesji badaf w locie
(z uwzglednieniem 3c)
aproksymowane zaleznoscia funkcyjn:

g K Wartosci ekstrapolowane z
An(-) F % n(+)Y | wykorzystaniem funkcji aproksymacyjnej
Anzjmm / A"z,max
!
E |
|

Wartosc eksiremaine zgodne z
obwiednia obciazen danej Konstrukcji

Skumulowana liczba obciazer

Rys. 10. Najprostsze sposoby ekstrapolacji zmierzonego spektrum obciazen

Na rys. 11 przedstawiono autorski sposob ekstrapolacji [3] z wykorzysta-
niem stochastycznej redystrybucji wartosci tablicy przejéé¢ uzyskanej z pomia-
row 1 przygotowanej wedlug schematu z rys.9. Odnosi si¢ on do przypadku
lotéw wykonywanych wedlug tego samego scenariusza (np. lotéw szkolnych po
tzw. kregu nadlotniskowym). W takim przypadku tablice przejsé z poszcze-
gélnych lotéw maja podobne rozklady wartosci. Istota stochastycznej ekstra-
polacji polega na tym, ze majac tablice przejsé¢ z kilku takich lotéw tworzy sie
repliki tej tablicy z rozmytymi wartosciami, a nastepnie sumujac n-replik wej-
$ciowej tablicy przej$¢ mozna uzyskaé¢ spektrum obcigzen ekstrapolowane na
n-krotnie wieksza liczbe lotow. Istotnym problemem jest tu dobdr wtadciwych
rozktadéw prawdopodobienstwa w operacji ,,rozmywania”.

Symulacje takiego algorytmu przeprowadzono przyjmujac nastepujace
quasi-normalne rozklady prawdopodobienstwa w operacji redystrybucji: 0.1;
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Rys. 11. Ekstrapolacja stochastyczna zmierzonego spektrum obciazen
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Rys. 12. Tablicowa posta¢ zmierzonego i ekstrapolowanego spektrum obcigzen

0.2; 0.4; 0.2; 0.1 lub 0.15; 0.2 0.3; 0.2; 0.15 (identycznie w kolumnach i wier-
szach). Na rys. 12 przedstawiono efekty stochastycznej ekstrapolacji spektrum
obcigzen dla lotéw termicznych: u goéry w postaci tablicy przejs¢ i na do-
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le w postaci tablicy pél-cykli obciazen. Dla poréwnania zamieszczono obok
tablice przej$¢ spektrum obciazen o nazwie KoSMOS2 (obejmujace wszyst-
kie rodzaje lotéw), uzywane w badaniach zmeczeniowych w Niemczech [4].
W spektrum tym nie uwzglednia sie przyrostéow obciazen mniejszych niz +4
poziomy (gdyz traktuje sie je jako nieistotne).

Na rys. 13 zestawiono spektra przyrostowe dotyczace réznych metod eks-
trapolacji: obu wspomnianych weczesniej metod trywialnych i ekstrapolacji sto-
chastycznej. Zaznaczono takze dane pomiarowe przeliczone na 1000 godzin
lotu (wartosci $rednie i wartosci powiekszone o 3 odchylenia standardowe).
Dla poréwnania zamieszczono dwa referencyjne standardowe spektra obciazen
stosowane w badaniach zmeczeniowych szybowcow w Polsce i w Niemczech
(wspomniane wczesniej spektrum KoSMOS2 [4] oraz spektrum Stafieja [5]),
ktore sa obwiednia spektrow wszystkich mozliwych misji lotniczych, a nie tylko
lotéw termicznych.

1.E+07

— 1
Spektrum referencyjne
Q (obliczone metodaStafieja)
1.E+06 N = = ‘
¢ Spektrum referencyjne
(KOSMOS2)
N

1.E+04 ! 17 S AN
*\

1.E+05

1.E+02

1E+01 I | Metoda IlI ‘
(stochastyczna ekstrapolacja z
réznymi rozktadami
prawdopodobiernstwa)

Skumulowana liczba pot-cykli obcigzen KH,,,,,

1.E+00
12 3 456 7 8 9 10111213 14 1516 17 18 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28

APO

Rys. 13. Zestawienie przyrostowych spektrow obciazen dla réznych metod
ekstrapolacji

6. Podsumowanie

Zapis spektrum obciazen w formie tablicy przejs¢ stanowi efektywna me-
tode kompresji danych pomiarowych. Umozliwia przeprowadzenie dwoch ope-
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racji kluczowych dla badan zmeczeniowych szybowcow i innych statkéw po-
wietrznych:
e ckstrapolacje zmierzonego spektrum obciazen,
e odtworzenie przyblizonej sekwencji obciazen bazujac na teorii tancuchéw
Markowa.

Do okredlenia faktycznych wartosci przyrostéw obcigzen niezbedne jest zasto-
sowanie procedury zliczania pelnych cykli obciazen, a efektywnym narzedziem
jest program wykorzystujacy algorytm RainFlow Counting. W procedurach
ekstrapolacji z uzyciem stochastycznej redystrybucji wartosci tablicy przejsé
wazna sprawa jest dobor wlasciwych rozktadow prawdopodobienstwa. Wyma-
ga to zgromadzenia dostatecznie duzej liczby danych dotyczacych spektrum
obciazen zarejestrowanego w dlugim okresie uzytkowania danego typu szy-
bowrca.

KONFERENCJA MECHANIKA W LOTNICTWIE
-KONRFNEJCEAMCEANHKI-AWLTIONTCWI-E-

1 il 1

2| 1

11 1

JCWI-E-KONRFNEJCEAMCWLTIONTCEANHKI-

Rys. 14. Przyklad dzialania programu do odtwarzania sekwencji obciazen

Na zakonczenie zamieszczono przyklad rezultatu dziatania programu do
odtwarzania sekwencji obciazen. Na gérze rys. 14 zapisano wyjsciowy ciag zna-
kéw ASCII, ktérym przypisano standardowe wartosci liczbowe. Przygotowujac
dane wejsciowe do programu, ciag ten przerobiono, aby sktadal sie wylacznie
z lokalnych ekstreméw oraz zaczynal i koniczyt na tym samym poziomie. Poni-
zej zamieszczono tablice przejsé (32-poziomowa) wynikajaca z sekwencji zna-
kéw ASCII, a na dole rysunku zamieszczono przykladowa odtworzona sekwen-
cje (z uwagi na uzycie generatora liczb losowych kazde wywolanie programu
daje tu inny wynik).
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Load spectrum — data-storing, analysis and load sequence reconstruction

Abstract

The paper contains description of methods for glider load spectrum measurements
based on the use of the so called transfer-array or its particular form called the
half-cycle array, which is derived by the Rainflow Counting algorithm. The way of
incremental spectra estimation on the basis of the half-cycle array, some methods of
load spectra extrapolation, and the method of load sequence reconstruction necessary
for fatigue tests are also described.
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Gwaltowny rozwoj techniki wplynal znaczaco na rozwdj technologii symu-
latorowej. Komputery o coraz wigkszej mocy obliczeniowej, a takze nowe ge-
neracje generatoréw obrazu, przyczynity sie do powstania nowych tendencji
w zastosowaniu symulatoréw lotniczych. Niezaleznie od coraz wiekszej kom-
pleksowosci szkolenia oraz wymagan dotyczacych mozliwosci wspolpracy
zaréwno calych symulatorow, jak i poszczegdlnych ich modutéow, wymaga-
na jest coraz wigksza wymienno$¢ symulowanych modeli samolotow wraz
z ich kabinami i systemami poktadowymi. Podobne zmiany dotycza syste-
mow ruchu, systemow wizualizacji oraz symulacji rzeczywistosci wirtualnej.
Zagadnienia te omawiane sa w referacie na przyktadzie rozwiazan stosowa-
nych we wspoélczesnych symulatorach.

1. Wprowadzenie

Zgodnie z obowigzujacymi normami rozréznia sie urzadzenia treningowe
(ang. Synthetic Training Device) oraz symulatory (ang. Simulators). Wszyst-
kie symulatory musza posiada¢ uklad ruchu, a w zaleznosci od parametréw
technicznych oraz posiadanej funkcjonalnosci kwalifikuje sie je do jednej z klas
A-D, przy czym D oznacza klase o najwyzszych wymaganiach. Podobnie jest
z urzadzeniami treningowymi, ktore sa urzadzeniami prostszymi i nie musza
posiadaé¢ uktadu ruchu, a w zaleznosci od stopnia skomplikowania zalicza sie
je do jednego z pozioméw 1-7. Dla pordéwnania wymagan wobec tych urza-
dzen mozna podaé, ze — nie biorac pod uwage ukltadu ruchu — urzadzenie
treningowe poziomu siédmego ,mieéci si¢” pomiedzy klasami A i B symula-
toréw, natomiast wymagania stawiane symulatorom klasy A sag ostrzejsze od
tych, ktore stawiane sa pozostalym urzadzeniom treningowym. Klasyfikacja ta
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ma jednak coraz bardziej znaczenie historyczne. Dzieki ogromnemu postepowi
technicznemu mozliwe jest obecnie stawianie znacznie ostrzejszych wymagan,
z drugiej za$ strony spelnienie niektérych wymagan wciaz wiaze sie ze znaczny-
mi kosztami. Taka sytuacja sprzyja indywidualizacji wymagan i dopasowania
ich do konkretnych potrzeb uzytkownika i planowanego procesu szkoleniowe-
go. W szczegdlnosci ma to miejsce w symulatorach wojskowych, dla ktérych
wymoég certyfikacji symulatora nie jest konieczny. W zwiazku z tym mozna
obserwowa¢ nowe tendencje w wymaganej funkcjonalnoéci symulatoréw i sto-
sowanych procesac szkoleniowych.

Niezaleznie od klasyfikacji i terminologii wynikajacej z norm obserwuje
sie ostatnio rozszerzenie znaczenia stowa ,symulator” rowniez na okredlenie
urzadzen treningowych dla samolotéw mysliwskich o funkcjonalnosci odpo-
wiadajacej poziomowi 6., 7. lub nawet je przekraczajace. Urzadzenia te nie
posiadaja klasycznych systeméw ruchu z ruchoma platforma, jakie powszech-
nie stosuje sie do symulatoréow ,full flight” samolotéw komunikacyjnych, lecz
wyposazone sg w specjalne fotele do symulacji szybkozmiennych, o duzej war-
tosci przeciazen. W zwiazku z tym w niniejszym referacie przy odwotaniach
sie do istniejacych urzadzen korzystano z terminologii stosowanej przez pro-
ducenta danego urzadzenia.

2. Struktura symulatora

Dla tatwiejszego prowadzenia dalszych rozwazan warto zastanowié sie nad
typowa strukturg sieci komputerowej wspdlczesnego symulatora typu ,full
mission” (rys.1). Jednym z gléwnych moduléw jest aeromodel, ktory zawiera
modele dynamiki lotu obiektu (wraz z aerodynamika) oraz wszystkich sys-
teméw, instalacji i przyrzadéw pokladowych. Modul ten Scidle wspoélpracuje
z modutem wirtualnego srodowiska i pola walki, skad pozyskuje wszelkie in-
formacje odnosnie symulowanej wirtualnej rzeczywistosci, m.in. wszystkie in-
formacje radionawigacyjne, pogodowe oraz dane dotyczace innych obiektow,
zaréwno przeciwnika jak i sit wtasnych. Sterownik kabiny ma za zadanie wyste-
rowanie wszystkich wskaznikéw i przyrzadéw w kabinie samolotu, a jednocze-
$nie odczytuje sygnaly sterujace zadane przez pilota, tzn. potozenie organdw
sterowania lotem, dzwigni, przyciskow i przelacznikow. Sterownik platformy
realizuje ruch platformy, ktéry ma zapewnic¢ pilotowi takie wrazenia ruchowe,
jakich doznalby on w rzeczywistoséci podczas symulowanego lotu.

Kolejnym z kluczowych moduléw jest system wizualizacji. Zawiera on gene-
rator obrazu generujacy pilotowi zobrazowanie wirtualnej przestrzeni, w ktorej
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Rys. 1. Przykladowa struktura sieci komputerowej symulatora lotu typu ,,full
mission”

odbywa sie lot. W zaleznoéci od stawianych wymagan oraz szacowanych kosz-
toéw istnieje wiele rozwigzan tego systemu. Na rysunku przedstawiono przy-
ktadowe rozwiazanie ze stacja graficzna posiadajaca trzy tzw. pipe’y dajace
w sumie pieciokanatowe zobrazowanie. W rozwiazaniu tym sygnal z centralne-
go kanatu jest powielany na stanowisku, chociaz czesciej jest tu stosowany nie-
zalezny, kolejny kanat. Ostatnim istotnym z punktu widzenia pilota modultem
jest generator tla dZwickowego, ktéry — zgodnie z nazwg — zapewnia piloto-
wi odpowiednie tto akustyczne zawierajace m.in. wszystkie dzwieki zwiazane
z praca zespolu napedowego, dziatajacymi systemami i instalacjami pokltado-
wymi (szczegdlnie z systemem radiowym oraz systemami radionawigacyjny-
mi), a takze wykonywanym lotem (szum aerodynamiczny).

Trzy dodatkowe moduly obstugujace stanowisko instruktora, to mo-
dul instruktora (sterowanie ¢éwiczeniem oraz jego parametrami, np. pogo-
da, pora dnia, symulowanymi awariami, itp.), mapa — zobrazowanie sytuacji
nawigacyjno-taktycznej oraz modul repetycji przyrzqdow — zobrazowanie dla
instruktora wskazan podstawowych przyrzadow i wskaznikéw w kabinie samo-
lotu.
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Calo$¢ urzadzenia jest zasilana poprzez sterownik zasilania, a wszystkie
komputery spiete sa w jedng sie¢ LAN, np. za pomocg Ethernet’a.

Dodatkowymi modulami systemu komputerowego jest modul separuja-
cy system komputerowy symulatora od innych komputeréw (tzw. bramka),
a jednoczesnie zapewniajacy mozliwos¢ wymiany informacji z nimi za pomoca
uzgodnionego protokotu, a takze modul briefing/debriefing stuzacy do oméwie-
nia przygotowywanego zadania oraz analizy wykonanego juz ¢wiczenia (ang.
AAR — After Action Review). Obie te czynnosci moga by¢ wykonywane nie-
zaleznie od ¢wiczenia przeprowadzanego réwnolegle na symulatorze.

Przedstawiony tu schemat ma charakter przykladowy i w rzeczywistosci
spotykamy sie z wieloma jego modyfikacjami.

3. Rozwdj symulatoréw i urzadzen treningowych

Mimo znacznie rozbudowanej klasyfikacji symulatoréw i urzadzen treningo-
wych mozna zaobserwowac, ze obecny rozwdj tych systemow nastepuje gtéwnie
w czterech grupach.

Do pierwszej grupy naleza proste, czastkowe urzadzenia treningowe prze-
znaczone na ogot do nauki podstawowego pilotazu, a takze niektérych procedur
nawigacyjnych i tacznosci. Cze$é z nich spetnia wymagania dla urzadzen klasy
FNPT-I lub FNPT-II (ang. Flight Navigation and Procedures Trainer). Cza-
sami wyposazone sg one w prosty uktad ruchu (o trzech lub czterech stopniach
swobody), a ich funkcjonalnosé moze by¢ rozszerzona o podstawowe ¢wiczenia
z zakresu treningu dezorientacji przestrzennej. Czesto urzadzenia te posiadaja
bardzo uproszczona kabine. Funkcjonuja w niej jedynie sterownice, dzwignie
i przyciski niezbedne do wykonania lotu. Sposréd przyrzadéw dzialaja jedynie
podstawowe przyrzady pilotazowo-nawigacyjne, ktére — ze wzgledu na koszty
— symulowane czasami na monitorach przestonietych specjalnymi maskowni-
cami.

Przyktady takich urzadzen przedstawiono na rysunku 2.

Druga grupe stanowia skomplikowane, o rozbudowanej funkcjonalnosci
urzadzenia treningowe (rys. 3). Cechuja sie odkryta na og6t kabina i systemem
wizualizacji o duzym polu widzenia i dobrej rozdzielczosci znacznie przekracza-
jacych wymagania norm. Ze wzgledu na minimalizacje kosztow czesto prezen-
tacja zobrazowania widoku za kabina (ang. OTW — Out of The Window view)
odbywa sie na ptaskich ekranach, za$ wskazania HUD-a sg wy$wietlane na
centralnym ekranie jako element widoku za kabina. Z tego tez powodu czesto
rezygnuje sie z imitatoréw klasycznych przyrzadéw pilotazowo-nawigacyjnych
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Rys. 2. Przyklady prostych urzadzen treningowych: GAT II® — urzadzenie dla
samolotéw lekkich, widok ogdlny (a), wnetrze kabiny (b), GAT-Helo® — urzadzenie
do szkolenia pilotéw lekkich $migltowcéw (c) (Zrédlo: ETC-PZL Aerospace
Industries (a), ETC — Environmental Tectonics Corporation (b) i (¢))

i symuluje ich wskazania za pomocg monitoréow z graficznym zobrazowaniem
tych przyrzaddéw.

Olbrzymim programem szkoleniowym jest program dla samolotu F-35 Jo-
int Strike Fighter, w ramach ktérego powstanie wiele urzadzen treningowych
(m.in. do treningu zastosowan bojowych, katapultowania sie oraz obstugi sys-
teméw pokladowych), a takze symulator ,full flight” z dookélna (360°) wizu-
alizacja typu ,dome” wykorzystujaca 25 projektoréw LCoS oraz rekonfiguro-
walna (ze wzgledu na trzy wersje samolotu: klasycznego startu i ladowania,
krétkiego startu i ladowania oraz wersje do bazowania na lotniskowcach) ka-
bina (rys.4) wyposazona w ekrany dotykowe (ang. Touchscreen).

Trzecia grupe stanowia najbardziej rozbudowane symulatory (klasy C i D)
z duzym polem widzenia (co najmniej 180° w poziomie i 60° w pionie), rucho-
ma platforma o szeSciu stopniach swobody i czesto rekonfigurowalna kabing.
Przyktady takich symulatoréw przedstawiono na rysunkach 5-7. Urzadzenia
takie przeznaczone sa do kompleksowego szkolenia calych zalég nawet, jesli sa
one wieloosobowe (rys. 7). Prowadzi to do znacznej rozbudowy urzadzenia, co
przy duzych kosztach wizualizacji sprawia, ze sa to bardzo drogie urzadzenia.
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Rys. 3. Przyklady rozbudowanych urzadzen treningowych: (a) urzadzenie treningowe
do samolotu F-16 Block 52+ dla Greckich Sit Powietrznych (podobne urzadzenie
uzywane jest przez lotnictwo polskie), (b) symulator samolotu F/A-18C dla
Marynarki Wojennej St. Zjedn., (¢) symulator samolotu A-10 dla Sil Powietrznych
St. Zjedn., (d) urzadzenie treningowe poziomu 6 do $§migtowca EC135 (zrédlo:
L3 Communications Link (a), (b), US Air Force (c), Frasca International (d))

Rys. 4. Urzadzenia treningowe do samolotu F-35: (a) jedna z wersji symulatora ,full
mission”, (b) kabina treningowa do prezentacji mozliwosci samolotu (zrédlo:
Lockheed Martin)
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Rys. 6. Symulatory Full Flight Mission do $miglowca Tiger dla Australijskiego
Lotnictwa Sit Ladowych (zrédlo: Thales)

Troche innym urzadzeniem, ktére nalezy zaliczyé¢ do omawianej grupy, jest
wiréwka przeciazeniowa G-Fet II (rys.8) przeznaczona gléwnie do szkolenia
i badan pilotow w warunkach duzych przecigzen. Kabina zamontowana jest na
ramieniu o dlugosci 7,6 m o mozliwoéci generowania przeciazen do 15 G. Brak
ograniczen co do zakresu ruchu obrotowego wokot osi pochylenia i przechylenia
umozliwia wykonanie profilu z efektem ,push-pull” w obydwu tych osiach.
W gondoli zamontowana jest jedna z trzech wymiennych kabin pilota bedacych
replikami kabin trzech réznych wspoélczesnych samolotéow myéliwskich.

Do czwartej grupy nalezg urzadzenia do specjalistycznego szkolenia. Sa to
przede wszystkim symulatory do treningu dezorientacji przestrzennej (rys.9).
Ze wzgledu na konieczno$¢ generowania dilugotrwalych ruchéw katowych
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Rys. 7. Widok wnetrza kabiny symulatora samolotu C-130 zrealizowanego w ramach
programu ATARS II (ang. Aircrew Training and Rehearsal Support) (zrédlo:
Lockheed Martin)

Rys. 8. Rekonfiguralny symulatora G-Fet 11 (Zrédlo: ETC Environmental Tectonics
Corporation)

o znacznym zakresie w urzadzeniach tych kabine pilota zawsze umieszcza sie
w zawieszeniu Cardana. Systemy wizualizacji tych urzadzen maja zmniejszone,
w stosunku do symulatoréw, pole widzenia, natomiast musza zawieraé¢ opro-
gramowanie umozliwiajace generowanie specjalnych efektéow i obrazéw charak-
terystycznych dla dezorientacji przestrzennej.

Odmiennymi urzadzeniami, réwniez nalezacymi do czwartej grupy, sa urza-
dzenia do treningu procedur katapultowania (rys. 10). Zakres treningu przepro-
wadzanego na nich nie ogranicza sie do samego katapultowania, ale obejmuje
réwniez badanie szybkosci i prawidlowosci podejmowanej przez pilota decy-
zji o katapultowaniu sie, a takze kontrole prawidlowosci przyjetej pozycji do
katapultowania sie.
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Rys. 9. Symulatory do treningu dezorientacji przestrzennej: (a) DESDEMONA
produkcji TNO, (b) GyroLAB® GL-2000 produkcji ETC Environmental Tectonics
Corporation (Zrédto: TNO Defence, Security and Safety (a), ETC Environmental
Tectonics Corporation (b))

Rys. 10. Urzadzenia do treningu katapultowania sie (zrédlo: ETC-PZL Aerospace
Industries (a), ATKOM (b))

4. Standardy komunikacyjne

Pomimo braku jednolitego standardu komunikacyjnego coraz czeSciej sy-
mulatory sa taczone ze soba i uczestnicza w jednym wspdlnym ¢éwiczeniu. Do
tego celu jako dominujacy standard stosowany jest HLA (ang. High Level Ar-
chitecture), w jednej z dwoch wersji — 1.3 lub IEEE 1516, za$ sporadycznie
uzywa sie dawnego standardu DIS (ang. Distributed Interactive Simulation),
stosowanego gdzieniegdzie jeszcze dzi§ m.in. ze wzgledu na wieksza wydajnosé.
Wystepuja silne dazenia do stworzenia mozliwosci wspolnego treningu réznych
o$rodkow szkoleniowych w jednej wirtualnej rzeczywistosci, co wymaga m.in.
stworzenia jednolitej bazy danych.
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Wspolcezesne mozliwosci techniczne mozna wyobrazié¢ sobie m.in. na przy-
ktadzie éwiczenia przeprowadzonego w maju 2007 r. Wziety w nim udziat dwa
osrodki szkoleniowe: jeden w Waddington w Wielkiej Brytanii i drugi w Mesa
w Arizonie, odlegte od siebie o ok. 8350 km i polaczone szyfrowanym taczem.
We wspdlnym ¢éwiczeniu wzielo udzial 8 symulatorow ze strony brytyjskiej
(4 Tornado GR4 i 4 Eurofighter Typhoon), natomiast ze strony amerykanskiej
kilka symulatoréw samolotéw F-16 i A-10. Reszta uczestnikéw (m.in. samolot
AWACS E-3 Sentry, samoloty wsparcia oraz sily przeciwlotnicze i naziemne)
byta symulowana komputerowo. Calo$é szkolenia obejmowala wszystkie fa-
zy operacji lacznie z tankowaniem w powietrzu, atakiem celéw naziemnych
oraz identyfikacja, przechwyceniem i zniszczeniem sil powietrznych przeciwni-
ka. Podobne ¢wiczenia przeprowadzane sa w Stanach Zjednoczonych w ramach
programu DMO (ang. Distributed Mission Operations). Nazywane sa one Vir-
tual Flag i obejmujg wspolne ¢wiczenia sit powietrznych, ladowych i morskich.

Rys. 11. Przykladowe systemy przystosowane do treningu we wspoélnej wirtualnej
przestrzeni: (a) urzadzenia treningowe uzbrojenia taktycznego samolotéw F-22
laczone w celu prowadzenia misji zespolowych, (b) widok kabiny symulatora
samolotu Typhoon (zrédlo: Boeing (a), I.Strachan [19] (b))

Ze wzgledu na tatwos¢ konfiguracji stosowanych sit i scenariusza wydarzen,
mozliwos$¢é szkolenia zespoléw pochodzacych z réznych krajéow i uzywajacych
roznych samolotéw, a takze ze wzgledu na mozliwos¢é symulacji operacji w do-
wolnym obszarze globu w zalozonych (lub przewidywanych) warunkach pogo-
dowych, nalezy sadzi¢, ze tego typu ¢wiczenia beda odbywaé sie coraz czesciej,
a wszystkie symulatory beda musialy méc uczestniczy¢ w takich szkoleniach.

5. Uklady nahelmowe

Coraz szersze zastosowanie znajduja uklady nahelmowe HMD (ang. Hel-
met Mounted Display). Wyposazone sa one w uklady $ledzenia ruchu glowy
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(a czasami nawet uklady $ledzenia ruchu oka), co pozwala na wygenerowanie
odpowiedniej sceny w wyswietlaczu dla pelnej, 360°-stopniowej wizualizacji.
Malejaca waga i koszty urzadzenia przy jednoczesnym wzroscie rozdzielczosci
obrazu stanowia, ze rozwigzanie to stanowi coraz atrakcyjniejsza alternaty-
we wobec drogich panoramicznych badZ dookdélnych systeméw projekcyjnych.
Jednym z przykladow takiego rozwiazania jest wyséwietlacz produkcji Roc-
kwell Collins prezentowany na rysunku 12. Znalazt on zastosowanie nie tylko
w urzadzeniu treningowym AVCATT (ang. Aviation Combined Arms Tactical
Trainer) wojsk ladowych Stanéw Zjednoczonych (rys.13), gdzie dzieki temu
urzadzenie to jest rekonfigurowalne i pozwala na tatwa zmiane symulowanego
$miglowca (jednego z RAH-66 Comanche, AH-64D Apache Longbow, AH-64A
Apache, OH-58D Kiowa Warrior, UH-60 Black Hawk lub CH-47D Chinook),
ale réwniez jest wykorzystywany do symulacji NVG w systemie treningowym
Distributed Mission Training System (rys. 3b).

Rys. 12. Wyswietlacz nahelmowy SimEye ER 100A HMD z systemem sledzenia
ruchu InterSense IS-900 (Zrédlo: Rockwell Collins)

Rys. 13. Zastosowanie HMD w AVCATT: (a) konfiguracja dla $migtowca UH-60
Blackhawk, (b) dla $miglowca AH-64D Apache (Zrédlo: L3 Communications Link)
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Podobnym urzadzeniem jest AHMD (ang. Advanced HMD) wbudowany do
urzadzenia RCTDs (ang. Reconfigurable Collective Training Devices) uzywa-
nego w szkole lotniczej armii amerykanskiej FSXXI (ang. Flight School XXI)
(rys.14). Samo urzadzenie wazy 4 funty i zawiera uklad $ledzenia polozenia
glowy, dzieki czemu mozliwa jest symulacja dookoélnej przestrzeni wirtualnej.
Zastosowane wys$wietlacze daja pole widzenia 100° poziomo i 50° pionowo
z kolorowym obrazem o rozdzielczosci 1280 x 1024 dla kazdego oka, za$ 30°
zachodzenia na siebie obrazéw dla obydwu oczu zapewnia widzenie stereosko-
powe. Dodatkowym atutem jest przestrzen 5 cm pomiedzy glowa a przezroczy-
sta szybka, ktéra umozliwia trening pilotom uzywajacym zwyktych okularéw
korekcyjnych.

G
Rys. 14. AHMD wbudowany do urzadzenia RCTDs (zrédto: L3 LinkSimulation &
Training)

Rys. 15. Symulator NVG (zrédlo: Silicon Graphics Inc.)

Nieco innymi urzadzeniami nahelmowymi sa urzadzenia do symulacji gogli
noktowizyjnych (ang. Night Vision Goggles). Wys$wietlany obraz jest genero-
wany za pomoca jednej z dwoch technologii: albo za pomoca miniaturowych
projektoréw CRT (rozwiazanie np. firmy Silicon Graphics Inc. — rys. 15), albo
za pomoca mikrowys$wietlaczy i odpowiedniego uktadu optycznego (np. fir-
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ma Liteye Systems). Generowany obraz ma rozdzielczosé nie przekraczajaca
1700 x 1350 pikseli, bez przeplotu i od$wiezany z czestotliwoscig 60 Hz.

6. Generatory obrazu i systemy wizualizacji

Juz od kilkunastu lat systemy wizualizacji oparte na kineskopach CRT
(ang. Cathode Ray Tube) przestaly byé¢ dominujace. W chwili obecnej coraz
szerzej stosowane sa rozwiazania oparte na nowszych technologiach: LCD (ang.
Liquid Crystal Displays), DLP (ang. Digital Light Processing), LCoS (ang.
Liquid Crystal on Silicon), LP (ang. Laser Projection) oraz LED (ang. Li-
ght Emitting Diode). Powstale systemy cechuja sie przede wszystkim wieksza
jaskrawoscia, stabilno$cia obrazu oraz jego rozdzielczoscia. Miedzy soba roz-
nig sie, czasami nawet znacznie, mozliwoécia powstawania artefaktéw, wspot-
czynnikiem kontrastu, rozdzielczoscia, a przede wszystkim cenami i kosztami
eksploatacji. To wszystko spowodowalo, ze znacznie wzrosta ilos¢ mozliwych
systemow wizualizacji odpowiednich dla danego symulatora.

Rys. 16. System Digistar 3 Laser z projektorami ESLP® (E&S Laser Projector)
(7r6dlo: Evans & Sutherland)

Jednym z projektoréw nowej generacji jest ESLP® firmy Evans & Su-
therland (rys. 16), ktory generuje obraz o rozdzielczosci 5120 x 4096, wspdl-
czynniku kontrastu 2500:1 i 36-bitowym kolorze (zamiast powszechnego 24-
bitowego). Innymi rozwiazaniami sa projektory wykorzystujace technologie
LCoS (rys. 17): np. projektor Zorro® firmy SEOS (rozdzielczosé 2048 x 1536,
wspdlezynnik kontrastu 500 000:1) lub projektory serii Sim7 firmy Barco (roz-
dzielczosé 1920 x 1080, wspdlezynnik kontrastu 1000000:1). Na podstawie
przytoczonych parametréow latwo zorientowac sie o jakosci generowanego ob-
razu: kontrast, jasnosé¢, gteboka czern i ostros¢ obrazu sa nieporoéwnywalne
z tymi, jakie uzyskuje sie za pomoca projektoréw starszej generacji.
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Rys. 17. Przyklady projektoréw LCoS: (a) jeden z serii projektoréw Zorro® firmy
SEOS, (b) jeden z projektoréw serii Sim7 firmy Barco (zrédlo: SEOS (a), Barco (b))

Analizujac stosowane systemy wizualizacji, mozna stwierdzié, ze ujawnia
sie tendencja do stosowania jednego z dwoch skrajnych podejsé: albo zastoso-
wanie jednokanalowej, stosunkowo prostej wizualizacji (dla urzadzen treningo-
wych), albo uzycie wielokanalowego, rozbudowanego systemu wizualizacyjnego
stosowanego przede wszystkim w duzych symulatorach. Ciekawym, jakby po-
Srednim rozwiazaniem jest skalowalny system VisionStation® firmy Elumens.
W najprostszej wersji stanowi on jednokanalowa wizualizacje o duzym (do
160°) polu widzenia i relatywnie bardzo maltych kosztach. Mimo koniecznosci
stosowania korekcji geometrycznej wykonywanej programowo oraz stosunko-
wo duzej ,ziarnistosci” obrazu (widocznych pixelach) system ten znajduje za-
stosowanie w wielu prostych kabinach treningowych (rys.18). W najbardziej
rozwinietych wersjach system ten znajduje zastosowanie do wizualizacji typu
,2dome” w salach kinowych przeznaczonych nawet dla 45 oséb.

Rys. 18. Czasza systemu VisionStation® (zrédlo: Elumens)



NAJNOWSZE TENDENCJE W ZASTOSOWANIU SYMULATOROW... 73

Przyktadem rozbudowanego systemu wizualizacyjnego moze by¢ system
SEER mini-dome firmy Barco (rys. 19) zastosowany m.in. w symulatorze Ty-
phoon dla RAF. Jest to réwniez system skalowalny (o 4, 5 lub 8 kanalach
wizualizacji) i polu widzenia 240°/270°.

Rys. 20. System AVIOR®NV: (a) widok calego systemu oraz glowica lasera
projektora laserowego, (b) przykladowe zobrazowanie sceny nocnej w $wietle
widzialnym oraz NVG (Zrédlo: Rheinmetall Defence Electronics)

Z kolei system AVIOR®NYV (rys. 20), produkowany przez Rheinmetall De-
fence Electronics GmbH, jest prawdopodobnie najlepszym systemem do tre-
ningu lotéw z uzyciem noktowizji. Jednym z pierwszych zastosowan byto uzy-
cie go w 13-kanatowym systemie wizualizacji symulatora samolotu Tornado
Niemieckich Sil Powietrznych. System ten jest jedynym, ktoéry pozwala na
réwnoczesng generacje na tym samym ekranie dwéch zobrazowan: w pasmie
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widzialnym i noktowizji. Poniewaz jest on systemem laserowym, to obraz nok-
towizyjny moze by¢ tworzony za pomoca wiazki o tej samej dhugosci fali co
w rzeczywistosci (skadinad niewidocznej ,,golym” okiem), a tym samym moze
by¢ ogladany za pomoca typowych gogli noktowizyjnych. Dzigki temu w symu-
latorze moga jednoczesnie ¢wiczyé dwaj piloci, z ktorych jeden bedzie uzywat
gogli noktowizyjnych, za$ obydwaj beda obserwowali dwa rézne, niezalezne
obrazy symulowanej rzeczywistosci. Istotne jest przy tym, ze generowany ob-
raz noktowizyjny ma wszystkie typowe jego efekty, takie jak np. ,mruzenie”
obrazu czy powstawanie ,halo” wokol punktow Swietlnych.

Kolejnymi przykladami rozbudowanych systeméw moga by¢ systemy wy-
korzystane w symulatorach lotu samolotu F-16. Pokazuja one, jak system wi-
zualizacji moze by¢ szczegdtowo dobierany pod katem wymagan i budzetu
projektu. Z jednej strony moze byé¢ to system o bardzo duzej rozdzielczosci
prezentowany na sferycznym ekranie (na rysunku 21b, bedacym powieksze-
niem rysunku 21a, wyraznie wida¢ nie tylko samolot, ale nawet rakiete — czesto
takie obiekty sa ,doswietlane” specjalnym projektorem celéw), z drugiej za$
— tanszy system SimuSphere o mniejszej rozdzielczosci, 5-kanatowej wizuali-
zacji zobrazowanej na ptaskich ekranach, ale nadal o znacznym polu widzenia
i dobrej jakosci obrazu (rys. 22).

(a) (b)

Rys. 21. Wizualizacja w symulatorze samolotu F-16 (Zr6dio: Lockheed Martin)

7 generatorami obrazu wiaze sie bezpos$rednio oprogramowanie wyswie-
tlajace (tzw. systemy wizualizacyjne — ang. visual system). Najwigksze z firm
symulacyjnych posiadaja takie wlasne oprogramowanie dostosowane do uzy-
wanego przez dang firme sprzetu komputerowego.

Jednym z przyktadow takiego oprogramowania moze by¢ system Thales-
View (rys.23). Oprogramowanie moze by¢ wykorzystane do generacji sceny
zaréowno w symulatorach lotniczych, jak i §migtowcowych. Dzieki wykorzysta-
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Rys. 22. System wizualizacji SimuSphere zintegrowany z kabina symulatora F-16
(7rédto: L3 Link Simulation & Training)

niu zdjeé¢ lotniczych wszystkie obiekty sa umieszczone doktadnie w miejscach
odpowiadajacych rzeczywistemu potozeniu. Sam teren moze by¢ modyfiko-
wany na biezaco, w trakcie odbywania ¢wiczenia, w czasie bliskim czasowi
rzeczywistemu. Dodatkowymi zaletami tego oprogramowania sg bardzo reali-
styczne efekty pogodowe (np. burza $niezna), a takze wyswietlanie duzej ilosci
realistycznych szczegdléw terenu bez widocznego spadku czestotliwosci wy-
Swietlanego obrazu.

Rys. 23. ThalesView (Zrédlo: Thales)

Przy omawianiu generatoréw obrazu nie mozna nie wspomnie¢ o linii
EPX™ firmy Rockwell Collins (rys. 24). Jest to przyktad skalowalnych genera-
torow, w ktorych wykorzystano pracujace rownolegle karty graficzne stosowane
w zwyklych komputerach osobistych (tzw. COTS graphics cards), a ilo$é tych
kart czasami jest zblizona nawet do 100 sztuk. Taka technologia stanowi dobre
rozwiazanie z punktu widzenia niezawodnosci i kosztow obstugi, a jednocze$nie
pozwala uzyskaé obraz o wymaganej jakosci i wydajnosci.
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Rys. 24. Generatory obrazu: od lewej EPX™-500 i EPX™.-5000, z prawej —
przyktad z symulacji (Zrédlo: Rockwell Collins)

7. Wirtualne srodowisko

Coraz wigksze wymagania stawiane sa tez przed oprogramowaniem symu-
lujacym wirtualne érodowisko, w ktérym odbywa sie ¢wiczenie. Szczegdlnie
widoczne jest to w symulacjach aglomeracji miejskich, ktére sa niezbedne
nie tylko w symulatorach o zastosowaniach ladowych (pojazdy ladowe, jed-
nostki antyterrorystyczne itp.), lecz takze znajduja zastosowanie w symula-
torach lotniczych samolotéw wykonujacych precyzyjne operacje nad terenem
miejskim oraz urzadzeniach treningowych dla operatoréw UAV (ang. Unman-
ned Aerial Vehicle) lub wysunietych obserwatoréw artylerii. Zapotrzebowanie
na tego rodzaju symulacje szczegdlnie drastycznie wzrosto w trakcie opera-
cji wojskowych przeprowadzanych na Bliskim Wschodzie. Podstawowym za-
gadnieniem jest tutaj symulacja inteligentnego zachowania sie wielu nieza-
leznych uczestnikéw symulacji (ludzi, samochodéw itp.), przy czym ich za-
chowanie nie moze by¢ identyczne, lecz podlega¢ — tak jak w rzeczywistosci
— pewnym losowym zmianom. Jednym z wiodacych oprogramowan tego ty-
pu jest HD World firmy L-3 Link (rys.25), ktéry juz obecnie moze symu-
lowa¢ zachowanie setek ludzi, a w ciagu kilku miesiecy — nawet do 30 tys.
0sob.

Istotne jest, ze tego typu oprogramowania powinny nie tylko rozwiazywac
zagadnienia sztucznej inteligencji dla duzej iloéci istot, ale réwniez korzystaé
z olbrzymiej bazy danych sygnalow, ktore wplywaja na przebieg zachowa-
nia sie ludzi i inteligentnych obiektéw (np. rézne dzwieki i odglosy, rozmowa,
$wiatlo o réznych dlugosciach fali, fizjonomia, a nawet pewne gesty). Sa to
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Rys. 25. Ruch miejski symulowany za pomoca HD World (Zrédlo: L-3 Link
Simulation & Training)

Rys. 26. Przyklady baz danych terenu: (a) przyklad wektorowej bazy danych,
(b) UAV _leci” nad symulowanym terenem Bagdadu — oprogramowanie
wizualizacyjne firmy MetaVR, podktad stanowi zdjecie satelitarne, na ktérym
w obszarze prowadzonej akcji ,posadowiono” obiekty 3D (Zrédlo: CAE (a),
MetaVR (b))

bardzo trudne zagadnienia szczegélnie, jesli wezmiemy pod uwage, ze musza
by¢ obliczane w czasie rzeczywistym. Jednym z przyktadéw tego rodzaju opro-
gramowania jest pakiet VRSG (ang. Virtual Reality Scene Generator) firmy
MetaVR wykorzystywany m.in. w symulatorach UAV (rys. 26b) oraz samolo-
tow A-10.
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8. Bazy danych terenu

Terenowe bazy danych dzielimy, ze wzgledu na organizacje i rodzaj danych,
na bazy wektorowe (rys.26) i rastrowe (rys. 27). W rastrowych bazach danych
informacje wysokos$ciowe przechowywane sg dla punktéw tworzacych regularna
siatke. Poniewaz na tak uzyskany model terenu ,nakladane” sa zdjecia terenu,
totez informacja o uzytkowaniu terenu, z punktu widzenia wizualizacji, nie jest
potrzebna (lub znacznie ograniczona, np. wylacznie do osi drég, linii kolejo-
wych i hydrografii). W wektorowych bazach danych informacje wysokosciowe
przechowywane sg dla punktéw tworzacych nieregularna, tréjkatna siatke, na
ktora nakladane sa péiniej tekstury zgodne z uzytkowaniem terenu (np. pdl,
tak, laséw, wody itp.). Ze wzgledu na coraz wieksza latwo$é w pozyskaniu
zdje¢ satelitarnych lub lotniczych, a takze coraz mniejsze koszty tych zdjec,
coraz czesciej stosuje sie rastrowe bazy terenu, nawet pomimo ,rozmycia” tych
zdje¢ w przypadku znacznego ich powigkszenia.

Rys. 27. Typowa baza rastrowa (zrédlo: ETC — PZL Aerospace Industries)
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The latest tendencies in the use of simulators in advanced pilot training

Abstract

Both quick development of computer technology and new image generators have

given rise to new tendencies in the field of application of flight simulators. Training

of pilots is more complex and the requirements for co-operation of simulators or their

modules are greater. Also better interchangeability of simulated aircraft models with

their cockpits and onboard systems is required. There are similar changes in motion

systems, visual systems and the virtual reality simulation. These issues are discussed

in this paper, basing on solutions adopted in the state-of-the-art simulators.
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Modut oprogramowania systeméw i instalacji poktadowych wchodzi w sktad
tzw. aeromodelu i jest jednym z kluczowych modutéw oprogramowania kaz-
dego symulatora lotu. Wraz z postepem wspodlczesnej techniki lotniczej mo-
dut ten jest szczegodlnie skomplikowany dla pelnozakresowych symulatorow
(tzw. full mission simulator) wspolczesnych samolotéw bojowych.

W referacie przedstawiono wymagania stawiane takiemu oprogramowaniu,
jego strukture oraz problemy, jakie powstaja podczas jego opracowywania.
Oméwiono rowniez realizacje hardware’owa symulacji systemoéw poktado-
wych ze szczegdlnym uwzglednieniem systemow nawigacyjnych, systemow
wizyjnych oraz uktadéw obciazenia sterownic. Wszystkie rozwazania sg po-
parte przyktadami rozwiazan z nowoczesnych symulatoréw.

1. Wprowadzenie

Wraz z rosnacym znaczeniem awioniki na pokladzie samolotu coraz bar-
dziej znaczacym i skomplikowanym zagadnieniem staje sie wlasciwe zamode-
lowanie jej w symulatorach lotu. Modul systeméw i instalacji poktadowych,
podobnie jak ich rzeczywisty pierwowzér, wymaga coraz wiekszych naktadéw
finansowych, a w zwigzku z tym obserwujemy coraz wieksza réznorodnosé sto-
sowanych rozwiazan, ktore — z jednej strony — musza spelnia¢ postawione dla
symulatora wymagania, z drugiej zas — minimalizowa¢ poniesione koszty. Tej
optymalizacji oczekuje sie na kazdym etapie i w kazdym elemencie opracowania
i eksploatacji tego modutu. Dotyczy to szczegdlnie minimalizowania kosztéw
pozyskania i pdzniejszej aktualizacji danych, opracowania efektywnego i ta-
twego do przysztej modyfikacji modelu pracujacego w czasie rzeczywistym,
a wreszcie — zastosowania ogdlnie dostepnego sprzetu, zaréwno komputerowe-
go, jak i uzytego w kabinie symulatora do imitacji wyswietlaczy, przyrzadéw
i paneli sterujacych.
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2. Struktura oprogramowania Aeromodelu

Aeromodel (rys. 1) jest jednym z gléwnych moduléw oprogramowania sy-
mulatora i jest odpowiedzialny za symulacje samolotu jako obiektu sterowania.
W zwiazku z tym gtéwnymi czeSciami aeromodelu sa:

e modut dynamiki lotu rozwigzujacy rownania ruchu symulowanego samo-

lotu ze szczegdlnym uwzglednieniem sit i momentéw aerodynamicznych
dziatajacych na samolot oraz réwnania ruchu zespotu napedowego,

e modul systeméw i instalacji pokladowych (zw. dalej — dla uproszcze-
nia — modutem systeméw pokladowych) odpowiedzialny za symulacje
pracy tych uktadow, a takze wyznaczenie wszelkich informacji, ktore sa
prezentowane w kabinie pilota.

AEROMODEL
— == == .= .- = = = .. 1
|
Stanowisko - \ |
instruktora ¥ Modele —fp ]
| systemow : Kabina
Otoczenie } poktadowych |
! P 1 :
g \ 4 H
Pole walki
I Model —:—> Wizualizacja
Baza danych } dynamiki lotu |
terenu
I 2

e e m s

Rys. 1. Usytuowanie modutu systeméw poktadowych w strukturze oprogramowania
symulatora

W celu wykonania zadan, jakie postawione sg przed modulem systemdw
poktadowych, musi on wspélpracowaé z praktycznie wszystkimi gtéwnymi mo-
dutami oprogramowania symulatora:

e Kabing — skad otrzymuje sygnaly sterujace zadane przez pilota, a jed-

noczesnie przesyla do niej wszelkie informacje prezentowane pilotowi na
wyswietlaczach, przyrzadach i lampkach,

e Dynamikq lotu — skad otrzymuje parametry kinematyczne trajektorii lo-
tu oraz pracy zespotu; do modutu dynamiki lotu przesytane sa informacje
o aktualnych wychyleniach powierzchni aerodynamicznych oraz wysunie-
ciu podworzia, a takze informacje o dziataniu instalacji silnikowych nie-
zbedne do rozwiazania réwnan opisujacych prace zespolu napedowego,
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e Stanowiskiem instruktora — skad otrzymuje informacje odno$nie rozpo-
czecia lub zakonczenia awarii dotyczacych systemoéw i instalacji pokla-
dowych, a dokad przesyla informacje o sygnatach sterujacych zadanych
przez pilota (tzn. polozeniu drazka i pedaléw oraz innych dzwigni, przy-
ciskow, pokretel i przetacznikéw),

e Otoczeniem — skad otrzymuje informacje odnosnie ci$nienia, gestosci
i temperatury powietrza, a takze inne dane prezentowane na radarze
pogodowym,

e Polem walki— ktore jest serwerem informacji o szeroko rozumianym wir-
tualnym otoczeniu, tzn. udostepnia informacje o wszystkich pozostatych
obiektach, np. dzialajacych radiostacjach i radarach, obiektach lataja-
cych i naziemnych wykrywanych za pomoca systeméw poktadowych,
a takze inne dane prezentowane za pomocy systeméw radionawigacyij-
nych; do modutu Pola walki odsytane sg natomiast informacje odnosnie
wlaczonych systeméw poktadowych (emitujacych promieniowanie odbie-
rane przez inne obiekty pola walki) oraz uzbrojenia uzytego przez symu-
lowany samolot,

e Bazg danych terenu — skad otrzymywana jest informacja odnosnie
uksztaltowania terenu oraz wysokosci terenu nad poziomem morza (in-
formacje te sg niezbedne m.in. do symulacji pracy radiowysokosciomierza
oraz wygenerowania zobrazowan na niektérych radarach),

o Wizualizacjg— do ktérej moga by¢ przesytane informacje odnoénie zobra-
zowania prezentowanego na wskazniku HUD (jesli bedzie on symulowany
na wizualizacji, a nie na imitatorze wskaznika).

Z punktu widzenia wymagan odnosnie szybkosci (minimalizacji op6znien)
i czestotliwosci wymiany informacji krytycznymi potaczeniami okazuja sie po-
taczenia z kabing i modutem dynamiki lotu. Pierwsze z potaczen musi zapewnié
aktualna informacje o potozeniu drazka i pedatéw oraz stuzyé¢ wygenerowaniu
odpowiednich obcigzen na tych sterownicach, natomiast drugie — umozliwié¢
wlasdciwa symulacje pracy systemdéw automatycznego sterowania lotem.

Samo oprogramowanie modutu systeméw pokladowych tworzone jest (tak
jak i reszta oprogramowania symulatora) za pomoca techniki programowania
zorientowanego obiektowo (ang. object-orientad programming). Tworzony jest
obiekt Aeromodel (rys.2), ktéry jest na poczatku dzialania programu inicja-
lizowany, a w gléwnej petli programu udostepniany jako metoda publiczna
Work, z ktora mozna komunikowaé sie za posrednictwem buforow Buf We
i Buf-Wy. Na zakonczenie procesu symulacji/éwiczenia obiekt jest usuwany za
pomoca destruktora.
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INICJALIZACJA GLOWNEGO
OBIEKTU

y

GEOWNA METODA PUBLICZNA
WORK (BUF_WE, BUF_WY)

.

DESTRUKTOR GEOWNEGO OBIEKTU

STOP

Rys. 2. Schemat gléwnego programu symulacyjnego

3. Fazy pracy Aeromodelu

W trakcie dzialania modulu mozna wyodrebnié¢ pieé¢ faz pracy (rys.3),
z ktorych cztery nastepuja po sobie cyklicznie:

e IDLE — defaultowa faza, podczas ktérej Aeromodel (i inne moduly sy-
mulatora) oczekuja na sygnal przejécia do nastepnej fazy,

e INITIALIZE — faza przej$ciowa, podczas ktorej Aeromodel wezytuje dane
wejsciowe oraz przygotowuje warunki poczatkowe ¢wiczenia; po zakon-
czeniu tego procesu Aeromodel przechodzi do stanu READY i zgtasza
programowi nadzorujacemu gotowos¢ rozpoczecia ¢wiczenia; w przypad-
ku blednej inicjalizacji (stwierdzeniu niewlasciwych danych poczatko-
wych lub braku odpowiednich danych) nastepuje powrét do fazy IDLE,

e FLY — faza realizacji ¢wiczenia (symulowanego lotu). Aeromodel przecho-
dzi do tej fazy po otrzymaniu odpowiedniej komendy ze strony programu
nadzorujacego (ten za$ wydaje taka po otrzymaniu stanu gotowosci od
wszystkich moduléw). Z fazy tej Aeromodel moze przej$¢ w dowolnej
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chwili — po otrzymaniu odpowiedniej komendy — do fazy FREEZE (od-
powiadajacej ,zatrzymaniu” ¢éwiczenia), a nastepnie — po otrzymaniu
kolejnej komendy — powrdécié¢ do fazy FLY,

e STOP — faza, do ktérej Aeromodel przechodzi po otrzymaniu komendy
STOP z programu nadzorujacego (np. na skutek zadania instruktora lub
stwierdzeniu wykrycia zestrzelenia naszego samolotu) lub stwierdzeniu
przez Aeromodel zderzenia naszego samolotu z ziemig lub innym obiek-
tem.

IDLE
(faza defaultowa)

po biednej
inicjalizacj1

INITIALIZE

FLY FREEZE

A
STOP
(w wyniku zderzenia z ziemig lub
po komendzie STOP)

Rys. 3. Frazy pracy modutu

Sekwencyjna realizacja wymienionych faz umozliwia ciaglta prace symula-
tora i realizacje w symulatorze kolejnych, nastepujacych po sobie — na ogdl
z udziatem réznych pilotow — ¢wiczen.

4. Modelowanie systeméw poktadowych

Z punktu widzenia modelowania oraz struktury oprogramowania symu-
latora modut systeméw pokladowych mozna podzieli¢ na nastepujace grupy
modeli:

e modele systeméw automatycznego sterowania lotem,

e modele ukladu obciazenia sterownic,
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e modele pozostalych systeméw pokladowych (np. systeméw radionawi-
gacyjnych, systeméw uzbrojenia, systeméw tacznosci, systemoéw radaro-
wych, itp.),

e modele instalacji poktadowych,

e modele przyrzadéw poktadowych.

W rozdziale tym zostana omoéwione pierwsze trzy grupy modeli, natomiast
pozostate dwie sa przedmiotem rozwazan w rozdziale 5.

W przedstawionym podziale z systeméw pokltadowych zostaly wydzielone
systemy automatycznego sterowania lotem. Odrézniaja si¢ one od pozostatych
systemdéw szczegdlnie wysokimi wymaganiami odnosnie czestotliwosci obliczen
oraz dopuszczalnych opdéznien w wymianie informacji, przy czym wymagania
te znacznie rosna w przypadku stosowania nowszych rozwiazan uktadu stero-
wania. Podobna sytuacja ma miejsce w przypadku modeli odpowiedzialnych
za generacje odpowiednich sit na organach sterowania.

Stopien skomplikowania wszystkich wymienionych modeli bedzie silnie za-
lezal od wymagan stawianych symulatorowi oraz wybranej technologii realiza-
¢ji sprzetowej. Uwidacznia sie to juz na jednym z pierwszych etapow tworzenia
modeli — gromadzeniu i opracowywaniu danych o modelowanych systemach.
Dla stosunkowo prostych urzadzen treningowych wystarczajace dane moga by¢
pozyskane nawet z podrecznika dla pilota oraz podstawowych opiséw technicz-
nych, natomiast dla najdokladniejszych symulatoréw niezbedne jest pozyska-
nie danych od producenta (tzw. Flight Data Package), a ich koszt moze nawet
kilkakrotnie przekroczy¢ koszt urzadzenia treningowego.

To zréznicowanie mozna przedstawié¢ réwniez na przyktadzie modelowania
réznych systemoéw sterowania lotem (rys. 4).

Do mechanicznych ukladéw sterowania (rys. 4a-c) stosowane sa generalnie
dwie metody symulacji: tzw. modelowanie statyczne i modelowanie dynamicz-
ne. Pierwsze z nich (zwane czasami réwniez ,nieciaglym”) polega na zebraniu
pewnego zbioru standéw statycznych modelowanego systemu. Stany te sa re-
prezentowane przez sygnaly wejsciowe i wyjsciowe przy znanych warto$ciach
parametréw i zmiennych wplywajacych na zachowanie sie systemu. W trakcie
symulacji dokonujemy wylacznie interpolacji pomiedzy tymi statycznymi sta-
nami. Przyktadowo, wg tej metody mozna obliczaé site na drazku jako wartosé
funkcji wielu zmiennych (uprzednio stablicowanej), np. katéw natarcia i §lizgu,
predkosci i wysokosci lotu, polozenia drazka, itp., a w praktyce wyznaczenie
tej sity bedzie polega¢ na interpolacji pomiedzy elementami wielowymiarowej
tablicy. Metoda ta jest szybka, prosta i tania, aczkolwiek jej doktadnosé moze
okazaé sie niewystarczajaca dla wielu zastosowan.



MODELOWANIE SYSTEMOW I INSTALACJI POKEADOWYCH... 87

(1) - boczny drazek sterowy (ang. Side Stick)
(3) - komputer sterowania lotem
(6) - silownik hydrauliczny

Rys. 4. Rodzaje recznych systeméw sterowania lotem; (a) mechaniczny uklad
odwracalny, (b) mechaniczny uklad odwracalny z klapka wywazajaca,
(¢) mechaniczny uklad nieodwracalny z sitownikiem hydraulicznym,
(d) nieodracalny uktad typu flight-by-wire; wspdlne oznaczenia: (1) drazek sterowy,
(2) komputer autopilota, (3) sitownik autopilota z mechanizmem
odlaczenia/przesterowania, (4) statecznik, (5) powierzchnia sterowa

W drugiej metodzie, modelowaniu dynamicznym (zw. takze modelowaniem
wclaglym”), budowany jest model w postaci réwnan rézniczkowych, ktére p6z-
niej — w trakcie symulacji — musza by¢ catkowane w czasie rzeczywistym. Zmia-
na sygnaléw wejsciowych lub sterujacych moze tutaj wplywaé na postac i pa-
rametry réwnan i w ten sposob wplywaé na uzyskiwane rozwigzania. Metoda
ta jest zdecydowanie doktadniejsza, lecz moze wiazaé¢ sie ze znacznie wiek-
szymi kosztami. Czasami przy obliczeniach za pomoca tej metody korzysta
sie z gotowych bibliotek zawierajacych uogélnione moduly uktadu sterowania.
Najczesciej jest to uklad dwéch zredukowanych mas (przedniej — zwigzanej
z drazkiem i tylnej — zwiazanej z powierzchnia sterowa) polaczonych ze soba
oraz kadtubem samolotu za pomoca uktadéw ttumik-sprezyna. Ze wzgledu na
charakter przewidywanych rozwiazan stosuje sie tu rowniez podzial rozwiazy-
wanych rownan. Te, ktore opisuja zjawiska wolnozmienne beda rozwigzywane
z czestotliwoscia rzedu 30-60 Hz, natomiast dla zjawisk szybkozmiennych z cze-
stotliwoscig 500-2000 Hz.

Diametralnie inng sytuacje mamy w przypadku elektronicznych systemow
sterowania lotem (np. systemu Fly-By- Wire — rys.4d). W stosunku do tych
systeméw nalezy podjaé¢ decyzje, czy systemy te beda symulowane, czy tez
zostana zastosowane rzeczywiste urzadzenia (ktorych zaréwno wejscia jak
i wyjscia sa przeciez cyfrowe, w zwiazku z czym urzadzenia te mozna la-
two podlaczy¢ do sieci komputerowej symulatora). Obydwa te rozwiazania
maja swoje wady i zalety. Do zalet zastosowania rzeczywistego systemu ste-
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rowania naleza pewno$¢ co do zgodnoéci otrzymanych sygnalow wyjsciowych
z systemu z rzeczywistymi (nawet w przypadku wystepowania nieudokumen-
towanych osobliwosci lub bledéw oprogramowania) oraz tatwos$é aktualiza-
cji systemu w przypadku zastosowania nowszego rozwiazania na samolocie
(wystarczy zamieni¢ komputer sterowania lotem na nowsza wersje). Wada-
mi tego rozwiazania sa natomiast wieksze koszty (rzeczywiste urzadzenia sa
znacznie drozsze i trudniej dostepne od ich symulatoréw), ograniczona ilosé
mozliwych do symulacji awarii tego systemu oraz duze trudnosci w realiza-
cji niektorych faz pracy typowych dla symulatora (np. zatrzymanie symulacji
celem omoéwienia aktualnego stanu, natychmiastowe przemieszczenie obiek-
tu w symulowanej czasoprzestrzeni, tzw. repositioning lub nagranie i od-
tworzenie wykonanego ¢wiczenia). Moze tez okazaé sie, ze zastosowanie te-
go rozwiazania bedzie wymagalto zakupu wiekszej liczby rzeczywistych urza-
dzen wspélpracujacych z komputerem sterowania lotem. W przypadku sy-
mulacji systemu sterowania lotem wymienione wcze$niej wady nie wystepu-
ja, natomiast najwiekszym problemem jest odtworzenie z wystarczajaca do-
ktadnoscia odpowiedzi systemu podczas symulacji dowolnych faz i warunkéw
lotu.

____________________

! PANEL STERUJACY |

| PILOT / AUTOPILOT !

__________________ ( _6) " MECHANICZNY SYSTEM |
STEROWANIA LOTEM

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

Q! (praca tylko w trybie CWS)
—_— SILOWNIK AUTOPILOTA

i
> MECHANIZM PRZESTEROWANIA

e [

KOMPUTER AUTOPILOTA 4
| AUTOPILOTA: !
1

IRS

Rys. 5. Automatyczny system sterowania lotem z trybem CWS (ang. Control Wheel
Steering)

Bardzo podobna sytuacje, jak dla elektronicznych systemoéw sterowania lo-
tem, mamy w przypadku symulacji automatycznego systemu sterowania lotem
(tzw. autopilota) przedstawionego na rysunku 5. Tutaj z kolei wzrastaja koszty
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PRZETWORNIK POLOZENIA
l’ PRZETWORNIK PREDKOSCI

UMOWNY PUNKT
PRZYLOZENIA SILY LINIOWY PRZETWORNIK
PREDKOSCI
10V DC 500 mVicals
SKOK  : 150 cala

SILNIK ELEKTRYCZNY

PRZETWORNIK MOMENTU
SPRZEGLO
BEZPIECZENSTWA
PRZEKLADNIA
REDUKCYJNA

¢, DREN
/ LOZYSKA
K HYDROSTAT
= LINIOWY PRZETWORNIK
POLOZENIA
10V DC 6,67 Vieal
SKOK 1,50 cala

PRZETWORNIK SILY
21000 FUNTOW
10V DC

WZMACNIACZ
MOCY

L ZBIORNIK
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Rys. 6. Uklady obciazenia drazka: z lewej — elektryczny, z prawej — hydrauliczny

opracowania modelu symulacyjnego, ktory ma na ogoét bardzo skomplikowana
posta¢. Z drugiej za$ strony — moze okazaé sie, ze zastosowanie rzeczywistego
urzadzenia jest niemozliwe ze wzgledu na jego niedostepnosé, co jest czeste
szczegblnie w przypadku samolotéw wojskowych, aczkolwiek zdarza sie row-
niez dla samolotéow cywilnych.

W przypadku modeli uktadu obciazenia sterownic w zdecydowanej wiek-
szosci urzadzen treningowych i symulatoréw stosuje sie symulacje rzeczywi-
stych urzadzen poprzez zastosowanie uogdlnionych modeli matematycznych
oraz zastosowanie aktywnego systemu obciazenia (rys.6), najczesciej elek-
trycznego lub hydraulicznego. O ile pierwsze z tych rozwiazan wiaze sie z la-
twiejsza obstuga, mniejszymi kosztami eksploatacji i jest rozwiazaniem czyst-
szym, o tyle drugie z nich umozliwia generowanie wiekszego obciazenia, a jed-
noczesnie ma mniejsze wymiary przy takich samych generowanych obciaze-
niach.

Do realizacji sprzetowej ukladéw obciazenia sterownic wykorzystano po-
dobienstwo rozwiazan stosowanych w rzeczywistych samolotach i w zwiazku
z tym oferowane sg na rynku cale serie urzadzen obcigzajacych rézniacych sie
od siebie wylacznie parametrami (m.in. wypracowanej sile lub momentowi).
Chetniej stosowany jest elektryczny system obciazenia, a jeden z przyktadow
takiego systemu zostal zaprezentowany na rysunku 7.

Bardzo charakterystyczna dla wszystkich doktadnych modeli systeméw jest
dbalo$é o aktualno$é danych wejsciowych. Dobrym przykladem takiego po-
dejscia jest np. model systemu nawigacyjnego, w ktérym wykorzystywana jest
m.in. cyfrowa baza danych o obiektach radionawigacyjnych znajdujacych sie
w symulowanym obszarze. Dane te pochodza na ogét z jednego z dwoch zrodet:
z bazy Jeppesena lub DAFIF-a (ang. Digital Aeronautical Flight Information
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Rys. 7. Elektryczny uktad obciazenia REALfeel™ 3000 (zrédio: OPINICUS Corp.)

File). W symulatorze wykorzystywana jest ta sama baza danych, co na po-
ktadzie rzeczywistego samolotu, i jest aktualizowana z ta sama czestotliwoscia
okreslong odrebnymi przepisami. W ten sposéb obydwa zestawy danych nawi-
gacyjnych (rzeczywisty i ten dostepny w symulatorze) beda identyczne, dzieki
czemu jesli rzeczywista baza zawiera bledy (co sie czasami, niestety, zdarza),
to zostana one powielone w trakcie symulacji.

Kolejnym, szczegdlnie istotnym zagadnieniem dotyczacym modelowania
systemow poktadowych jest wierna symulacja wszelkich awarii i niesprawno-
$ci tych systeméw. Opracowanie odpowiednich modeli w tym zakresie moze
wymagaé przeprowadzenia dodatkowych i kosztownych badan. Uzyskanie wy-
starczajaco dokladnych modeli jest szczegdlnie wazne, jesli przeprowadzane
pézniej szkolenie ma obejmowaé¢ nie tylko spostrzezenie i rozpoznanie sta-
nu awaryjnego, ale réwniez trening procedur postepowania w takiej sytuacji.
W tym przypadku symulowane musza by¢ nie tylko poczatkowe objawy awa-
rii, ale réwniez jej nastepstwa i ewentualna propagacja na inne systemy i kon-
strukcje samolotu, a caly proces powinien przebiega¢ z wtasciwa chronologia
i odstepami czasowymi.

5. Modelowanie instalacji i przyrzadéw pokladowych

Modelowanie instalacji poktadowych obejmuje przede wszystkim modele
czterech instalacji: elektrycznej, hydraulicznej, pneumatycznej oraz odbiorni-
kéw cisnienia powietrza. Pozostale instalacje (np. tlenowa, klimatyzacji, wen-
tylacji itp.) maja na ogdl mniejsze znaczenie i w wielu urzadzeniach nie sa
w ogole symulowane. Charakterystyczna cecha modeli instalacji, wynikajaca
z fizyki zachodzacych proceséw, jest stosunkowo mniejsza ich wrazliwo$é¢ na
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opOznienia czasowe pomiedzy poszczegblnymi modutami symulatora. Podobna
sytuacja ma miejsce w przypadku symulacji standéw awaryjnych, gdzie prio-
rytetem jest zachowanie wlasciwych zaleznodci przyczynowo-skutkowych oraz
czasowych, natomiast ewentualne opdznienia maja mniejsze znaczenie.

W przypadku modelowania pracy przyrzadéow pokladowych ma miejsce
podobna sytuacja, jak dla elektronicznych systeméw sterowania lotem, tzn.
nalezy zdecydowaé sie, czy zostang wykorzystane rzeczywiste przyrzady, czy
tez beda one symulowane za pomoca imitatorow. Decyzja ta zalezy przede
wszystkim od wymagan dla danego urzadzenia treningowego lub symulatora.
Najtanszym rozwiazaniem, a zarazem bardzo elastycznym, jest wy$wietlanie
wskaznikow przyrzadow na ekranie cieklokrystalicznym, na ktory natozona
jest odpowiednia maskownica z pokretlami i przyciskami (rys. 8). Rozwiazanie

Rys. 8. Symulacja tablicy przyrzadéw za pomoca ekranu LCD (zrédlo: ETC
Environmental Tectonics Corporation)

to, bardzo chetnie stosowane w urzadzeniach treningowych, umozliwia tatwa
konfiguracje tablicy przyrzadéw, a tym samym symulacje w tym samym urza-
dzeniu réznych typow samolotéow i $migltowcdéw. W przypadku ostrzejszych
wymagan stosuje sie imitatory przyrzadow zrealizowane na bazie sprzetu po-
dobnego do stosowanego w rzeczywistych rozwiazaniach, ale — ze wzgledu na
koszty — nadal nie sa to rzeczywiste przyrzady. Istnieje wiele firm, ktore spe-
cjalizuja sie w produkcji tego typu imitatoréw, realizujac kompletne zesta-
wy przyrzadéw istniejacych na poszczegdlnych typach samolotéw (dotyczy to
najczesciej samolotéw komunikacyjnych). Jako przyktad na rysunku 9 przed-
stawiono niektore imitatory firmy ADTC Systems z serii bazujacej na wy-
Swietlaczach PFD (ang. Primary Flight Display). Zastosowanie tych samych
wskaznikow co w rzeczywistodci pozwala na latwe zachowanie zaréwno wygla-
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du wskaznika (w sensie cech prezentowanego obrazu, np. jasnosci, jaskrawosci,
kontrastu, itp.), jak i jego obstugi.

ARINC-A ADI ARINC-BHSI & EICAS ARINC- 3ATI PFD-133 EFIS PFD-178
B737, B747,B757, B767 B737,B747, B757, B767 ERJ-145/170

B s errvrons,

ARINC-D PFD-183 ARINC-D 320 ARINC-D NG
B747 A312, A320, A321 B737NG, B777

Rys. 9. Imitatory przyrzadéw wykorzystujacych wyswietlacze PFD (Zrédlo: ADTC
Systems)

Gotowe rozwiazania moga obejmowaé réowniez cate skomplikowane syste-
my, jak np. systemy radarowe (rys.10). Takie systemy oprdcz samego wskaz-
nika wymagaja jeszcze specjalistycznego oprogramowania, ktore zapewni wila-
Sciwa wspdlprace z innymi systemami samolotu.

>
ome

aE¥as =

Rys. 10. Imitator radaru pogodowego i przeszukujacego RDR-1300 (Zrédlo: BVR
Systems)

W przypadku symulatoréw spelniajacych najwyzsze wymagania (klasy C
i D) najchetniej stosuje sie rzeczywiste przyrzady. Rozwiazanie takie znacznie
skraca badania weryfikacyjne, a takze utatwia pdzniejsza certyfikacje symula-
tora.
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6. Podsumowanie

Postep techniczny, jaki wciaz obserwujemy w wyposazeniu samolotow,
znajduje swoje odbicie w oprogramowaniu oraz sprzecie niezbednym do sy-
mulacji systeméw i instalacji poktadowych. Koniecznosé wiernego odtworzenia
tych systeméw w symulatorach spetniajacych najwyzsze wymagania powoduje
coraz wyzsze koszty tych rozwiazan. W tej sytuacji rzecza naturalng jest, ze
czesto rezygnuje sie z tych symulatoréw na rzecz tanszych urzadzen treningo-
wych, przeznaczonych do szkolenia w ograniczonym zakresie.
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Modelling of onboard and installation systems in flight simulators

Abstract

Onboard systems and the installation module are included in the so-called aeromo-
del. They are the key modules in the software of any flight simulator. As the modern
aeronautical technology is highly advanced, the modules are particularly complicated
in full-mission simulators for combat aircraft.

This paper presents requirements for such software, its structure and problems
which arise during its development. Hardware simulation of onboard systems, with
focus on navigation systems, visual systems and flight controls loading systems has
been discussed. All considerations have been illustrated with examples from state-of-
the-art simulators.
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Symulatory lotu coraz czesciej sa stosowane nie tylko do nauki pilota-
zu, ale takze do treningu wykonywania zaawansowanych zadan. Jednym
z takich zastosowan jest trening pilotazu w warunkach dezorientacji prze-
strzennej. Do tego typu szkolen wykorzystywane sa specjalne symulatory,
ktorych systemy ruchu maja mozliwosé generowania predefiniowanych
profili lotu, zas systemy wizualizacji wy$wietlaja odpowiednie zobrazo-
wanie lotu. Specjalistyczne wyposazenie zawierajace specjalne systemy
rejestracyjne umozliwiaja réwnoczesny pomiar parametrow biomedycz-
nych pilota w trakcie wykonywanego ¢wiczenia.

W referacie przedstawiono podstawowe zagadnienia zwiazane z dezorien-
tacja przestrzenna, a takze konstrukcje i parametry przyktadowych sy-
mulatoréw przeznaczonych do tego typu szkolenia. Przedstawiono réw-
niez przyklady specjalistycznego oprogramowania, ktére musi by¢ zasto-
sowane dla potrzeb treningu orientacji przestrzennej.

1. Wprowadzenie

Wprowadzenie do lotnictwa samolotéw wysokomanewrowych spowodowa-
to, ze piloci sa narazeni na dzialanie znacznych przyspieszen katowych i li-
niowych o zmiennej wielkosci, czasie i kierunku dziatania. Skutkiem dziatania
tych przyspieszen jest wystepowanie u pilota niepozadanych iluzji przedsionko-
wych i wzrokowych, ktore skutkuja poczatkowo utrata orientacji przestrzennej,
a nastepnie prowadza do dezorientacji przestrzennej. Z wieloletnich badan Sit
Powietrznych Stanéw Zjednoczonych wynika, ze taka sytuacja wcale nie jest
rzadka, bo wystepuje przecietnie raz na 28 000 godzin lotu i jest przyczyna oko-
to 30% wypadkéw lotniczych samolotéw wysokomanewrowych. Ze wzgledu na
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tak powazne konsekwencje dezorientacji przestrzennej powstalo wiele o$rod-
kéw (m.in. w Stanach Zjednoczonych, Kanadzie, Australii, Czechach, a takze
w Polsce), ktére zajely sie badaniami i szkoleniem w tym zakresie. Szkole-
nie obejmuje przede wszystkim prezentacje réznych iluzji i zaburzen orientacji
przestrzennej, a nastepnie rozpatrzenie istoty iluzji, warunkéw jej powstania
oraz dzialan, ktére zapobiegaja jej powstaniu lub ograniczaja jej skutki.

2. Podstawowe iluzje

Dezorientacja przestrzenna polega przede wszystkim na utracie zdolno-
Sci oceny rzeczywistego polozenia przestrzennego ciala (a zatem i samolotu)
wzgledem ziemi. Objawami dezorientacji sg iluzje, ktére mozemy podzieli¢
na przedsionkowe i wizualne. Niezalezng grupe stanowia ztudzenia, ktore wy-
nikaja z nieprawidtowej interpretacji wrazen wzrokowych. Prowadza one do
btednej oceny polozenia horyzontu wynikajacej np. z pozornego wrazenia ru-
chu statycznych $wiatel, pomylenia $wiatel miejscowosci ze swiatlami gwiazd
lub fatszywej interpretacji potozenia chmur.

Podstawowe iluzje, jakie sa prezentowane pilotom w trakcie szkolenia, ze-
stawiono ponizej.

2.1. Tluzje tworzone w urzadzeniach treningowych

e Ztudzenie Coriolisa (ang. Coriolis illusion) — stymulacja krzyzowa kana-
téw potkolistych powstata w wyniku ruchu glowy wykonywanego w innej
plaszczyznie niz wykonywany ustalony ruch obrotowy.

e Oculogyral (ang. oculogyral) — falszywa percepcja ruchu widocznego
obiektu spowodowana nystagmoidalnym ruchem galek ocznych na sku-
tek pobudzenia kanaléw potkolistych przez przyspieszenia katowe.

e Korkociag $mierci (ang. graveyard spin) — zanikanie pobudzenia kanatéw
poéikolistych w ustalonym dlugotrwalym ruchu obrotowym oraz bezwtad-
no$¢ uktadu przedsionkowego.

e Spirala $mierci (ang. graveyard spiral) — zanikanie poczucia ruchu obro-
towego podczas dlugotrwatego obrotu.

e Oczoplas (ang. nystagmus) — prawidlowa reakcja uktadu przedsionkowo-
okoruchowego na bodzce przyspieszeniowe (powtarzajacy sie, kompen-
sujacy ruch oczu spowodowany stymulacja kanatéw potkolistych przez
stale przyspieszenia katowe).
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Iluzja przechylenia (ang. leans) — zaburzenia poczucia polozenia w za-
kresie przechylenia spowodowane ograniczona czutoscig narzadéw przed-
sionkowych.

Muzja autokinetyczna (ang. autokinesis illusion) — falszywe poczucie
ruchu statycznego punktu swietlnego podczas dtugotrwatej obserwacji
w zupelnej ciemnosci.

Falszywy horyzont (dzien) (ang. false horizon (day)) — demonstracja
dominujacej roli uktadu widzenia obwodowego podczas wzrokowej orien-
tacji w przestrzeni (w warunkach dziennych).

Falszywy horyzont (noc) (ang. false horizon (night)) — demonstracja
dominujacej roli uktadu widzenia obwodowego podczas wzrokowej orien-
tacji w przestrzeni (w warunkach nocnych).

Start w ciemnosciach (ang. dark takeoff) — zaburzenia odczuwania kata
wznoszenia podczas startu samolotu spowodowane iluzja somatograwi-
tacyjna.

[luzja somatoobrotowa (ang. somatogyral illusion) — falszywa percepcja
ruchu wywotana przez niezdolno$é¢ kanaléow poétkolistych do dokladne-
go odbioru wykonywanego ruchu (zanik odczuwania ruchu obrotowego
w korkociagu).

[uzja somatograwitacyjna (ang. somatogravic illusion) — falszywe od-
czucie polozenia ciata w stosunku do pionu.

Szeroko$¢ pasa startowego (ang. runway width) — falszywe wrazenie zmia-
ny szerokosci pasa startowego.

Nachylony pas startowy (ang. sloped runway) — falszywe wrazenie na-
chylenia pasa startowego.

Czarna dziura (ang. blackhole approach) — iluzja stromej $ciezki podejscia
do ladowania spowodowana brakiem obwodowych bodzZcéw wizualnych
podczas podejécia do ladowania w terenie z matla iloScig obiektéw tere-
nowych. Pilot zaczyna lecie¢ ponizej $ciezki podejécia do ladowania.
Przekroczenie G (ang. G-excess) — falszywe odczucie zwickszajacego sie
pochylenia i zmniejszajacego sie przechylenia podczas patrzenia w kie-
runku wykonywanego stromego zakretu w warunkach ograniczonej wi-
dzialnosci.

Winda (amer. elevator) — falszywe wrazenie ruchu pionowego spowodo-
wane naglym napotkaniem turbulencji.

Iuzja okulograwitacyjna (ang. oculogravic) — falszywe wrazenie ruchu
pionowego obiektu (np. tablicy przyrzadéw) spowodowane nagltym przy-
spieszeniem lub hamowaniem.
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e Przenoszenie ruchu (ang. vection) — falszywe wrazenie ruchu wlasnego
spowodowane ruchem innych obiektéw w polu widzenia.

e Pomylenie $wiatel naziemnych z gwiazdami (ang. confusion of ground
lights and stars) — bledne rozpoznanie $wiatel naziemnych jako gwiazd
podczas lotu nocnego i wynikajaca stad bledna ocena orientacji prze-
strzenne;.

e Iluzja odlegtosci/glebi (ang. distance-depth illusion) — bledne rozpozna-
nie odleglosci powstale wskutek obserwacji obiektu o znajomym wygla-
dzie, lecz mniejszych wymiarach. Skutkuje wrazeniem wiekszej odlegtosci
niz rzeczywista.

e Zawrdt glowy od blyskania (ang. flicker vertigo) — zaburzenia ukladu
przedsionkowego zwiazane zwykle ze $wiatlem stroboskopowym lub se-
kwencja btyskajacych $wiatel z czestotliwoscia w zakresie 5-20 Hz. Poja-
wia sie gltéwnie w $miglowcach.

3. Urzadzenia badawcze i treningowe

Szkolenie w zakresie dezorientacji przestrzennej wymaga urzadzen, w kto-
rych mozemy symulowaé odpowiednie profile lotéw wywoltujace iluzje wzro-
kowe i przedsionkowe. Urzadzenie takie musi posiada¢ z jednej strony system
ruchu do generacji wrazen ruchowych, z drugiej zas — odpowiedni system wizu-
alizacji do generacji wrazen wzrokowych. Klasyczne rozwiazanie systemu ruchu
stosowane w wiekszosci symulatoréow lotu to platforma synergiczna o sze$ciu
stopniach swobody, tzw. platforma Stewarda. O ile jednak jest ona wystar-
czajaca do symulacji ruchu samolotéw komunikacyjnych (ze wzgledu na ich
ograniczona obwiednie¢ parametréow ruchu), to jednak jest niewystarczajaca do
symulatoréw samolotéw wysokomanewrowych, a juz zupelnie nieodpowiednia
do urzadzen do szkolenia w zakresie dezorientacji przestrzennej. Zwiazane jest
to z warunkami, w jakich dochodzi do zaburzen orientacji przestrzennej. Ilu-
zje pochodzenia przedsionkowego najlatwiej stworzyé¢, gdy na pilota dziataja
przyspieszenia katowe, a jednoczeénie ma on ograniczona widocznos$¢ hory-
zontu (ze wzgledu na polozenie przestrzenne samolotu, symulowane warunki
atmosferyczne lub znaczne przeciazenia dziatajace w danej fazie lotu). Wynika
to z tego, ze czlowiek nie jest w stanie zarejestrowaé¢ bodzcéw podprogowych
dziatajacych w krotkim czasie lub dtugotrwatych przyspieszen katowych. Stad
tez najprostsze urzadzenia do szkolenia w zakresie dezorientacji przestrzen-
nej muszg posiada¢ mozliwos¢ nieograniczonego obrotu przynajmniej w jednej
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plaszczyznie. Przykladami takich urzadzen moga by¢ np. Gyro-IPT (ang. In-
tegrated Physiological Trainer) (rys.1) i Gyro-IPT II (rys. 2). Parametry ruchu
tych urzadzen zestawiono w tabelach 1 i 2. W urzadzeniach tych, ze wszystkich
iluzji, najlepiej prezentuje sie podstawowe iluzje do$wiadczane przez pilotéw,
tzn. iluzje Coriolisa oraz iluzje somatoobrotowa. Moga by¢ w nich prezento-
wane rowniez iluzje zwiazane z ruchem obrotowym oraz iluzje wizualne. Na-
tomiast, ze wzgledu na brak mozliwosci symulacji dtugotrwatych przyspieszen
liniowych, urzadzenia te nie sa w stanie wywolywaé iluzji somatograwitacyj-
nych.

Rys. 1. Urzadzenie treningowe Gyro-IPT (Zrédlo: Defence R&D Canada)

L

Rys. 2. Urzadzenie treningowe Gyro-IPT II (Zrédlo: ETC Environmental Tectonics
Corporation)

Nalezy wspomnieé, ze urzadzenie treningowe Gyro-IPT zostalo zainstalo-
wane m.in. w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotnicze] w Warszawie, a na-
stepnie wyposazone dodatkowo w specjalny system do rejestracji parametréw
biomedycznych. Za jego pomoca mierzone sg m.in. parametry okoruchowe,
dzieki czemu mozliwa jest analiza trwania ruchéw sakadowych (czasu ich trwa-
nia i amplitudy) oraz rejestracja czasu trwania fiksacji. W ten sposéb urzadze-
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nie to znalazlo zastosowanie nie tylko w szkoleniu, ale réwniez w badaniach
z zakresu dezorientacji przestrzennej.

Tabela 1. Parametry ruchu Gyro-IPT

Parametr Ruch
Odchylenie | Pochylenie | Przechylenie
Zakres ruchu ciagly obrét 360° +15° +30°
Przyspieszenie katowe 15° /s? 8° /s? 10°/s?
Predkos¢ katowa 150° /s 8°/s 10°/s
Ruchy do 0,5°/s? do 0,5°/s* | do 0,5°/s?
podprogowe co 0,1°/s? co 0,05°/s? | co 0,07°/s?
Tabela 2. Parametry ruchu Gyro-IPT II
Parametr Ruch
Odchylenie | Pochylenie | Przechylenie
Zakres ruchu | ciggly obrét 360° +25° +25°
Przyspieszenie 09 09 09
katowe 15°/s 50°/s 50°/s
Predkosé¢ o o o
katowa 180°/s 25°/s 25° /s
Ruchy do 0,5°/s? do 0,5°/s? do 0,5°/s?
podprogowe co 0,1°/s? co 0,05°/s? | co 0,07°/s?

‘ ‘ Pionowy ‘ Podtuzny ‘ Boczny ‘
Zakres ruchu 12,7 cm 440 cm 440 cm
Prayspieszenie 45 cm /52 101,6 cm/s? | 101,6 cm/s2
liniowe
P.’r(.gdkosc 45cm/s 50,8 cm/s 50,8 cm/s
liniowa

Do realizacji petnej listy iluzji niezbedne sa symulatory wyposazone w ce-
tryfuge. Firma Environmental Tectonics Corporation, specjalizujaca sie m.in.
w szkoleniu w zakresie dezorientacji przestrzennej, wyprodukowata cata serie
skalowalnych symulatoréw: GL-1500, GL-2500 i GL-4000. Najbardziej zaawan-
sowanym urzadzeniem tego poziomu jest GYROLAB™-2000 ASDT (ang. Ad-
vanced Spatial Disorientation Trainer) (rys.3) zainstalowany w osrodku NA-
STAR (ang. The National AeroSpace Training and Research Center). Ze wzgle-
du na zastosowane zawieszenie Cardana posiada on mozliwo$¢ wykonywania
nieograniczonych ruchéw wokol trzech osi z przeciazeniem do 3 G. Pewna jego
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wada jest jednak Sredniej dlugoéci ramie (ok. 3m), przez co piloci odczuwaja
dodatkowe przyspieszenia zwiazane ze zjawiskiem Coriolisa.

Rys. 3. GYROLAB™-2000 ASDT (7r6dto: NASTAR Center)

Wady tej nie posiadaja juz najwieksze urzadzenia stosowane w badaniach
i szkoleniu z zakresu dezorientacji przestrzennej. Pierwszym z nich jest sy-
mulator Desdemona (akronim od hol. DESoriéntatie DEMONstrator Amst),
skonstruowany i wyprodukowany przez AMST Systemtechnik (Austria), za$
umieszczony w osrodku TNO Human Factors w Soesterberg (Holandia). Ma
on niespotykany w innych symulatorach uktad ruchu o szesciu stopniach swo-
body bedacy polaczeniem platformy Stewarda i centryfugi (rys.4). Uklad ten

Rys. 4. Schemat systemu ruchu symulatora DESDEMONA (Zrédto: TNO)

posiada trzy ruchy obrotowe i dwa ruchy postepowe samej kabiny oraz ruch
obrotowy calego loza. Ruchy katowe sa ciagle (360°) z maksymalnym przy-
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spieszeniem 15°/s?, a maksymalne ciagte przecigzenie, uzyskiwane dla skraj-
nego potozenia kabiny, wynosi 3 G. Ruchy liniowe o zakresach: pionowy — 2m,
poziomy — 8 m, moga by¢ wykonywane z przyspieszeniem 0,5 G. Pole widze-
nia zainstalowanego systemu wizualizacji wynosi 120° x 30°. Ze wzgledu na
posiadane mozliwosci ruchowe symulator ten jest wykorzystywany nie tylko
w szkoleniu i badaniach z zakresu dezorientacji przestrzennej, ale réwniez
w licznych pracach badawczych dotyczacych m.in. symulacji réznych obiek-
téw (np. samochodéw), jak i wplywu symulacji wrazen ruchowych na jakosé
procesu szkolenia.

Rys. 5. Symulator DESDEMONA (7rédlo: TNO)

Innym rozwigzaniem umozliwiajacym pelne szkolenie w zakresie dezorien-
tacji przestrzennej jest potezna centryfuga zastosowana przez Environmental
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Tectonics Corporation m.in. w symulatorze G-FET II (rys. 6) dla Krélewskich
Malezyjskich Sil Powietrznych oraz w systemie ATFS-400 (ang. Authentic
Tactical Fighting System) we wspomnianym juz weze$niej oérodku NASTAR.
Centryfugi te, o ramieniu o dlugosci 7,6 m, umozliwiaja osiagniecie przeciaze-
nia do 15 G z gradientem zmiany przeciazenia wynoszacym 10 G/s. Oznacza
to, ze zaréwno na rozpedzenie do uzyskania maksymalnego przeciazenia, jak
i na wyhamowanie ruchu urzadzenie to potrzebuje tylko 1,5 (!). Zastosowany
system wizualizacji ma pole widzenia 120° x 70°. Ze wzgledu na posiadane
parametry symulatory te sa wykorzystywane przede wszystkim do pelnego
szkolenia taktycznego pilotéw samolotéw wysokomanewrowych z mozliwoscia
wykonywania manewréw prezentujacych efekt ,push-pull” (obnizenia toleran-
cji pilota na duze przeciazenia na skutek uprzednich szybkich naprzemiennych
zmian przecigzenia).

Rys. 6. Symulator G-FET II (Zrédlo: ETC-PZL Aerospace Industries)

4. Oprogramowanie wizualizacyjne

Zadaniem oprogramowania wizualizacyjnego stosowanego w urzadzeniach
do badan i szkolenia z zakresu dezorientacji przestrzennej jest stworzenie od-
powiedniego zobrazowania widoku za kabing samolotu, ktore bedzie nie tylko
podtrzymywad, ale i wzmacniaé iluzje wywolana bodzcami ruchowymi. W celu
ulatwienia szkolenia na ogél bedzie to zobrazowanie odpowiadajace uprzed-
nio zaprogramowanym trajektoriom lotu charakteryzujacym sie ograniczona
widocznoscia horyzontu. W trakcie symulowanego lotu w pewnej chwili wyta-
czane sa przyrzady (lub symulowana jest awaria newralgicznych przyrzadow)
tak, aby pilot przy ocenie potozenia przestrzennego kierowal sie wylacznie
wrazeniami ruchowymi i widokiem za kabing. Jednocze$nie symulowany lot
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odbywa sie na og6t w warunkach pogorszonej widzialnoéci, tzn. w warunkach
zachmurzenia lub w nocy.

Sa jednak iluzje, w ktérych znaczenie bodzcéw ruchowych i wizualnych
zmienia sie wzajemnie i to wlasnie te drugie staja sie¢ istotniejsze. Do takich
iluzji naleza wszelkie iluzje zwiazane z falszywa ocena wielko$ci i potozenia
pasa startowego. Przyktady takich zobrazowan zawiera rysunek 7, na kto-
rym przedstawiono pas startowy, ktérego wymiary (dlugosé i szerokosé) oraz
orientacje przestrzenna (kierunek, nachylenie wzdluzne i poprzeczne) mozna
zmienia¢ dynamicznie w trakcie symulowanego lotu.

“ﬁil 74"““3 TJ

j—— W

Rys. 7. Zobrazowanie dynamicznego lotniska o zmiennych wymiarach i nachyleniu
(7rédlo: ETC-PZL Aerospace Industries)

Stworzenie kolejnych iluzji — falszywej oceny potozenia horyzontu — reali-
zuje sie w dwoch wariantach: w warunkach dziennych i w warunkach nocnych.
Do pierwszej iluzji wykorzystuje sie zobrazowanie ztych warunkéw atmosfe-
rycznych, a mianowicie lotu w warunkach zachmurzenia. Na rysunku 8 przed-
stawiono dwie fazy takiego lotu.

Scenariusz tego ¢wiczenia przewiduje lot wznoszacy ze zmiang kierunku
i ,przebijanie sie” poprzez dwie warstwy chmur, z ktérych tylko dolna jest po-
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(a) (b)

Rys. 8. Przyklady zobrazowan do iluzji falszywego polozenia horyzontu
w warunkach dziennych (Zrédio: ETC-PZL Aerospace Industries)

zioma. W pierwszej fazie wida¢ dwie warstwy chmur, a poprzez dolng z nich —
ziemie (rys.8a). Dobrano tutaj taki kierunek lotu, aby pokazaé czytelnikowi,
ze gbrna warstwa chmur nie jest pozioma, lecz sko$na w stosunku do poziomu.
W rzeczywistym ¢wiczeniu realizowany jest taki kierunek lotu, dla ktérego
nie widaé, ze warstwa ta jest skosna (profil lotu musi by¢ tak zaprogramowa-
ny, aby lecie¢ zgodnie z kierunkiem ,nachylenia” warstwy chmur). W trakcie
»przebijania sie” przez gbérna warstwe chmur zwiekszane jest zachmurzenie do
catkowitego, czyli nastepuje lot bez widocznosci ziemi, a jednoczesnie zmie-
niany jest o 90° kierunek lotu. Dzieki temu gérna powierzchnia chmur bedzie
juz skosna wzgledem horyzontu (rys. 8b). Pilot jednakze pod$wiadomie bedzie
mylnie interpretowal te warstwe jako pozioma.

Rys. 9. Przyklady zobrazowan do iluzji falszywego polozenia horyzontu
w warunkach nocnych (Zrédlo: ETC-PZL Aerospace Industries)
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W przypadku lotu w warunkach nocnych iluzje falszywego potozenia ho-
ryzontu mozna uzyskaé¢ dwojako. Pierwszy sposéb polega na zobrazowaniu li-
niowo roztozonych statycznych $wiatel, ktore sa np. zwiazane z droga (ulica),
a przez pilota moga by¢ interpretowane jako swiatlta widocznej na horyzoncie
miejscowosci. Dopiero projekcja pasa startowego moze uwidocznié przyczyny
iluzji (rys.9a). Natomiast drugi sposéb polega na podobnym zobrazowaniu
Swiatel miejscowosci i $wiatel gwiazd, co moze prowadzi¢ do utozsamienia
Swiatel miejscowosci z gwiazdami, a w $lad za tym do blednego wyobrazenia
o usytuowaniu horyzontu. Na rysunku 9b przedstawione jest zobrazowanie wi-
doku podczas wykonywania prawego zakretu. Swiatla w prawym dolnym rogu
to rozrzucone Swiatta matej miejscowosci, natomiast $wiatta z lewej strony ku
goérze — to Swiatta gwiazd. W przypadku wykonywania profilu z wiekszymi
predkosciami katowymi, zaréwno w pochyleniu jak i przechyleniu, moze dojsé
do mylnej interpretacji $wiatet i btedne potozenia horyzontu.

5. Podsumowanie

Wspodlczesne programy szkolenia pilotow mysliwskich coraz czesciej zawie-
raja szkolenie z zakresu dezorientacji przestrzennej. Aktualnie obejmuja one
gléwnie prezentacje i oméwienie réznego rodzaju iluzji, z jakimi pilot moze
spotkaé sie w trakcie wykonywania lotéw. Jednakze stopniowe doskonalenie
metod pomiarowych parametréw psychofizjologicznych pilotéw oraz wlasci-
wa analiza i interpretacja uzyskanych wynikéw pozwala na stopniowa indy-
widualizacje treningu. Jednocze$nie prowadzone sa przez naukowe placéwki
medycyny lotniczej badania, ktorych celem jest m.in. opracowanie odpowied-
nich metod oceny zdolnosci adaptacyjnych pilotéw do konfliktowych bodzcéw
srodowiska oraz metod oceny sklonnosci do choroby symulatorowej, stworze-
nie wiarygodnych testow z zakresu dezorientacji przestrzennej, ktére moglyby
byé¢ wykorzystane w procesie selekcji kandydatéw na pilotéw, a takze w ocenie
skutecznodci poszczegdlnych ¢wiczen.
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Use of simulators in flight training in spatial disorientation conditions

Abstract

Flight simulators are more and more frequently used not only in flight education
or advanced training but include also medical examination of pilots. Training in con-
ditions of spatial disorientation is one of these applications. To such kind of training,
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special simulators are used. Their motion systems have capability of generating pre-
defined flight profiles while visual systems project suitable visualisation of the flight.
Specialised equipment with special record systems measure biomedical parameters of
the pilot during a performed exercise.

The main problems regarding spatial disorientation as well as the design and
operational parameters of simulators dedicated to such type of training have been
presented on the paper. Some examples of software, which has to be used for the
needs of spatial disorientation training, have been presented too.
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Sposob przyjetego sterowania w automatycznej stabilizacji lotu podczas
realizacji zadanego manewru powinien uwzglednia¢ warunki, w jakich si¢
on odbywa oraz zmiany zachowania si¢ obiektu. W pracy zaproponowano
metodyke syntezy praw sterowania wykorzystujaca catkowo-kwadratowy
wskaznik jakosci. Przedstawiono analize wplywu wlasciwosci obiektu
i parametrow charakteryzujacych jego ruch na zmiany warto$ci wspot-
czynnikow wzmocnien w przyjetych prawach sterowania. Zaproponowano
funkcje opisujace zmiany parametrow sprzezenia zwrotnego automatycz-
nej stabilizacji lotu. Rozwazania uzupelniono prezentacja sposobu, w ja-
ki niepewnos¢ modelu determinuje parametry stabilizacji. Zamieszczone
przyktady wynikéw symulacji ilustruja wplyw omawianych oddziatywan
oraz zaburzen atmosfery na przebieg lotu.

1. Wprowadzenie

Na przebieg ruchu sterowanego obiektu zdecydowanie wplywaja: jego dy-
namika, cechy zastosowanego uktadu regulacji oraz otaczajace srodowisko. Na
przyktadzie prostej struktury stabilizatora pokazano w dalszej czesci pracy,
w jaki sposob dobierano parametry tego regulatora oraz jakie uzyskuje sie
efekty, stosujac zaproponowang metode.

Z powodu wystepowania bardzo wielu czynnikéw, jakie wplywaja na pa-
rametry ukladu stabilizujacego ograniczono si¢ do najwazniejszych. W prak-
tycznym zastosowaniu starano sie podac¢ te przykiady, w ktérych omawiane
zjawiska maja decydujace znaczenie. Dla podkreslenia znaczenia poruszanego
zagadnienia zostaly przedstawione sytuacje, w ktorych pominiecie badanych
oddziatywan moze spowodowaé powazane konsekwencje. Praktyczna weryfika-
cja przeprowadzonych rozwazan byly wyniki obliczen symulacji numerycznej
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ruchu

J. GRAFFSTEIN

samolotu wzdluz arbitralnie przyjetych trajektorii. Realizacja tego ru-

chu odbywala sie zarowno w sytuacjach bez zaklécen, jak tez w trakcie ich

wyste

2.

powania.

Matematyczny model automatycznie sterowanego samolotu

W procesie budowy matematycznego modelu dynamiki samolotu przyjeto
ponizsze zalozenia:

obiekt traktowany jest jako nieodksztalcalny ukiad mechaniczny o sze-
$ciu stopniach swobody,

powierzchnie sterowe traktowane sa jako elementy niewazkie,

samolot sterowany jest w czterech kanatach: w kanale pochylenia — po-
przez wychylenie steru wysokoéci, w kanale odchylenia — za pomoca ste-
ru kierunku, w kanale przechylenia — poprzez wychylenie lotek, w kanale
predkosci — z wykorzystaniem zmiany ciagu,

na obiekt dziataja sily i momenty sit aerodynamiczne od uktadu nape-
dowego i grawitacji,

sily i momenty sit aerodynamicznych obliczano w konfiguracji gtadkiej,

obliczenia sit i momentow sit aerodynamicznych przeprowadzono z wy-
korzystaniem aerodynamiki quasi-stacjonarnej,

zmiany parametrow otoczenia wynikajg ze zmiany wysokosci lotu i od-
powiadaja wzorcowej atmosferze.

Model dynamiki stabilizowanego ruchu samolotu w uktadzie osi zwiaza-
nych z samolotem opisuja nieliniowe réwnania (posiadaja istotne modyfikacje
w stosunku do propozycji zawartej w pracy [10]):

gdzie:

E=M Q —Kiz+M QuKy.(z— ) (2.1)

o-[5]  mefy
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Macierz zewnetrznych sit i momentéw sit pochodzace od grawitacji aerody-
namiki i uktadu napedowego: Q, = [X,Y,Z, L, M, N]". Wektor zmiennych
stanu: « = [U,V,W,P,Q,R,x1,y1,2,P,%, 6]", pochodna zmiennych stanu:
&= [UV,W,P,Q,R,i1,91,%,5,¥ 0], wartoici zadane zmiennych stanu:
x, = [U,, Vo, W.,P.,Q.,R.,x1., Y12, 212, D., V., 0", gdzie: Vo= [U,V,W]"
— predkos¢ liniowa podtuzna, poprzeczna, pionowa samolotu wzgledem Zie-
mi, Qy = [P,Q,R]" — predkoé¢ katowa przechylenia, pochylenia, odchy-
lenia samolotu, [ml,yl,zl]T — polozenie liniowe samolotu wzgledem Ziemi,
[®,0,¥]" — polozenie katowe samolotu: przechylenie, pochylenie, odchylenie,
8 = [01,61,6r,07]" — katowe polozenia powierzchni steru wysokoéci, steru
kierunku, lotek.

0 -R Q 0 0 0 T0 X5, 0
R 0 -P 0 0 0 Y51 0 Ys,
Q P 0 0 0 0 0 Zs. 0
K pr— pr— H
' o -W V. 0 -R Q Q: Ls, 0 Lg,
W 0 U R 0 -P 0 M, O
-V U 0 -Q P 0 | | N5\, 0 Ns,, |
(2.3)
"m0 0 0 S -8,
M_| 0 0 m S =S 0
0 —Sx Sy J:c ny _JSCZ
S, 0 -8 —Jy J, O
L™~y Sx 0 _J:cz Jzy Jz |
oraz
ki ki ... ki ki fu() fi2() oo fin() fiie)
K. — kor ka2 ... kean koaz| _ | fa()) fe2(r) oo () f2a2(t)
wE ka1 ksa ... k31 k3o fa1()  fs2(c) oo faa(c)  f3a2()
kar kaz ... kann kaao fa(:)  faz(:) fa1(:)  faa2()
(2.4)

Zaleznosci (2.3) opisuja macierze sztywnosci i bezwladnosci. Zgodnie z zapro-
ponowanymi prawami sterowania (3.1), czes¢ elementéw macierzy K., przyj-
muje wartosci rowne zero. Wielko$ci wzmocnien sprzezenia zwrotnego opisano
funkcjami f;; zaleznymi od zmiennych opisanych w dalszej czeSci pracy.
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Ay =
cos ¥ cos © sin¥ cos © —sin®

= |sin@cos¥sin® — cos@sin¥ sin@sin¥sin® 4+ cosPcos¥ sinP cos O
cos@cos¥sin@ +sin®@sin¥  cos@sin¥sin® —sin®cos¥  cos P cos O
(2.5)

1 0 —sin®

Ap=10 cos® sin®cosO

0 —sin® cosPcos®

A1 sa macierzami transformacji potozen liniowych i katowych samolotu
z ukladu odniesienia zwiazanego z samolotem do uktadu zwigzanego z Zie-
mia. Réwnania dynamiki (2.1) zawieraja opisane w dalszej czesci pracy prawa
sterowania.

3. Metoda wyliczania wspélczynnikéw wzmocnienia

Sterowanie stabilizujace wokét zadanej trajektorii odbywa sie w czterech
kanatach wedlug przedstawionych praw sterowania:

Sus =K (0: - 0)+ K (Q. — Q) + K{f (W, —= W) + Kl{ (21 — z1) +

+KH (U, -U)
bvs =Ky (D, — )+ Kp(P, —P)+ Ky (V. = V) + K} (¥, — W) +
+KY (R, — R)
(3.1)
ops = Kg(®, — &)+ KE(P, — P) + KH(V. = V) + Kg (W, — ) +
+KE(R, - R)
ors = K5(0. — 0) + K (Q. — Q) + Kly (W, — W) + KL (21 — 21) +
+KE5(U, - U)

Sa to kanaly pochylania, odchylania, przechylania i predkosci. W kazdym
z kanalow jest 5 wspoétezynnikéw wyliczanych opisana ponizej metoda. Pro-
ponowana metoda wyznaczenia wartosci wzmocnien Kfn, ma charakter kil-
kuetapowy, obliczeniowo-eksperymentalny i iteracyjny. Polega na wykonaniu
nastepujacych operacji:

e budowa modelu dynamiki obiektu sterowania,

e linearyzacja nieliniowego modelu dynamiki,
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e wyliczenie wspolczynnikéw wzmocnien z zaleznosci od (3.3) do (3.6), dla
przyjetych wartosci wybranych zmiennych stanu,

e analiza uzyskanych wynikéw 1 wstepne okreslenie wspélczynnikéw
wzmocnien jako wielkosci stalych lub danych funkcja,

e weryfikacja wybranych wspdélczynnikéw wzmocnienia na podstawie ba-
dan symulacyjnych przeprowadzonych z uzyciem pelnego, nieliniowego
modelu.

Ogdlny, nieliniowy model dynamiki ruchu: & = f(x,u) mozna poddaé
linearyzacji wokot chwilowego punktu réwnowagi, okreslonego przez wektory
xo 1 uwo tak, ze f(xp,up) = 0 i wybranego w otoczeniu typowych warun-
kow eksploatacji. Otrzymany model liniowy o postaci @ = Ax + Bu, dobrze
odzwierciedla zachowanie rozwazanego obiektu w pewnym otoczeniu punktu

(zo, uo).

Gdzie = = [U,V,W,P,Q,R,z,9,0,¥]" — wektor zmiennych sta-
nu, w = [01,0m,0r,67]" — wektor sterowai oraz macierze stanu: A =
[Aijlieqr, ..} jet,my € B 1 sterowania B = [Bijlieqt,...n},je(1,...m} €

RImm] g5 okreslone jako odpowiednie pochodne czastkowe funkcji f =
[f1,..., f]", przy czym przyblizone wartoéci ich elementéw mozna obliczy¢
z zaleznosci [5):

1 ofi
Aij = 2z, [fi(zo + Az, ug) — fi(xo — Az, ug)] = aTj(fﬂo,uo)
(3.2)
1 of;
B;j = 340, [fi(xo, up + Au) — fi(xo, uo — Au)] = a—uj(mo,uo)

Znajac zlinearyzowany matematyczny model dynamiki samolotu rozwiazy-
wano dla kazdego zestawu omawianych wspolczynnikoéw algebraiczne réwnanie
Riccatiego [1], [6], [8]:

AP +PA—(PB+N)R'B'P+N/)+Q; =0 (3.3)

stanowiace warunek minimalizacji catkowego wskaznika jakosci [9]:

t=tx

Jg = / (a:TQlac + QmTNlu + uTRlu) dt (3.4)
t=0

gdzie Q11 Ry sa dodatnio okreslonymi macierzami wagowymi. Odzwierciedla-
ja one z jednej strony udzial w procesie jakosci sterowania (np. wielko$¢ uchybu
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i czas regulacji), a z drugiej strony, iloéci energii wydatkowanej w procesie ste-
rowania. W pracy przyjeto, ze macierze Q1 i R; posiadaja tylko niezerowe
elementy diagonalne i sa wyliczane wedtug zaleznoéci:

1 1 1
Qi = —5— Tii = —5—— Ny = —————— (3.5)
7 max 7 max Limax Ui max
gdzie:
i — maksymalny zakres zmian i-tej wartosci zmiennej stanu,
imn — aksymalny zakres zmian i-tej wartosci zmiennej sterujace;j.

Wyliczona z réwnania (3.3) symetryczna macierz P pozwala na wyznacze-
nie wspotezynnikéw Kyyg zgodnie z:

Kws =R ' (BTP +N/) (3.6)

4. Wplyw niepewnos$ci modelu i parametréw ruchu

Parametryczna niepewnos$¢ modelu spowodowana jest ograniczona doktad-
noscig identyfikacji matematycznego modelu i btedami pochodzacymi z przy-
jetych uproszczen. Dotyczy to wspolczynnikéw okreslajacych aerodynamiczne
sily i momenty sit oraz momenty bezwladnosci masy, potozenia $rodka masy
i samej masy rozwazanego obiektu.

W trakcie lotu na sterowany samolot maja wplyw réznego rodzaju czynniki
zakldcajace przebieg ruchu i zmieniajace parametry modelowanego obiektu. Sg
to miedzy innymi:

e odksztalcenia konstrukcji ptata skrzydtla, statecznikéw oraz powierzchni

sterowych powodujace zmiane charakterystyk aerodynamicznych samo-
lotu,

e zmiany wielko$ci parametréw masowych samolotu wynikajace ze zuzy-
cia paliwa oraz jego przemieszczania, a takze niedokladnej znajomosci
potozenia dodatkowych tadunkéw, np. bagazy w roéznych obszarach sa-
molotu,

e rOznice pomiedzy zmiennymi sterujacymi zadawanymi a realizowanymi
wynikajace z odksztatcen, luzéw i niedoktadnos$ci mechanicznych ele-
mentéw systemoéw wykonawczych oraz opdznienia reakeji serwomechani-
zméw (7],

e bledy i opdznienia systeméw pomiarowo-wyliczajacych [8],

e zakldcenia pochodzace od pracy uktadu napedowego.
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Ponadto na obiekt dziataja zewnetrzne zaktdcenie wplywajace na przebieg
ruchu jest to przemieszczanie sie otaczajacego powietrza, ktére w zaleznosci
od charakteru okreélane jest jako wiatr lub turbulencja.

Pelna lista wszystkich parametréw wplywajacych w réznym stopniu na
zmiany wspolczynnikéw wzmocnienia jest dluga i dlatego ponizej podano
w postaci symbolicznej tylko istotniejsze jej elementy:

k‘ij = fij(Vo, m, H, Am, A:ECS, AJZ'j, ACjk, Amp, Adw) (4.1)

Istnieje mozliwo$¢ tworzenia wielomianowych funkcji aproksymujacych
wartosci omawianych wspotczynnikow z ograniczona iloécia zmiennych nie-
zaleznych:

kij = fij(v()vmv H)
fii(Vo,m) = aijo + aijiVo + aijom + aij sVy + aijam® + agsVom + . (i2)
fii(Vo) = aijo + aijaVo + aijaVg + ..

Przyktad aproksymacji wybranych wspdélczynnikéw wzmocnienia w funkcji
predkosci lotu (4.2)3 opisuja zaleznosci:

KE = 14.46 — 0.454V; + 0.00372V?
Kk = 24.34 — 0.883V, + 0.00776V
K& =1.846 4 0.0225V; — 0.000194V

W dalszej czesci pracy zaprezentowane zostana niektore wyniki obliczenio-
we obrazujace zroznicowanie wrazliwosci wybranych wspoétczynnikéw wzmoc-
nienia na zmiany takich parametréow ruchu, jak predko$é lotu i wysokosé lotu
oraz wlasciwosci masowe samolotu; dla réznych mas wystepuja inne momenty
bezwladnosci i inne potozenia srodka masy. W wigkszoéci przypadkow postuzo-
no sie przykladem kanalu przechylania, ktory okazal sie najbardziej wrazliwy.

Zgodnie z oczekiwaniami, wykresy oddzialywania predkosci lotu oraz wy-
sokosci lotu (rys. 1) silnie wplywaja na wybrane wspo6tezynniki w kanale prze-
chylania. Widoczne jest duze zréznicowanie oddzialywania na te wspotczynniki
nie tylko co do wartosci, ale i do ksztaltu przebiegu, niektére charakteryzuja
sie nieliniowym przebiegiem, inne w przyblizeniu zmieniaja sie liniowo.

Podobnie dla zmian masy samolotu (rys. 2) wystepuja wyrazne nieliniowo-
$ci w jednym przypadku pojawia sie co$ w rodzaju punktu siodtowego. Nie-
pewnos$é modelu aerodynamicznego podana w procentach — dla wspotczynnika
Cpp ma charakter zblizony do liniowego.
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Rys. 1. Wplyw predkosci i wysokosci lotu na wspétezynniki wzmocnienia
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Rys. 2. Wplyw masy samolotu i niepewnosci modelu — aerodynamiki na
wspoélczynniki wzmocnienia

Podobne zmiany co do charakteru obserwujemy dla wspétczynnikéw C,,
oraz Cls, . W przypadku badania niepewnosci dotyczacej momentéw bezwtad-
nosci pokazano oddzialywania dla kanatu przechylania i pochylania.

Wykres przestrzenny (rys.5) w sposéb pogladowy przedstawia charakter
zmian wybranego wspélczynnika dla kanalu przechylania w funkcji dwéch
zmiennych: predkosci lotu i masy obiektu.

W obszarach najwiekszych zmian wspétczynnikéw mozemy zaobserwowac
mozliwoé¢ niewtasciwego doboru tych wspoétezynnikéw. Gdy uktad stabilizacji
dobrano dla predkosci 50 m/s, to przebieg zmian kata odchylenia w manew-
rze zakretu o 90 stopni przy réznych predkosciach lotu (rys.6) — widoczne
sa bardzo silne przesterowania dla predkosci najmniejszej Vo = 35m/s. Bar-
dziej niebezpieczna jest sytuacja, gdy przyjmowane sa graniczne wielkosci, tzn.
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Rys. 3. Wplyw niepewnosci modelu — aerodynamiki na wspdlczynniki wzmocnienia
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Rys. 4. Wplyw niepewnosci modelu — momenty bezwladnosci na wspoétezynniki
wzmocnienia
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Rys. 5. Zmiany wspolczynnika wzmocnienia w funkcji masy i predkoéci lotu
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Rys. 6. Kat odchylenia przy réznych predkosciach lotu — dobér wzmocnien

wspdélezynniki petli sprzezenia wyliczone sa dla Vp = 35m/s, to odchylenie
samolotu przy Vp = 65m/s ma niedopuszczalne oscylacje (rys.6). W przeciw-
nym wypadku stabilizacja wyliczona dla Vj = 65 m/s powoduje dla lotu przy
Vo = 35m/s nie akceptowalnie dlugi czas osiagania wartosci zadanej.

5. Struktura automatycznego sterowania

Zadany profil lotu stanowi cigg kolejnych stanéw lotu i manewréw samo-
lotu. Na tej podstawie mozliwe jest okreslenie zadanych wartosci zmiennych
stanu «, oraz wektor sterowania wug. Warto$ci tego ostatniego wektora odpo-
wiadaja polozeniom steréw w ustalonych warunkach ruchu, np. lot poziomy,
krazenie ze stala predkoscia katowa, wznoszenie ze stala predkoscia wznosze-
nia itp. Przy tak przyjetej strukturze sterowania (rys.7) chwilowa wartosé
potozenia np. steru wysokosci dla lotu poziomego przyjmuje wartosc:

OHc = 0o + Adgo + dps (5.1)

gdzie dpo odpowiada warunkom ustalonym, Adpg stanowi blad wyliczenia
warunkow ustalonych, a g jest wartodcia wystepujaca w okresie przejécio-
wym pomiedzy poprzednim a nastepnym stanem ustalonym oraz sktadowej
stabilizujacej efekt zaklocen. Najczesciej nie jest znana wartos¢ bledu Adyo,
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Rys. 7. Schemat blokowy struktury automatycznego sterowania

stad traktowana jest ona jako dodatkowe zakldcenie rekompensowane stero-
waniem 0z g. Ostatecznie otrzymujemy nastepujace zaleznosci:

drc = 0mo +9dms dve = 0o + 0vs 52)
drc =0ro +0Ls drc = oo + 075

Wartosci zadane wystepujace w prawach sterowania (3.1) sa wyznaczane
dla przyjetego profilu lotu i stanowia najczesciej funkcje od aktualnych zmien-
nych stanu «,(x) lub czasu x.(t). W najprostszych rozwiazaniach ksztalt
toru lotu moze by¢ realizowany za pomoca funkcji opisujacych zadane war-
tosci kata odchylenia i wysoko$ci. Dobér funkeji zadanych zmiennych stanu
jest dokonywany dla kazdego profilu lotu i zalezy réowniez od wyliczonych
wspdlezynnikéw praw sterowania. W procesie wyznaczania funkcji zadanego
parametru staramy sie osiagna¢ kryterium minimum najwiekszych wartosci
uchyboéw i jednocze$nie minimum czasu regulacji, czyli czasu osiggniecia przez
samolot zadanych wartosci.

Do ksztaltowania profilu lotu podczas realizacji elementarnego manewru
mozliwe jest zastosowanie wiezéw opisanych funkcjami:

Lp:W(t)ZWO—I—ag/t H = Hy+ agt
(5.3)

Vo = Vo(t) = const
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lub gdy stawiamy mniejsze ograniczenia warunki realizacji lotu:

T =U(t) = Wy + AT H=Hy+ AH

Vo = Vo(t) = const

6. Symulacja wybranych manewréw

Przyjety do symulacji samolot miatl mase m = 1050 kg i rozpietos¢ skrzy-
det b = 8.95m oraz Srednia cieciwe aerodynamiczna ¢, = 1.14m. Symulacja
cyfrowa polegala na rozwiazaniu réwnan rézniczkowych (2.1) za pomoca stan-
dardowej procedury wykorzystujacej metode Runge-Kutty czwartego stopnia.
Stabilne numerycznie rozwigzania uzyskano przy kroku catkowania o wartosci
0.01s.

Na lot samolotu oddziatywaly dwa typy zaklécen zewnetrznych. Pierw-
szym byt pojedynczy podmuch wiatru rozpoczynajacy sie po pierwszej sekun-
dzie od rozpoczecia symulowanego lotu. Chwilowa predko$é podmuchu przyj-
muje warto$¢ zgodnie z [2], [4]:

w :wo(l—tcos 2%)

gdzie: wgy [m/s| — amplituda podmuchu wiatru, 7' = d,,/Vp — stala czaso-
wa przebiegu, dla ktorej d,, stanowi staly parametr geometryczny obiektu.
Drugim typem zaklocenia zewnetrznego byty turbulencje o przebiegach omo-
wionych w pracy [3].

W poczatkowej fazie samolot poruszal sie poziomym, ustalonym lotem
z predkoscia Vp = 50m/s na wysokosci H = 200 m, a nastepnie wykonywat
jeden z dwéch arbitralnie przygotowanych manewréw.

Pierwszy z nich o przebiegu trajektorii pokazanej na rys. 8 polegal na wy-
konaniu zakretu ze zmiana kata odchylenia o 720° z jednoczesnym wznosze-
niem na wysoko$¢ H = 1200 m. Drugi z manewrow zrealizowany wzdtuz tra-
jektorii pokazanej na rys.9 umownie okreslono jako "powrét na réwnolegty
korytarz”. W trakcie jego trwania samolot wykonywal dwa zakrety w przeciw-
nych kierunkach, zmieniajac swoje polozenie katowe za kazdym razem o war-
tosé réwna 270°. W pierwszej fazie manewru samolot wznosit sie na wysoko$é¢
H = 1000 m, a nastepnie opadal do poczatkowej wysokosci H = 200 m.

Predkosci katowe samolotu wystepujace podczas calego manewru przed-
stawia wykres na rys. 10. Te same predkodci w trakcie lotu w turbulentnej at-
mosferze pokazane na rys. 10 pozwalaja zaobserwowaé¢ duzy wplyw zakldocen
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Rys. 11. Przechylenie i pochylenie samolotu — turbulencje

powodujacych wzrost maksymalnych wartosci omawianych zmiennych. Cha-
rakter zmian katoéw pochylenia i przechylenia (rys. 11) jest bardziej gladki niz
dla predkosci katowych. Maksymalny kat przechylenia nie przekracza 20 stop-
ni. W przebiegach rozpatrywanych katéw widoczne jest oddzialtywanie zaklé-
cen, lecz w mniejszym stopniu niz dla predkosci katowych. Potozenia kato-
we powierzchni sterowych (rys.12) utrzymywane sa w zakresie kilku stopni
maksymalnie dla steru wysokosci do 5°. Obserwowany wplyw zaklécen nie
powodowal wzrostu maksymalnych wartosci sterowan.
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Rys. 12. Katowe polozenia powierzchni sterowych — turbulencje
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Rys. 13. Trajektoria w plaszczyznie poziomej i wysoko$¢ lotu — turbulencje

Na rys. 13 przedstawiono réznice pomiedzy trajektoria (w plaszczyznie
poziomej) realizowana w trakcie wystepowania zakldcen wzgledem lotu nieza-
ktéconego. Widoczna réznica, szczegdlnie dla koncowej fazy lotu, spowodowa-
na jest pominieciem wiezu dla wspélrzednych = i y. Kat odchylenia (rys. 14)
(bardzo istotny w prowadzeniu obiektu wzdluz zadanej trajektorii) jest utrzy-
mywany z zadawalajaca doktadnoscia.
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Rys. 14. Kat odchylenia samolotu — turbulencje

Dzialanie pojedynczego podmuchu wiatru nie powodowalo zauwazalnych
roznic w przebiegu trajektorii stabilizowanego ruchu samolotu. Na przykta-
dzie manewru zakretu mozna zaobserwowaé zdecydowany wplyw wspomnia-
nego zakldécenia na przebieg sktadowych predkosci katowej samolotu (rys. 15).
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Rys. 15. Predkosci katowe samolotu — podmuch wiatru

W poczatkowej fazie nastepuje znaczny chwilowy wzrost predkosci katowej
przechylania w stosunku do wartosci nie zakl6éconych. W mniejszym stop-
niu podobny wplyw zaklécenia zaznaczyl sie w przebiegu kata przechylenia
(rys. 16).
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Rys. 16. Katy polozenia samolotu — podmuch wiatru

7. Whnioski

W oparciu o analize wynikéw uzyskanych z symulacji cyfrowej samolotu,
mozna wyciagnaé¢ nastepujace wnioski stanowiace istotne wskazéwki przy pro-
jektowaniu automatycznego sterowania:
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e Wykonane manewry (krazenia ze wznoszeniem oraz powrdt na réwno-
legly korytarz z dwukrotna zmiana wysokosci) w obecnosci zakiocen
przebiegaly poprawnie; zmienne stanu utrzymywane byty w bliskim oto-
czeniu ich zadanych wartosci zgodnie z przyjetymi wiezami.

e Przebieg zrealizowanej trajektorii w obecnosci zaklécen i przy ich bra-
ku w pewnym stopniu réznit sie w koncowej fazie lotu z uwagi na nie
wprowadzenie wiezu polozenia liniowego.

e Najsilniejsze oddziatywanie zakldécen obserwowano w przebiegu predko-
Sci katowej przechylania i odchylania w znacznie mniejszym stopniu dla
potozen katowych samolotu.

e Stwierdzono, ze na przewazajaca wigkszos¢ badanych wspétezynnikow
praw sterowania najwiekszy wplyw miata predkosé lotu, mniejszy masa
samolotu i wysoko$¢ lotu.

e Najwieksza wrazliwoscia na badane parametry charakteryzowaly sie
wspoltczynniki w kanale przechylanie, a w szczegdlnosci K 1% oraz K ]%.

e Pominiecie wplywu predkosci lotu na wspélczynniki praw sterowania
dla skrajnych przypadkéw powodowalo znaczne pogorszenie wlasciwosci
stabilizacyjnych.

Wryliczenie wspdtezynnikéw wzmocnienia jako funkcji wszystkich wskazy-
wanych zmiennych moze stanowi¢ bardzo skomplikowane zadanie, dodatko-
wo majac na uwadze brak mozliwosci dokladnego pomiaru niektérych z tych
zmiennych. Nalezy przede wszystkim uwzgledni¢ tylko te, ktére wywoluja
istotne zmiany we wspotczynnikach wzmocnien stabilizujacego sprzezenia.
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Influence of characteristics and motion of an object on parameters of
flight stabilizing system

Abstract

A control law of automatic flight stabilisation during the execution of a desired
manoeuvre should depend on conditions in which the manoeuvre is carried out and
changes of the object’s behaviour. In the paper a control law synthesis method based
on the integral - quadratic performance index is proposed. The analysis presents the
effect on changes of feedback gain values caused by object properties and parameters
characterising its motion. The changes of feedback parameters in an automatic system
stabilising a flight are described by functions of a proposed form. Also a supplementary
discussion is presented focused on the way that the model uncertainty determines
the values of stabilisation parameters. Some discussed examples of simulation results
illustrate the impact of considered effects and atmosphere turbulence on the flight
trajectory.
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Praca dotyczy zagadnien dynamiki lotu samolotu w warunkach turbulencji
atmosferycznej. Zastosowano podobne opisy ruchu dla malego i duzego samo-
lotu oraz podobny model turbulencji. Przeprowadzono analize réznic w ich
odpowiedzi na wymuszenie stochastyczne.

1. Wstep

W analizach z zakresu dynamiki lotu statkéw powietrznych zazwyczaj za-
ktada sie, ze lot odbywa sie w spokojnej, nieruchomej atmosferze. W rzeczy-
wistosci turbulencje moga w istotny sposéb wplywaé na obciazenia aerody-
namiczne samolotu, zmieniajac sity i momenty aerodynamiczne. Turbulencje
takie sa zmienne i maja charakter stochastyczny. W ogélnym przypadku do-
tyczy to zaréwno ich zmiennosci w funkcji czasu, jak i przy przejsciu od jed-
nego punktu przestrzeni do innego. Jednym z parametréw charakteryzujacych
turbulencje wiatru jest skala turbulencji. Jest to éredni rozmiar fluktuacji po-
dmuchu, ktéry mozna traktowaé jako odlegtosé, na ktorej podmuchy sa ze soba
skorelowane. Skala ta jest rézna. Pomiary pokazuja, ze zmienia si¢ ona w prze-
dziale od 25m do 190 m. Z tego powodu przy wiekszych rozmiarach samolotu
turbulencje moga powodowaé¢ znaczne réznice w optywie réznych czesci samo-
lotu. Dotyczy to w szczegdlnosci skrzydel — podmuchy zmieniaja w réznym
zakresie katy natarcia w poszczegélnych przekrojach. W wyniku tego powsta-
jace sity aerodynamiczne sa rézne dla prawej i lewej potowki skrzydta. Oznacza
to, ze nawet jezeli samolot wykonuje pierwotnie lot w ptaszczyznie symetrii, to
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symetria ta zostaje zaburzona. Istotnym, ze wzgledéw wytrzymatoSciowych,
jest tez rozklad obciazen aerodynamicznych wzdtuz skrzydta.

W pracy przedstawione zostang wyniki modelowania zachowania sie samo-
lotu w trakcie lotu w burzliwej atmosferze. Symulacje dotyczyly ruchu prze-
strzennego, ktory opisano wykorzystujac model obiektu o sze$ciu stopniach
swobody. Z powodéw omoéwionych powyzej, w przypadku samolotu transpor-
towego uwzgledniono zmiennos¢ rozktadu wiatru wzdtuz rozpietosci skrzydta.
Wymagalto to zastosowania numerycznego catkowania odpowiednich wyrazen
wzdhuz rozpietosci. Stochastyczna strukture pola wiatru odtworzono, wykorzy-
stujac model Shinozukiego, ktéry pozwala na efektywna symulacje proceséw
stochastycznych. Moc widmowa podmuchu okreélono stosujac spektrum Dry-
dena.

2. Model ruchu samolotu

W analizie przyjeto, ze ruch samolotu opisany jest ukladem réwnan réz-
niczkowych zwyczajnych. Dokladny opis tego ukladu znalezé mozna w [1].
W niniejszej pracy przedstawiona zostanie jedyna koncowa ich postac. Sa to:
— dla sktadowych wu, v, w predkosci bezwzglednej Vo samolotu w uktadzie
zwigzanym z samolotem Oxyz

w

(I;;‘ —i—rv—qw)(l—%)—k(%—i—qu—pv)%

F,
=" +pw—ru (2.1)
m

U =

(%+qu—pv)(1—%)+(%—l—rv—qw)lg
(1_F_ﬁ)(1_F_;"’)_F_3F_£’

m m m m

W =

— dla sktadowych predkosci katowej 2 samolotu w uktadzie Ozyz: p — prze-
chylanie, ¢ — pochylanie, r — odchylanie

1
)= ——{|[L+ Iy — I I I
p IX[Z_[)Q(Z{[ + Uy — Iz)qr + Ixzpallz +
+[N + Jwg+ (Ix — Iy)pg — Ixzqr]xz}
1
§=7[M = Jwr+ (Iz = Ix)rp + Ixz(r* = p°) (2:2)
Y
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, 1
" mﬂL + (Iy = Iz)qr + Ixzpgllxz +

+[N + Jwq + (Ix — Iv)pq — Ixzqrllx}

— dla katéw okreslajacych przestrzenng konfiguracje samolotu: @ — kata prze-
chylenia samolotu, © — kata pochylenia samolotu, ¥ — kata odchylenia samo-
lotu

& =p+ (rcosd + qsind) tg @
O = qcosd — rsind (2.3)

v = P+ gsind
(rcos @+ gsin )cos@

— dla wspolrzednch x4, y4, 24 okreslajacych polozenie srodka masy samolotu
w ukladzie zwigzanym z Ziemia Ogx,y424

&g = V[cos acos fcos O cos ¥ + sin F(sin @ sin © cos ¥ — cos Psin¥) +
+ sin v cos B(cos @ sin O cos ¥ + sin Psin V)]

g = V[cos accos fcos O sin ¥ + sin F(sin @ sin O sin ¥ + cos P cos ¥) +
+sina cos f(cos @sin Osin ¥ — sin P cos V)] (2.4)

24 = V[—cosacos sin © + sin sin @ cos O + sin av cos [ cos P cos O]

W réwnaniach (2.1) m jest masa samolotu, zas w réwnaniach (2.2) wyste-
puja sktadowe tensora momentéw bezwladnosci samolotu:

R [x _[xy _I:cz
I=|~T I, —I. (2.5)
_sz _Izy Iz

Wystepujace po prawej stronie réwnan (2.1) wielkosci sa odpowiednio réwne:

=P+ (Ls/g)l3mg - (Ls/a)llpl‘a + (Ls/a)12pya - (Ls/a)l?)P
—(

Fl = —(Lg/o)13P%, Lga)13P.
Fy = (Lg/g)23mg — (Ls/a)mpxa + (Ls/a)22P (2.6)
Fr = (Ls/g)33mg - (Ls/a)?)lpxa + (Ls/a)32pya —(L s/a)33P
F = (L p Fv — pi
z ( s/a)33 za z ( s/a)33

gdzie: P — ciag, g — przyspieszenie ziemskie, P,,, Py, — sily aerodynamiczne
(oporu i boczna). Zastosowano tu tez oznaczenia:
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pV.2
2

0Cz | 0C:
_|_

aqg 1 0oy s

Pz*a = (Cza stat(a) + 5H)

y 0C.q Wy PV*Q i
qu“:_aa u2 +w? 2 s Pea =

0C.q s pr
da uZ +w? 2

gdzie: p — gestos¢ powietrza, S — pole powierzchni skrzydta, V., — dlugosé
wektora predkosci samolotu wzgledem powietrza, ktéry w ukladzie samoloto-
wym ma skltadowe: U, = U — Uy, Vx = U — Uy, Wy = W — Wy, (indeks w oznacza
wiatr).

(Lsja)ij> (Lsjg)ij sa elementami macierzy transformacji miedzy uktadami
wspotrzednych:

L

s/g =
cos¥ cos @ sin¥ cos @ —sin®
=|cos¥sinOsin® —sin¥cos® sin¥sinO®sin® + cos¥ cos® cos Osin @
cos¥sin@cos® +sin¥sin® sin¥sin@cos® — cos¥sin® cos O cos D
(2.8)
cosacosf3 —cosasinfl —sina
Lo = sin 3 cos 3 0
sinacos3 —sinasinf  cos«
Katy natarcia i §lizgu sa odpowiednio réwne:
w v
a = arctg — (B = arcsin - (2.9)

Uy Vu2 +v2 + w?
W réwnaniach (2.2) J jest momentem bezwladnosci wirujacych z predkoscia

katowa w elementow samolotu. L, M, N sa momentami aerodynamicznymi
dziatajacymi na samolot:

V2 V2 V2
”2* Sl M= CmpT*Sba N = cn"; SI o (2.10)
gdzie: C), Cp, C, — wspotczynniki momentoéw, [ — rozpietos¢ skrzydta, b, —
$rednia cieciwa aerodynamiczna.

L=C

3. Sily aerodynamiczne

3.1. Sily i momenty aerodynamiczne samolotu

W przypadku samolotu matego sity i momenty aerodynamiczne obliczane
byly poprzez okreslenie wspoélczynnikéw aerodynamicznych sit i momentéw
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dotyczacych catego ptatowca. Zastosowano tu metodyke pokazana np. w pra-
cach [2, 3]. Natomiast w przypadku samolotu o duzych rozmiarach w wy-
razeniach tych pomijano wszystkie sktadniki dotyczace skrzydta, dla ktorego
zastosowano metode pasowa. Oznacza to, ze sity i momenty przedstawiono
w postaci sum:

R=R.+ Ry, + Ry + Ry
(3.1)

M=Mp+ Mg+ Mg+ My

gdzie poszczegdlne indeksy oznaczaja: k — kadtub, sk — skrzydto, H — uste-
rzenie poziome, V — usterzenie pionowe.

Sktadniki dotyczace skrzydita obliczano poprzez numeryczne catkowanie
sit i momentow powstajacych na poszczegdlnych ,pasach” skrzydta. Bedzie to
opisane ponizej.

3.2. Sily i momenty aerodynamiczne od skrzydla

Dla kazdego profilu skrzydta okresla si¢ lokalny uktad wspotrzednych P,
W tym celu dla tego profilu wyznacza sie punkt P lezacy na 1/4 cieciwy. Punkt
ten ma w ukladzie zwiazanym z samolotem Oxyz wspélrzedne (xp,yp,zp).
Punkty P kolejnych profili skrzydla sko$nego wyznaczaja linie 1/4 cieciw.
Przyjmujac yp za wspélrzedna niezalezna, mozna dwie pozostate wspodtrzed-
ne tego punktu zapisa¢ jako xp(yp) oraz zp(yp). W ogdlnym przypadku linia
1/4 cieciw jest krzywa. O§ P, pokrywa sie z cieciwa i jest skierowana w kie-
runku noska profilu!. Plaszczyzna P, jest plaszczyzng profilu. O§ P, jest
prostopadta do plaszczyzny P, i skierowana w kierunku konca skrzyd?a.

Zakladajac, ze samolot ma skrzydlo o stalym skosie x oraz wzniosie v,
polozenie punktu P w uktadzie zwiazanym z samolotem mozna opisaé zalez-
nosciami:

Tp =yptgx zp =yptgy (3.2)

Macierz przejscia L,/ z ukladu Ozyz do ukladu P, otrzymuje si¢, dokonu-
jac obrotu wokot osi Ox o kat wzniosu 1. Wektor, ktéry w uktadzie Oxyz ma
sktadowe [z,y, 2], w uktadzie P, bedzie mial sktadowe [p, k, 7). Zachodzi
nastepujacy zwiazek:

p
K| =Ly |y (3.3)
-

LJezeli skrzydlo nie ma skrecenia geometrycznego i kata zaklinowania, to 0§ Py,
jest réwnolegta do osi podtuznej samolotu Ozx.



132 G. KOWALECZKO 1 INNI

Rys. 1. Uklady wspotrzednych i sity na profilu skrzydta

gdzie macierz przejécia L

p/s jest Towna:
1 0 0

L,s= |0 cosy —siny (3.4)
0 sinty cos®

Predkosé bezwzgledna punktu P wzgledem uktadu inercjalnego Oyx4y424 jest
réwna:

Vp=Vo+Vg (3.5)

gdzie Vo jest predkoscia punktu O (srodka masy samolotu i poczatku uktadu
wspolrzednych Oxyz) i w tym ukladzie Vo = [u,v,w]"; Vg jest predkoscia
wynikajaca z ruchu obrotowego uktadu Ozyz z predkoscia katowa 2 i jest
ona okreslona wyrazeniem:

Vo=0xrp (3.6)

Jezeli predko$é katowa 2 ma w ukladzie Oxyz sktadowe [p,q,r]", to uwzgled-
niajac, ze wektor rp = [zp,yp, zp]' okredla polozenie punktu P w ukladzie
Ozxyz, otrzymuje sie:

(Va)z = qzp —1yp (V)y = rzp — pzp (Vo). =pyp —qzp
(3.7)
Aby obliczyé¢ sily i momenty aerodynamiczne wytwarzane przez profil skrzy-
dta nalezy okresli¢ jego predkosé¢ wzgledem powietrza V p,. Predko$é ta jest
rowna réznicy pomiedzy predkoscia bezwzgledna punktu P oznaczona V p
i predkoscia wiatru V:
Vp.=Vp-V, (3.8)
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Zatem, uwzgledniajac zaleznosé (3.5), otrzymuje sie:
Vpo=Vo+ V-V, (3.9)

W celu obliczenia obciazen aerodynamicznych konieczne jest okreslenie ich
sktadowych w uktadzie zwigzanym z profilem FP,... W stosunku do wektoréw
Vo i Vg nalezy wykorzysta¢ macierz przejscia L, /. Natomiast, w stosunku
do wektora predkosci wiatru V,, konieczne jest przeliczenie jego sktadowych
z ukladu zwigzanego z Ziemig O4z4y424 do ukladu zwigzanego z samolotem
i dalej do uktadu P,.,. Dzieje si¢ tak dlatego, ze wektor ten jest zwykle okre-
Slany w uktadzie inercjalnym: V,, = [uwg,vwg,wwg]T. Przeliczenia te mozna
symbolicznie zapisa¢ w postaci:

(VP*)Pp/vr = Lp/s(VO + VQ)Oxyz - Lp/sLs/g(Vw)Og:cgygzg (310)

Ostatecznie sktadowe wektora predkosci profilu wzgledem oplywajacego go
powietrza wyliczone w ukladzie P,., s rowne:

Upx u—+ (VQ)x — Uy
vpi | =Ly | v+ (V2)y — vw (3.11)
W px w + (VQ)z — Wy

gdzie [ty, vy, wy] ' jest wektorem predkosdci wiatru w ukladzie Oxzyz:

Uny Urpg
Vw | = Lg/g | Vwg (3.12)
Way W g

Znajomosé sktadowych predkosci profilu wzgledem powietrza ups, vps, Wps
pozwala obliczy¢ kat natarcia ap profilu pokazany na rysunku 1. Jest on
rowny:

w
ap = arctg

1
. (3.13)

Sity aerodynamiczne powstajace na elemencie skrzydta o dtugosci dk zawie-
rajace rozpatrywany profil sa odpowiednio réwne?:

2 V2
AR, = —dP, = —Cy(ap) 2245 — —C,(ap)Peb(yp)dn
2 2 (3.14)

2 2
dR, = —dP, = _OZ(OZP)%CZS = —Cz(ap)%b(yp)dﬁ

2Zaklada sie, zgodnie z teoria plaskich przeplywéw, ze w kierunku prostopadtym
do plaszczyzny profilu sila aerodynamiczna nie powstaje, tzn. dR, = 0.
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gdzie: dP, — sila oporu (wzdluz cieciwy), dP, — sila normalna do cieci-
wy, dS — powierzchnia elementu skrzydla, b(yp) — cieciwa biezaca skrzy-
dta, Vp, — dlugo$é wektora predkosci profilu skrzydla wzgledem powietrza,

Vps = \/u%g* + 0%, + w,.

Wspotezynniki sit dla profilu skrzydta C,, C, odnosza sie do uktadu zwia-
zanego z profilem. Obliczyé¢ je mozna, znajac wspoétezynniki sity oporu Cy,
i sity nos$ne C', w ukladzie zwiazanym z przeptywem:

C, = Cpocosap —Cy,sinap C,=C.qcosap+ Cpasinap (3.15)

Sity okreslone zaleznos$ciami (3.14) nalezy transformowaé¢ do uktadu zwiaza-

nego z samolotem, wykorzystujac macierz L/, = L;/ls:
dR, dRr,
dRg, = |dRy| =Ly, | O (3.16)
dR, dR;

Sity te generuja jednocze$nie momenty wzgledem osi uktadu zwiazanego z sa-
molotem. Momenty te oblicza si¢ z iloczynu wektorowego:

dMsk =7rp X dRsk (317)
Uwzgledniajac, ze rp = [xp,yp, zp]", otrzymuje sie:

dLg, = —dR.yp dMgs, = dR.xp — dRyzp dNg, = dR,yp
(3.18)
Zgodnie z (3.3), przy uwzglednieniu (3.4), zachodzi zwiazek:

dr = (cosp — sin tg)dy (3.19)

ktory bierze sie pod uwage, obliczajac wyrazenia (3.14).

Ostatecznie sity i momenty aerodynamiczne generowane przez skrzydio
oblicza sie, calkujac wyrazenia (3.16) i (3.18) w kazdym kroku calkowania
réwnan ruchu:

Rxsk:dex Rysk:dey stk:dez
(3.20)
Lsk - fLsk Msk - fdMsk Nsk - desk

4. Modelowanie pola wiatru

W symulacjach, do modelowania pola wiatru, zastosowano zaproponowang
przez Shinozukiego [4, 5] metode pozwalajaca na komputerowe generowanie
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proceséw stochastycznych, ktérych spektrum mocy jest jednoznacznie okre-
slone. W przypadku samolotu o matych rozmiarach obliczano wektor wiatru
w punkcie odpowiadajacym potozeniu $rodka masy samolotu. Dalej uwzgled-
niano go przy obliczaniu kata natarcia samolotu. Wykorzystano jednowymia-
rowe spektrum mocy Drydena, zalezne od wspétrzednej x,. Metoda wylicza-
nia sktadowych wiatru opisana jest w [6]. Natomiast, przy analizie dynami-
ki samolotu duzego konieczne bylo uwzglednienie zmiennosci turbulencji nie
tylko wzdluz trasy lotu (wspéirzedna z4), ale réwniez w kierunku poprzecz-
nym (wspélrzedna y,). Dlatego zastosowano dwuwymiarowe spektrum mocy
Drydena zalezne od obu wspétrzednych. Sposéb modelowania przedstawiony
zostal w pracy [1].

5. Wyniki symulacji

Jak wspomniano powyzej, obliczenia prowadzono dla samolotéw roznia-
cych sie zasadniczo charakterystykami masowo-geometrycznymi. Byly to sa-
molot bezpilotowy HOB-bit oraz samolot transportowy Bryza. Samoloty te
pokazano na rysunkach 2 i 3, za$ ich niektére dane podane sa w tabeli 1.

Rys. 3. Samolot M-28 Bryza



136 G. KOWALECZKO 1 INNI

Tabela 1. Podstawowe dane samolotow

Samolot
HOB-bit | M-28 Bryza
masa m 4kg 6500 kg
moment bezwladnosci I, | 0,245kgm? 9833 kg m?
moment bezwladnosci I, 0,14kgm? | 103487 kgm?
moment bezwladnosci I, 0,367 kgm? | 12644 kgm?
moment bezwladnosci I, | —0,04 kg m? 983 kg m?
powierzchnia skrzydta S 0,417kgm? | 39,72kgm?
Srednia cieciwa aerod. b, 0,25 m 1,886 m
rozpietosé skrzydta [ 1,7m 22,06 m

Dane

Dla obu samolotéw przeprowadzono caly cykl symulacji, otrzymujac prze-
biegi parametréw lotu w funkcji czasu.

5.1. Samolot HOB-bit

Dla samolotu HOB-bit charakterystycznym byto, ze profil zmian predkosci

liniowych jest zgodny z profilem zmian turbulencji atmosferycznych. Iustruja
to rysunki 4 i 5.
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Widaé¢ pokrywanie sie przebiegu skladowej predkosci samolotu w(t) z od-
powiadajaca mu skladowa wiatru w,(t). Samolot ,filtruje” jedynie turbulencje
o najwiekszych czestosciach — przebiegi u(t) sa czeSciowo wygladzone. Konse-
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kwencja tego jest zgodnosé gestosci widmowych obu przebiegéw, co pokazano
na rysunkach 6 i 7. Dodatkowo na rysunkach tych pokazano teoretyczna ge-
stos¢ widmowa podmuchu wynikajaca z zastosowanego modelu turbulencji.
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Rys. 7. Gestos¢ widmowa skladowej podluznej predkosci samolotu u

W odniesieniu do predkosci katowych samolotu oraz katéw zaobserwowano,
ze gestosci widmowe tych parametréw wykazuja charakterystyczne maksimum.
Odpowiada ono czestoéci ruchéow wlasnych samolotu. Przyktadowy przebieg
predkosci katowej przechylania p(t) oraz jej gestosci widmowej pokazano na
rysunkach 8 i 9.
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5.2. Samolot M-28 Bryza

Samolot Bryza zachowywatl sie odmiennie niz oméwiony wczesniej samolot
HOB-bit. W warunkach turbulencji wszystkie parametry tego samolotu zmie-
nialy sie w sposoéb wynikajacy z dotyczacych go charakterystycznych ruchéw
wlasnych — zaréwno podtuznych, jak i bocznych. Szczegdlnie widoczne tu by-
ly oscylacje zwiazane z dlugookresowym ruchem podtuznym. Pokazano to na
rysunkach 10 1 11.
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Obliczany, rowniez dla $rodka masy samolotu, kat natarcia zmienial sie
zgodnie ze zmianami odpowiedniej sktadowej predkosci wiatru

rysunki 12 1 13.
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Zastosowana do analizy dynamiki samolotu Bryza metoda catkowania sit
wzdhuz skrzydta umozliwia otrzymanie zmian obciazen aerodynamicznych
wzdluz rozpietosci. Wynik takie mozna rejestrowaé dla dowolnej fazy lotu.
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Przyktadowe przebiegi obciazenia prostopadiego i stycznego do skrzydta po-
kazano na rysunkach 14 i 15.

6. Wnioski

Wstepne wyniki badan wskazuja na przydatnosé zastosowanej metody sy-
mulacji turbulencji atmosferycznych do analizy zagadnien dynamiki lotu sa-
molotéw. Jest to metoda efektywna, ale wymagajaca duzej mocy obliczeniowej
i dtugotrwalych obliczen. Dotyczy to w szczegdlnosci przypadku obliczania sit
aerodynamicznych poprzez catkowanie odpowiednich wyrazen wzdluz skrzy-
dta. Uzyskane dotychczas wyniki pokazuja, ze reakcja samolotu na turbulen-
cje moze by¢ zasadniczo rézna, w zaleznosci od jego charakterystyk masowo-
geometrycznych. Samolot maty i lekki jest wrazliwy na podmuchy, reaguje na
nie bezzwlocznie. W zwiazku z tym, jezeli bedzie wyposazony w odpowiednie
urzadzenia rejestrujace, mozna go wykorzystaé¢ jako swoisty ,detektor” tur-
bulencji atmosferycznych. Analiza zapisow pozwalalaby na okreslenie charak-
terystyk takich turbulencji traktowanych jako procesy stochastyczne. Z kolei
samolot o duzych rozmiarach i masie wykonuje lot zgodny ze swoimi charak-
terystykami dynamicznymi.

Zastosowana metoda pasowa wyznaczania obciazen umozliwia okreslenie
ich zmiennosci wzdtuz skrzydla, co moze by¢ istotne przy analizach z zakresu
wytrzymaltosci konstrukeji.
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Response of aircraft with various mass and geometric characteristics to
atmospheric turbulence

Abstract

In typical analyses of the aircraft flight dynamics it is assumed that the flight
is performed in calm, motionless atmosphere. In reality, turbulences have a substan-
tial impact on aerodynamic loadings. Turbulences change aerodynamic forces and
moments. They have a stochastic character.

The results of modelling of aircraft behaviour during a flight will be shown in
the report. Simulations concerned spatial motion. A 6-DOF model of an aircraft was
applied. For a transport aircraft, changeability of the wind gust along the wing was
taken into account.

Aerodynamic forces and moments generated by the wing were calculated by nu-
merical integration of suitable formulas along the wing. It was done for all subsequent
time steps. The stochastic structure of wind was reconstructed using a model pro-
posed by Shinozuka. The model is an effective tool enabling simulation of stochastic
processes. A power spectral density was determined applying the Dryden formulas.

The analysis was performed for two different aircrafts: a small one and much
bigger transport plane. Parameters describing the wind field were similar. It made it

possible to differentiate between the turbulence effects on planes of different types.
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W pracy zaprezentowano podstawy oraz przyklady zastosowan prostej
metody okreslenia maksymalnej nosnosci skrzydla opartej na analizie
réznicy ci$nienia miedzy noskiem i splywem (ang. pressure differen-
ce rule). Jej zasadnicza zaleta sa niskie koszty okreslenia Czyqz, jak
i stosunkowo duza doktadno$é i uniwersalnosé. Jak ilustruja przyktady,
metoda pozwala nie tylko skutecznie okresli¢c Cz,q. zlozonego ukla-
du aerodynamicznego (réwniez z uwzglednieniem efektéw interferencji
aerodynamicznej), lecz jest bardzo uzyteczna w procesie projektowania
aerodynamicznego, pozwalajac okreslié¢ geometrie spetniajaca stawiane
wymagania odnosnie maksymalnej sity nos$nej.

1. Wstep

Poprawne okreslenie maksymalnej no$noéci samolotu, a w efekcie tak waz-
nego parametru jak np. predkos¢ przeciagniecia jest zagadnieniem stosunkowo
zlozonym i obarczonym sporym marginesem bledu. W wiekszosci przypadkow
minimalna predkosé¢ samolotu jest narzucona przepisami, a spelnienia tego
wymogu musi byé¢ dowiedzione w trakcie badan w locie. W efekcie, o sukcesie
i kosztach finalnych przedsiewziecia w znacznej mierze decyduje prawidlowe
okreslenie parametréw majacych wplyw na nosnos¢ i przebieg przeciagnie-
cia (powierzchnia no$na, zastosowane profile, obrys, skrecenia, mechanizacja)
juz na etapie projektu wstepnego. Zmiana tych parametréw po stwierdzeniu
niespelnienia wymogu predkosci minimalnej jest bardzo kosztowna i wymaga
zmian w istniejacej konstrukcji. Nalezy réwniez zauwazy¢, ze bardzo istotny
wplyw na maksymalna no$nosé uktadu samolotu wywiera interferencja aero-
dynamiczna pomiedzy jego elementami, gtéwnie miedzy skrzydiem i kadtu-
bem. Sprawa staje sie jeszcze bardziej zlozona, jezeli projekt nie jest oparty
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o znane i przebadane w tunelu aerodynamicznym profile. Wspotczesne metody
obliczeniowe pozwalaja na stosunkowo dokladne okreslenie naksymalnej no-
$nosci (C'zmae) profilu charakteryzujacego sie oderwaniem turbulentnej war-
stwy przysciennej rozpoczynajacej sie przy krawedzi sptywu. Sytuacja staje sie
znacznie trudniejsza, jezeli mamy do czynienia z przeciggnieciem zwigzanym
z pekaniem krétkiego pecherza laminarnego — chociaz istnieja do$é¢ skuteczne
empiryczne/pélempiryczne korelacje okreslajace moment takiego oderwania.
Zagadnieniem znacznie bardziej ztozonym jest poprawne okreslenie w opar-
ciu o metody obliczeniowe nosnosci maksymalnej zlozonego, tréojwymiarowego
uktadu. Jedna z najprostszych i najtanszych metod, ktora znalazta zastosowa-
nie do okreslania no$noéci maksymalnej pelnych, zlozonych uktadéw samolo-
tu (w tym z klapami szczelinowymi/slotami na czesci rozpietosci) oparta jest
o tzw. regule réznic ci$nienia (ang. pressure difference rule) [1]. Bazuje ona na
spostrzezeniu, ze ksztalt rozktadu cisnienia wzdtuz cieciwy przy duzych katach
natarcia stosunkowo stabo zalezy od ksztaltu profilu. Oznacza to, ze mozna
okredli¢ wartos¢ maksymalnej réznicy cisnien miedzy krawedzia spltywu oraz
ci$nieniem minimalnym (na nosku), ktére warstwa przyscienna jest w stanie
pokona¢ dla okredlonej wartodci liczby Reynoldsa i liczby Macha. Metoda ta,
z uwagi na wyjatkowa prostote oraz skutecznosé, zaimplementowana zostata
w programie opartym o metode panelows wysokiego rzedu opracowanym przez
autora.

2. Geneza oraz podstawy metody

Jedna z najprostszych metod oceny maksymalnej nosnoéci skrzydta bez
mechanizacji jest okreélenie wartodci sity noénej skrzydtla, przy ktoérej mak-
symalne podci$nienie na nosku profilu wynosi Cp = —13 [2]. Odpowiada to
krytycznym warunkom przeplywu (osiagniecie lokalnie przeptywu naddzwie-
kowego) przy predkosci lotu ok. 250 km/h. Bardziej szczegélowa analiza po-
kazuje, ze wzrost ci$nienia, jaki warstwa przyscienna moze pokonadé, zalezy
od ksztaltu rozktadu cisnienia wzdluz cieciwy, liczby Reynoldsa oraz liczby
Macha. Przy duzych katach natarcia okazuje sie, ze rozklad cidnienia wzdtuz
cieciwy jest stosunkowo mato zalezny od geometrii profilu. Sugeruje to mozli-
wos¢ znalezienia korelacji miedzy liczba Reynoldsa i liczbg Macha a wzrostem
ci$nienia, ktéry warstwa przyScienna jest w stanie pokona¢ bez oderwania.
Przekroczenie tej wielkosci skutkuje oderwaniem. Metode bazujaca na takiej
idei zaproponowali Valarezo i Chin [1], przy czym rozwineli ja na znacznie bar-
dziej ztozone przypadki ukladéw wieloelementowych. Jak zauwazyli, ksztatt
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rozkladéw ciénienia na elementach ukladu nosnego (slot, profil gtéwny, kla-
pa szczelinowa) jest zblizony do siebie w warunkach maksymalnej sily nosnej.
Bazujac na bardzo bogatej bazie wynikéw badan tunelowych, okreslili korela-
cje pomiedzy maksymalng réznicg wspoétezynnikéw ci$nienia miedzy krawedzia
splywu (elementu) i warto$cia minimalng na nosku a liczba Macha przeptywu
niezaburzonego oraz liczba Reynoldsa (odniesiona do lokalnej cigciwy elementu
profilu, np. cieciwy klapy). Okazalo sie, ze istnieje stosunkowo dobra korela-
cja pomiedzy tymi parametrami w warunkach odpowiadajacych maksymalnej
sile no$nej skrzydta (badZ ztozonego ukladu aerodynamicznego) i to nawet,
jezeli rozklad cisnienia okreslony zostaje w oparciu o rozwiazanie przeptywu
nielepkiego. Wartosci réznicy ci$nien okreslone przez Valarezo i Chin [1] dla
maksymalnej nosnoéci pokazuje rys. 1
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Rys. 1. Wartosé réznicy ci$nien na cigciwie elementu ptata odpowiadajacej
warunkom maksymalnej sity nosnej [1]

Liczne przyktady wykorzystania tej metody do okredlenia C'z,q4, 1 analizy
wplywu warunkéw oplywu oraz geometrii skrzydta na jego nosnos$é¢ pokazuja,
ze taka metoda jest zaskakujaco dokladna [3] i pomimo swojej prostoty konku-
rencyjna w stosunku do zaawansowanych i bardzo kosztownych metod bazu-
jacych na rozwiazaniu réwnan Naviera-Stokesa. Biorac powyzsze pod uwage,
metoda zostala zaimplementowana do posiadanej metody panelowej [4].

3. Zastosowanie

Adaptacja programu w celu wykorzystania metody réznic cisnienia do ana-
lizy nosnosci maksymalnej objeta z jednej strony automatyczne okreslanie kry-
tycznych obszaréw skrzydla i wartosci roznic, a z drugiej strony mozliwo$é
generacji siatki skrzydla wieloelementowego (z klapami i slotami). Rysunek 2
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przedstawia przyktad siatki skrzydta z wychylonymi klapami dwuszczelinowy-
mi i slotami.

Rys. 2. Przyklad siatki obliczeniowej skrzydla z wychylonymi klapami szczelinowymi
i slotami

Omawiana metoda byta wielokrotnie wykorzystywana do analizy nosnosci
i projektowania skrzydet spetniajacych narzucone wymagania odnosnie mak-
symalnej wartosci sily noénej spelniajac poktadane nadzieje oraz wykazujac
sie duza elastycznoscig zastosowan.

3.1. Projekt skrzydla i analiza no$snos$ci maksymalnej dwuplata

Rysunek 3 przedstawia samolot w uktadzie dwuplata, ktérego projekt ae-
rodynamiczny, obejmujacy réwniez uzyskanie wymaganych wartosci predkosci
minimalnej, przeprowadzony zostal w oparciu o omawiana metode.

Rys. 3. Geometria siatki obliczeniowej uktadu dwuptata

Poniewaz byla to modyfikacja istniejacej konstrukcji, okreélenie maksy-
malnej no$noéci oparto w warto$¢ réznicy ciSnien, nie korzystajac z rys.1,
lecz z wartoéci okrelonej dla istniejacego samolotu. Analizie podlegalty zaréw-
no ksztalt profili ptatéw, jak i katy zaklinowania skrzydel oraz ich wzajem-
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nego usytuowania (uwzgledniajac interferencje miedzy platami). Celem bylo
uzyskanie ogélnie poprawnych wtasnosci aerodynamicznych, a w szczegdlnosci
maksymalizacja wspotczynnikéw sity nosnej.

Rysunek 4 przedstawia zaleznosé¢ wspoétczynnika sily nosnej samolotu
w wersji wyjsSciowej oraz po modyfikacji aerodynamiki skrzydta z zaznacze-
niem wartoéci Cpgyr odpowiadajacej nosnosci samolotu okreélonej w bada-
niach w locie oraz oczekiwanej noénosci samolotu zmodyfikowanego. Oczeki-
wany przyrost siega wartosci 0.3.

WING-FUSELAGE-TAIL
-FUSELAGE -+
16 | WING-FUSELAGE INITIAL -

Cp_DIFF

0 2 M
-1.5 -1 -05 o 05 1 15 2
cL

Rys. 4. Zalezno$¢ maksymalnej réznicy cisnien na skrzydlach od wspélezynnika sity
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Rys. 5. Charakterystyka sily nosnej w przeplywie nielepkim i z silnym
oddzialywaniem przeplyw nielepki-warstwa przys$cienna (a) oraz wyznaczony rozwoj
oderwania (b)

Analize oplywu tego samolotu wykonano réwniez w oparciu o tzw. silne
oddziatywanie warstwa przyScienna-przeptyw nielepki. Metoda taka pozwala
roéwniez na analize przeplywu z oderwaniem warstwy przysciennej. Wynik ta-
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kiej analizy przedstawia rys.5a. Nalezy zwrdci¢ uwage na stosunkowo dobrg
zgodnos$é obu metod, okre$lajac wartosé Czn,q. na blisko 1.6. Na kolejnym
rysunku (rys. 5b) zaznaczono oczekiwana progresje oderwania warstwy przy-
Sciennej na obu platach (kat natarcia o = 20°).

3.2. Projekt skrzydla samolotu AT-4

Samolot Aero AT-4 stanowi wersje rozwojowa samolotu Aero AT-3 (certy-
fikowanego w kategorii VLA), ktéra zostata opracowana wedlug nowych prze-
piséw amerykanskich LSA (ang. Light Sport Aircraft). Przepisy te bardzo rygo-
rystycznie okreslaja predko$é minimalna bez wychylonych klap. W przypadku
tego samolotu wymég ten sprowadzal sie do koniecznosci uzyskania w nowym
samolocie tej samej predkosci przeciagniecia, co w AT-3, lecz bez wychylania
posiadanych klap krokodylowych i przy nieco zwiekszonej masie startowej. Ko-
nieczne przy tym byto spelnienie tego warunku przy mozliwie najmniejszych
zmianach konstrukcyjnych, a wiec i zmianach geometrii skrzydta.

Samolot AT-3 posiada prostokatne skrzydto ze zmodyfikowanym profilem
NACA 4415. Analiza oplywu pokazuje, ze skrzydlo posiada bardzo nieréw-
nomierny rozktad nosnosci i ci$nien, wynikajacy zaréwno z obrysu i male-
go wydluzenia, jak i wyjatkowo silnej interferencji aerodynamicznej kadtuba.
Wstepna analiza pokazata koniecznosé powiekszenia powierzchni skrzydta, jed-
nak w celu niedopuszczenia do wzrostu masy konstrukcji zmiany te musialy
by¢ zminimalizowane. W celu zwickszenia maksymalnego wspoétczynnika sity
nosnej skrzydla zastosowano szereg zmian w jego aerodynamice:

e zastosowano nieptaskie koncéwki ptata pozwalajace na wyréwnanie roz-
ktadu obcigzenia na koncu, zwiekszajac tym site nosna przy dodatkowym
zmniejszeniu oporu indukowanego, poprawiajac optyw przy duzych ka-
tach natarcia i zwiekszajac skutecznosé lotek;

e zmieniono obrys ptata w obszarze przykadtubowym w celu wyréwnania
rozkladu wspélczynnika sity nosnej przy kadtubie (efekty interferencji)
oraz zmniejszajac maksymalne podci$nienia na nosku i wynikowe roznice
ci$nienia w przekrojach ptlata;

e zmodyfikowano ksztalt profilu w obszarze zewnetrznym (opuszczenie no-
ska) oraz przykadtubowym (geometria filletu” ).

Modyfikacja profilu objela tylko obszar kesonu przed dZzwigarem (ok. 20%
cieciwy). Podstawowym kryterium tych modyfikacji byto zwigkszenie sity no-
$nej, przy ktérej réznica ci$nien miedzy noskiem i splywem osiagata wartoséé
odpowiadajaca warunkom przeciggniecia dla samolotu wyjsciowego (AT-3).
Oczekiwana zalezno$¢ maksymalnej réznicy cisnien na skrzydle od wartosci
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wspdlezynnika sity nosnej dla obu samolotéw przedstawia rys. 6. Jak widaé,
oczekiwany przyrost Cz,q, jest bardzo znaczacy. Przedstawione wyniki doty-
cza samolotu bez usterzenia poziomego. Warto$¢ Czp,q, dla samolotu z uste-
rzeniem wychylonym w celu zapewnienia réwnowagi podiuznej jest niestety
nieco mniejsza. Powierzchnia nosna bylta dobrana tak, aby przy spodziewanej
wartodci Czpq, uzyskaé wymagang predkosé przeciagniecia.

s —

‘ AT3
7 S

Rys. 6. Zalezno$¢ Cpayy od wspoélczynnika sity nosnej dla AT-3 i AT-4

Aby nie dopuéci¢ do nadmiernego powiekszenia skrzydta, jego powierzchnia
okreélona zostata bez jakiegokolwiek zapasu, w celu skompensowania ewentu-
alnego bledu okreslenia C'zp,q,. Rysunek 7 przedstawia rozklad cisnien na
samolocie AT-3 1 AT-4. Jak widaé, wyjsciowy samolot charakteryzuje si¢ bar-
dzo duzymi podci$nieniami na nosku skrzydta w obszarze przykadtubowym.
Samolot AT-4 ma bardzo wyréwnany rozklad cisnien na duzej czedci rozpie-

todcl.

&
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Rys. 7. Rozklada ci$nien na samolocie AT-3 i AT-4

Badania w locie w pelni potwierdzily zaplanowane osiagi, w szczegdlnosci
uzyskana predkos¢ przeciggniecia odpowiada doktadnie wartosci wymaganej,
przebieg przeciagniecia jest bardzo tagodny, a samolot zachowuje pelna ste-
rownosci (skutecznosé lotek) i nie wykazuje tendencji do niesymetrii i zwala-
nia sie na skrzydto. Stanowi to najlepsza rekomendacje zaréwno zastosowanej
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metody oceny nosnosci, jak i calej procedury 3-wymiarowego projektowania
aerodynamicznego.

Rys. 8. Geometria profili skrzydla samolotéw AT-3 i AT-4

3.3. Projekt samolotu Taxi-Jet

Na rys. 9 przedstawiono widok rozktadu liczb Macha na powierzchni pro-
jektowanego przydzwickowego samolotu dyspozycyjnego Taxi-Jet, charaktery-
zujacego sie ujemnym skosem oraz nadkrytycznym przeptywem bez fali uderze-
niowej. Ujemny skos, stosunkowo duza $rednica kadtuba oraz mate promienie
noska nadkrytycznego skrzydta w poblizu kadtuba powodujg powstanie bardzo
duzych podciénien oraz oderwanie w obszarze przykadtubowym, czego efektem
jest znaczne ograniczenie CZzpaq-

Rys. 9. Rozklad liczb Macha w warunkach obliczeniowych i ksztalt profili skrzydia
samolotu Taxi-Jet

Efekt ten widoczny jest na rys. 10, przedstawiajacym wizualizacje prze-
pltywu. Rysunek 11 przedstawia rozktad Cpgy wzdluz rozpigtodci.

Jak widaé, krytycznym obszarem, ktory inicjuje oderwanie, jest ok. 60 cm
rozpietosci w bezposredniej bliskodci kadtuba. Jako antidotum zastosowano



OBLICZENIOWA ANALIZA NOSNOSCI MAKSYMALNEJ... 153

Rys. 10. Wizualizacja oplywu samolotu Taxi-Jet z widocznym oderwaniem
w przykadtubowej czesci skrzydta

Cp_on
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Rys. 11. Rozklad Cpap wzdhuz rozpigtosci skrzydta samolotu Taxi-Jet

w tym obszarze slot, ktérego efektem jest drastyczna redukcja réznic cisnien,
zapobiegajac oderwaniu. Rysunek 12 przedstawia obraz przeplywu w warun-
kach duzej sily nosnej, wychylonych klapach (przykadtubowych) i szczatko-
wym slocie. Jak widaé, oderwanie zostato zlikwidowane, a maksymalny wspot-
czynnik sily nosnej dla rzeczywistych licz Reynoldsa i warunkach réwnowagi
podtuznej zostato okredlone na 2.2

Rys. 12. Wizualizacja oplywu samolotu Taxi-Jet z klapami i slotem
przykadtubowym
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4. Podsumowanie

W referacie przedstawiono zastosowanie reguly réznicy ci$nien do analizy
i projektowania aerodynamicznego uktadéw spelniajacych okreslone wymaga-
nia odnosnie nosnosci maksymalnej i predkosci przeciagniecia. Prezentowana
metoda, pomimo swojej prostoty oraz niewielkich kosztow, wykazuje sie duza
skutecznodcia 1 uniwersalnoscia.

Stosowana byta wielokrotnie z pelnym sukcesem do probleméw realne-
go projektowania aerodynamicznego ztozonych obiektéw, obejmujac réwniez
uktady wieloelementowe. Przedstawione w pracy przyktady w pelni potwier-
dzaja jej uzytecznosé.
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Computational analysis of the wing maximum lift

Abstract

The paper describes examples of application of a simple method for estimation
of the maximum lift coefficient of a wing. It is based on the ”pressure difference
rule” of Valarezo and Chin. The method is especially useful in designing aircraft
configurations that fulfill specified requirements regarding CL,,q., stall speed and
stall characteristics. The presented results fully confirm efficiency of the method.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XIII 2008

BADANIA POWIERZCHNI NOSNYCH W WARUNKACH
ATMOSFERY SWOBODNEJ

| PIOTR SIERPUTOWSKI |
GRZEGORZ SOBIERAJ

Politechnika Warszawska, Instytut Techniki lotniczej © Mechaniki Stosowanej

e-mail: piotr@meil.pw.edu.pl; sob@meil.pw.edu.pl

W pracy przedstawiono wyniki badania powierzchni no$nych statkéw
powietrznych w warunkach atmosfery swobodnej wykonane z zastosowa-
niem kamery termograficznej w Instytucie Techniki Lotniczej i Mechaniki
Stosowanej Politechniki Warszawskie;j.

1. Wprowadzenie

1.1. Cel badan

W Instytucie Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej realizowany jest
program latajacego laboratorium aerodynamicznego przy wykorzystaniu skon-
struowanych w instytucie szybowcéw PW-5 (rys. 1). Celem programu jest ba-
danie powierzchni nos$nych statkéw powietrznych w warunkach atmosfery swo-
bodnej. W zwiazku z tym zaistniala potrzeba znalezienia narzedzia pomiarowe-
go, ktére nadawatoby sie do badan w locie. Biorac pod uwage obiecujace wyniki
badan z zastosowaniem termografii uzyskane przez inne osrodki naukowe na
Swiecie [1], podjeto podobna prébe w naszym instytucie. Przyjeto dodatkowo
zalozenie, iz metoda ta powinna umozliwia¢ pomiary w czasie rzeczy-
wistym oraz ewentualnie mogla byé zastosowana na rzeczywistych
statkach powietrznych.

1.2. Istota pomiaru

Do pomiaréw zastosowano kamere termograficzna oraz ciekle krysztaty.
W pomiarze wykorzystuje sie réznice we wspotczynniku wymiany ciepta dla
przeptywu laminarnego, turbulentnego i w obszarze pecherza oderwania la-
minarnego — struktur przeplywu wystepujacych na powierzchniach nosnych.
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Rys. 1.

W celu uzyskania kontrastu temperaturowego miedzy powierzchnia profilu
a oplywanym powietrzem, powierzchnie profilu pokryto cienka warstwa grafitu
spelniajaca role elementu grzejnego, podgrzewajacego powierzchnie profilu do
zadanej temperatury. W warunkach przeplywu temperatura powierzchni zmie-
niata sie w zaleznosci od predkoéci przeptywu niezakléconego i rodzaju prze-
pltywu w warstwie przyéciennej. W miejscu wystepowania pecherza oderwania
laminarnego temperatura powierzchni jest najwyzsza, a w miejscu przykle-
jenia turbulentnego najnizsza. Wedtug tej zasady jest mozliwa identyfikacja
rodzaju przeptywu w warstwie przysciennej wzdtuz profilu.

1.3. Technika pomiarowa

W pomiarach wykorzystywano kamere termograficzng firmy CEDIP: ka-
mera diugofalowa JADE UC o matrycy 320 x 240 detektor6w mikrobolome-
trycznych o czutosci 0.08° + 30°C oraz ciekle krysztaty firmy HELLCREST
o parametrach: poczatek zmiany koloru 30°C, poczatek koloru czerwonego —
30,2°C, zielonego — 30,8°C, niebieskiego — 35,4°C, zakres pomiarowy — 6°C.

2. Wyniki pomiaréw

2.1. Badania w tunelu aerodynamicznym

W celu utatwienia interpretacji termograméw, zastosowano specjalny pro-
fil o geometrii zapewniajacej generowanie stabilnego pecherza oderwania la-
minarnego. Profil o wymiarach 300 x 300 mm umieszczono w osi przestrzeni
pomiarowej (rys.2). Predko$é przeplywu zmieniano od 5 do 25m/s.
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Rys. 2. 1 — statyw kamery telewizyjnej zapewniajacy odpowiednie pole widzenia
kamey; 2 — wymienne okno przestrzeni pomiarowej; 3 — umiejscowienie badanego
profilu lotniczego; 4 — kable zasilajace powierzchnie grzewcza na profilu lotniczym

Profil pokryty byl warstwa grafitu spelniajaca role elementu grzejnego.
W osi profilu naniesiono pasek cieklych krysztaléw o szerokosci 1cm (rys. 3).
Drenaz profilu umozliwial pomiary rozkladu cisnien wzdtuz profilu na jego po-
wierzchni. Obserwowano od gory wycinek profilu zawierajacy nosek i krawedz
spltywu.

Rys. 3. Widok profilu z drenazem; 1 — doprowadzenie zasilania do warstwy
grzewczej; 2 — profil drewniany pokryty warstwa grafitu; 3 — naniesiony pasek
warstwy cieklych krysztaléw; 4 — rurki miedziane wyprowadzajace cisnienie
z punktéw pomiarowych na powierzchni profilu do komputerowego systemu
pomiarowego
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W termografii pole temperatur wizualizowane jest paleta barw. Ze wzgle-
dow edycyjnych termogramy mozemy przedstawi¢ jedynie w odcieniach sza-
rosci, co nieco pogarsza jakos¢ i mozliwoéci interpretacyjne zdjeé, szczegdlnie
wykonanych metoda ciektokrystaliczna.

kierunek predkodet  =———pp V=20m's

krawedz spltywu
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% obszar oderwania laminarnego

Rys. 4. Przykladowy termogram oplywu profilu lotniczego; (a) termogram
wykonany kamera, (b) przy pomocy cieklych krysztaléw

Na zdjeciu (rys. 4) przedstawiono przykladowy termogram oplywu profilu
lotniczego wykonanego w tunelu aerodynamicznym, (a) termogram wykonany
kamera, (b) przy pomocy cieklych krysztaléw. Zdjecia poréwnano z rozkla-
dem ci$nienia wzdtuz profilu. Zmiana odcienia szarosci od jasnego do ciemne-
go odpowiada wzrostowi temperatury. Ciemny prazek na obu termogramach
wskazuje polozenie pecherza oderwania laminarnego — obszar o najwyzszej
temperaturze na powierzchni profilu.

2.2. Badania w strumieniu swobodnym

Po kalibracji metody w tunelu aerodynamicznym przeprowadzono badania
w strumieniu swobodnym. Badania te mialy na celu sprawdzenie dzialania
aparatury w warunkach terenowych. Pomiary wykonano przy uzyciu wycinka
plata rzeczywistego (rys.5a), na ktéry w jego srodku naniesiono warstwe gra-
fitu o szerokosci 20 cm i pasek cieklych krysztaléw o szerokosci 1 cm (rys. 5b).

Na rysunku 6 przedstawiono przykladowe termogramy (a) wykonane ka-
mera termograficzna i (b) przy pomocy cieklych krysztatléw. Przy braku ko-
loréw, dla ulatwienia interpretacji termograméw na zdjecia nalozono rozktad
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temperatury wzdluz ptata. Na rysunku pokazano réwniez schemat pokazujacy
potozenie kamery.

Rys. 5. (a) Widok badanego wycinka skrzydla (skala 1:1) mocowanego do stelaza;
(b) widok naniesionej warstwy grafitu i paska cieklych krysztaléw

—HKapa0 Rozklad temperatury wzdluz plata V =25 m/s

a) klapa neutralnie

© — iy

0.0 0.2 0.4 ¥ 0.6 0.8 1.0

Rys. 6. Termogramy wykonane kamera (a), przy pomocy cieklych krysztaléw (b)
oraz rozktad temperatury wzdluz plata

3. Wnioski

e Termografia w podczerwieni przy wykorzystaniu kamery termograficz-
nej jest bardzo czuta metoda pozwalajaca na identyfikacje niewielkich
zmian w strukturze przeptywu. Bardzo dobrze nadaje sie¢ do badan pro-
fili rzeczywistych przy wykorzystaniu latajacego laboratorium w warun-
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kach atmosfery swobodnej. Wada tej metody jest koniecznosé stosowa-
nia specjalnych okienek wziernikowych przepuszczajacych promieniowa-
nie podczerwone, co moze by¢ pewnym utrudnieniem np. w wypadku
wykonywania zdje¢ z kabiny statku powietrznego.

e Zaleta cieklokrystalicznego badania rozkladu temperatury jest mozli-
wos¢ wykonywania zdje¢ zwyklym aparatem fotograficznym, technika
ta nie wymaga tez stosowania specjalnych okien przepuszczajacych pro-
mieniowanie podczerwone. Wada tej metody jest jednorazowa aplikacja
drogiego czynnika.

e Obie metody nadaja sie do pomiaréw w czasie rzeczywistym, szczegdlnie
do identyfikacji miejsca przyklejenia turbulentnej warstwy przysciennej,
w ktérym nastepuje wyrazne obnizenie temperatury powierzchni ptata.
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Airfoil investigation in free air atmospheric flow

Abstract

Noninvasive techniques such as thermography can aid the investigation of the
boundary layer flows, especially in cases when traditional techniques cannot be used
(e.g. in flight experiments). The paper presents applications of the infrared and liquid-
crystal thermography in different wind-tunnel tests carried out at the Institute of
Aeronautics and Applied Mechanics of Warsaw University of Technology.
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W pracy zaprezentowano nowa oryginalna koncepcje sterowania przeply-
wem przy wykorzystaniu urzadzenia, ktéremu nadano nazwe samozasilajace
si¢ strumieniowe generatory wiréw. W poréwnaniu do bardziej konwencjo-
nalnych strumieniowych generatoréw wiréw, nowe rozwigzanie charaktery-
zuje sie tym, ze strumieniowe generatory wiréw nie sg zasilane powietrzem
ze sprezarki lecz wykorzystuje sie naturalny przepltyw powietrza pomiedzy
otworami umieszczonymi w dolnej noskowej czesci profilu w obszarze wy-
stepowania nadci$nienia (gdy profil usytuowany jest pod pewnym katem
natarcia wzgledem przeplywu niezakléconego) a dyszami generatoréw znaj-
dujacymi sie na gornej powierzchni profilu.

W artykule oméwiono wyniki eksperymentalnych badan podstawowych cha-
rakterystyk aerodynamicznych modelu profilu NACA 0012 wyposazonego
zaréwno w konwencjonalne strumieniowe generatory wiréw, jak i propono-
wane samozasilajace si¢ strumieniowe generatory wiréw. Badania wykony-
wane byly w dwéch tunelach Instytutu Lotnictwa: w tunelu aerodynamicz-
nym malych predkosei T-1 (na profilu o cieciwie ¢ = 0.5m) oraz w triso-
nicznym tunelu aerodynamicznym N-3 (na profilu o cieciwie ¢ = 0.18 m)
w zakresie liczb Macha M = 0.1 + 0.85, co odpowiada liczbom Reynoldsa
Re = 0.6 = 2.6 - 10°.

Wykaz oznaczen

—  dlugo$é otworu dyszy, [mm]
—  szeroko$¢ otworu dyszy, [mm]
— cieciwa profilu, [m]
rozpietosé¢ modelu, [m]

—  wspdélczynnik momentu
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3
|
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Cx — wspo6tcezynnik oporu

C, — wspolezynnik sity no$nej

C.e — maksymalna wartos¢ wspoélczynnika sity nosnej

M — liczba Macha przeplywu niezakldéconego

Qm — wydatek powietrza wyplywajacy z dyszy, [kg/s]

Re — liczba Reynoldsa przeplywu niezakléconego

Vj —  predkosé wyplywu powietrza z dyszy, [m/s]

Vr — stosunek predkosci wyptywu powietrza z dyszy do predkosci
przeplywu niezaktéconego (V;/Vao)

Voo —  predkosé przeplywu niezakl6conego, [m/s]

x — odleglosé od krawedzi natarcia mierzona wzdtuz cieciwy, [m]

z — rozstaw dysz, [m]

« — kat natarcia profilu, [deg]

Qe —  krytyczny kat natarcia profilu, [deg]

Qm — ustawiany kat natarcia, [deg]

ag —  kat skosu strumienia w tunelu @1.5m, [deg]

b — kat pochylenia strumienia powietrza wylatujacego z dysz, [deg]

v — kat przekoszenia strumienia powietrza wylatujacego z dysz,
[deg]

1. Wstep

Istnieje szereg urzadzen umozliwiajacych ,poprawienie” aerodynamiki
obiektow latajacych. Wérdd nich sa réznego rodzaju generatory wiréw umiesz-
czane bezposrednio na powierzchni zewnetrznej tych obiektéow lub blisko tej
powierzchni. Podstawowym zadaniem takich generatoréow jest wytworzenie wi-
réw na opltywanych powierzchniach, ktére ,doenergetyzowuja”’ warstwe przy-
Scienng, opodzniajac jej oderwanie lub w przypadku silnikéw poprawiaja efek-
tywnos¢ spalanie paliwa, podnoszac tym samym moc silnika.

Spoéréd kilku rodzajéw generatoréw wirdw najczesciej stosowane w prakty-
ce sa skrzydeltkowe generatory wiréw (ang. vane generators). Sa to prostokatne,
trapezowe lub trojkatne blaszki mocowane z reguty prostopadle do opltywanych
powierzchni o wysokosci przewyzszajacej grubos¢ warstwy przysciennej. Ge-
neratory te mocowane sa przewaznie w jednej linii wzdtuz rozpietosci skrzydta
lub usterzenia, sekwencyjnie w réwnej odleglosci od siebie. Tego typu genera-
tory mozna do$é czesto zobaczy¢ na skrzydtach samolotow, zaréwno cywilnych
jak i wojskowych. Na rys.1 i 2 przedstawiono dwa podstawowe typy genera-
toréw skrzydetkowych wytwarzajace wiry wspélrotacyjne (rys. 1) oraz kontr-
rotacyjne (rys.2) umieszczone na skrzydtach samolotéw Harrier oraz Cessna.
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Rys. 1. Wspolrotacyjne skrzydetkowe generatory wiréw umieszczone na skrzydle
samolotu Harrier

Rys. 2. Kontrrotacyjne skrzydetkowe generatory wiréw umieszczone na skrzydle
samolotu Cessna

Zasadnicza wada skrzydetkowych generatoréw wiréw jest brak mozliwosci
sterowania tymi generatorami, jak réwniez pewien wzrost oporu zwiazany z ich
obecnoscig.

Innym rodzajem generatoréw wiréw sa strumieniowe generatory wirdw
(ang. air-jet vortex generators, AJVGs). Tego typu generatory wiréw zostaly
zaproponowane po raz pierwszy przez Wallis’a w roku 1952 jako alternatywa
dla tradycyjnych ,skrzydetkowych” generatoréw wiréw [1-3]|. Podstawowa za-
leta tych generatoréw, w porownaniu do generatoréow tradycyjnych, jest moz-
liwosé sterowania ich dziatlaniem. Strumieniowe generatory wiréw wytwarzaja
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matle strumienie powietrza wychodzace z gérnej powierzchni profilu i odpo-
wiednio ustawione wzgledem przeplywu na profilu. Wzajemne oddzialywanie
pomiedzy tymi strumieniami powietrza a przeptywem na profilu, generuje do-
brze zorganizowane struktury wirowe (rys. 3 — model badany w tunelach Insty-
tutu Lotnictwa), ktore sa w stanie przeciwstawi¢ sie niekorzystnemu gradien-
towi cidnienia pojawiajacemu sie¢ na goérnej powierzchni przy wyzszych katach
natarcia. W rezultacie mamy do czynienia z opdznieniem oderwania przeply-
wu. Ten korzystny efekt moze by¢ wykorzystany do poprawy aerodynamiki
wielu obiektow i urzadzen, takich jak: topaty $émigtowcow, skrzydta samolotow
(w tym ich urzadzenia hipernosne), lopatki silnikéw turbinowych itp. Zasad-
nicza trudnoscia w praktycznym zastosowaniu strumieniowych generatoréw
wirow jest konieczno$¢ wykonania instalacji zasilajacej dysze powietrzem.
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Rys. 3. Generowanie wiréw na profilu przez strumieniowe generatory wiréw

Na rys. 4 przedstawiono numeryczng symulacje wiréw wytwarzanych przez
strumieniowe generatory wiréw wykonang w Instytucie Lotnictwa przy wyko-
rzystaniu programu Fluent.

Jak wykazaly badania prowadzone w wielu laboratoriach na $wiecie [4-10],
skuteczno$é dziatania strumieniowych generatoréw wiréw uzalezniona jest od
prawidlowego ich zaprojektowania, czyli wlasciwego doboru najwazniejszych
jego parametréw, takich jak:

e katy przekoszenia i pochylenia strumienia wzgledem przepltywu nieza-
ktéconego,

e wymiary dysz oraz ich usytuowanie na profilu,
e stosunek predkosci strumienia do predkosci przeptywu niezaktéconego,
o wydatek powietrza przeptywajacy przez dysze,

e liczba Reynoldsa strumienia powietrza wyptywajacego z dyszy.



EKSPERYMENTALNE BADANIA STEROWANIA PRZEPLYWEM... 165

BRLELEDR55832888

28
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FLUENT 6.2 (3d, coupled imp, S-A)

Rys. 4. Numeryczna symulacja linii pradu wypltywajacych z dysz strumieniowych
generatoréw wiréw dla M = 0.05, o = 14.5° oraz V;/V, ~ 6

Badania te wykazaly miedzy innymi, iz najwyzsza skutecznosé¢ strumie-
niowe generatory wiréw uzyskuja dla katéw przekoszenia z zakresu 45° + 90°
oraz katéw pochylenia 0°--45°. Definicje powyzszych katéw przedstawiono na
rys. 5.

Yk[emnek
normalny

kierunek

/kqt pochylenia

rozpigtosai )
kat przekoszenia \/
(s4)

Rys. 5. Geometria strumienia wylatujacego z dyszy

W  Instytucie Lotnictwa w ramach realizacji projektu badawczego
4T12C 008 27 pt. ,Eksperymentalne i numeryczne badania aktywnego stero-
wania oplywem profilu poprzez zastosowanie strumieniowych generatoréw wi-



166 A. KRZYSIAK

row” opracowano nowa koncepcje generatoréow wirdw, ktérym nadano nazwe
samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw. Istota wynalazku polega
na zasilaniu dysz generatorow powietrzem chwytanym otworami wlotowymi
umieszczonymi na dolnej powierzchni profilu, w jego czeSci noskowej. Nie-
zbedny do wytworzenia wiréw powietrznych, strumien powietrza (wyplywaja-
cy przez dysze), uzyskuje sie dzieki wystepujacej na wyzszych katach natarcia
roznicy ciSnien pomiedzy goérng i dolna powierzchnia profilu. Szczegétowszy
opis nowej koncepcji generatoréw wiréw zamieszczono w rozdziale 3.5.

2. Technika badan

2.1. Tunel malych predkosci @1.5m

Tunel aerodynamiczny T-1, w ktérym prowadzone byly badania strumie-
niowych generatoréw wiréw, jest tunelem matych predkodci ciagtego dziatania
o otwartej przestrzeni pomiarowej (Srednica 1.5 m, dtugo$é 2m). Maksymalna
predko$¢ powietrza w tunelu wynosi 40 m/s, a minimalna 15 m/s. Model profi-

3

Rys. 6. Model profilu NACA 0012 w tunelu matych predkosci T-1

lu NACA 0012 umieszczony byl w tunelu w pozycji pionowej (rys. 6) pomiedzy
dwoma plytami brzegowymi, w ktérych umieszczone byly tozyska kulkowe, da-
jace mozliwo$¢ zmiany kata natarcia w zakresie « € (—45°,45°). Zmierzony
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kat skosu strumienia wynosit a, = —2.27°, a rzeczywisty kat natarcia, po
obliczeniu poprawek tunelowych, obliczany byl z wzoru

o= a, —a, —561°C, (2.1)

Za modelem w odleglosci 528 mm umieszczono wzdtuzna sonde umozliwia-
jaca pomiary rozkladu ci$nienia spietrzenia oraz cisnienia statycznego w $la-
dzie za modelem.

2.2. Model profilu NACA 0012 badany w tunelu malych predkosci @1.5m

Badany model profilu NACA 0012 byl modelem laminatowym, dwudzwi-
garowym z odejmowana gorng pokrywa i wolna przestrzenia w $rodku mode-
lu. Cieciwa modelu wynosita ¢ = 0.5m, a rozpietoé¢ d = 1 m. Doktadnosé
wykonania powierzchni zewnetrznej profilu wynosita 4+0.05 mm. Na gornej
pokrywie modelu w odleglosci 60 mm od krawedzi natarcia (tj. na 12% cie-
ciwy) umieszczono w réwnych odlegloéciach od siebie (rozstaw z = 55 mm)
10 dysz strumieniowych generatorow wiréw jednakowo usytuowanych wzgle-
dem kierunku przepltywu niezakléconego. Wykonane z mosiadzu dysze mialy
wymiary a =5.6mm i b= 1.1mm (wariant 1) lub ¢ =72mm i b= 1.2mm
(wariant 2). Na omawianym modelu profilu NACA 0012 wykonane zostaly
badania zaréwno konwencjonalnych strumieniowych generatoréow wirdw, jak
i proponowanych samozasilajacych strumieniowych generatoréw wiréw. Do ba-
dan obydwu rodzajow generatorow wirow wykorzystano te same dysze. Kon-
wencjonalne strumieniowe generatory wiréw zasilane byty powietrzem z dwéch
sprezarek (o lacznym maksymalnym wydatku powietrza 6001/min), poprzez
zbiornik wyréwnawczy, zawor regulacyjny, kryze przepltywowa, zwezke Ventu-
riego oraz zawory elektromagnetyczne. Schemat zasilania konwencjonalnych
strumieniowych generatoréw wiréw powietrzem przedstawiono na rys. 7.

Zawér regulacyjny stuzyl do zmiany ciSnienia zasilajacego, ktérego war-
tos¢ byla odczytywana na cyfrowym mierniku cisnienia. Kryza przeptywowa
oraz zwezka Venturiego stuzyly do pomiaru catkowitego wydatku powietrza
przeptywajacego przez dysze. We wnetrzu modelu znajdowato sie 10 zawo-
réw elektromagnetycznych umozliwiajacych wymuszenie pulsacyjnego wyply-
wu strumieni powietrza z dysz generatoréw wirdw.

Na powierzchni gornej i dolnej badanego modelu wzdtuz cieciwy profilu wy-
konano otworki pomiarowe mierzace rozklad cisnienia na modelu. Otworki po-
miarowe rozmieszczone byly w trzech rzedach (odleglych od siebie o 27.5 mm)
w §rodkowej czesci rozpietosci modelu (rys. 7), po 48 otworkéw w kazdym rze-
dzie. Srodkowy rzad otworkéw usytuowany byl w tej samej plaszczyznie prze-
kroju modelu, w ktorej umieszczona byla jedna z dysz generatoréw wirdw.
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Rys. 7. Schemat zasilania konwencjonalnych generatoréw wiréw powietrzem

Wartosci wszystkich cisnien, tj. ci$nien z profilu, z sondy wzdtuznej oraz ci-
$nien statycznego i spietrzenia przeplywu niezaktéconego, mierzone byly przez
czujniki Druck’a (o zakresie pomiarowym do 14.85 cala H20), umieszczone
w mechanicznym przetaczniku cisnien firmy Scanivalve. Uzyskane rozktady ci-
$nienia na profilu oraz w jego sladzie pozwolily na okreslenie podstawowych
charakterystyk aerodynamicznych profilu NACAO0012, tj. wspdtezynnikéw sity
nosnej, sity oporu oraz momentu.

2.3. Tunel duzych predkosci N-3

Tunel duzych predkosci N-3 jest tunelem typu wydmuchowego z czeScio-
wa recyrkulacja przeptywu. Tunel N-3 jest tunelem trisonicznym operujacym
w zakresie poddzwiekowych, okotodZzwickowych, jak i naddZzwiekowych pred-
kosci, co odpowiada liczbom Macha M = 0.2 + 1.2, 1.5 oraz 2.3. Zamknieta
komora pomiarowa, o wymiarach 0.6 x 0.6 m?, w zakresie poddzwiekowych
i okolodZwiekowych predkosci wyposazana jest w perforowana gérng i dol-
ng $ciane tunelu, natomiast w zakresie predkosci naddzwiekowych stosuje sie
$ciany nieperforowane. Sciany boczne tunelu wyposazane s w dwa podwéj-
ne okna. Boczne okna tunelu moga sthuzyé do mocowania modelu na wadze
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bocznej lub w mechanizmie zmiany kata natarcia. Kontrolowany przez mini-
komputer uktad zmiany kata natarcia modelu w komorze pomiarowej tunelu
umozliwia zmiane tego kata w zakresie 20° z doktadno$cia do 0.01°. Pomiary
cisnienie statycznego i catkowitego przeplywu niezakléconego dokonywane sa
przez dwa niezalezne ukltady czujnikow pomiarowych ,Solatron” i ,,Sonix”
o zakresach pomiarowych 1.3bara (ci$nienie statyczne) oraz 2.6 baréw (ci-
$nienie dynamiczne) i dokladnosci pomiaru 0.02% zakresu pomiarowego. Czas
trwania jednego testu badawczego w tunelu duzych predkosci N-3 uzalezniony
jest od warunkéw badan (miedzy innymi liczby Macha oraz liczby Reynolds’a)
i przecietnie wynosi od 3 minut w zakresie predkosci naddzwiekowych i 5 minut
w zakresie transonicznym do 15 minut w zakresie poddzwiekowym.

2.4. Model profilu NACA 0012 do badan w tunelu duzych predkosci N-3

W tunelu duzych predkoéci N-3 wykonane zostaty badania modelu profi-
lu NACA 0012 wyposazonego w samozasilajace sie strumieniowe generatory
wiréw. Badany model profilu byl modelem: dzielonym (z odejmowana goérna
pokrywa), wydrazonym w $rodku, wykonanym calkowicie z metalu, o cieciwie
¢ = 180mm i rozpietosci d = 600 mm. Ze wzgledu na wykorzystywanie te-
go modelu do wezesniejszych badan dynamicznych (profil 4+ klapka), kohcowe
22.6% cieciwy profilu stanowila klapka zamocowana na tozyskach, umieszczo-
nych w czterech konsolach czedci gtownej tego profilu. W obecnych badaniach
klapka zostala unieruchomiona w potozeniu nie wychylonym, a szczelina po-
miedzy klapka a czescia glowna profilu zaklejona. Na rys.8 przedstawiono
model profilu NACA 0012 w komorze pomiarowej tunelu duzych predkosci
N-3.

Rys. 8. Model profilu NACA 0012 w tunelu duzych predkosci N-3
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Gléwna czesé profilu oraz klapka, wyposazone byly w otworki pomiaro-
we. W sumie na profilu znajdowalo sie 47 punktéw pomiarowych, podia-
czonych do dwdéch pierwszych sekcji mechanicznego skanera ciSnienia ,,Sca-
nivalve”. Na pozostalych dwoéch sekcjach tego skanera podiaczono 61 punk-
tow pomiarowych ze 115-punktowej sondy oporu umieszczonej za mode-
lem w odlegloéci 180 mm. Mechaniczny skaner ci$nienia ,Scanivalve” wy-
posazony byl w cztery czujniki ci$nienia ,,Druck” o zakresie pomiarowym
15 psid (trzy czujniki) oraz 5 psid (jeden czujnik) i doktadnosci pomiaru 0.1%
zakresu.

Na gérnej powierzchni model profilu NACA 0012 znajdowala sie odejmo-
wana pokrywa, do ktérej wklejone byto 10 dysz strumieniowych generatordw
wiréw jednakowo usytuowanych wzgledem kierunku przeplywu niezakltdcone-
go. Podobnie, jak w przypadku modelu profilu NACA 0012 badanego w tunelu
maltych predkosci T-1, usytuowanie dysz na profilu zrealizowane zostalo na
podstawie rekomendacji zaczerpnietych z literatury [11]. Wykonane z mosia-
dzu dysze (o wymiarach ¢ = 3mm i b = 0.6 mm) umieszczone byly w jednym
rzedzie w jednakowej odleglosci od siebie (z = 19.8 mm, tj. z/c¢ = 0.11) oraz
od krawedzi natarcia modelu profilu (z = 21.6 mm, tj. z/c = 0.12), kat prze-
koszenia strumieni powietrza wylatujacych z dysz wynosit ¥ = 60°, a kat ich
pochylenia @ = 30°.

2.5. Koncepcja samozasilajgcych sie strumieniowych generatoréw
WIrow

Konwencjonalne strumieniowe generatory wiréw, pomimo niewatpliwych
zalet, nie znalazty sie, jak dotychczas, w powszechnym uzyciu w technice lot-
niczej. Gtéwna przyczyna jest konieczno$é zasilania tych generatoréw sprezo-
nym powietrzem z zewnetrznego zrédla, a tym samym umieszczenie wewnatrz
obiektu dodatkowej instalacji pneumatycznej. Dlatego tez w pracy [12] zapro-
ponowano inne, prostsze rozwigzanie polegajace na zasilaniu strumieniowych
generatoréw wiréw powietrzem chwytanym w dolnej noskowej czesci profilu
(rys.9).

Chwytanie powietrza oraz jego przeplyw poprzez przewdd pneumatyczny
i dysze byly mozliwe dzieki réznicy ci$nien wystepujacej pomiedzy obszarem
nadcisnienia, ktory pojawia sie przy wyzszych katach natarcia w czedci nosko-
wej dolnej powierzchni profilu oraz obszarem podcisnienia na gérnej czesci tego
profilu w miejscu usytuowania dysz generatoréw. Celem optymalnego wykorzy-
stania wspomnianego nadci$nienia osie otworéw wlotowych przecinalty kontur
dolnej powierzchni profilu w punktach spietrzenia przeptywu (dla okotokry-
tycznych katéw natarcia) i byly ustawione réwnolegle do kierunku naplywu.
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Rys. 9. Samozasilajace sie strumieniowe generatory wirdw

W efekcie wspomnianej réznicy cisnien, wystepujacej pomiedzy dolna i gér-
ng powierzchnia profilu na wyzszych katach natarcia, nastepowato wymuszenie
przeplywu powietrza przez przewdd laczacy wlot powietrza (znajdujacy sie na
dolnej powierzchni profilu) z dysza (znajdujaca sie na gérnej powierzchni profi-
lu) i wyplyw strumienia powietrza z pewna predkoscia przez dysze. Strumienie
powietrza wypltywajace z dysz, podobnie jak w przypadku konwencjonalnych
strumieniowych generatoréw wiréw, mieszajac sie z powietrzem opltywajacym
profil, tworzyty na gérnej powierzchni profilu dobrze zorganizowane struktu-
ry wirowe, ktore byly w stanie przeciwstawié¢ sie niekorzystnemu gradientowi
ci$nienia pojawiajacemu sie przy wyzszych katach natarcia. W rezultacie mie-
liSmy do czynienia z opdznieniem oderwania przeplywu oraz z towarzyszacym
mu wzrostem krytycznego kata natarcia i wzrostem wartosci wspotczynnika
maksymalnej sity nosnej. Warto zauwazy¢, ze w zakresie nizszych katow na-
tarcia, gdy réznica cisnien pomiedzy dolng a gérna powierzchniag profilu jest
niewielka, samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw pozostaja nieak-
tywne.

3. Wyniki badan

3.1. Warunki badan

Omawiane w niniejszym artykule eksperymentalne badania charakterystyk
aerodynamicznych modelu profilu NACA 0012 wyposazonego w strumieniowe
generatory wiréw wykonane zostaly w nastepujacych warunkach (tabela 11 2).
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Tabela 1. Warunki badan konwencjonalnych strumieniowych generatoréw wi-
réw w tunelu matych predkosci T-1

Liczba Macha M = 0.05, 0.075. 0.1

Liczba Reynoldsa Re = 0.6 - 105 (M = 0.05)
Re=1.1-10° (M =0.1)

Wymiary dysz 5.6 mmx1.1 mm (wariant 1)
7.2mmx1.2mm (wariant 2)

Katy natarcia profilu* a=-—2.7°+21.7°

Katy przekoszenia ¥ = 30°, 60°, 75°

Katy pochylenia @ = 20°, 30°

Rozstaw dysz z = 27.5, 5bmm

Wydatek powietrza wyplywajacego przez dysze | Q,, = 1074+ 1072 kg/s
Vr 1.2+4.6

*

z uwzglednieniem poprawek interferencyjnych

Tabela 2. Warunki badan samozasilajacych sie strumieniowych generatoréw
wirow w tunelach matych i duzych predkosci

Liczba Macha M =0.05+0.85
Liczba Reynoldsa Re = 0.6 - 105 (M = 0.05)
Re = 2.6-10° (M = 0.85)

Wymiary dysz:

tunel matych predkosci T-1 7.2mmx1.2 mm
tunel duzych predkosci N-3 3mmx0.6 mm
Katy natarcia profilu* a=—2.7°+21.7°
Katy przekoszenia ¥ = 60°
Katy pochylenia @ = 30°
Rozstaw dysz:
tunel matych predkosci T-1 zZqg = H5mm
tunel duzych predkosci N-3 zg = 19.8 mm

Wydatek powietrza wyplywajacego przez dysze** | Qn = 2.1 x 10~*kg/s
Vp** 1.6

*

z uwzglednieniem poprawek interferencyjnych

** obliczenia numeryczne dla M = 0.05 oraz o = 14°

3.2. Przykladowe wyniki badan konwencjonalnych strumieniowych
generatoréw wiréw

Eksperymentalne badania konwencjonalnych strumieniowych generatoréw
wiréw przeprowadzone zostaly w tunelu matych predkosci T-1 w zakresie liczb
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Macha M = 0.05 = 0.1. Na rysunkach 10, 11 i 12 przedstawiono przyktado-
we wyniki badan wplywu szeregu wybranych parametréw charakteryzujacych
strumieniowe generatory wiréw, takich jak:

e predkosé strumieni powietrza wylatujacych z dysz strumieniowych gene-
ratoréw wiréw Vj,

e kat przekoszenia strumieni powietrza,
e kat pochylenia strumieni powietrza

na zaleznosé¢ wspoétczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia dla M = 0.075.

1.6

1.2 2N \\
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M =0.075
0.4 / ¥ = 60°, d = 30°
— — profil gladki
¢ Vj=5Tm/s, VR=22
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4+ Vj=90m/s, VR=35
A Vj=111m/s, VR=43
'0.4 T ‘ T ‘ T
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Rys. 10. Wplyw predkosci strumieni powietrza wylatujacych z dysz strumieniowych
generator6w wiréw na zalezno$é C, = f(a) dla M = 0.075

Analiza przedstawionych powyzej wynikéw badan prowadzi do wniosku,
ze poprzez zastosowanie na profilu konwencjonalnych strumieniowych gene-
ratorow wiréw mozna opo6zni¢ oderwanie przepltywu na profilu i w rezultacie
podwyzszy¢ warto$¢ maksymalnag wspotczynnika sity no$nej oraz wartosé kry-
tycznego kata natarcia. Skutecznos¢ dziatania tych generatorow zalezna jest
jednak od prawidlowego doboru ich parametréw. I tak, przeprowadzone ba-
dania wykazaly, ze w zakresie badanych liczb Macha najwyzsza efektywnosé
dziatania konwencjonalnych strumieniowych generatoréw wiréw uzyskano dla
wzglednych predkosci strumieni powietrza wylatujacych z dysz strumienio-
wych generatoréw wiréw wynoszacych Vi = 2.7, kata przekoszenia strumieni
¥ = 60° oraz kata ich pochylenia ¥ = 30°. I tak przyktadowo, dla powyz-
szych wartosci tych parametréw oraz M = 0.075 zastosowanie na profilu kon-
wencjonalnych strumieniowych generatoréw wiréw powoduje wzrost wartosci
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Rys. 11. Wplyw kata przekoszenia strumieni powietrza wylatujacych z dysz
strumieniowych generatoréw wiréw na zaleznosé¢ C, = f(«) dla M = 0.075
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Rys. 12. Wplyw kata pochylenia strumieni powietrza wylatujacych z dysz
strumieniowych generatoréw wiréw na zaleznosé C, = f(«) dla M = 0.075

wspotezynnika maksymalnej sity nosnej o AC, = 0.1 oraz wzrost wartosci
krytycznego kata natarcia o Aa =~ 3° w poréwnaniu do profilu gltadkiego.

3.3. Wyniki badan samozasilajacych sie strumieniowych generatoréw
wiréw
Eksperymentalne badania modelu profilu NACA 0012 wyposazonego

w samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw przeprowadzone zostaly
w dwoch tunelach Instytutu Lotnictwa, a mianowicie w tunelu matych pred-
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kosci T-1 w zakresie liczb Macha M = 0.05=-0.1 oraz w tunelu duzych predko-
$ci N-3 w zakresie liczb Macha M = 0.2 < 0.85. Badania te wykonane zostaty
dla zoptymalizowanych, na podstawie wczeéniejszych prac eksperymentalnych
(rozdz. 4.2), polozen strumieni wyplywajacych z dysz generatoréw wzgledem
przeptywu niezakléconego, a okreslonych poprzez kat przekoszenia strumieni
¥ = 60° oraz kat pochylenia strumieni ¢ = 30°.

Na rysunkach 13+ 16 przedstawiono wplyw zastosowania samozasilajacych
sie strumieniowych generatoréw wiréw na wspétezynnik sity nosnej w funkcji
kata natarcia.
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Rys. 13. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatoréw wiréw na
zalezno$é C, = f(«) dla M = 0.075

Obserwowany wzrost warto$ci wspoélczynnika maksymalnej sily nosnej
zwiazany z zastosowaniem na profilu NACA 0012 samozasilajacych sie stru-
mieniowych generatoréw wiréw wynika ze wzrostu podci$nienia na gornej po-
wierzchni profilu w obszarze okotokrytycznych katach natarcia, rys. 17.

Analiza przedstawionych powyzej zaleznosci prowadzi do wniosku, ze w ba-
danym zakresie liczb Macha zastosowanie na profilu samozasilajacych sie stru-
mieniowych generatoréw wiréw moze by¢ réwnie korzystne, jak zastosowanie
konwencjonalnych strumieniowych generatoréw wiréw, a przy tym technicznie
znacznie prostsze w realizacji. Przeprowadzone badania wykazaly bowiem, ze
poprzez zastosowanie na profilu samozasilajacych sie strumieniowych genera-
torow wiréw mozna uzyskaé wzrost wartosci wspotczynnika maksymalnej sity
nosnej oraz wzrost krytycznego kata natarcia w szerokim zakresie liczb Macha
(w badanym przypadku od M = 0.05 az do M = 0.4). I tak przyktadowo, dla
M = 0.2 uzyskano wzrost wartosci wspoétczynnika maksymalnej sity nosnej
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Rys. 14. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatoréw wiréw na
zaleznoéé C, = f(a) dla M = 0.2
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Rys. 15. Wplyw samozasilajacych sie strumieniowych generatoréw wiréw na
zaleznoéé C, = f(a) dla M =0.3

o AC,, .. ~ 0.12 oraz wzrost krytycznego kata natarcia o Aa ~ 1.5°. W za-
kresie wyzszych liczb Macha, tj. dla M = 0.5+ 0.85, stwierdzono istotny spa-
dek skutecznosci dziatania samozasilajacych sie strumieniowych generatordw
wirdw.

W poréwnaniu do konwencjonalnych strumieniowych generatoréw wiréw,
ze wzgledu na nizsza predkosé strumieni wylatujacych z dysz generatoréw wi-
réw, samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw charakteryzuja sie nie-
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Rys. 16. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatorow wiréw na
zaleznosé C, = f(a) dla M =0.4
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Rys. 17. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatoréw wiréw na rozktad
ci$nienia wzdluz cieciwy profilu NACA 0012 dla M = 0.4 oraz o = 13.5°

co nizsza maksymalna do uzyskania skutecznoscia dzialania (mierzona wzro-

stem wartosci wspétezynnika C, oraz «y), co przedstawiono na rys. 18.

Przeprowadzone badania wykazaly, ze w zakresie nizszych liczb Macha, t;.
dla M < 0.3 oraz podkrytycznych katéw natarcia zastosowanie na profilu NA-
CA 0012 samozasilajacych sie strumieniowych generatoréw wiréw powoduje
jedynie niewielki wzrost wspotczynnika sity oporu o AC, = 0.001 = 0.015,
rys. 19.
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Rys. 18. Poréwnanie skutecznosci dziatania konwencjonalnych oraz samozasilajacych
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Rys. 19. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatoréw wiréw na
wspolcezynnik sity oporu dla M = 0.3

Na rys. 20 przedstawiono wplyw samozasilajacych sie strumieniowych ge-
neratoréw wiréw na wspétezynnik momentu dla M = 0.075. Jak mozna stwier-
dzi¢ na podstawie analizy wynikéw badan, tworzenie si¢ wiréw na goérnej po-
wierzchni profilu w efekcie dzialania generatoréw powoduje lekkie zmniejsze-
nie wartosci pochodnej 9C,,/da, podobnie jak to mialo miejsce w przypadku
konwencjonalnych strumieniowych generatoréw wirdéw.
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Rys. 20. Wplyw samozasilajacych si¢ strumieniowych generatorow wiréw na
wspotezynnik momentu dla M = 0.075

4. ‘Whnioski

W pracy przedstawiono wyniki eksperymentalnych badan podstawowych
charakterystyk aerodynamicznych modelu profilu NACA 0012 wyposazonego
zaréwno w konwencjonalne, jak i proponowane samozasilajace sie strumieniowe
generatory wiréw. Uzyskane wyniki badan pokazaly, ze poprzez zastosowanie
na profilu strumieniowych generatoréw wiréw (zaréwno konwencjonalnych, jak
i samozasilajacych sie) mozna op6znié oderwanie przeplywu, a w konsekwencji
uzyska¢ wzrost wartosci krytycznego kata natarcia oraz wzrost wartosci wspot-
czynnika maksymalnej sity nosnej. Skuteczno$é¢ dziatania strumieniowych ge-
neratoréw wiréw, mierzona wzrostem wartosci krytycznego kata natarcia oraz
wzrostem wspotczynnika maksymalnej sity nosnej, uzalezniona jest od pra-
widlowego doboru parametréw konstrukcyjnych tych generatoréw. Badania
potwierdzity, ze najwyzsza skuteczno$é¢ dzialania uzyskuje sie dla kata prze-
koszenia strumienia ¥ = 60° oraz kata jego pochylenia @ = 30°.

Eksperymentalne badania modelu profilu NACA 0012 wyposazonego
w strumieniowe generatory wiréw udowodnily, ze proponowane samozasila-
jace sie strumieniowe generatory wiréw moga by¢ alternatywa dla konwen-
cjonalnych (tj. zasilanych powietrzem z zewnetrznego zrédla) strumieniowych
generatoréw wiréw. Wspomniane samozasilajace sie strumieniowe generato-
ry wiréw zasilane sa powietrzem z obszaru nadci$nienia wystepujacego przy
wyzszych katach natarcia na dolnej powierzchni profilu (w obszarze noska pro-
filu). Jakkolwiek efektywnosé dziatania samozasilajacych sie strumieniowych
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generatoréw wirdow jest nieco nizsza niz konwencjonalnych, korzysci z ich za-
stosowania sa niewatpliwe, w szczegdlnosci biorac pod uwage prostote ich wy-
konania.

10.

11.

12.
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Experimental investigation of flow control using self-supplying air jet
vortex generators

Abstract

To control a flow, the air jet vortex generators (AJVGS) were originally proposed
by Wallis in 1952 as an alternative to traditional vane generators. In this concept
the interaction between the air jets and freestream flow forms well organised vertical
structures. They are capable of withstanding adverse pressure gradients that appear
on the upper surface on higher angles of attack. As a result, we deal with delay of
flow separation. The main benefit of using the air jet vortex generators relies on their
control ability and significantly less increase of the drag caused by their presence in
comparison with traditional generators.

In spite of unquestionable advantages, the air jet vortex generators, till now are
not in wide usage in aviation. The main reason of this is connected with the necessity
of using an additional air supplying system Therefore, in the present work, a simpler
solution was proposed in which the air jet vortex generators were supplied with the
air caught from the lower airfoil surface in the nose region.

Experimental tests of basic aerodynamic characteristics of the NACA 0012 airfoil
equipped with air jet vortex generators were carried out in Low Speed Wind Tunnel
T-1 at the Institute of Aviation (using a model of the airfoil with 0.5m chord) as
well as in High Speed Wind Tunnel (using the airfoil model with 0.18 m chord) in the

range of Mach numbers M = 0.1 + 0.85 and Reynolds numbers Re = 0.6 <+ 2.6 - 10°.
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The objective of this paper is to present possibilities of transferring to flap-
ping wings micro aerial vehicle (FMAV) flight dynamics methods applied to
flexible structure control in aeronautics. Two important aspects of the pro-
blem are considered: structure modelling and modern control methods. The
old Wright Brothers’ idea of wing twisting to achieve a specified roll rate is
examined in a new arena of FMAV manoeuvres. Therefore, we present key
aspects of the active flexible wing technique. Equations of motion for fle-
xible FMAV wings, coupled to a rigid supported ”fuselage” are developed,
and some results of simulations are presented.

1. Introduction

The development of small autonomous flying vehicles is motivated by a
need for intelligent reconnaissance robots, capable of discreetly penetrating
confined spaces and maneuvering in them without the assistance of a human
telepilot. Without pilot and only equipment on board, unmanned aerial vehic-
les may be much smaller then "normal” aircraft. This induces interest to the
concept of micro air vehicles (MAV or pAV or micro-flyer) with wingspan of
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15 cm or less. Such aircraft are considered to be efficient and inexpensive tools
for collecting information in dangerous or hostile environments. For instance,
equipped with a sensory device, such an aircraft could be used to detect the
presence of poisonous gases in an environmental disaster area or if equipped
with a camera, it could be used in a short endurance reconnaissance mission
of interest to the military. In either case, the focus is on reducing the size of
such aircraft as much as possible.

The MAV is of comparable size of birds and insects. It stimulates interest
of designing the flapping wing for MAV as an attractive alternative for fixed or
rotating wing configurations. The current research on animal-like MAV resul-
ted in the new term animalopter, describing similarity of MAV to real animal.
An animalopter means the animal-like flying objects with moving wings. An
animal (i.e. bird, bat or/and insect) wing is a multifunctional device providing
lift, propulsion and flight control and performing complex motion relative to
the ”aircraft” body, which shows the analogy to helicopter rotor [25].

In the background of preparing this paper lies our believe that transferring
ideas from the more matured disciple like aircraft technology to emerging
animal technology should be beneficial for the later one and vice-versa. One
integrated idea, of special interest to both disciplines, is the active flexible
wing concept. This concept represents a return to the Wright Brothers’ idea
of wing warping or twisting by combining wing structures and flight controls
to perform the desired manoeuvres.

Whether cruising trough an open field or circling garbage, flies impress us
with their remarkable aerodynamic manoeuvrability. How is this sophisticated
flight control achieved? Like all well-controlled locomotory systems, flies must
rapidly integrate incoming sensory information and appropriately modify their
motor output.

It is well known that the dynamics of flapping wings MAV over the flight
envelope is highly nonlinear. The character of the loads acting on the vehicle
— particularly the aerodynamics — vary substantially over the angle of at-
tack operating range (which may nowadays include poststall incidences). The
control of this type of plant can be achieved adequately via a variety of appro-
aches, provided that the parameters of the controller (the gains in particular)
are scheduled with flight condition. The nonlinearity of the system makes it
difficult to implement a strategy of interpolating between gains derived from
a few choice trim points. This is because the plant and the controller interact
such that it is not clear precisely what the closed loop trim points are in vide
flight regions, because aerodynamic loads often become asymmetric and where
inertial coupling is significant.
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The primarily goal of our work is to developed the software simulation
for flapping wings micro aerial vehicle. This simulator is an end-to-end tool
composed from several modular blocks, which model: wings aerodynamics, the
body motion, and control algorithms.

2. The main issues

2.1. Animal flight vs aircraft flight

There is some subtle but important difference between animal and aircraft
models. In biological flight the wings not only move forward relative to the
air, they also flap up and down, plunge, and sweep. Conventional airplanes
with fixed wings are in comparison very simple. The forward motion relative
to the air causes the wings to produce the lift. Animals do not, in general, have
rotating parts that describe a full circular motion. To attain the appropriate
effective angle of attack throughout the entire wing-stroke, the wings must
constantly twist.

2.2. Mission performance constraints

Results of some optimisation studies show that the vehicle size is highly
sensitive to the minimum required turning radius because vehicles that must
turn tightly require lower wing loading, which implies greater size for a fixed
total mass.

The missions requires the vehicle to fly a distance of approximately 1000
m from the launch site to capture a clear image of a 1.5-m-size target on
the ground, and to deliver that image to the launch site in less than 45 min.
However, the mission profile includes not only cruse to target, and return to
launch site, but also dive and climb over the target. The MAV in the vicinity
of the target must make several shallow dives and climb to view and transmit
a clear image of the target before return and landing. Therefore the MAV
must be able to efficiently and safely navigate in 3-dimensional space among
obstacles (e.g. trees) to a target location.

2.3. Features of airfoil for animals

The typical airfoils for birds and bats are thin and cambered, which means
that these generate very little leading-edge suction. Cruising birds and bats
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fly with their flapping axes aligned close to horizontal. This could produce an
interesting dilemma for the upstroke.

Insects have low-aspect-ratio wings, which are not suitable for cruising
flight. During the downstroke, the insect generates mainly a vertical force.
The acceleration of the insect’s body during the first half of the downstroke
is especially large, and this acceleration is mainly caused by a large unsteady
pressure drag action on the wings. During the upstroke the insect generates
mainly a horizontal force. The change of direction of the forces during the
down-and-up-strokes is controlled by variation in the inclination of the stroke
plane.

2.4. Aerodynamic phenomena

As the size of an aircraft is reduced the need of efficiency in terms of lift
and propulsion generation becomes more evident. Reducing the size of lifting
surfaces and keeping the flight speed around 15m/s makes the aerodynamic
phenomena different from those found in normal size aircraft, mainly due to
very low Reynolds number of the flow.

Moreover, animalopter maneuvering in this regime are subject to nonli-
near, unsteady aerodynamic loads [3, 4, 10-12, 50]. The nonlinearities and
unsteadiness are due manely to the large regions of 3-D separated flow and
concentrated vortex flows that occur at large angles of attack. Accurate predic-
tion of these nonlinear, unsteady airloads is of great importance in the analysis
of an animalopter flight motion and in the design of its flight control system.

Prediction of the unsteady airloads is complicated by the fact that the
instantaneous flowfield surrounding a maneuvering body, and thus the loading,
is not determined solely by the instantaneous values of the motion variables,
such as the angles of attack and sideslip, and, particularly in our study, by
the deforming flexible wings parameters. In general, the instantaneous state of
the flowfield depends on the time-history of motion, that is, on all the states
taken by the flowfield during the maneuver prior to the instant in question.

2.5. Beam or plate model of flapping wings

During designing of animalopters, various configurations must be evalu-
ated to determine the characteristics of the configuration that will meet all
requirements of vehicle performance and costs.

A problem generated by model of a plate arises. For plates made from
composites, the number of layers and the fibber orientation may be assumed
arbitrary, which vary the amount of coupling between and twisting. In classical
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plate theory these significant effects are not accounted for either in deflection
equations or in boundary conditions.

2.6. Control problems

The co-evolution of form and function is the way all living organisms evo-
lved in nature. In nature’s example is to be followed, the form and function of
autonomous agents be co-evolved in similar manner [27].

Design of an animalopter wing requires solving various problems:

1. Controllability of the flight in adverse conditions: icing, rain, wind.
2. How to build simpler control systems using ”active materials”?

3. Whether the well-known methods for aircraft flight control and stabili-
sation may be adapted to animalopter?

During flight the aircraft is expected to encounter turbulent winds up to
10m/s, perform tight turns near buildings, and climb repeatedly to 100 m.
The aircraft must be stable enough to serve as a live airborne video platform
and must be easy enough to fly so that an individual with minimal training
can operate it.

2.7. How to describe animalopter manoeuvres?

As can be seen in Sec. 5.2 ”Systems of coordinates”, attitude angles, which
represent the instantaneous flight attitude of an animalopter are included. The
most common angles are, of course, Euler ones. The tree Euler angles @, @
and ¥, used in flight mechanics are called ”roll angle (bank angle)”, ”pitch
angle”, and "yaw angle (heading angle)”, respectively.

On the other hand, the terms rolling, pitching, and yawing mean the angu-
lar motions about the animalopter-fixed axes. These motions are usually de-
scribed by the angular velocity components P, ), and R, respectively. Then,
by how many degrees of angle does a manoeuvring animalopter rotate about
each axis from one moment to another? These rotation angles are not equal to
the variations of Euler angles during that time! In the fact, the Euler angles
are kinds of rotation angles. However, those define a special rotation sequence
and not, in general, the rotation angles of the actual rotation sequence at that
time.

For another problem, when we consider two flight attitudes that are de-
scribed by Fuler angles @, © and ¥, how do we compare the two attitudes?
Are those attitudes near or far? How is the relative attitude viewed from one
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attitude to another? These questions may occur to anyone who tries to treat
large maneuvers more precisely. But the problem with angles is not as easy to
handle as problems with other physical quantities [3, 5].

2.8. Degrees of freedom

Not only at first sight, the study of animalopter flight dynamics and control
may seem very complicated, since each wing possesses degrees of freedom in
addition to those of the ”fuselage”. Detailed analyses of kinematics are central
to an integrated understanding of animal flight. Four degrees of freedom in each
wing are used to achieve flight in the Nature: flapping, lagging, feathering, and
spanning.

Flapping is a rotation of animal wing about longitudinal axis of the ani-
mal body (this axis lies in the direction of flight velocity), i.e. this is "up and
down” motion. Lagging is a rotation about a ”vertical” axis; this is the ”for-
ward and backward” wing motion backward parallel to the body. Feathering
is an angular movement about the wing longitudinal axis (which may pass
through the wing centre of gravity) which tilts the wing to change its angle
of attack. Spanning is an expanding and contracting of the wingspan. Not all
flying animals perform all of these motions. For instance insects with low wing
flap frequencies about 20 Hz (17-25 Hz) generally have very restricted lagging
capabilities. Unlike birds, most insects do not use the spanning technique.

Insects such as alderfly (Apatele alni) and mayfly (Ephemera) have fixed
stroke planes with respect to their bodies. Thus, flapping flight is possible with
only two degrees of freedom: flapping and feathering. In the simplest physical
models heaving and pitching represent these degrees of freedom.

The motion of each bird wing may be decomposed into flapping, lagging,
feathering (the rigid body motions) and also into more complex deflections of
the surface from the base shape (vibration modes).

3. Description of control problem

3.1. Aeroelastic nature of control problem

Very recently, it has been recognised that flapping wing propulsion can
be more efficient than conventional propellers if applied to MAVs, because
of the very low Reynolds numbers encountered on such vehicles. Flapping
flight is more complicated than flight with fixed or rotating wings. The key
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to understand the mechanisms of flapping flight is the adequate physical and
mathematical modeling.

The wing shape can be controlled by the deflection of the piezo-ceramic
bender the applied DC voltage. Simultaneously, the flexible wing exposed to
the airflow will also deform under the resultant aerodynamic force acting on
its upper and lower surfaces. The wings can therefore be modelled as a uniform
cantilever composite beam subjected to two types of loads: aerodynamic pres-
sure, and bending moment generated by piezo-electric action. The problem is
thus ”aero-elastic” in nature.

From the point of view of mechanical phenomena involved, loads causing
motion of the structure are: aerodynamic (A), inertial (I) (gravity included),
and elastic (E) (Fig. 1 left). These loads act on both aeronautical and anima-
lopter structures, so mathematical models considered in both fields may be
similar. The interaction between an aircraft’s structural dynamics, aerodyna-
mics, and automatic flight control system has emerged as an important design
consideration. This interaction is called aeroservoelasticity and is illustrated
by Fig. 1 right.

& \/

Fig. 1. Aeroelastic phenomena (left) and aeroservoelastic tetrahedron (right)
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Both branches of knowledge (aeronautics and zoology) have been develo-
ping separately, with almost no information transfer between them. As there
are some points of common interest (structure modelling, loads, methods of
control) it seems useful to look at modelling of animalopter dynamics from
the point of view of aeronautics to define places, where ”technology transfer”
is possible.

This is for instance an aeroelastic tailoring, which, with structure optimi-
sation, develops recently very intensively. The active methods, which emerged
recently, are based on application of integrated active/sensor ”smart” ele-
ments [33].
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3.2. Biological inspiration of M AV design

Before dealing with the flight dynamics and the control problem analyti-
cally, let us consider the physical effects of wing motions on the animalopter.

To investigate how birds with different morphology change their wing and
body movements while flying at a range of speeds. Tobalske and Dial [45]
analysed high-speed video tapes of black-billed magpies (Pica pica) flying at
speeds of 4-14m/s and pigeons (Columba livia) flying at 6-20m/s in a wind
tunnel.

Many flying machines from self-inflating parawings to birds are using lifting
surfaces that significantly deform. With the right choice of materials, prestress,
and unstrained shape, an aerodynamically effective equilibrium configuration
can often be achieved to improve the flight performance.

Wings of insects may have various shapes, but their internal structure is
similar for the majority of species. Usually the insect wing is composed of two
membranes. It is a sandwich structure with two layers made from chitin of
the thickness of micrometer order. The fibres going along the span fold the
surface. These fibres, concentrated mainly in the vicinity of leading edge, act
as stiffening elements and may form various patterns. For instance the fibres
in dragonfly wing go mainly along the span and are inter-connected with small
cross-fibres (similar to ribs in aircraft structure). These ribs are more densely
grouped close to wing leading edge (Fig. 2).

The stiffness and the shape of an insect wing are variable and may be
controlled. At the rest the wing is flat, but it changes the shape during flight.

The insect body has the muscles providing the forces to power the wings
and performing variation of wing shape. The skin of the body forms a closed
box, within which the ”"bearings” for wing roots are placed.

The fields of Biology that use principles of Structural Engineering and
Fluid Mechanics to draw structure — function relationships are Functional
Morphology or Biomechanics. These disciplines are of particular use to Bio-
nics engineers, because the behavior and performance of natural structures
can be characterized with methods and units that are directly applicable to
mechanical analogs. The result of precise spatial and temporal regulation is a
complex exoskeleton that is tagmatized into functional zones. Limbs consist
of tough, rigid tubes made of molecular plywood, connected by complex joints
made of hard junctures separated by rubbery membrane. The most elaborate
example of an arthropod joint is the wing hinge, the morphological centerpiece
of flight behavior.

Although most biological structures are not intelligent by human stan-
dards, they nevertheless outperform most bricks and I-beams. A good exam-
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Fig. 2. The structure of an insects wings. Veins are drawn at actual thickness; wings
are not shown to scale. Genus and species names (when known) are shown under
each wing, and orders are listed at their branching points (cf. Dudley [10])

ple is the insect wing. The wing is the structure with membranous cuticle
stretched between veins in the wing. Unlike an aircraft wing, it is neither stre-
amlined nor smooth. Folds facilitate deformation during flight. Veins increase
the mechanical rigidity of the wing (alternate in concave and convex patterns).
Radial vein is the longitudinal rotational axis of the wing, about which occur
pronation and supination.
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The success of insect-scale BMAVs depends on exploitation of unsteady
aerodynamic mechanisms (in particular, delayed stall, rotational lift, and wa-
ke capture) which have only recently been elucidated by Dickinson et al [7,
8]. There has been some success with computational methods to estimate for-
ces generated by flapping wings [9, 10, 29, 32, 36] but both the models and
algorithms need to be improved in order to get better agreement with experi-
mental values. The only reliable means to determine the forces generated by
the flapping wing is to measure them directly.

We can stated, that wings of an animalopter are a multifunctional devicesd,
which create not only the aerodynamic lift, but also thrust, and, last but not
least, can control the flight. Because of the complex equipment mounted on the
animalopter, we can be stated, that the animalopter is a flying micro-electro-
mechanical robot. We are dealing with an entomopter, if it is an artificial insect,
or an ornitopter, if we are dealing with an artificial bird.

Animalopter is of dimensions similar to the dimensions of a small bird (or
a bat) and a large insect. The thing that distinguishes animalopter from an
ordinary radio-controlled small aeroplane are air operations, usually beyond
the operator’s sight range and on small Reynolds numbers (of the order of ten
to a hundred thousand). The data of how the motion of wings and the body
change during flight is interesting not only per se, but also in order to under-
stand the mechanisms, which take place during flight and their mathematical
modelling.

If one wanted to search for analogies with artificial objects, then because
of the complex motion in relation to the body, animalopter is more similar to
a helicopter that to an aeroplane. Therefore many concepts stemming from
helicopter flight mechanics found use in flight biomechanics, of course after
taking into account animalopters’ specificity.

Bird’s wing anatomy is quite well known and described. Feathers create a
lifting surface with a highly complex structure and shape, which causes the
entire wing to become a lifting surface of elastic and permeable profile, with
numerous vortex diffusers, such as down and elastic feather radiuses. Moreover
appropriate motions of the wings enable a change of their span, lift and sweep
during flight, and motions of muscles and tendons inside the wings enable
among others a change of camber of a wing profile. Analogously to insects,
birds are also able to actively control the flight. Thanks to appropriate wing
motions and arrangement of feathers they control the flow around the wings.
The aim of this action, as in the case of insects, is minimalising of power
needed for flight, reaching maximal velocity or maneouvrability, or fulfilling
the requirements of flight in special conditions.
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3.3. Flapping wings degrees of freedom

Insect wing motion appear to be not simply up and down. It is much more
complex. Such complex motion can be considered as being composed of three
different rotations: flapping, lagging, feathering, and spanning. Flapping is a
rotary motion of the wing around the longitudinal axis of the animalopter
(this axis overlaps with the direction of flight velocity). Thus "up and down”
motion is realised. Lagging is a rotary wing motion around the ”vertical” axis,
i.e. it describes ”forward and backward” motion. Feathering is a rotary motion
around longitudinal wing axis. During that motion changes of attack angle of
the wing occur.

Detailed analyses of kinematics are central to an integrated understanding
of animal flight [1-5, 8-10, 25-28, 32, 35, 37, 39, 45, 48-50]. Concluding, four
degrees of freedom in each wing are used to achieve flight in the Nature:
flapping, lagging, feathering, and spanning. This requires a universal joint
similar the shoulder in a human. A good model of such joint is the articulated
rotor hub. Flapping is a rotation of a wing about longitudinal axis of the
body (this axis lies in the direction of flight velocity), i.e. "up and down”
motion. Lagging is a rotation about a ”vertical” axis, this is the ”forward and
backward” wing motion. Feathering is an angular movement about the wing
longitudinal axis (which may pass through the wing centre of gravity). During
the feathering motion the wing changes its angle of attack.

Concluding, insects wing kinematics are essentially spherical, while the
trace of the wing tip is usually photographed from the insect’s side. The result
is an orthogonal projection of the spherical trace on to the plane of the animal’s
longitudinal symmetry. The resulting planar figure for a hovering insect’s wing
is always closed. As far as can be discerned from the available (noisy) data,
e.g. for flies, the actual shape may be a figure-of-eight or a banana shape, but
can be irregular and sometimes the trace has no self-intersections.

There are two phases in each half-cycle of the wing beat: translational
(wing moving forwards or backwards) and rotational (at the end of each stro-
ke). In order to clearly investigate the distinct aerodynamic contributions of
each phase, the angle of attack should be constant during translation and ro-
tate through at least 90° during the flip-over. Thus, theoretically attractive
kinematics should entail an intermittent rotational motion with reversal. A
more subtle aspect is the plunging (up-down) component of flapping. Every
time a hovering wing starts (or stops) it sheds a starting (stopping) vortex
which is then convected according to the airflow evolution. Despite the co-
nvection, such a vortex may persist in the vicinity of its original shedding
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point when the wing revisits that point in the next half-cycle. Then the wing
and the vortex will collide and the flow structure is impaired. However, if the
wing plunges up and down while moving forwards and backwards, it may be
able to avoid hitting the vortex when revisiting the shedding point. In other
words, figure-of-eight kinematics with the width of the ’eight’ corresponding
to the extent of plunging can plausibly be advantageous for aerodynamic re-
asons. Hence the focus of this work has been idealized wing tip kinematics
of that type, so that the results are practical to implement, but scientifically
relevant both for engineers and biologists.

4. Presentation of key aspects of controller design

4.1. Model of slender body for shape control

Aeronautical and animalopter structures are continuous systems with spa-
tially distributed dynamic properties. General mathematical model of such
structures has the form of boundary value problem:

Aw =F w e {2
. (4.1)

ij(m:gj j=1,...,s
where: A — nonlinear, nonsteady differential operator, w — state variable,
F — external loads, B; — boundary value operator, g; — functions defining the
boundary conditions.

Such a general description is useful for problem formulation but it must
be precised and simplified for obtaining useful results.

The standard model for elongated structures (such as airplane or animal
wings) is a one dimension beam, described in the lack of damping by partial
differential equation:

Pw 9 O*w
wo) g + gz | FI@) 5z ] = B:e,1) (42)

where w(z,t) — beam deflection, p — mass distribution along the span,
EI(x) —bending stiffness distribution along the beam span, P.(z,t) — external
load distribution, ¢ — time, x — spatial variable.



MODELING AND SIMULATION OF FLAPPING WINGS... 197

To complete the model the boundary conditions must be added to (4.2).
For a cantilever model they take the form:

dw(0, )

(4.3)
Pw(l,t) 0 Pw(l,t) 0
ox2 ox3

where [ is the beam length.

As the control theory for continuous systems is not sufficiently developed
for direct applications, a discretization for continuous models is applied, usu-
ally by using the Galerkin method. In this method, the resulting aeroelastic
displacements at any time are expressed as a function of a finite set of selected

modes:
N

w(z,t) =) wilz)a(t) (4.4)

i=1

where: ;(x) — coupled mode shapes for all deformations beam eigenmodes,
qi(t) — normal coordinates.

After discretization the final matrix form of the aeroelastic equations of
motion is

Mg + Kq = F(t) (4.5)

where: M — matrix of generalised masses:

l
M; = /cp?,u dz (4.6)
0

K — matrix of generalised stiffness:

and F — vector of generalised forces:

Fy(t)

l
/PZ(JE, t)pj dx (4.8)
0

This technique may be applied to more complex systems.
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4.2. Control system design

The active control approach in this study is based on the deterministic
linear optimal regulator problem. Results for this full state feedback controller
are used as baseline against which other controllers are evaluated [33].

We present first the standard feedback design methodology. For control
application the system (4.5) is transformed to a system of linear, first order
differential equations in state and control variables:

& = Az + Bu y=Czx (4.9)

where ;1) — vector of state variables, w(,y1) — vector of control variables,
Y(mx1) — the vector of system outputs, and A, B and C are state, control and
outputs constant matrices of appropriate dimensions.

The objective is now to find control vector u that is the control input
to the FMAV wings. Control system design is described as minimisation of
performance index (called sometimes the quadratic cost function) in the form:

1 [e.e]
I= 5 /(wTQw +u' Ru) dt (4.10)
0

where Q(,,xp) is non-negative and R, is positive definite symmetric we-
ighting matrix.

Applying calculus of variations for minimisation of performance index
(4.10), the feedback control law is obtained in the form:

u(t) = —~R'BTSz(t) (4.11)

A constant, positive-definite symmetric matrix S in the feedback gain matrix
is obtained as a solution of matrix algebraic Riccati equation:

SBR™'B'S-SA-A'S-C'QC=0 (4.12)

Generally solution of Eq. (4.12) requires sophisticated numerical methods.
The resulting closed-loop dynamics equation is then defined as:

T =Lz L=A+BF (4.13)
where the feedback control matrix has the form:

F=-R!B'S (4.14)



MODELING AND SIMULATION OF FLAPPING WINGS... 199

For a controllable system such a solution yields to a stable closed-loop system,
i.e. the eigenvalues \;(L), j=1,...,n of L, and

Re);(L) < 0 (4.15)

lie in left-half plane of the complex plane.

This method is referred as the linear regulator problem. By this method
systems may be stabilised in the range of parameters essential for the system
application.

Based upon the assumption of a model with ”fixed” C,,, it is possible to
devise a set of the angle of attack «, the sideslip-angle (.

Let us assume that at initial time, prior to the beginning of a manoeuvre,
the wind reference frame coincides with the local horizontal reference frame.
This situation may correspond to a steady-state level flight.

We want to guide the animalopter from a given initial state to a given
terminal state in minimum time.

4.3. Control via smart structure technology — M AVs vs. insects

Recent application of piezoelectric (PZT) materials for structural vibration
suppression has added new dimensions to the control system. Because of the
direct and converse effects of PZT materials, the dream of an smart structure,
which is defined as a structure with the integrated sensor/actuator system, is
beginning to be realized. Emerging ”smart structure technology” is widely in-
vestigated for application to enhance rotorcraft performance [25]. Application
of smart structures to shape control for adapting rotor behavior to surrounding
conditions and to a flight regime is a new concept giving prospect of combina-
tion into one mechanism primary and additional controls of a helicopter rotor.
Changing of the blade cross section shape using different active materials is
considered. The idea of controlling blade shape can be put into practice by
using of smart composite in the form of either fibers or rods embedded inside
the blades. Active composites are offered now by some manufacturers and are
being used to change the blade structure.

The facts described above form the background for undertaking the stu-
dy in which a model of elastic blade is modified by application of actively
controlled elements or fibers.

In the field of biomechanics, the flight performance of insects has been
studied extensively. The studies show that not only do some insects actively
generate torsional motion, but also they passively change the torsional angle
of their wings by inertial and aerodynamic forces resulting from the beating
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motion. Such passive changes in the torsional angle and wing shape are impor-
tant in the flight of insects. For example bumblebee wings do not make simple
up and down movements, but in the course of each cycle also move backwards
and forwards to some extent. The plane in which the wings vibrate relative to
the bumblebee’s body is called the stroke plane. During the beating motion,
the forewing and hindwing of a bumblebee are in the same plane, so that the
wing moves as a single wing. It is possible to measure the flapping angle, lag
angle and torsional angle of this single wing, and it is possible digitizing the
distorted projected lines on the image of the CCD camera, and got the spatial
coordinates of the wing with respect to each distorted projected line. As the
flapping angle increases, the projected line spacing on the wing changes. To
ensure that the torsional angle and torsional deformation measured are at the
same section with respect to different flapping angle, it is possible to calculate
them by using an interpolation method.

Figure 3 shows the interpolation method. Consider arc AB distorted pro-
jected line. It is possible to divide line A B; that joins leading edge A; and
tailing edge Bj into 12 equality parts: Dy, D, ..., D12, and then made a group
of plane, each passes through ,D;, ¢ = 1,2,...,12, and perpendicular to li-
ne AB. These planes cross with arc AB at point Fq, Fs, ..., F1o. Similarly, we
get My, Mo, ..., Mio with respect to arc AB. To get the torsional deformam-
tion at the section AB, A is the point at leading edge and between points A;
and As, we make a plane p that passes through A, perpendicular to n leading
edge and crosses with tailing edge at point B. Lines E1 M7, EsMs, ..., E1oMio
cross with plane at points Ny, Na, ..., N12. Then the torsional deformation can
be expressed by arc ANy, N1Ns,..., Ni2B as shown in Figure 3.

4.4. Control via multiwire wing structure — flying insects morphology
overview

Another approach to shape wing control, named by us ”control via mul-
tiwire wing structure”, is presented in Ref. [39, 48]. The chief function of the
veins is to provide support for the wing and act as cantilever beams and ela-
stically transmit force. A great variety of often-complicated venation schemes
occurs in insects. However, selecting the structurally important spars and igno-
ring those with less obvious mechanical functions can simplify the wing design
for an MAV. Such an efficient pattern is observed in flies, which are excellent
flyers. The occurrence of one or more supporting veins near the leading edge
of the wing allows to modify the angle of attack during flapping cycle by ac-
tively twisting the joints. This action is performed against the aerodynamic
and inertial moments, and the torsional elasticity of the wing base.
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Fig. 3. Deformation of entomopter wing [39]

As a cantilever beam, the wing needs to accept the shifting pattern of ben-
ding and twisting forces without structural failure. Since wings accelerate and
decelerate, these forces include a significant inertial component. Considerable
deformability of wings allows withstanding these loadings over thousands of
flapping cycles throughout the insect’s life. Also, controlled changes of wing
shape during the flapping cycle is essential to develop adequate thrust and lift.
Finally, having the center of mass of the wing behind the torsional axis helps
the wing to twist at the end of each half-stroke (see [39]).

The functional morphology of butterfly wings will be treated in detail in
many papers. Briefly, forewings and hindwings differ in size and shape and in
some details of venation. They are not physically coupled in flight, but overlap
appreciably, and normally beat in phase, acting as a single pair of aerofoils.
However, they are capable of separating slightly, particularly during glides
and far greater separations can occur momentarily. According to Ref. [39] we
are concerned here only with the forewing (Fig.4). This is supported by a
framework of thin-walled tubular veins, which taper to the margin. With the
exception of the most anterior vein (subcosta, Sc) and the most posterior veins
(the one or two anals), the framework consists of a large, often more or less
elliptical, cell and of the distal extension of the radius (R), and the branches of
the radial sector (Rs), the media (M) and the anterior cubitus (CuA), which
radiate from the cell to the leading edge, the wing-tip and the outer trailing
edge. The veins forming and emerging from this cell all lie in nearly the same
plane. Immediately adjacent to the radius lies the subcosta, a stout vein whose
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anterior edge lies significantly below the plane of the rest of the wing. In front
of this is a band of membrane, with a slightly thickened margin which forms
the leading edge. There is no costal vein. The wing has two fully developed
flexion lines, which pass from the axilla to the margin. The more anterior, a
narrow band of flexible cuticle, bisects the elliptical cell, crosses its apex at a
flexible section of the cross-vein-like base either of Moys or of M3, and runs
to the outer posterior margin. This line, which originates between the bases
of R+Rs and CuA, allows relative pronation and supination of the anterior
section of the wing, creating and eliminating camber. The second flexion line is
the claval furrow, which lies in front of the more anterior anal vein, and allows
the wing to be pronated and supinated relative to the narrow posterior clavus
and to the hindwing. Neither of these flexion lines appears to be in a position to
influence distal torsion and, as we shall see, the asymmetric twisting behaviour
of the wings persists when the lines are immobilised at the axilla. Its cause
must lie elsewhere. The most probable candidate appears to be the cambered
cross section. The wing relief of butterflies has attracted little attention. It is
most obvious in the membrane, which has deep grooves between and parallel
to most of the longitudinal veins. In many — perhaps all — butterflies, however,
the anterior strip of the forewing, immediately behind the leading edge, is de-
flected ventrally. The extent of the deflection, and the location of the posterior
boundary of the strip, vary with species (Fig.4). Of the four species studied
here, the downward curve is least marked in Pieris brassicae, being confined
to the basal area anterior to R, which forms its posterior boundary (Fig. 4D).
In Papilio polytes, the boundary ridge follows the common stem of R and Rs,
continues along Rsy, which lies close behind R and Sc, and runs to the wingtip
along Rsg, which has curved anteriorly to lie adjacent to Rs; (Fig.4C). The
anterior strip is therefore narrow, but the camber is steep. In the Heliconiinae
Heliconius charitonia and Dryas julia the posterior boundary ridge of the do-
wnwardly deflected strip follows R+Rs, Rsjt24+3 and Rsays, and the strip is,
therefore, relatively broader than in Papilio polytes. The anterior camber is
clear in both species and particularly marked in the longer-winged Dryas Julia
(Fig.4A B).

The dorsoventrally asymmetric flexural rigidity of thin cambered plates,
including insect wings, has already been noted in many papers (see for example
Refs. [12, 13, 31, 39, 44, 46, 50]). A cantilevered plate, point-loaded through
the shear centre of its cross section from the concave side, is far more rigid
than if loaded from the convex side. In the former case, the force tends to
increase the camber, and hence the second moment of area of the cross section
and the overall rigidity of the plate. If a thin cantilevered plate is loaded at a
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Fig. 4. (A-D) Plans and two sections of the forewings of the butterflies (A)
Heliconius charitonia; (B) Dryas julia; (C) Papilio polytes; (D) Pieris brassicae;
(E) plan and cross section of paper model wing. (Symbols shown in (A) means:

m.f.l. — median flexion line; cl.f. — claval furrow; Sc — subcosta; R — radius;

Rsj 2,34 — branches of radial sector; M; 2 3 — branches of media; CuA; 2 — branches

of anterior cubitus; 1A — first anal vein. rs-m — cross-vein linking Rs and M). X-Xg,

Y-Ygy show the positions of the transverse sections so labeled. Scale bars represent
5mm (cf. Ref. [39])

point some distance from the shear centre of its cross section, so that it is both
bent and twisted, it again deforms asymmetrically according to the direction
of application of the force. A point force applied to the concave side twists the
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plate, but this is rapidly arrested. A similar force to the convex side, however,
causes a much greater deflection: the plate twists freely and tends to flex along
an oblique line running anterodistally from the base of the posterior edge. A
insect (for example butterfly) forewing can be modelled in its entirety as a
plate of this kind, or its ventrally curved anterior margin can be regarded as a
narrow cambered plate with the rest of the wing attached along its posterior
edge. If the centre of pressure lies behind the shear centre of the plate’s cross
section, its effect in each model will be essentially similar.

The precise distribution of forces induced in a real wing by a distributed
aerodynamic load or by a point load close to the presumed centre of aerody-
namic pressure is at present impossible to determine, but it seems clear that
torque would be transmitted to the leading edge spar — Sc, R and the branches
of Rs, and the membrane anterior to and between them — primarily by the
crossvein rs-m (Fig. 4A) This would be levered up in pronation and down in
supination by the applied force centred behind it. The spar, with its curved
section, would deflect in much the same way as the anterior band of the uni-
form plate, and the wing-tip would similarly twist more easily in supination.
Second, the curved plate deflects by bending as well as twisting. The leading
edge spar of the real wing is stiffened by the veins, which might therefore in-
terfere with the effect. This proves not to be the case; indeed, the veins may
actually assist the mechanism.

5. MAYV mathematical model

5.1. General remarks

The dynamical description of a flexible structure must accurately repre-
sent all structural characteristics by relating dynamic responses at specific
locations throughout the structure to forces acting on the system. Mathema-
tically speaking, the motion of animals with distributed elastic parts can be
described by a set of ordinary differential equations for the rotational motion
of a given reference frame, and a set of partial differential equations for the
elastic motion relative to that frame. Such a system of differential equations
is known as a hybrid dynamical system.

Often, in the aerospace industry, the analysis of unmanned spacecraft with
flexible appendages begins with the assumption that the attitude and the vi-
brational motions of the spacecraft are uncoupled. Such analyses are performed
for bounding the spacecraft jitter due to instrument disturbances.
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For our study the motion of the animalopter will be represented in the
most general way by the differential equations

T = f(a;jfu,) (51)
where: x is the state vector, u — control vector. For rigid MAV
x=[U,V,W,P,Q,R,0,8,¥]" (5.2)

where U, V, W are the forward, side, and yawing velocities of the animalopter;
P, @, R are the angular velocities, roll, pitch, and yaw, @, & and ¥ are
roll and pitch angels (Fig.5). In Ref. [25-29] vector u was taken in the form
u = [0,7,w,\]", where: v — feathering angle of wings, § — flapping angle of
wings, w — frequency of wing motion respect to the body, A\ — phase shifting
between feathering and flapping.
We propose to derive the system equations of motion by means of Lagran-
ge’s procedure
dor or oU+YV)
409 0q  0q
where T is the kinetic energy, U is the strain energy, V is the gravitational
energy, F', is the vector of nonpotential external forces, and q is the vector
of generalized coordinates.

= F, (5.3)

5.2. Systems of coordinates

An important ingredient in the treatment of coupled wing/body problems
is a clear definition of the coordinate systems, because various systems will be
used (Fig. 5). It is worth noting that problems involving flight control systems
are generally related to events which do not persist: the dynamic situation be-
ing considered rarely lasts for more than a few minutes. Consequently, a more
convenient inertial reference frame is a tropocentric coordinate system, i.e. one
whose origin is regarded as being ”fixed” at the center of the Earth: the Farth
or gravitational axis system G (not shown in Fig.5). It is used primarily as a
reference system to express gravitational effects, altitude, horizontal distance,
and the MAV orientation.

The next one is the system fixed to MAV body, rotating with angular
velocity 2 = [P,Q,R]"; P, Q, R are the roll, pitch, and yaw angular velocities.
The axes of this system are denoted as x, y, z with the versors e, e,, e.. The
relative position of the system xyz attached to the animal is described by Euler
angles @, © and @, while the relative position of the system z,y,2, attached
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Fig. 5. System of cordinates (cf. Agrawal and Khan [1, 2])

to the airflow by the angle of attack a and slip angle 3. The relationship
between the Euler angles and angular velocity has the traditional form:

P=&—Wsin®
Q = O cos D + W cos Osin @ (5.4)
R=—-0Osin®+ ¥ cos O cos ®

Next we define a set of wing axes &;, n; and (; (j = 1,2), as the principal
axes for the wings in the undeformed configuration with the origins at the
wing roots. The sets &;, n; and (;, provide the reference frames for measuring
deformations whereas the set xyz is more convenient for describing the over-all
motion.

5.3. Physical model of animalopter

The animalopter model used for this study includes six-degree-of-freedom
”fuselage” dynamics. The wings are modeled structurally as a Bernoulli-Euler
beam with inertially coupled bending and twisting motions. The essential fe-
atures of this model are described below:

e The ”fuselage” may assume large rigid body displacements with respect
to the fixed axis system;

e The wing is cantilevered beam;
e Wing material has linear isotropy and Hooke’s law is applicable;

e The curvature and deflections of the deformed wing are small;
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e The wing elastic axis (E.A.) forms a straight line;

e The wing can bend in two perpendicular directions and twist around
E.A.;

e The wing cross-section (airfoil) do not deform, nor warp;

e The tension loads are included.

5.4. Kinetic energy contributions

The total kinetic energy is defined by the formula:

=5 Il a 9

where p is the mass per unit volume, assumed invariant with respect to time,
and a position vector R is referred to an orthogonal inertial axis system 7.
When the origin of the zyz coordinate system is taken at the center of gravity
of the animalopter, then we have:

R=Rc+R +7r (5.6)

where R is the position vector to the center of gravity, Ry is the local position
vector to the wing roots, and r is a position vector of a particle in the &;, n;
and (; (j =1,2), axis system.

Using assumption that the wing cross-section do not deform nor warp, the
position vector r of a wingpoint after deformation is given as

r=ro+u+Tp (5.7)
where:
To = [fj,O,O]T u = [’LL,’U,ZU]T P = [5777’ C]T
(5.8)
cos ¢ cos 8 cos ¢ sin (B sin p— —cos¢sin ﬂ coS p—
—sing cos ¢ —singsin ¢
T= sinc cos 3 COS G coSs P+ cos ¢ sin ¢p—
° + sin ¢ sin Gsin ¢ —sing¢sin G cos ¢
sin 3 — cos (3sin ¢ cos (3 cos ¢

The position of an arbitrary point after the wing has deformed is given by ¢;,
nj, ¢, j = 1,2 where

& :f_U/(WCOSSD_CSin‘P) —w/(nsinsoJrCCOw)
nj =v+mncosp— sing (5.9)
¢ =w+mnsing + (cosy
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The velocity of this point of the wing with respect the inertial frame 7 is

V:(;—Z—i—ﬂxr (5.10)

where §/dt is the derivative in the rotating frame R, and
r zsz'—l—njj—i—ﬁjk: (5.11)

The term {2 x r is the velocity contributed by the rotating coordinate system.
The velocity in the rotating frame R is:

or _
ot

In view of above-mentioned, the total kinetic energy can be written as:

i+ 15 + Gk (5.12)

1
T= ing + Trot + Teoup + Toip (5.13)
where m is the total mass of the animalopter
1
Tyot = 5nﬁm (5.14)

where J is the inertial tensor

Im _ny _sz
J=|-D,, I, —D, (5.15)
_sz _Dyz Iz

Two additional terms T¢oyp and Ty in the formula (5.13), are nontrivial one,
and be specified later.

5.5. Strain energy contributions

In the presented approach, the crucial point of derivation expressions de-
scribing elastic loads is formulation of the potential energy U of system elastic
deformation. The general form of the elastic energy formulae can be expressed
as

1
U= 5 /O'klgkl dr k,l = 1,2,3 (516)

where oy, and e are stress and strain tensor components, respectively. For
slender body, such like animalopter wing, formula (5.16) can be simplified to
the form:

U =

DO | =

b
//(0'11611 + 2019€12 + 2013613) dA df (5.17)
0 A
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where b is the wing length and A is the area of the wing cross section. Using
Hooke law:

011 = E€11 o129 = G€12 013 = G€13 (5.18)

where E and G are Young’s modulus and shear modulus, respectively.
Formula (5.16) is transferred to the form:

U =

N —

b
/ / [Ee3) + 2G (34 + €33)] dA dé (5.19)
0 A

An elastic axis of the undeformed wing coincides with the £-axis.
Using Eq. 5 taken from Ref. 10 describing the relations between displace-
ments we can obtain the formulae:

e11 = u' — (ncosp + ssin)v” + (nsinp — ¢ cos p)w” (5.20)
5.20

./

| 1,
612—§§-¢ 813——577‘¢

EA.
deformed

E.A.
undeformed

Fig. 6. Deformation of wing elastic axis (E.A.)

From (5.20); the strain component «’ is eliminated applying condition [4]

1) = /011 dA (5.21)

A

where t(§) is the tension force in a wing section.
Introducing the Hook law (5.18) into (5.20); and then (5.20); into (5.21)

we obtain:
u' = ep + (nr cos ¢ + ¢ sin )v” + (—nr sin @ + ¢ cos p)w” (5.22)

where
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ath‘;f—? AE:/EdA
_ 1 [Eyaa _ Ec dA (529)
UT—A—EZ n GT_A_EA/ S

Inserting (5.22) into (5.20); we obtain:

en = er —[(n—nr) cos p+ (¢ —¢r) sing]v” —[(n —n7) sin g — (¢ = (r) cos pluw”
(5.24)
Formula (5.24) expresses the strain in any point of the wing cross section.
The potential energy U is obtained from (5.17) including the strains given
by (5.21) and (5.24).
To obtain the animalopter model in ordinary differential equations form,
the Galerkin [11] method may be applied. Thus the elastic displacements of
the wings are decomposed as:

N, Nyt Nu
u(&t) = mi(€)ailt) w(&t) = Y m(&alt)
i=1 =1

(5.25)
NU+Nw+N¢

oty = > m©al)

i=1

where Ny, Ny, and N4 are numbers of modes for in-plane, out-of-plane, and
feathering modes, respectively.

6. Formulation of manoeuvring dynamics and nonlinear control
issues

Consider manoeuvring MAV according to the prescribed configuration vec-
tor:

g = [@d(t), ed(t)7 T;Z)d(t)7 gtli(t)7 s 7£g(t)]—r (61)

where ¢4(t), 04(t), ¥a(t) and €4(t), k = 1,..., k are the desired attitude and
elastic behaviour. Introducing the configuration error vector:

e=xT—x4 (6.2)

the state-space equation of motion can be presented in the terms of e and x.
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If ¢q(t), 04(t) and 14(t) are explicit prescribed function of time, a tracking
problem for the animalopter will be obtained.

Quite a few reasons exist for why flapping flight could benefit greatly from
an active, i.e., closed loop, control system. Open loop flow control performs
well when the operating conditions are carefully restricted to the range within
which the control mechanisms were designed. But outside the lab the operating
environment can vary considerably from one instant to the next due to envi-
ronmental factors such as a gust or wind or even due to mechanical damage to
the wings themselves. Therefore, an active control system is needed to com-
pensate for a wide range of flight conditions. Also, specifications for increased
maneuverability call for an adaptive control technology that can intelligently
alter the wing shape in order to generate adequate lift to meet the lowered wing
loading requirement. Additionally, mechanical wings currently cannot effecti-
vely imitate the full range of motion and control displayed by natural wings
and so it is no surprise that mechanical wings suffer in terms of performance
compared to their biological counterparts. There are no muscles, feathers, or
bone structure in mechanical wings comparable to those found in bird or bat
wings. Active flow control therefore is a key component in closing the per-
formance gap between the two without having to fully mimic the biological
flapping motion, and hence reducing the mechanical complexity of the system.
Essentially, satisfactory wing performance beyond the limited and narrow de-
sign range drives the demand for active flow control of flapping wings. The
major challenges of animalopter control system development largely center on
an appropriate control system which can properly handle the complexity of the
aeroelastic problem at hand. Previous sections have described the difficulties
in aeroelastic analysis of the flexible flapping wing system. In the parlance of
dynamic control engineers, the ”"plant”, i.e., the flapping wing MSV complete
with sensors and actuators, is a highly nonlinear system and there seems to be
no linear control law or even an appropriate linear approximation. An active
wing will, by definition, have many variable parameters, e.g., camber, stiffness
distribution, twist, kinematical limitations, and this leads to a large state spa-
ce for optimization. For example, if only 10 actuators with 5 states apiece are
on the wing, then almost 10 million combinations are possible! This staggering
number of states creates quite an optimization and control problem.

This section starts with an overview of closed loop linear control schemes.
Then it quickly moves to nontraditional control algorithms such as genetic
algorithms and neural nets. Next, the Gur Game, a new nonlinear control al-
gorithm, will started. The Gur Game is especially appropriate for a distributed
system of actuators operating in a nonlinear system. Some results using this
new controller in flight control, are shown in Section 7.
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7. Results of simulations — example of hovering flight

Exemplary simulations of hovering control are shown in Figures 7, 8 and 9.
It is exempla of application of Gur Game to stabilization of entomopter hove-
ring flight.
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Fig. 7. Hovering stabilization. Angular position of entomopter

X Ve, Zan [

Fig. 8. Hovering stabilization. Position of centre of mass of entomopter

8. Summary

The MAVs development, apart from ”theoretical” problems connected with
modelling of their aerodynamics, flight and control dynamics also generates a
lot of serious technical problems. One of those is the integrations of systems
mounted inside of the apparatus. Because of small size of the cargo space of
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Fig. 9. Stabilization of hovering flight. Courses of control vectors (values of angles in
relation to amplitudes of oscillations): A = A/Ao, 6 = 6/80, ¥ = 7/70

the MAV the distribution of the necessary devices, units and on-board sen-
sors becomes an extremely serious problem. The conception used in ”large”
aeroplanes, consisting in filling the inside of the airframe with necessary instru-
ments and then equipment — programme integration in this case is practically
impossible.

Probably the most difficult element of the MAV to design is the system of
flight control, which should by highly autonomous and should operate instan-
taneously. Relatively strong forces and moments caused by laminar flow (in
entire flight range) act on the MAV. Moreover it is very difficult to foresee the
conditions in which the flight will take place. Because of little mass and di-
mensions (moments of inertia) the effects of unstationariness of flow caused by
gushes of the air and manoeuvres will significantly influence the aerodynamic
loads of the MAV.
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Modelowanie i symulacja dynamiki lotu mikrosamolotu z machajacymi
skrzydtami

Streszczenie

W pracy skoncentrowno si¢ nad opisem dynamiki lotu miniaturowego latajacego
robota napedzanego machajacymi na owadzi wzér skrzydlami. Owady reprezentowa-
ne sa przez ponad 750 000 gatunkéw (podczas gdy na przyklad ilosé gatunkéw ssakow
siega jedynie okoto 4 tys.). W poréwnaniu z innymi zwierzetami owady charakteryzu-
ja sie ogromna réznorodnoscia ksztaltow i trybow zycia, jednakowoz ich podstawowa
struktura jest taka sama. Elementem nosnym tej struktury jest twardy, a jednocze-
$nie bardzo lekki zewnetrzny chitynowy pancerz (tzw. oskérek). Stuzy on nie tylko
za zewnetrzny szkielet stanowiacy rownoczesnie zaczep miegsni, lecz stanowi takze
wodoszczelna ostone zabezpieczajaca wnetrznosci owada przed odwodnieniem.

Skrzydla owadow maja rézne ksztalty, jednak ich struktura jest podobna u wszyst-
kich gatunkow. Mozna powiedzieé, ze owadzie skrzydta maja strukture pétskorupowa.
Pokryciem sa dwie warstwy chityny o grubosci rzedu kilku mikrometréw. Pokrycie to
jest wzmocnione rozchodzacymi si¢ promieniscie od trzonka w otworze tutowia dzwi-
garami (zytkami). W spoczynku skrzydla owada sa plaskie, jednak w czasie lotu wy-
ginaja sie w jedna lub druga strone i odksztalcaja sie. Owady moga mieé¢ jedna, dwie
lub trzy pary skrzydet (diptera). Niektére owady wyposazone w dwie pary skrzy-
del moga uruchamiaé je niezaleznie (np. wazki — lastes sponsa — moga przestawiaé
w czasie lotu pary skrzydel o 90°), ale u wiekszosci gatunkéw pary skrzydel dziataja
razem. U niektérych owadow, takich jak komar czy mucha, druga para skrzydel prze-
ksztalcila sie w male paleczki, tzw. przezmianki, pelnigce funkcje zmystu réwnowagi.
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Skrzydla pracuja w warunkach niestacjonarnosci optywu (co ma znaczacy wplyw na
ich aerodynamiczna efektywnosé).

Centralnym komputerem owadow jest mozg sktadajacy sie z 400000 neuronéw,
przy czym 98% neuronéw jest zaangazowane w przetwarzanie informacji dostarcza-
nych przez owadzie czujniki (np. czulki, oczy). Uklad sterowania lotem jest zarza-
dzany przez mniej niz 3000 neuronéw. Ruch skrzydel jest generowany przez okoto
20 réznych miesni. Skrzydta sa mocowane do kadluba za pomoca trzech przegubow.
Umozliwia to wykonywanie skomplikowanych ruchéw wzgledem kadtuba (taki me-
chanizm mocowania skrzydel umozliwia przechylanie wzgledem kadluba wypadkowej
sity aerodynamicznej i generowanie sit i momentéw sterujacych w sposob zblizony do
wiroptatowego.

W pracy przedstawiono modele matematyczne opisujace dymaike lotu mikrosa-
molotu z odksztatcalnymi machajacymi skrzydtami oraz wyniki symulacyjnych badan

zawisu animaloptera.
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Micro Air Vehicles (MAVSs) are miniature airplanes constructed from
state-of-the-art materials, designed to be small, light, and highly resi-
lient. Current applications include surveillance, reconnaissance, and mu-
nitions. Many of the planes, because of their size, have unconventional
designs with respect to the wings and control surfaces. Instability intro-
duced by the small non-traditional aircraft designs must be addressed, to
eliminate the need for an expert pilot for aircraft control and navigation.
In this paper we present a state-of-the-art technology development focu-
sed on the technologies and components required to enable flight at small
scales, including flight control, power and propulsion, navigation, multi-
purpose structures, advanced communications and information systems,
Micro-electro-mechanical Systems (MEMS), advanced sensors, and ligh-
tweight, efficient high-density power sources.

1. Introduction

The term "micro aerial vehicle” (MAV) can be a bit confusing, in the case
this name is given a too literal interpretation. Usually it is assumed, that it is
a model of an aeroplane treated as miniature, so the "micro” term regards a
class of significantly small aircraft [12]. It should be emphasised, though, that
microaeroplanes are not small versions of ”big” aeroplanes. They should be
treated an entirely new cattegory of unmanned aerial vehicles. The definition
created for the use of programmes finances by American DARPA agency sta-
tes, that MAVs are flying vehicles of overall dimensions not greater than 15 cm
(6 inches). Overall dimensions are understood here as wing span, height, length
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or width. From this stems the fact, that the objects belonging to this class
are significantly smaller than other unmanned aircraft being developed or used
nowadays. In other words ”microaeroplane” is a kind of flying robot, characte-
rised by high manoeuvrability, able to carry miniaturised devices and sensors
to dangerous locations. This device can perform various missions: scouting,
searching, determining contamination or carrying micro explosive charges.

Although limitation of microaeroplane dimensions to 15 cm can seem too
arbitrary, it stems from physical and structural solutions and first of all from
little Reynolds numbers of flow around wings. The range of small Reynolds
numbers in which MAVs operate means a significant difference in physical
processes accompanying their flight. Physics of flight of these aircraft is closer
to aerodynamics and flight dynamics of birds and large insects than to that of
aeroplanes.

Despite the fact that naturalists have been studying problems of insects
and birds flight for over fifty years, until now many problems concerning their
flight remain unexplained.

Performance, load capacity or manoeuvrability of modern unmanned ae-
roplanes is far lower than the performance and ”load capacity” of bees and
wasps or manoeuvrability of dragonflies. Therefore it could be stated, that
until the physics of phenomenon accompanying flight in small Reynolds num-
bers is thoroughly determined, the flight capabilities of miniature aircrafts
will be limited. In other words MAVs development apart from ”theoretical”
problems connected with modelling of their aerodynamics, flight control and
dynamics, and generate a lot of serious technical problems. One of those is
the integrations of systems mounted inside of the apparatus. Because of small
size of the cargo space of a microaeroplane the distribution of the necessary
devices, units and on-board sensors becomes an extremely serious problem.
The conception used in ”large” aeroplanes, consisting in filling the inside of
the airframe with necessary instruments and then equipment — programme
integration in this case is practically impossible. The scale of complexity of
the problem of integration of MAV systems can be better understood while
studying Figure 1.

Many systems and subsystems presented in Fig. 1 belong to the group of
microelectronical and microelectromechanical devices. It should be noted, that
even individual modules can be of bigger volume than the available one. From
the electronic point of view the core of the microaeroplane are: on-board com-
puter and communication modules. These elements are crucial links of a chain
connecting the sensors mounted on the microaeroplane and the ground station.
They also play the role of controllers of modules of stabilization and control
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Fig. 1. Integration of MAV systems [22]

of the flight and of the MAW propulsion system. On the diagram presented in
Fig. 1 the significant meaning of subsystems of power supply, energy storage
and propulsion. Their role is not only providing the power necessary for per-
forming the flight. They are also an energy source for all systems on-board of
a microaeroplane. The required functionality of such aircrafts connected with
small dimensions and little lift is a serious technological challenge. All systems
mounted on them have to be characterised by very large scale of integration.
The systems should also be multi-functional. Many of them have to comprise
integral elements of airframe structure. And so e.g. the wings of microaeropla-
ne have to be at the same time a system of antennae and be the location of
sensors. The power source can be integrated with the fuselage, etc. The degree
of "synergism” required when developing a microaeroplane is incomparably
higher than the one obtained when designing a ”conventional” aeroplane.

Probably the most difficult element of the MAV to design is the system of
flight control, which should by highly autonomous and should operate instan-
taneously. Relatively strong forces and moments caused by laminar flow (in
entire flight range) act on the microaeroplane. Moreover it is very difficult to
foresee the conditions in which the flight will take place. Because of little mass
and dimensions (moments of inertia) the effects of unsteady flow caused by
gushes of the air and manoeuvres will significantly influence the aerodynamic
loads of the microaeroplane. This is obvious because of extremely low unitary
load of lifting surface of this aircraft.
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The propulsion system of the microaeroplane has to be characterised by
little dimensions and satisfy extremely high demand for power and energy,
necessary for correct operation of systems installed on-board. Additional con-
dition posed to the propulsion system is acoustic silencing of its operation. This
is a necessary condition to ensure non-detectability of missions performed by
the microaeroplane. Decrease of the necessary power can be obtained through
decreasing the wing loading. This means increasing the wing surface and decre-
asing the mass of the microaeroplane. E.g. the famous human-powered aircraft
(winner of Kramer award) Gossamer Albatross has gigantic wings (and at the
same time little mass), therefore it can be propelled with seemingly insignifi-
cant power of human muscles. However, the dimensions of microaeroplanes are
limited to 15 cm. Therefore, in this case, constructing ”enormous” wings is im-
possible. The only way of increasing MAVs’” wing surface is by increasing their
chord, which in turn causes a decrease of their aspect ratio — and consequen-
tly problems with three-dimensional flow. The use of microelectromechanical
technologies, little demand for energy of highly integrated microelectronical
systems, the use of multifunctional modules — these are the ways to radically
decrease the energy demand.

Another problem in need of a solution is the MAV navigation. It seems
that an almost perfect solution is the use of GPS. Alternatively, in the case of
indoor mission when GPS signal is to small, inertial navigation systems can be
used, because of the fact that miniature accelerometer and gyroscope platforms
are available nowadays. For a microaeroplane to be a fully operational recon-
naissance device it needs to be able to perfectly handle avoiding obstacles and
finding path in the area of its flight. Therefore a condition necessary for cor-
rect operation of a MAV is equipping it with systems of artificial intelligence.
It can be stated, that a reconnaissance MAV should be autonomously acting,
flying cybernetic device. It should be remembered, that direct controlling of a
microaeroplane by an operator will not always ensure flight stabilization (e.g.
after encountering a gush of wind) nor will it cause avoiding of a suddenly
appearing obstacle. Therefore MAVs have to operate autonomously in a large
portion of their flight.

Another very serious problem is the maintenance of communication be-
tween the MAV and the operator. Because of the small dimensions of a MAV
the antennae of this device are small, and maintenance of a wide-enough band
of data transmission (2-4 Mbit/s), necessary for transmission of image provi-
ded by a video microcamera is an extremely difficult task. Control functions
require much narrower band of data transmission (of the order of 10 kbit/s).
Of course compression of images allows decreasing of the wideness of the data
transmission band.
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MAVs should be equipped with systems of sensors necessary for performing
reconnaissance and supervisory missions. The sensors can include microcame-
ras (acting in the visible range and infrared), radio wave receivers of multiple
frequencies, biochemical sensors, radiation counters, microphones, etc. These
sensors should be integrated with the MAVs systems. Nowadays, miniature vi-
deo cameras, weighing 1 gram and having the resolution of 1000 x 1000 pixels
and energy consumption of the order of 25 miliwatts are available. Specialists
claim, that significant decrease of mass and dimensions of such video cameras
is possible, with simultaneous increase of resolution.

2. Biological inspirations of M AV design

2.1. Bionics, what it is!

Many MAV developers have opted for fixed wing or rotary wing aircraft
designs but most analysts agree that the best solutions to building smaller
MAVs closer to the centimeter-scale may be inspired from nature. Through
the process of evolution, organisms have experimented with form and function
for at least 3 billion years before the first human manipulations of stone, bone,
and antler. Although we cannot know for sure the extent to which biological
models inspired our early ancestors, more recent examples of biomimetic de-
signs are well documented. For example, birds and bats played a central role
in one of the more triumphant feats of human engineering, the construction
of an airplane. In the 16th century, Leonardo da Vinci sketched designs for
gliding and flapping machines based on his anatomical study of birds. More
than 300 years later, Otto Lilienthal built and flew gliding machines that we-
re also patterned after birds. Lilienthal died in one of his own creations, in
part because he failed to solve a difficult problem for which animals would
eventually provide another critical insight: how to steer and maneuver. The
wing warping mechanism that enabled Orville and Wilbur Wright to steer
their airplane past the cameras and into the history books is said to have been
inspired by watching buzzards soar near their Ohio home. It is perhaps not
surprising that early aeronautical engineers were inspired by Nature given that
the performance gap was so large and obvious. Because birds can fly and we
cannot, only the most foolhardy or arrogant individual would design a flying
craft without some reference to natural analogs. Most engineering projects,
however, take place successfully without any explicit reference to Nature, in
large part because natural analogs do not exist for most mechanical devices.

!This paragraph is summary of paper by prof. Dickinson (1999) [7]
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One would need to search far and wide for a natural analog of a toaster. Ne-
vertheless, in recent years there seems to be growing interest on the part of
engineers to borrow design concepts from Nature. The discipline has grown
to the point that books, articles, conference sessions, and university programs
labeled Bionics or Biomimetics are quite common. In the case of aerodyna-
mics, biomimetic approaches appeal to roboticists, because the performance
gap between mechanical devices and their natural analogs is so large. One re-
ason for the growing interest in Bionics is that fabrication methods are much
more sophisticated than they used to be. Because of innovations in Materials
Science, Electrical Engineering, Chemistry, and Molecular Genetics, it is po-
ssible to plan and construct complicated structures at the molecular or near
molecular level. Examples include buckyballs, nanotubes, and the myriad of
microelectromechanical devices (MEMSs) constructed with technology derived
from the silicon chip industry. Integrated circuits themselves play a role in
Bionics projects aimed at constructing smart materials or mimicking the mo-
vement, behavior, and cognition of animals. In short, biological structures are
complicated, and we are only now beginning to possess a sophisticated enough
tool kit to mimic the salient features of that complexity.

Another reason for the increasing popularity of Bionics is simply that we
know much more about how plants and animals work than we used to. The
overwhelming success of Biology, practiced at the cellular and subcellular le-
vels, has overshadowed many substantial advances in our knowledge of pro-
cesses that operate at higher levels of biological complexity. Taking examples
from studies on animal locomotion, biologists now understand how basilisk
lizards walk on water, how penguins minimize drag, and how insects manage
to remain airborne, phenomena that, until recently, were poorly understood.
The solutions to such puzzles do not impact the world of Science as does, say,
sequencing the human genome. They do, however, identify specific structu-
re — function relationships, and, as such, can provide assistance to engineers
faced with analogous problems. The fields of Biology that use principles of
Structural Engineering and Fluid Mechanics to draw structure — function re-
lationships are Functional Morphology or Biomechanics. These disciplines are
of particular use to Bionics engineers, because the behavior and performance
of natural structures can be characterized with methods and units that are
directly applicable to mechanical analogs. The result of precise spatial and
temporal regulation is a complex exoskeleton that is tagmatized into functio-
nal zones. Limbs consist of tough, rigid tubes made of molecular plywood,
connected by complex joints made of hard junctures separated by rubbery
membrane. The most elaborate example of an arthropod joint is the wing
hinge, the morphological centerpiece of flight behavior (see Fig. 2).
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Fig. 2. Insect Axillary Apparatus. Region at the base of the wing containing all the
intricate mechanical components. First axillary sclerite (1AX), articulates with the
anterior notal process and forms the horizontal hinge. Second axillary sclerite (2AX)
articulates with an extension of the thoracic wall. The 2AX is responsible for the
pleural wing process (PWP), and support the radial vein, (main mechanical axis for
the wing). Third axillary sclerite (3AX) is responsible fopr wing flexing, and play
role of the vertical hinge

Figure 2 shows hinges system of flying insects. The horizontal hinge (D)
occurs near the base of the wing next to the first axillary sclerite. This hinge
allow the wing to flap up and down. The vertical hinge (2) is located at the base
of the radial vein near the second axillary sclerite (2AX), and is responsible
for the lagging motions of wing. The torsional hinge 3) appear to be more
complicated interaction of sclerite and deformable folds.

The hinge consists of a complex interconnected tangle of five hard sclerati-
zed elements, imbedded within thinner, more elastic cuticle, and bordered by
the thick side walls of the thorax. In most insects, the muscles that actually
power the wings are not attached to the hinge. Instead, flight muscles cause
small strains within the walls of the thorax, which the hinge then amplifies
into large oscillations of the wing. Small control muscles attached directly to
the hinge enable the insect to alter wing motion during steering maneuvers.
The indirect muscles do not directly effect wing. They are attach to the ter-
gum, and distort the thoracic box when contracted. This distortion transmits
forces to the wing. There are two bundles of indirect muscles: dorsolongitudi-
nal (DLM), and dorsoventral (DVM). The dorsolongitudinal muscles span the
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length of the tergum, the dorsoventral muscles extend from the tergum to the
sternum. The direct muscles connect directly from the pleuron (thoracic wall)
to individual sclerites located at the base of the wing. The subalar and basalar
muscles have ligament attachments to the subalar and basalar sclerites. Resilin
is a highly elastic material and forms the ligaments connecting flight muscles
to wing apparatus, and it is 100 times greater energy storage capabilities than
muscle. There are other muscles that are directly inserted into the first and
third axillary sclerite (see Fig. 3).

Cr

Fig. 3. The direct flight mucles within the wing bearing segment: (a) lateral view;

{a)

(b) crosssectional view

Although the material properties of the elements within the hinge are inde-
ed remarkable, it is the structural complexity as much as the material proper-
ties that endow the wing hinge with its astonishing characteristics. Sometimes
it is not the actual morphology that endows a biological structure with its
functional properties, but the intelligence with which it is used. Intelligence
does not necessarily imply cognition; it may simply reflect the ability to use a
structure in an efficient and flexible manner.

Although most biological structures are not intelligent by human stan-
dards, they nevertheless outperform most bricks and I-beams. A good example
is the insect wing (Fig. 4). The wing is the structure with membranous cuticle
stretched between veins in the wing. Unlike an aircraft wing, it is neither stre-
amlined nor smooth. Folds facilitate deformation during flight. Veins increase
the mechanical rigidity of the wing (alternate in concave and convex patterns).
Radial vein is the longitudinal rotational axis of the wing, about which occur
pronation and supination.
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Fig. 4. The insect wing layout

Engineers and biologists have long struggled to explain how a bumblebee
(or any insect) remains in the air by flapping its wings. Conventional steady-
state aerodynamic theory is based on rigid wings moving at a uniform speed.
Such theory cannot account for the force required to keep an insect in the air.
The solution to this paradox resides not in the intrinsic properties of wings, but
rather in the way that insects use them. By flapping the wings back and forth,
insects take advantage of the unsteady mechanisms that produce forces abo-
ve and beyond those possible under steady-state conditions. Several research
groups are actively attempting to construct miniature flying devices patter-
ned after insects. Their challenge is not simply to replicate an insect wing, but
to create a mechanism that flaps it just as effectively. Intelligent structures
do not always function the same way; they adapt to local functional requ-
irements. Even the simplest plants and animals sense their world, integrate
information, and act accordingly. Feedback-control mechanisms are extreme-
ly important features that endow organisms with flexibility and robustness.
Even plants, which lack a nervous system, can nevertheless grow leaves and
branches toward light, roots toward water, or spatially regulate growth so as
to minimize mechanical stress. The functions of biological structures cannot
be fully understood or accurately mimicked without taking this complex dy-
namic feedback into account. Of all the properties of biological entities (with
the possible exception of self-replication), it is their intelligence and flexibility
that is perhaps the most difficult to duplicate in an artificial device. The next
decade should be exciting for the field of Bionics. Just as biologists are discove-
ring the structural and physiological mechanisms that underlie the functional
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properties of plants and animals, engineers are beginning to develop a fabrica-
tion tool kit that is sophisticated enough to capture their salient features. As
the performance gap between biological structures and our mechanical ana-
logs shortens, engineers may feel increasingly encouraged to seek and adopt
design concepts from Nature. Although the devices they construct may at first
appear alien, their origins in the organic world may endow them with an odd
familiarity.

As it was discussed, biological flying insects use flapping wings to attain
amazing capabilities for hovering and maneuvering. Most of the recent work
on Biological Micro Aerial Vehicles (BMAVs) bas been on the scale of avian
flight which is quite different from insect flight. Notable examples in this list
include the Caltech RTCLA Omithopter (Pornsin-Sirirak et al. [30]), the Delf
University of Technology (R. Ruijsink) [www.delffly.nl], the Georgia Tech En-
tomopter (Michelson) [23, 24], the Arizona University (Shkakaryev) [18], the
France ROBUR project [6, 19]. The UC Berkeley developed the Microme-
chanical Flying Insect (MFI) project. This BMAV distinguishes itself with a
wingspan of only 25 mm, almost an order of magnitude smaller than all the
others (this translates into roughly three orders of magnitude difference in
mass). The work on the MFI has been documented in a number of areas inclu-
ding design and fabrication, actuator development, thorax dynamics, sensing,
and aerodynamic simulation [13, 32-34, 46, 47].

The success of insect-scale BMAVs depends on exploitation of unsteady
aerodynamic mechanisms (in particular, delayed stall, rotational lift, and wa-
ke capture) which have only recently been elucidated by Dickinson et al. [7,
8]. There has been some success with computational methods to estimate for-
ces generated by flapping wings [9, 10, 29, 32, 36] but both the models and
algorithms need to be improved in order to get better agreement with experi-
mental values. The only reliable means to determine the forces generated by
the flapping wing is to measure them directly.

Current works on MAV with flapping wings required introduction of a new
notion, animalopter. Animalopter means a flying object constructed by man,
which flies is a way similar to natural animalopters (i.e. like natural creatures:
birds, insects and bats), i.e. by moving wings. For this reason we shall avoid
the name microaeroplane, which as a rule means a device with immobile wings.
Therefore we are dealing with an entomopter, if it is an artificial insect, or an
ornitopter, if we are dealing with an artificial bird.

Wings of an animalopter are a multifunctional device, which create not
only the aerodynamic lift, but also thrust, and, last but not least, can control
the flight. Because of the complex equipment mounted on the animalopter,
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it can be stated, that the animalopter is a flying micro-electro-mechanical
robot.

Animalopter is of dimensions similar to the dimensions of a small bird (or
a bat) and a large insect. The thing that distinguishes animalopter from an
ordinary radio-controlled small aeroplane are air operations, usually beyond
the operator’s sight range and on small Reynolds numbers (of the order of ten
to a hundred thousand). The data of how the motion of wings and the body
change during flight is interesting not only per se, but also in order to under-
stand the mechanisms, which take place during flight and their mathematical
modelling.

If one wanted to search for analogies with artificial objects, then because
of the complex motion in relation to the body, animalopter is more similar to
a helicopter that to an aeroplane. Therefore many concepts stemming from
helicopter flight mechanics found use in flight biomechanics, of course after
taking into account animalopters’ specificity.

Bird’s wing anatomy is quite well known and described. Feathers create a
lifting surface with a highly complex structure and shape, which causes the
entire wing to become a lifting surface of elastic and permeable profile, with
numerous vortex diffusers, such as down and elastic feather radiuses. Moreover
appropriate motions of the wings enable a change of their span, lift and sweep
during flight, and motions of muscles and tendons inside the wings enable
among others a change of camber of a wing profile. Analogously to insects,
birds are also able to actively control the flight. Thanks to appropriate wing
motions and arrangement of feathers they control the flow around the wings.
The aim of this action, as in the case of insects, is minimalising of power
needed for flight, reaching maximal velocity or maneouvrability, or fulfilling
the requirements of flight in special conditions.

2.2. Flapping wings degrees of freedom

Insect wing motion appear to be not simply up and down. It is much more
complex (see Fig.5). Figure 5 shows insect’s wing tip trajectory. Such com-
plex motion can be considered as being composed of three different rotations:
flapping, lagging, feathering, and spanning. Flapping is a rotary motion of
the wing around the longitudinal axis of the animalopter (this axis overlaps
with the direction of flight velocity). Thus "up and down” motion is realised.
Lagging is a rotary wing motion around the ”vertical” axis, i.e. it describes
”forward and backward” motion. Feathering is a rotary motion around lon-
gitudinal wing axis. During that motion changes of attack angle of the wing
oceur.
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Fig. 5. Wingtip trajectories

Detailed analyses of kinematics are central to an integrated understanding
of animal flight [1, 2, 8-10, 17, 20, 21, 25-28, 32, 35, 37-40]. Concluding, four
degrees of freedom in each wing are used to achieve flight in the Nature:
flapping, lagging, feathering, and spanning. This requires a universal joint
similar the shoulder in a human. A good model of such joint is the articulated
rotor hub (Fig. 7). Flapping is a rotation of a wing about longitudinal axis of
the body (this axis lies in the direction of flight velocity), i.e. up and down”
motion. Lagging is a rotation about a ”vertical” axis, this is the ”forward and
backward” wing motion. Feathering is an angular movement about the wing
longitudinal axis (which may pass through the wing center of gravity). During
the feathering motion the wing changes its angle of attack.

Similar to insets, the motion of a bird wing may be decomposed into: flap-
ping, lagging, feathering (the rigid body motions) and also into more complex
deflections of the surface from the base shape (vibration modes).

Insects with wing beat frequencies about 20 Hz generally have very re-
stricted lagging capabilities. Insects such as alderfly (Apatele alni) and mayfly
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Fig. 6. Bird wing hinges anatomy, and wing folding

(Ephemera) have fixed stroke planes with respect to their bodies. Thus, flap-
ping flight is possible with only two degrees of freedom: flapping and feathering.
In the simplest physical models heaving and pitching represent these degrees
of freedom. Spanning is an expanding and contracting of the wingspan. Not
all flying animals implement all of these motions. Unlike birds, most insects
do not use the spanning technique.

Fig. 7. Articulated joints of a helicopter main rotor

Spanning is a motion, which causes changes of wing aspect ratio. Not all
animalopters use these motions. Unlike the birds, most insects do not use
this technique. A significant question arises: which of these motions should be
taken into account to obtain adequate description?
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During level flight a bird has to flap its wings to generate aerodynamic lift
and thrust to overcome terrestrial gravity force and drag. Instantaneous forces
on the wings change during the cycle because of the changes of wing shape, de-
formability of joints, attack angle, turning of the wings, rotary velocity of the
wings, elastic properties, flight velocity etc. A key issue here is the understan-
ding of how complex motions of so complicated object generate aerodynamic
forces. No wonder, that aerodynamics of flapping wings is thought to be the
most difficult field of aeroplane and helicopter aerodynamics. The issue is fur-
ther complicated by the fact, that this is an aerodynamics of small Reynolds
numbers. It also needs to be emphasized, that conventional flight mechanics
can only be a guide and not an authority while analysing animalopter’s fli-
ght dynamics. It is enough to realise, that the moments of inertia of movable
parts change, and, moreover, the changes are different on each wing. Geome-
tric parameters also undergo changes, e.g. wing aspect ratio. Stabilization of
motion is a serious problem. A way to understand animalopters’ motion is a
thorough kinematic, which is connected with the choice of levels of freedom.
An extremely serious problem is controlling such an object. This is caused by
the fact, that wings do not have typical control surfaces, like ailerons (not to
be confused with a kind of feathers!). Influencing the motion is possible only
by changes of amplitudes and frequencies of flapping and turning the wings.
It has been observed, though, that anima lots are capable of performing incre-
dible acrobatic manoeuvres, which would not be possible without appropriate
”control devices”. Knowledge on this topic is in the process of being gathered.

Insects fly by oscillating (plunging) and rotating (pitching) their wings
through large angles, while sweeping them forwards and backwards. The wing-
beat cycle (typical frequency range: 5-200 Hz) can be divided into two phases:
downstroke and upstroke (see Fig.8a). At the beginning of downstroke, the
wing (as seen from the front of the insect) is in the uppermost and rearmost
position with the leading edge pointing forward. The wing is then pushed do-
wnwards (plunged) and forwards (swept) continuously and rotated (pitched)
at the end of the downstroke, when the wing is twisted rapidly, so that the
leading edge points backwards, and the upstroke begins. During the upstro-
ke, the wing is pushed upwards and backwards and at the highest point the
wing is twisted again, so that the leading edge points forward and the next
downstroke begins.

Insect wing flapping occurs in a stroke plane that generally remains at the
same orientation to the body. The actual angle corresponding to the orien-
tation is an interesting design parameter, (see Fig.8b, and 8c). In hover the
downstroke and upstroke are equal, resulting in the wing tip approximately
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Fig. 8. Generic kinematics of insect in hover: the wing tip traces a ’figure-of eight’,
when seen from the insect side. The angle between the insect body axis (green) and
the stroke plane (red) is constant. Typically, (a) the angle is steep; (b) one extreme:
the angle is 7/2; (c) the other extreme: the angle is zero (see Zbikowski and
Galinski [48])

tracing a figure-of-eight (as seen from the insect’s side). However, the figure-
of-eight is not necessarily generic, as other, less regular, closed curves with
more than one or no self-intersections are also observed [48]. For two-winged
flies (Diptera) a 'banana’ shape seems to be common. However, even for Dip-
tera the kinematics in hover can be more complicated, so we settled on the
figure-of-eight as ‘commonly occurring’ for reference purposes.

Since each half-cycle starts from rest and comes to a stop, the velocity
distribution of the flapping is non-uniform, making the resulting airflow com-
plex. It is also unsteady, i.e. the aerodynamic force varies in amplitude and
direction during each wingbeat cycle. The variability of the force is compoun-
ded by the strong influence of the viscosity of air (owing to the small scale)
and significant interaction of the wing with its wake (owing to hover). Finally,
it is worth mentioning that the thorax-wing system in true flies (Diptera) is
resonant, which contributes to the efficiency of propulsion. This feature was
not implemented in the presented mechanism, but it is considered for a future
design in the form of electro-mechanical resonance [48].

2.3. Insect wing kinematics and propulsion

Insect wing kinematics are essentially spherical, while the trace of the wing
tip is usually photographed from the insect’s side. The result is an orthogonal
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projection of the spherical trace on to the plane of the animal’s longitudinal
symmetry. The resulting planar figure for a hovering insect’s wing is always
closed. As far as can be discerned from the available (noisy) data, e.g. for flies,
the actual shape may be a figure-of-eight or a banana shape, but can be irre-
gular and sometimes the trace has no self-intersections. Owing to the inherent
experimental difficulties, the kinematic and aerodynamic data from free-flying
insects are sparse and uncertain, and it is not clear what aerodynamic conse-
quences different wing motions have, despite notable progress (e.g. Dickinson
et al. [8]; Dickinson [7]). Since acquiring the necessary kinematic and dynamic
data remains a challenge, a synthetic, controlled study of insect-like flapping
is not only of engineering value, but also of biological relevance.

There are two phases in each half-cycle of the wing beat: translational
(wing moving forwards or backwards) and rotational (at the end of each stro-
ke). In order to clearly investigate the distinct aerodynamic contributions of
each phase, the angle of attack should be constant during translation and
rotate through at least 90 during the flip-over. Thus, theoretically attractive
kinematics should entail an intermittent rotational motion with reversal. A
more subtle aspect is the plunging (up-down) component of flapping. Every
time a hovering wing starts (or stops) it sheds a starting (stopping) vortex
(Zbikowski [47]) which is then convected according to the airflow evolution.
Despite the convection, such a vortex may persist in the vicinity of its original
shedding point when the wing revisits that point in the next half-cycle. Then
the wing and the vortex will collide and the flow structure is impaired. Howe-
ver, if the wing plunges up and down while moving forwards and backwards, it
may be able to avoid hitting the vortex when revisiting the shedding point. In
other words, figure-of-eight kinematics with the width of the ’eight’ correspon-
ding to the extent of plunging can plausibly be advantageous for aerodynamic
reasons. Hence the focus of this work has been idealized wing tip kinematics
of that type, so that the results are practical to implement, but scientifically
relevant both for engineers and biologists.

Zbikowski and Galifiski proposed to implement wing tip kinematics as a
spherical, symmetric, self-intersecting curve, which would admit a convenient
mathematical description and a simple engineering realization. They considers
two options: a) Bernoulli’s lemniscate and b) spherical Lissajous curves [48] —
see Fig. 9.

A spherical figure-of-eight together with decoupled pitching is easily ob-
tainable if each of them have a common apex and if both Scotch yokes are
orthogonal. This combination allows the creation of Lissajous’ curves if yokes
are driven by sinusoidal inputs, one twice as fast as the other. As a result,
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Fig. 9. Spherical double Scotch yoke: (a) kinematic diagram; (b) concept of the
associated flapping mechanism (cf. Zbikowski and Galinski [48])

a smooth figure-of-eight motion can be obtained, without any excessive ac-
celerations, thus decreasing dynamic loads. The first step was to propose a
planar mechanism capable of converting rotary input into reciprocal motion of
the figure-of-eight type. This was done by combining orthogonally two Scotch
yokes, so that Lissajous curves were generated. The drawbacks of the planar
double Scotch yoke, can be avoided if the yokes are made spherical and their
translation is exchanged with their rotation. In this configuration, both ends of
each yoke are rotated about the same axis, see Fig. 9a. The figure-of-eight ge-
nerated is then spherical by default, significantly simplifying wing articulation,
see Fig. 9b [48].

A practical realization of spherical double Scotch yoke realized by Dr Zbi-
kowski and Dr Galinski (Cranfield University asn Warsaw University of Tech-
nology) is shown in Fig. 10, and 11. Axle E1 (Fig. 10) is attached to frame
component Aba by two plates A5b (Fig. 10), so that a mode of slide bearing
is created. The axle is equipped with two universal joints for wing articulation
and a lever for pitch control. Wings can be attached to the tubes at both axle
ends. Yokes C1 and B1 are also attached to frame component A9, so that their
axes cross in the centre of the universal joint. The mechanism contains two
universal joints and two sets of yokes, to which two wings are to be attached.
Universal joints cannot have a common centre, since the lever and attachment
bearings have to be located between them.

The kinematics of an insect-like flapping wing for MAVs requires three-
dimensional motion which is essentially spherical in character. Spherical double
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Fig. 10. Practical realization of spherical double Scotch yoke (Zbikowski and
Galinski [48])
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Fig. 11. Details of the driving components [48]

Scotch yoke is a relatively simple mechanism, complying with this requirement

and realizing the required figure-of-eight as a spherical Lissajous’ curve.

The spherical double Scotch yoke mechanism on the MAV scale was desi-
gned, manufactured, assembled and tested. It was found to be quite reliable
and met its specifications, performing satisfactorily in tests and generating
useful data for further aeromechanical studies. The few problems discovered
in the course of the testing are minor and can be resolved by viable modifica-

tions.

The exploded view of the complete mechanism are presented in Fig. 12,

and a photograph of the assembled mechanism is given in Fig. 13.
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Fig. 12. The exploded view of the complete mechanics [48]

Figure 14 shows another example of mechanical design of flapping wings
propulsion. This mechanism contain two rod-crank parallel mechanisms. It is
characterized by minimum energetic consumption for a sinusoidal movement.
Other kinematics are possible. Propulsion system 4 brushless motors (30 W,
100 g), 0-5 Hz. Symmetrical movements — dihedral +50deg, twist +30 deg.

Dipteran insects drive their wing using indirect flight muscles attached to
the exoskeleton dorsally and a deformable section of the exoskeleton call the
scutum ventrally. Muscle activation works to depress the scutum while the
pleural wing process is attached to the interface of the scutum and exoskele-
ton. This structure, shown in Fig. 3, is actuated by two sets of muscles: the
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Fig. 13. General view of the Dr. Zbikowski complete mechanism [48]
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Fig. 14. ROBUR wing propulsion gearbox

dorsoventral and dorsolongitudinal muscles. The dorsoventral muscles act to
depress the scutum and thus generate the 'up-stroke’. The dorsolongitudinal
muscle acts to shorten the thorax and return the scutum to its relaxed state
and thus generates the ’down-stroke’.

Kinematically, the structure in Fig. 15 is essentially a four-bar with a pri-
smatic joint at the input. What is presented here is nearly identical: linear
actuator motion is coupled to the wing hinge via a simple transmission which
acts to convert this motion to a large flapping rotation at the wing hinge. Thus
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all the actuator power is used to drive the wings through as large a wing stroke
as possible. Additionally, the wings are allowed to rotate along an axis parallel
to the span-wise direction. This rotation is passive, but is key to generating
lift.

SCT App
W(W

b4

Fig. 15. Simplified diagram of Dipteran wing transmission

A transmission mechanism is used to transform small actuator motions
to large angular wing displacements and to impedance-match the actuator to
the load (work done on the surrounding air). There are numerous reasons a
large wing stroke is desired: for a given operating frequency a larger stroke
amplitude will result in larger instantaneous wing velocities. Also, a larger
stroke allows vortices to fully form and stabilize before the stroke reversal. At
a 'macro’ scale, this would be accomplished with a gear system. At the scale
of an insect, it is not feasible to produce gears with the necessary efficiency,
thus an alternative solution is presented here that is based on low-loss flexure
joints.

Significant advances in mesoscale prototyping are enabling rigid, articu-
lated, and actuated microrobotic structures. The robot fly designed by prof.
Wood’s team can be a good example of an elegant manufacturing paradigm,
employed for the creation of a biologically inspired flapping-wing micro air
vehicle with similar dimensions to Dipteran insects. Prof Wood designed a
novel wing transmission system which contains one actuated and two passive
degrees of freedom. The design and fabrication are detailed and the perfor-
mance of the resulting structure is elucidated highlighting two key metrics: the
wing trajectory and the thrust generated. Construction of the transmission is
an exceedingly crucial step. The kinematics and dynamics of the transmission
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depend strongly upon the concise geometry of each link and flexure. The as-
sumption that it is possible to use a pseudo-rigid-body technique assumes that
all joints are properly aligned. To put this in perspective, the smallest link in
the transmission system is 300 ym in length and the flexure lengths are 80 pm.
Alignment is controlled by the precision stages of the laser-micromachining
system. Fig. 16 shows the resulting transmission system which converts a small
linear motion to large angular wing strokes.

Fig. 16. Designed by prof. Wood MAV transmission system, top view (a) and
isometric view (b). The slider-crank for coupling actuator motion to the prismatic
input of the transmission is shown in (c¢) (cf. [44])

The actuators are constructed using the SCM process. In this case, some
of the laminae are piezoelectric, thus resulting in bending moments upon the
application of an electric field. Fig. 16 shows a completed microactuator.

13mm

Fig. 17. High energy density piezoelectric bending cantilever [43, 44]

The actuator, wings, and transmission are assembled together onto an
acrylic fixture that is created with a three dimensional printer. Care is given
to the strength of the mounts so that a solid mechanical ground is established.
Detail of the completed structure is shown in Fig. 18.
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Fig. 18. Completed MAV test fixture mounted to a high sensitivity force transducer
(cf. [42-44])

2.4. Development of the wing trajectory

The actuated DOF is driven through as large a motion as possible. This
is done open-loop with a sinusoidal drive at the resonant frequency. The me-
asured resonant frequency is 110Hz, resulting in an actuator power density of
approximately 165 W /kg (comparable to good macro-scale DC motors). This
is lower than the predicted resonant frequency of 170 Hz, most likely due to
unmodeled offsets in how the wing is mounted to the transmission. Fig. 18
details the wing motion that this structure can achieve. Note that this motion
is qualitatively identical to hovering Dipteran insects. C. Wing force Becau-
se of the small force magnitude and high operating frequency, measuring the
thrust produced by the wings in real time (with sub-period temporal resolu-
tion) is not trivial. A custom sensor was created specifically to measure this
force. The design attempts to reconcile two opposing traits: high bandwidth
and high sensitivity. To quantify this, the bandwidth of the sensor is desired
to be at least 5x the wing drive frequency with a resolution of less than 1%
of the weight of the structure. For the details of the design, the reader is di-
rected to [17]. The sensor itself is a parallel cantilever constructed from spring
steel with semiconductor strain gages. The completed sensor has a resonant
frequency of 400 Hz (with the structure attached; slightly lower than desired),
and a resolution of approximately 10 uN. The structure is fitted to the distal
end of the sensor and the device is actuated, starting from rest. The average
lift is measured by averaging 50 wing beats after 50 wing beats are elapsed to
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allow stable periodic vortex formation. The average lift was collected from 10
trials giving an average of 1.14£0.23 mN. This would be sufficient to lift a fly
weighing over 100 mg.

The Harvard Microrobotics lab has recently demonstrated the first step
towards recreating these evolutionary wonders with the world’s first demon-
stration of an at-scale robotic insect capable of generating sufficient thrust to
takeoff (with external power). The mechanics and aerodynamics of this device
are quite similar to Dipteran insects. Biologists have recently quantified the
complex nonlinear temporal phenomena that give insects their outstanding ca-
pabilities. Periodic wing motions consisting of a large stroke and pronation and
supination about an axis parallel to the span-wise direction are characteristic
of most hovering Dipteran insects. Previous microrobot designs have attemp-
ted to concisely control each wing trajectory in these two dimensions. The
robot that is shown here has three degrees-offreedom, only one of which is ac-
tuated. Here, a central power actuator drives the wing with as large a stroke as
possible and passive dynamics allow the wing to rotate using flexural elements
with joint stops to avoid over-rotation. There are four primary components to
the mechanical system: the actuator (or 'flight muscle’), transmission (or 'tho-
rax’), airframe (or ’exoskeleton’) and the wings. Each is constructed using a
mesoscale manufacturing paradigm called Smart Composite Microstructures.
This entails the use of laminated laser-micromachined materials stacked to
achieve a desired compliance profile. This prototyping method is inexpensive,
conceptually simple, and fast: for example, all components of the fly can be
created in less than one week. Additionally, the resulting structures perform
favorably when compared to alternative devices: flexure joints have almost no
loss, ultra-high modulus links have higher stiffness-to-weight than any other
material, and the piezoelectric actuators have similar power density to the
best DC motors at any scale. After integration, the fly is fixed to guide wires
that restrict the motion so that the fly can only move vertically. The wings
are then driven open loop to achieve a large angular displacement. This is
done at resonance to further amplify the wing motion. The wings exhibit a
trajectory nearly identical to biological counterparts. Finally, this 60 mg, 3 cm
wingspan system is allowed to freely move in the vertical direction demonstra-
ting thrust that accelerates the fly upwards. Bench-top thrust measurements
show that this robotic fly has a thrust-toweight ratio of approximately two.
These results unequivocally confirm the feasibility of insect-sized MAVs. The
remaining challenges involve the development of microelectronics appropria-
te for power conversion, sensing, communication, and control along with the
choice of an appropriate power source.
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3. Structural systems of flapping wings MAV

Unlike flying machines, insects can quietly fly in all directions. They show
a very useful feature: even if they hit an obstacle (e.g. a wall) they can boun-
ce off it and continue flying and in the worst case to crawl away into safety.
Therefore constructors of microaeroplanes watch the structure of insects clo-
sely. An authoritative comparative quantity is also the number of kilograms
lifted by a unit of engine power. This quantity is called power load. For ae-
roplanes it is 900 W /kg, for birds over 80 W /kg, while for insects maximum
70 W/kg. It can be noted, therefore, that the use of power in Nature is more
than 10 times better than in man-made flying machines (compare [4.5, 4.108,
4.110]). Because of small dimensions of MAV cargo space the distribution of
necessary devices, units and on-board sensors become a very serious problem.
The conception used in ”large” unmanned aircrafts consisting in ”filling” the
inside of the airframe with necessary instruments and next their equipment —
programme integration into one system in this case is practically impossible
to use.

Initial aerodynamic data have been gathered and more tests, both for force
measurement and flow visualization, are planned. The new data will allow a
quantifiable study of the aeromechanics of insect-like flapping at the MAV
scale. It will also generate information of value for the analysis of insect flight,
where similar experiments are difficult to perform. Finally, the progress in
understanding of the aeromechanics of insect-like flapping wings will be used
to gain additional insights into the flight of real insects. Thus, an engineering
study inspired by nature will contribute to a better understanding of nature
which, in turn, can be used to further progress the engineering design. This
fruitful cycle seems to be a good and practical example of the real value of the
interface between engineering and biology.

Adult insects consist of three main parts: a head, a thorax, and an abdo-
men. The propelling system of the insect is the thorax. It consists of three
segments connected by flexible joints. Three pairs of legs and one or two pa-
irs of wings are connected to the segments. The abdomen also consists of
segments. It contains the following systems: digestive, urinary, circulatory (in-
cluding the heart), a large part of the respiratory system and the reproductive
system. Most of the blood is situated in special chambers, creating a bath for
the internal organs, and blood does not dirstibute oxygen, but only purifies the
organism and carries fuel, hormones and nutritient media for the tissues. Air
gets inside the insect through special openings and is distributed throughout
the body by a system of tracheas. The flow of the air is enforced by contracting
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Fig. 19. Comparison of aircraft and dragonfly wing cross-section (airfoil) (a) aircraft
airfoil, (b) dragonfly wing cross-section, (¢) dragonfly wing shape

Fig. 20. Folds created on cross-section of a wing generate vortices causing,
transformation of wing plate into effective airfoil

and expanding special bellows located in the abdomen, and the flow of the air
is faster when the insect is flying.

The wings of insects are of different shapes, but their structure is simi-
lar with all species. It can be stated, that wings of insects have semi-shell
structure. The covering are two layers of chitin, thickness of the order of a
few micrometers. This covering is enforced by spars (fibres) radiating from
the shank in the hole of the body. In the state of rest the wings of an insect
are flat. However during a flight they bend one way or the other and deform
(Figs. 19 and 20). Insects can have two pairs of wings or one pair of wings
(diptera). Some insects equipped with two pairs of wings can set them in mo-
tion independently (e.g. dragonflies — lastes sponsa — can dislocate pairs of
wings during flight by 90°). However, with most species the pairs of wings
work together. With some insects, such as the fly or mosquito, the second
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pair of wings transformed into little sticks — so called halteres, which act as
a balancing system. The wings work in conditions of unsteady of flow (which
has a significant influence on their aerodynamic effectiveness).

4. MEMS based insect cyborg flight control

Insects are characterised by incredible resistance to unfavourable environ-
mental conditions. Probably thanks to that around 750 000 species of insects
survived to our times (whereas e.g. the number of species of mammals reaches
only around 4000). Compared with other animals the insects are characterised
by a great diversity of shapes and ways of life, however their basic structure
is the same. A lifting element of this structure is a hard and at the same time
very light external chitin armour (cuticle). It serves not only as an exoske-
leton being at the same time attachment place for the muscles, but also as
waterproof covering protecting the intestines of the insect from dehydration.

The central computer of insects is their brain, consisting of 400000 neu-
rons, 98% of which is engaged in transforming information brought by the
inset’s sensors (e.g. eyes, ocelli, halteres, antennae). The flight control system
is governed by less than 3000 neurons. The motion of the wings is generated
by around 20 different muscles. The wings are attached to the fuselage with
the use of three joints. This enables performing complicated motions in rela-
tion to the fuselage (such mechanism of mounting the wings enables banking
in relation to the fuselage of the resultant aerodynamic force and generating
controlling forces and moments in a way similar to rotorcrafts — compare [1,
2, 25-28]. Progress in biology, nad computer sciences allow to find alternative
solution of flapping wings MAV design.

The paper [3] reports the first direct control of insect flight by manipula-
ting the wing motion via microprobes and electronics introduced through the
Early Metamorphosis Insertion Technology (EMIT). EMIT is a novel hybrid
biology pathway for autonomous centimeter-scale robots that forms intimate
electronic-tissue interfaces by placing electronics in the pupal stage of insect
metamorphosis. This new technology may enable insect cyborgs by realizing a
reliable control interface between inserted microsystems and insect physiology.
This paper presented design rules on the flexibility of the inserted microsys-
tem and the investigation towards tissuemicroprobe biological and electrical
compatibility.

In the case of flight muscle actuation, the main flight powering muscles are
located in the dorsal-thorax of the Manduca sexta (Fig.21) where electronic
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Fig. 21. Cross-section (A) and illustrated diagram (B) of the flight muscles powering
the up- and down-stroke of Manduca sexta wings (cf. [5])

implants can be located. The dorsovental and dorsolongitudinal muscle groups
move the wings by changing the conformation of the thorax, which supplies
the mechanical power for up- and downstrokes. The alternating relaxation and
contraction of these muscles create the alternating up- and down-strokes hence
the flight. Therefore, the designed probe should target actuating these muscle
groups.

The aimed experimental protocols consist of tethered setups where insect
flight muscle is actuated through the flexible wires, as well as non-tethered
setups where there are no attached wires and free-flight of insect can be re-
alized. We designed and manufactured a flexible probe that can work with
both setups (Fig. 22B). The microsystem for autonomous control of the probe
electronics can be seen in the same figure and consists of three parts: power,
probe and control layers. The power layer (Fig.22D) is comprised of two co-
in batteries and a slide-switch positioned on a printed circuit board (PCB).
Each battery has an energy capacity of 8 mAh and weighs 120 mg. Conductive
adhesive was used to attach the batteries to the platform. The control layer
(Fig. 22A) is an 8 x 8mm? PCB holding the microcontroller (Atmel Tiny13V)
and an LED. The microcontroller was electrically connected to the PCB via
flip-chip bonding. Wire-bonding was used to connect the PCB to the probe
layer. The microfabricated silicon probe is sandwiched between these two lay-
ers (Fig. 22G). The overall system has dimensions of 8 x 7mm? and total mass
of 500 milligrams. The flexible probe can also be used in tethered setups by
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utilizing a FFC/FPC connector. All-silicon rigid probes, which provide higher
stiffness for narrower cross-section enabling higher density probing, were also
fabricated and tested (Figure 22C).

Fig. 22. The microsystem including microprocessor (A), flexible probe (B), silicon
probe (C) and battery unit for power (D), the close-up view of the tip in (E) with
the hole for muscle growth, the flexibility of the probe (F) and the assembled system
G) (cf. [5])

5. Conclusions

It should be emphasized, that despite the extraordinary requirements po-
sed for the systems of microaeroplanes, everything points to the fact that
modern developments of microelectronics and microelectromechanics already
allow constructing a fully-functional miniature aircraft. Also the contempo-
rary knowledge in the field of aerodynamics of little Reynolds numbers (got,
among others, thanks to researchers dealing with the problems of flight of birds
and insects) allows designing its shape and assessing its dynamic properties.
Therefore, it should be expected, that the first generation of microaeroplanes.

Therefore, it should be expected, that the first generation of microaeropla-
nes will be supplied to military units shortly.
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Mikroelektromechaniczne latajace maszyny

Streszczenie

Praca stanowi przeglad najnowszych technologi i badan zwiazanych z rozwojem
miniaturowych, autonomicznych obiektéw latajacych — tzw. mikrosamolotéw. Male
rozmiary mikrosamolotéw wiaza sie z niewielka objetoscig ich przestrzeni ladunkowe;j.
Wsréd prac nad miniaturowymi obiektami latajacymi na sczegdlna uwage zastugu-
ja obiekty z machajacymi skrzydtami, czyli tzw. animaloptery. Animalopter oznacza
zbudowany przez czlowieka obiekt, latajacy na sposéb ptaka, owada lub nietoperza —
tzn., latajac porusza skrzydlami. Skrzydla animaloptera sa urzadzeniem wielofunk-
cyjnym, wytwarzajacym nie tylko site no$na, ale takze ciag i — co niemniej wazne —
potrafia sterowac. Ze wzgledu na skomplikowana aparature ulokowana na animalopte-
rze, mozna tez powiedzieé, ze animalopter jest latajacym mikroelektromechanicznym
robotem. Animalopter ma wymiary poréwnywalne z wymiarami malego ptaka (lub
nietoperza) i duzego owada. To co wyrdznia animaloptera od zwyklego samolocika
sterowanego radiem, to operacje powietrzne, zwykle poza zasiegiem wzroku operato-
ra i na malych liczbach Reynoldsa (rzedu dziesie¢ do stu tysiecy). Dane o tym, jak
ruch skrzydet i korpusu zmieniaja si¢ w czasie lotu, jest interesujace nie tylko per se,
ale takze dla zrozumienia mechanizméw, ktore zachodza w czasie lotu i ich modelo-
wania matematycznego. Gdyby sie chcialo szukaé¢ analogii z obiektami sztucznymi,
to ze wzgledu na ztozony ruch wzgledem korpusu, anomalopter podobny jest bardziej
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do $miglowca, a nie do samolotu. Dlatego tez wiele koncepcji wywodzacych si¢ z me-
chaniki lotu $miglowcow znalazlo zastosowanie w biomechanice lotu, oczywiscie po
uwzglednieniu specyfiki animalotéw.

Rozwdéj mikrosamolotéw, obok probleméw ,teoretycznych” zwiazanych z modelo-
waniem ich aerodynamiki, dynamiki lotu i sterowania, generuje takze mnostwo powaz-
nych probleméw technicznych. Jednym z nich jest integracja systeméw montowanych
wewnatrz aparatu. Ze wzgledu na mate rozmiary przestrzeni tadunkowej mikrosamolo-
tu rozmieszczenie niezbednych przyrzadéw, agregatow i czujnikéw poktadowych staje
sie niezwykle powaznym problemem. Stosowana w ,,duzych” bezpilotowych statkach
powietrznych koncepcja ,,wypelniania” wnetrza ptatowca niezbednymi instrumenta-
mi, a nastepnie ich integracji sprzetowo-programowej w jeden system, jest w tym przy-
padku praktycznie niemozliwa do zastosowania. Nalezy przy tym podkresli¢, ze nawet
poszczegblne moduly moga mie¢ wieksza objeto$¢ od objetosci dostepnej. Z elektro-
nicznego punktu widzenia rdzeniem mikrosamolotu sa: poktadowy komputer i moduty
tacznosci. Elementy te sa zasadniczymi ogniwami tancucha taczacego montowane na
mikrosamolocie czujniki ze stacja naziemna. Spelniaja takze role sterownikéw modu-
l6w stabilizacji i sterowania lotem i napedem. Wszystkie montowane na mikrosamolo-
cie systemy musza odznaczac si¢ bardzo wysoka skala integracji. Wskazane jest takze
by systemy te byly multi-funkcjonalne. Wiele z nich musi stanowic¢ integralne elemen-
ty struktury ptatowca. I tak np.: skrzydta mikrosamolotu moga stanowi¢ réwnocze-
$nie zespdl anten i by¢ miejscem rozmieszczenia czujnikéw, zrédto energii moze byé
zintegrowane z kadtubem itd. Stopien ,synergizmu” wymagany przy konstruowaniu
mikrosamolotu jest nieporéwnywalnie wyzszy niz osiagany w procesie projektowania
ykonwencjonalnego” samolotu.

Nalezy podkresli¢, ze mimo niezwyktych wymagan stawianym systemom i ukta-
dom mikrosamolotéw, wszystko wskazuje na to, ze wspotczesne osiagniecia mikroelek-
troniki i mikroelektromechaniki pozwalaja juz na zbudowanie w pelni funkcjonalnego
miniaturowego statku latajacego.
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W pracy przedstawiona zostala metoda modelowania wiréow zaskrzydto-
wych wytwarzanych przez samoloty. Omowiony zostal sposéb uwzgled-
nienia ich wplywu na samolot przelatujacy przez taki slad wirowy. Poka-
zane zostaly przyktadowe wyniki numerycznej symulacji lotu samolotu,
na ktéry oddziatuje élad wirowy innego samolotu.

1. Wstep

Wiry zaskrzydlowe sa nieodlacznym ,produktem ubocznym” generowa-
nym przez skrzydlo o skoficzonej rozpietosci. Wiry takie moga utrzymywaé
sie w przestrzeni przez pewien czas w znacznej odleglosci za samolotem, ktéry
je wytworzyl (rys. 1). Stanowia one potencjalne zagrozenie dla innych samolo-
tow, ktore przelatujac przez $lad wirowy, moga doznawaé znacznych zaburzen
réwnowagi, przede wszystkim w kanale przechylania [1]. Stopien oddzialywa-
nia wiréw na samolot zalezy zaréwno od ich cyrkulacji oraz geometrii, jak i od
polozenia trajektorii lotu samolotu wzgledem sladu wirowego.

Przelot samolotu przez §lad wirowy moze wiaza¢ sie z gwaltownym za-
burzeniem lotu, prowadzac do sytuacji groznych z punktu widzenia bezpie-
czenstwa lotéw. Tego typu sytuacje stanowia znaczacy problem w obszarach
o intensywnym ruchu lotniczym, w szczegélnosci w poblizu duzych lotnisk [2].
Przyktadem moze by¢ katastrofa samoloty B737-300 w rejonie lotniska Pitts-
burgh w USA 8 wrze$nia 1994 roku [3].

Roéwniez istnienie korytarzy powietrznych, ktére wymuszaja loty w okre-
$lonym obszarze przestrzeni, wiaze si¢ z mozliwoscia ,,wejscia” samolotu w Slad
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Rys. 1. Slad wirowy generowany przez samolot

wirowy. Z tego powodu przepisy ograniczaja minimalna odlegltosé pomiedzy
dwoma samolotami poruszajacymi sie po zblizonej trasie lotu. Dystans zalezy
zaréwno od masy samolotu bedacego zrédlem wiréw, jak i masy samolotu, na
ktérego wiry oddzialuja [4]. Miesci si¢ on w granicach od 3 do 6 mil (4.83-
9.66 km).

2. Predko$é¢ indukowana przez wiry

Przekroje skrzydta samolotu, ktéry przelatuje przez slad wirowy, sa pod-
dawane réznemu oddzialywaniu w zaleznosci od ich polozenia wzgledem wiru.
Wyrdznia sie tu dwa obszary — tzw. rdzen wiru oraz obszar dalszy poza rdze-
niem. Roéznia sie one predkoscia indukowana wytwarzang przez wir w rozpa-
trywanym przekroju skrzydta. Predkos¢ ta ma za$ bezposredni wpltyw na kat
natarcia w tym przekroju, a wiec na sity aerodynamiczne.

2.1. Predko$¢ indukowana wewnatrz rdzenia wiru

W obliczeniach przyjeto, zgodnie z modelem Rankine’a, ze wewnetrzny
obszar wiru nazywany rdzeniem wiruje jak ciato sztywne ze stala predkoscia
katowa w (rys.2). Zalozono sie, Ze promien rdzenia r,, réwny jest okolo 10%
rozpietosci skrzydla samolotu [5], ktéry wytworzyl slad wirowy. Wewnatrz
rdzenia wiru predko$¢ zmienia si¢ wedtug formuty:

Iy
v; —wXTr= 1xr 2.1
ind_A 27’['7”‘120 ( )
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gdzie: I, — cyrkulacja wiru; 1 — wektor jednostkowy pokrywajacy sie z osia
wiru, 7 — odleglo$é rozpatrywanego punktu A od osi wiru. Z zaleznosci (2.1)

wynika, ze zachodzi zwigzek:

Iy
_ w_ 2.2
v 2712, (2:2)

rozidad prediosci weWnatrz wiry

Rys. 2. Schemat do wyznaczania predkosci indukowanej wewnatrz wiru

2.2. Predko$¢ indukowana poza rdzeniem wiru

Predko$é indukowana przez wildkno wirowe w punkcie A lezacym poza
rdzeniem wiru moze by¢ obliczona z wykorzystaniem prawa Biota-Savart’a.
Zalézmy, ze wir L ma zmienng wzdluz dtugosci cyrkulacje (rys.3). Jego ele-
ment polozony w punkcie B o dlugosci dl ma cyrkulacje [,. Element ten
generuje w punkcie A predkosé indukowana dwv;,q_a

Iy
d’Uind_A = Wdl Xr (23)

Catkowitg predko$é¢ w tym punkcie uzyskuje si¢ przeprowadzajac catkowanie

wyrazenia (2.3) wzdluz wiru:

1 dl xr
Vind_ A = E /Fww (24)
L

3. Modele $ladu wirowego

Istotnym problemem przy rozpatrywaniu sladu wirowego generowanego
przez samolot jest okreslenie jego ksztaltu w przestrzeni. Wiadomym jest,
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ze taki Slad podlega ewolucji w wyniku zaréwno wzajemnego oddzialywania
wiréw na siebie, jak 1 w rezultacie wplywu wiatru [6]. Jednoczes$nie inten-
sywnosé $ladu, mierzona wartoscig cyrkulacji, maleje wraz z uptywem czasu.
Ponizej przedstawione zostana trzy opisy matematyczne $ladu wirowego, kté-
re stosowa¢ mozna w zaleznosci od zaktadanego ,rozmycia” wiréw. W kazdym
przypadku geometria sladu wirowego zostala opisana w ukladzie zwiazanym
z Ziemia Owgy424, W ktérym plaszczyzna Oz,y, jest lokalng plaszczyzng Zie-
mi, za$ 0§ Oz, skierowana jest zgodnie z wektorem sily ciezkosci (rys.4).

~—_ A
o/

Rys. 3. Schemat do wyznaczania predkosci indukowanej na zewnatrz wiru

3.1. Pole predkosci indukowanej przez wiry prostoliniowe

Zalozono, ze skrzydlo samolotu generuje w przestrzeni dwa rownolegle wi-
ry. Wiry te polozone sa od siebie w odleglosci b réwnej rozpietosci skrzydta
samolotu, ktory je wytworzyl. Wiry maja, w symetrycznych wzgledem siebie
punktach, taka sama co do bezwzglednej wartosci, ale rézniaca sie znakiem
cyrkulacje I'. W analizie przyjeto, ze wiry te wyznaczaja plaszczyzne nachy-
long pod katem ©,, do ptaszczyzny Oxzgzy, (rys.4). Rzuty kazdego z wiréw na
ta plaszczyzng sa rownolegte do osi Oz i sg potozone symetrycznie wzgledem
tej osi.

W celu uproszczenia obliczen wprowadzono dodatkowy uktad wspotrzed-
nych OyXywYwzw zwiazany z wirami, ktory zdefiniowany jest nastepujaco:

— 08 Oy jest rownoleglta do pary wirdow i lezy w potowie odlegtosci

miedzy nimi;

— punkt O, lezy na przecieciu osi Oy, z plaszczyzng Oygzy;

— 08 Oywyy lezy w plaszezyznie wiréw i skierowana jest w prawo (kierunek
prawego skrzydla samolotu, ktéry wygenerowal wiry);

— 0% Oyzy jest prostopadia do plaszezyzny wiréw i skierowana w dét.
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Rys. 4. Para wiréw prostoliniowych
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Relacje pomiedzy wspolrzednymi tego samego punktu w dwoch uktadach
wspélrzednych (ziemskim — Oxzgyg 2z, 1 zwiazanym z wirami — Oy Yw2w)

okreslaja zwiazki:

Loy
Yw
Zw
(3.1)
Lg
Yg
zg +H

_xg 0 | T 0 cos®, 0 sinoO,

Yg | = 0 + Lg/w Yw | = 0 + 0 1 0

| Zg -H | Zw -H —sin®, 0 cosO,

_xw [ Ty T4 cos®,, 0 —sinB,

Yo | = L;/lw Yo |=Luy| vg |=| 0 1 0

| 2w |29 + H 2g +H sin®, 0 cosO,
Wspétrzedne  (zyr, Ywr, 2wr) ub  (Zwp, Ywp, 2wp) Wyznaczaja polozenie

punktu B z rysunku 3 w uktadzie Oyuxyywze- Sa one odpowiednio rowne:

— dla wiru lewego:

b
TwlL = Ty YwL = _5 zwr =0
— dla wiru prawego:
b
TwpP = Tw YwP = +§ Zwp =0

(3.2)

(3.3)

Dalej, zgodnie z rysunkiem 4, oznaczane one beda jako (Zy, Yuw, 2w )-
Potozenie punktu B w uktadzie ziemskim Ox,y,2, mozna zapisa¢ réwniez

w nastepujacy sposob:
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— dla wiru lewego:

b
2gr, = —(H + 24 tg Oy) YgL = —3 (3.4)

— dla wiru prawego:

b
Zgp = —(H + x4tg @w) YgP = 3 (3.5)

Z zaleznosci (3.2) 1 (3.3) wynika, ze sktadowe poszczegélnych wektoréw wyste-
pujacych w wyrazeniu (2.4) mozna przedstawi¢ w ukladzie zwiazanym z wira-
mi nastepujaco:

— wektor elementarny wiru:

dl = [dx,,0,0]" (3.6)
— wektor wzajemnego polozenia punktow A i B:
P =[TA — Tw, YA — Y 24 — Zu] | (3.7)

T A, Ya, 24 okreslaja polozenie punktu A (rys.2 i 3) w ukltadzie Oyxyywziw-
Na podstawie (2.4) poszczegélne sktadowe (w uktadzie Oy 2yywzw) wek-
tora predkosci indukowanej przez wir poza rdzeniem wiru sa rowne:

0
+

1 (24 — 2zy) dy

Vind_A_xq —E w 9 9 913

Vind A = [Vind Ay, | = | e (@A) + (Y4 —yw)® + (24— 20))2
Vind_A_zw 1 700 (yA — yw) Az,

_ " 3

I 471'_00 [(‘TA - xw)2 + (yA - yw)2 + (ZA - Zw)2] 2

(3.8)
Jezeli cyrkulacja wiru jest stala, to catki wystepujace w (3.8) mozna, uwzgled-
niajac wyrazenia (3.2) lub (3.3), obliczy¢ analitycznie. Wprowadzimy dla
uproszczenia nastepujace oznaczenia:

b2 _ b2
A" = (ya+ 5) + 25 A™ = (ya— 5) + 22 (3.9)
I tak:
— dla wiru lewego:
1 ZA 1 ya + b
Vind ALys = ~5- LT 5T Vind A-Lzw = 5L 2 (3.10)
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— dla wiru prawego:

1 za 1 ya—23
Vind A_P_yy = —%F P Vind A_P_zy = %F P
Jezeli punkt A lezy wewnatrz rdzenia wiru, to sktadowe predkosci indukowanej
przez ten wir mozna obliczy¢, wykorzystujac zaleznoséé (2.1). Uwzgledniajac, ze
w uktadzie O, ZyYw2ze wektor jednostkowy 1 =[1,0,0]" i biorgc pod uwage,
ze:

(3.11)

TA = Ty (3.12)
otrzymuje sie:
0
Vind_A_xq Fw
——2=24
Vind.A = |Vind Ay, | = - 27r2, (3.13)
Vind_A_zy w _
27_‘_7‘120 (yA yw)

Odpowiednio dla poszczegdlnych wirdw jest:
— dla wiru lewego:

I L I L b
Vind_A_L_yw = _WZA Vind_A_L_zyw = 22 (yA + 5) (3.14)
w w

— dla wiru prawego:

I'p 17y,

b
_WZA Vind_A_P_zyw — —w (yA - —) (3-15)

Vind_A_P_yy, =
" Y 22 2

Sktadowe predkosci indukowanej od wiru lewego i prawego sumuja sie:

Vind_A_yw — Vind_A_L_y + Vind_A_P _y, (3 16)

Vind_A_zyw = Vind_A_L_zy + Vind_A_P_zy,

W obliczeniach nalezy uwzglednié, ze pomiedzy cyrkulacjami wiréw zachodzi
zwiazek:

Iy =—-Ip=T, (3.17)

Znajac te sktadowe, mozna obliczy¢ skltadowe predkosci indukowanej w ukta-
dzie zwiazanym z samolotem. W tym celu zastosowane zostana kolejne trans-
formacje pomiedzy ukladami wspoétrzednych wedtug schematu:

Ly/w Ls/g
OwTwlYuwzw — OTgygzg — Oxyz (3.18)
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Zgodnie z nim otrzymuje sie:

Vind_A_x Vind_A_z,
Vind Ay | = Ls/g Lg/w Vind_A_yw (319)
Vind_A_z Vind_A_zy

Macierz przejscia L/, zawarta jest w wyrazeniu (3.1)1, za$ macierz L, /g Jest
macierzg przejscia pomiedzy ukladem zwigzanym z Ziemiag i ukladem zwig-
zanym z samolotem Ozyz. Macierz ta mozna znalezé w literaturze z zakresu
mechaniki lotu.

3.2. Pole predkosci indukowanej przez wiry faliste

Ewolucja wiréw prowadzi w pierwszym etapie do zmiany ich ksztaltu z pro-
stoliniowego na falisty. W zwiazku z tym zalozono, ze dwa réwnolegte wiry
splywajace ze skrzydla tworza w przestrzeni dwie falujace krzywe pokazane
na rys.o.

Rys. 5. Para wiréw falistych

W zdefiniowanym poprzednio uktadzie O, x,ywze geometrie tych wirdw
mozna opisa¢ wyrazeniami:
— dla wiru lewego:

b

TwL = Tw YwL = _5 + ACOS(waL + SDL)
(3.20)

2wr = Asin(Qry,r + ¢r)

— dla wiru prawego:
b

TwP = Tu ywp=§+Acos(Qa:wp+cpp)

(3.21)

zwp = Acos(Qryp + @p)
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W wyrazeniach tych oznaczono:

A — amplituda oscylacji,

{2 — pulsacja przestrzenna wiru, ktéra moze byé¢ obliczona
w oparciu o dlugos¢ fali \; 2 =27/,

©r,pp — przesuniecia fazowe wirdw.

Predkosci indukowane przez takie wiry poza rdzeniem wiru obliczy¢
mozna poprzez catkowanie numeryczne. W tym celu na podstawie wyrazen
(3.20) i (3.21) mozna okresli¢ sktadowe wektora elementarnego wiru. Sg one
rowne:

l = [dry, ARsin(Qzy + Pu)dty, —AR cos(2Ty + @u)dr,] (3.22)

gdzie ¢, jest przesunieciem fazowym wiréw (lewego lub prawego).

Uwzgledniajac w (2.4) zalezno$é (3.22), po wprowadzeniu dla uproszczenia
oznaczen:

Y = 2z + @, Yp = Rxy + @p (3.23)

otrzymuje sie:

— dla wiru lewego:

(Vind_A_L ) fal
Vind AL fal = | (Vind_A_L_yw ) fal
(Vind_A_L_zo) fal

(3.24)
—AQ '*‘/OO sinyr,(za4 — Asinr) —l—COSTZJL(yA—Fg—AcOSq/,L) .
= Ir dx
w 2 3/2 7w
47T—oo [(xA—xw)2+(yA+g—AcoswL) —l—(zA—Asinl/JL)?]
1 o AQcosPr(xg — 2y) + 24 — Asini)y,
= _E /Fw b 2 ) 3/2dl’w
e [(mA—xw)2+(yA+§—AcoszZ)L) +(zA—As1n¢L)2]
1 +OOF yA+%—AcoswL—AQsinwL(xA—xw) p
A w 2 372 4w
| 47T—oo [($A—:Ew)2+(yA+%—ACOS¢L) +(zA—Asin1,Z)L)2}
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— dla wiru prawego:

(Vind_A_P_zv ) fal
Vind AP fal = | (Vind_A_P_yw) fal
(Vind_A_P_zy) fal

(3.25)
r A0 +OOF sinyp(zqg — Asinyp) + coswp(yA — % — ACOST/JP) ; 1
/b s
T [(a:A—a:w)2+(yA—%—Acoswp) +(ZA—ASID1/JP)2}
1 i AQcostp(ra — xy) + 24 — Asinp
S RIAL : 2 RVEER
oo [($A—$w)2+(yA—§—Acos¢p) —|—(ZA—ASID¢p)2}
1 7@; YA — %—Acos¢p—AQSin¢p(3:A—:Ew) p
N 2 ] 372 MPw
T [(azA—xw)2+(yA—%—AcoszZ)p) +(ZA—ASIH¢p)2} |

Jezeli punkt A lezy wewnatrz rdzenia wiru, to sktadowe predkosci indu-
kowanej przez ten wir mozna obliczyé¢, wykorzystujac zaleznosé (2.1). W tym
przypadku w uktadzie O, Y20 wektor jednostkowy 1 pokrywajacy sie z lo-
kalng osia wiru ma skladowe:

B [ 1 AQsin(2zy, + pu) —ALR2 cos(R2xy, + ©y)

LT A2 1+ A2 1+ (AN)2
Sktadowe predkosci indukowanej od wiru lewego i prawego sumuja sie, tak jak
pokazano powyzej. W tym przypadku jest!:

}T (3.26)

Vind_A_xw — Vind_A_L_x + Vind_A_P_x
Vind_A_yw — Vind_A_L_y + Vind_A_P _y, (327)
Vind_A_zy = Vind_A_L_zy + Vind_A_P_zy,

W dalszych obliczeniach nalezy zastosowaé zaleznosci (3.17)-(3.19) pozwalaja-
ce obliczy¢ sktadowe predkosci indukowanej przez wiry w ukladzie zwiazanym
z samolotem Ozyz.

3.3. Pole predkosci indukowanej przez wiry pierScieniowe

Obserwacje pokazuja, ze dalsza zmiana ksztaltu sladu wirowego polega
na powstaniu tzw. wiréw pierscieniowych. W celu opisu ich ksztaltu wyko-
rzystano zaproponowany przez G.D. Millera model oparty na takich wlasnie
obserwacjach.

Indeks ,fal” pominieto.
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Rys. 6. Wiry pierécieniowe

W symulacjach zatozono, ze wzdtuz linii prostej polozone sa wiry pier-
Scieniowe pokazane na wykresach na rysunku 6. W zdefiniowanym poprzednio
uktadzie Oy2ywywzw geometrie tych wiréw mozna opisa¢ parametrycznymi
wyrazeniami:

Ty =NA+ Acosp Yw = Brsinpu + Bosin3u
(3.28)
zwr, = Cpcos(2u) + Cy
gdzie: pu — parametr pierscieni wirowych, u € (0,27),
n=1(_..,—-2,-1,0,1,2,...) oraz
B B 3
A=b[13+ (—b/2.1 1.3)(1-T,)°]
A ) T
By = —b[0.95 + (b/ﬁ - 1) sm(am ~0.1)]
By = —b(1 — T,))% sin(xT, — 0.2) (3.29)
T T
Ch = bCOS(2Tv — 6)
Cy=0.4b

T, jest bezwymiarowym wskaznikiem zageszczenia pierscieni wirowych.
Predkosé indukowana w punkcie A oblicza sie metoda catkowania nume-
rycznego, sumujac sktadniki od kolejnych wiréw. W tym celu nalezy obliczy¢
skladowe wektora elementarnego wiru. Uwzgledniajac zaleznosci (3.28), sa one
roéwne:
dl, Asinpu dup
dl = |dl, | = |—(Bicospu+ Bycos3p) du (3.30)
dl, Cisin2u dp
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Po podstawieniu do (2.4) otrzymuje sie:

(Uind_A_:cw )piersc
Vind_A = (Uind_A_yw )piersc -
(Uind_A_zw )piersc

(3.31)
< 1 7 (24 — zw)dly — (ya — Yo )l
Z 4 / T [(xA - xw)2 + (yA - yw)2 + (24 — Zw)2]3/2

RS /OO (24 — w0)dls — (24 — 20)dly

“l@a — 2w)? 4+ (ya — Yw)? + (24 — 20)?]3/?

—+00

i 1 / Fw [( (yA - yw)dlx - (‘TA - xw)dly

W Am ) Twa = w + (ya— ) + (e — 2

3.4. Uproszczenia stosowane przy obliczaniu pole predkosci indukowanej
przez wiry faliste lub pierScieniowe

Obliczenie predkosci indukowanej bezposérednio poprzez numeryczne cal-
kowanie wyrazen (3.24), (3.25) lub (3.31) jest zagadnieniem zlozonym i wy-
maga poprawnego okreélenia granic catkowania. Ich zwiekszanie poprawia do-
ktadnos$é¢ wyniku, ale prowadzi do wydtuzania czasu obliczen. Z tego powodu
w analizie przyjeto, ze jedynie czesé wiru lezaca naprzeciwko rozpatrywanego
punktu ma ksztalt falisty lub pierécieniowy. Pozostala czes¢ wiru jest aproksy-
mowana potprostymi. W zwiazku z tym predkos¢ indukowana przez wir mozna
obliczy¢ nastepujaco:

predkosé = (predkosé od nieskoriczonego wiru prostego — predkosé od odcinka,
dla ktorego vwzgledniono krzywoliniowo$é) + predkosé od krzywoliniowej
cze$ci wiry
W symulacjach zatozono, ze dtugo$¢ odcinka, dla ktérego uwzglednia sie krzy-
woliniowo$¢ réwna jest N-krotnosci dlugosci fali A. Zatem wspolrzedne kon-
coéw tego odcinka wynosza odpowiednio:

N N
Tp =T — /\5 oraz Tp=1TA+ AE (3.32)

W przypadku statej cyrkulacji wzdtuz wiru predkos¢ od odcinka, dla ktérego
uwzgledniono krzywolniowo$é, sktadowe predkosci indukowanej sa rowne:
— dla wiru lewego:

Iy, 24 Inya+3d
(Uind_A_L_yw)odc - _iﬁ + (Uind_A_L_zw)odc - i A+ 2 B+ (333)
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— dla wiru prawego:

I'p z4 o, I'rya 2 jo—
: — bz : — LI 34
(Uznd_A_P_yw)odc o A- (Uznd_A_P_zw)odc o A- B (3 3 )
gdzie AT i A~ dane sa wzorem (3.9) oraz
N N
B+ A B — A
2 2 2 2
VOB +(at8) VOB (- 8)

(3.35)
Uwzgledniajac powyzsze zaleznodci, otrzymuje sie koncowe wyrazenia, ktore
w przypadku wiréw falistych sa rowne:
— dla wiru lewego:

Vind_A_L_xy — (Uind_A_L_ww)krzyw
I L RA
Vind_A_L_yw — _gﬂ (1 - B+) + ('Uind_A_L_yw)krzyw (3'36)

Ipya+i
Vind_A_L_zy — % e 2 (1 — B+) + (Uind_A_L_zw)krzyw

— dla wiru prawego:

Vind_A_P_x., — (Uind_A_P_:cw)krzyw

I za _
Vind_A_P_y, — _if(l - B ) + ('Uind_A_P_yw)krzyw (3'37)

Ipya—3 _
Vind_A_P_zyw — % A- (1 -B ) + (Uind_A_P_zw)krzyw

Wystepujace w wyrazeniach (3.36) i (3.37) skltadowe od czesci krzywoliniowej
wiréw oblicza si¢ w oparciu o formuly (3.24) i (3.25) lub (3.31), wykonujac
calkowanie w granicach okreslonych przez (3.32).

4. Opis procedury symulacji ruchu samolotu

W celu symulacji lotu samolotu, na ktory oddziatuja wiry zaskrzydtowe,
zastosowano klasyczny opis ruchu bazujacy na rozwigzaniu uktadu dwunastu
nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych. Model ten opisany jest sze-
rzej w pracy [7|. Zostal on zmodyfikowany w zakresie obliczen dotyczacych
wyznaczania sil i momentéw aerodynamicznych:
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R=R;+Rsy + Ry +Ry
(4.1)

M=M, + My, +Mg+ My

gdzie poszczegdlne indeksy oznaczaja: k — kadtub, sk — skrzydlo, H — uste-
rzenie poziome, V — usterzenie pionowe.

W tym celu sposréd nich wyodrebniono sity i momenty wytwarzane przez
skrzydto. Wyznaczano je metoda pasowa, obliczajac w poszczegdlnych prze-
krojach skrzydta kolejno: sktadowe predkosci powietrza z uwzglednieniem od-
dzialywania wiréw, kat natarcia, elementarne sity i momenty aerodynamiczne.
Na koniec przeprowadzano catkowanie otrzymanych wartosci wzdtuz skrzydta.

Opisana powyzej procedure stosowano w kazdej kolejnej chwili lotu. Umoz-
liwito to okreélenie odpowiedzi samolotu na oddzialywanie sladu wirowego.
Schematycznie oddzialywanie to pokazano na rysunku 7.

podmuch do goéry 2 i

wymuszone
przechylanie
utrata wysokosci
i predkosci wznoszenia podmuch do géry \
obcigzenia
struktury

Rys. 7. Schemat oddzialywania wiréw zaskrzydlowych na samolot

5. Przykladowe wyniki symulacji

Ponizej pokazane zostana przyktadowe wyniki, ktore otrzymano dla przy-
padku oddzialywania wiréw falistych na samolot. Zalozono, ze wiry te leza
w plaszczyZnie poziomej. Rowniez samolot, ktéory wlatuje w strefe wiréw, wy-
konuje lot prostoliniowy w tej samej plaszczyznie. Przeprowadzono obliczenia,
zmieniajac kat pomiedzy poczatkows trajektoria lotu samolotu i $§ladem wiro-
wym. Wykorzystano dane samolotu Bryza. Zatozono, ze $lad wirowy genero-
wany jest przez samolot Boeing 737.
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Na rysunkach 8-+10 pokazano jak zmieniaja sie¢ sktadowe predkosci induko-
wanej przy przelocie przez §lad wirowy pod katami 90° i 75° (lot prostopadly)
oraz 15° 1 20° (lot styczny).

Pokazane przebiegi dotycza Srodka masy samolotu. Przebiegi sktadowych
Vind_e 1 Vind_» przy katach 90° 1 75° wynikaja z superpozycji predkosci induko-
wanych przez dwa sasiadujace ze soba wiry. Ze wzgledu na ich falisto$¢ pojawia
si¢ tez niezerowa sktadowa vj,q . Przy locie pod katami 15° i 20° sktadowe
predkosci indukowanej zmieniaja sie¢ zasadniczo, co wynika ze znacznych zmian
trajektorii lotu samolotu w stosunku do sladu wirowego.
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Rys. 8. Skltadowa v;pq_a_, predkosci indukowanej
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Rys. 10. Sktadowa v;,4_a_» predkosci indukowanej
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Z rysunku 11 wynika, ze w przypadku lotu prostopadlego do sladu wi-
rowego predkos$é lotu samolotu ulega niewielkim zaburzeniom. Natomiast lot
pod malym katem wiaze si¢ z duzo wigksza i narastajaca zmiang predkosci.
Lot prostopadly powoduje z kolei wieksze zaburzenia kata natarcia (rys.12).
Zmiany te zachodza w ciagu okoto dwdch sekund.
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Rys. 11. Zmiana predkoéci lotu samolotu
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Rys. 13. Zmiana kata slizgu samolotu

W przypadku lotu stycznego duzym zmianom ulega kat Slizgu (rys. 13).
Samolot doznaje §lizgu zaréwno na lewe, jak i prawe skrzydto w ciagu okoto
trzech sekund. Skutkiem zmiany kata natarcia jest zmiana kata pochylenia
samolotu (rys. 14). Dla lotu poziomego zmiany te sa podobne. Natomiast dla
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lotu stycznego, przy kacie 15° obserwuje sie poglebiajace sie pochylanie sa-
molotu. Zwiazane jest to ze znacznym przechyleniem samolotu (rys. 15), ktére
osiaga w ciagu trzech sekund 45°. Narusza to rownowage sil, co prowadzi do
obnizenia wysokosci lotu (rys. 16). Nalezy zwrdcié¢ uwage na fakt, ze przy lo-
cie prostopadlym, zaréwno kat przechylenia, jak i wysoko$¢ lotu zmienia sie
nieznacznie.
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6. Wnioski

W pracy przedstawiono sposob modelowania oddziatywania wiréw zaskrzy-
dlowych na samolot wlatujacy w obszar ich oddzialywania.

Przyktadowe wyniki potwierdzajg istotny wplyw tych wiréw na dynamike
samolotu, na ktéry oddziatuja. Maja one bezposredni wplyw na bezpieczen-
stwo lotu.

Dalsze badania beda dotyczyly wyznaczenia warunkéw, przy ktérych prze-
lot przez wiry bedzie mozna uznaé za bezpieczny. W szczegdlnosci okreslone
zostang bezpieczne katy przelotu przez $ciezke wirowa. Analizie poddany zo-
stanie tez wplyw cyrkulacji wiréw na reakcje samolotu. Stosujac odpowied-
nie modele rozpraszania energii wiréw, pozwoli to na oceneg, po jakim czasie
mozliwy jest bezpieczny przelot przez wiry wygenerowane przez konkretny
samolot.
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Modelling of trailing vortices effect on passing aircraft

Abstract

Trailing vortices are an unavoidable byproduct of finite-span lifting wings. These
vortices can persist for several minutes, which translates to many miles behind the
generating airplane. Airplane trailing vortices are a potential safety issue for passing
airplanes, which may experience hazardous rolling motion if the vortices are encoun-
tered. The level of vortices effect on the following aircraft depends on their circulation
and geometry as well as on the position of aircraft trajectory in relation to the vorti-
ces. This paper presents both a mathematical model of trailing vortices and a method
of modelling their effect on the following aircraft. Exemplary results of simulation are
shown.
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W pracy zaproponowano sposéb zmniejszenia wrazliwosci sterowania
programowego lotem samolotu w obecnosci zaktocen zewnetrznych. Za-
gadnienie polega najpierw na sformutowaniu wigezow programowych dla
obiektu nieliniowego, a nastepnie na wyznaczeniu sterowania realizujace-
go zadany program ruchu. Sterowanie tego typu ma charakter sterowania
nominalnego, ktére w warunkach lotu rzeczywistego wymaga wspotpracy
z ukladem automatycznej stabilizacji. Zaproponowano i opisano sposéb
dzialania uktadu takiego typu, wraz z przyjetymi prawami sterowania
i wspélczynnikami wzmocnien. Zamieszczony przyklad symulacji lotu
wzdtuz zadanej trajektorii ilustruje wrazliwo$¢ wyliczonego sterowania
na zaburzenia atmosfery.

1. Wprowadzenie

W szeregu zagadnien dotyczacych planowania lotéw czy misji samolotow
(pilotowanych przez czlowieka, jak réwniez bezpilotowych) istotnym proble-
mem jest mozliwo$é, z jednej strony, ksztaltowania w szerokim zakresie prze-
biegu trajektorii ruchu obiektu, a z drugiej strony, mozliwos¢ wyznaczenia
zmiennych stanu i sterowan niezbednych dla realizacji zadanej trajektorii.
Propozycja rozwiazania tego problemu jest opisany w pracy automatycznie
stabilizowany ruch programowy.



274 W. BLAJER I INNI

2. Ruch programowy

Punktem wyjsciowym dla ruchu programowego sg nastepujace cztery za-
leznosci opisujace wiezy nalozone na ruch samolotu: trajektoria przestrzen-
na, potozenie katowe samolotu wzgledem tejze trajektorii oraz zadane zmiany
predkoéci lotu. Tak zdefiniowane wiezy programowe mozna zapisa¢ w naste-
pujacej formie (patrz réwniez [4], [5]):

(2.1)
B = B(s) lub o =(s)

gdzie: s jest parametrem naturalnym, réwnym biezacej dlugosci tuku toru,
a oznaczenie (-) odnosi sie do wielkosci programowych.

Opisana trajektoria (2.1); jest réwnowazna dwém wiezom nalozonym na
polozenie przestrzenne samolotu traktowanego jako punkt materialny. Kolej-
no uwzgledniona jest jedna z dwoch zaleznosci na potozenie katowe platowca,
(2.1)3 lub (2.1)4. Pierwsza, 3(s) = 0, wybierana czeiciej, stosowana jest dla
modelowania manewréw charakteryzujacych sie zakretami skoordynowanymi.
Druga, ¢ = ¢(s), znajduje zastosowanie w modelowaniu niektérych figur akro-
bacji lotniczej, jak beczka szybka lub sterowana. Wreszcie ostatnie, naturalne
wiezy natozone na predko$¢ lotu V = ‘N/(s), sg transformowane do postaci
(2.1)9, czyli s = 5(t).

Jak wiadomo z [3]-[5], realizacja wiezéw (2.1); jest styczna, co oznacza,
ze dysponowane sterowania nie wplywaja bezposrednio na réwnowage sit na
kierunkach ortogonalnych do trajektorii. Zamiast tego, konieczny bilans sit
jest realizowany poprzez odpowiednie zmiany polozenia katowego samolotu
wzgledem trajektorii. Stanowi to dwa dodatkowe wiezy naltozone na potoze-
nie katowe ptatowca realizowane przez odpowiednie wychylenia powierzch-
ni sterowych. Zjawisko to, nazywane,podwojeniem wiezéw”, powoduje, ze
ruch samolotu o sze$ciu stopniach swobody opisany czterema wiezami pro-
gramowymi jest w istocie ruchem zupelnym. Wyjasnia to takze pozorny pa-
radoks, ze po nalozeniu czterech wiezéw na uktad o szeSciu stopniach swobo-
dy, mozemy tym ukladem sterowaé¢ przy uzyciu jedynie czterech zmiennych
sterujacych — sily ciagu oraz wychylen steréw wysokosci, kierunku i lotek,
w = [T,6y,0y,61)" = [T, 5T]T. W procesie wyznaczania wektora sterowa-
nia wu, wyliczane sg takze nastepujace zmienne stanu: predkosci katowe sa-
molotu, z = [p,q,r]T, kat natarcia i Slizgu oraz katy opisujace polozenie
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katowe samolotu wzgledem trajektorii, y = [a, 3,¢,v,x] . Réwnania ruchu
programowego stanowig nastepujacy uklad dwunastu réwnan algebraiczno-
rézniczkowych, opisanych szczegétowo w [4] 1 [5]:

(2.2)
0=G(y,t) 0=H(y,z,T,t)

Trzy pierwsze réwnania z (2.2) o postaci symbolicznej 2 = E(y, z,0,T) sta-
nowia opis dynamiki ruchéw obrotowych samolotu w ukladzie osi (B) zwia-
zanych z obiektem, [4] i [6], ktére mozna zapisa¢ w formie

Jw(B) + ‘-"SB )Jw(B) N (2.3)

gdzie macierz sktadowych predkosci katowych i macierz momentéow bezwlad-
nosci samolotu wynosza odpowiednio:

p -r q
EBB) z=|q CJSBB): r 0 —p
r —q p 0
(2.4)
Jy 0 —J
J= 0 Jy 0
_J:cz 0 Jz

a N®) zawiera skladowe w ukladzie (B) wypadkowego momentu sil zewnetrz-
nych dziatajacych na samolot — sit aerodynamicznych, sity ciezkosci oraz ciaggu
uktadu napedowego i dodatkowo oddzialywania giroskopowego. Ten ostatni
wystepuje tylko wtedy, gdy w samolocie znajduja sie elementy wykonujace
ruch obrotowy.

Kolejno z = F(y,y) w (2.2) reprezentuje trzy zwiazki kinematyczne ruchu
obrotowego, a 0 = G(y,t) trzy réwnania algebraiczne wynikajace z nalozo-
nych wiezéw polozenia samolotu dla przyjetej trajektorii lotu samolotu (2.1)4,
ktére mozna zapisa¢ jako ([4, 6])

COS Y COS X 7'(s)
cosysiny | = |7/(s) (2.5)
—sin~y Z/(s)

Réwnanie to wyraza warunek stycznosci wektora predkosci liniowej v = F(s)
do postulowanej trajektorii. Ostatnie trzy réwnania algebraiczne z (2.2),
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0= H(y, z,T,t), stanowiace opis dynamiki ruch6w postepowych w ukladzie
aerodynamicznym (A) ([4, 6]), mozna zapisa¢ w formie

mo™@ + ma Mo = pA) (2.6)

gdzie macierz skladowych predkosci katowych w ukladzie (A):

0 —w. wy
CJEAXA) = | w, 0 —wy (2.7)
—Wy Wy 0

m — calkowita masa samolotu, a F“) — wektor wypadkowy wszystkich sil
zewnetrznych w uktadzie (A) oddzialywujacych na samolot [14].

Rozwiazanie réwnan (2.2) pozwala na wyznaczenie zaréwno przebiegu wek-
tora sterowania obiektem o znanych wtasnosciach dynamicznych w ruchu po
zaplanowanej trajektorii lotu, jak tez przebiegu wektora zmiennych stanu wraz
z wektorem jego potozenia katowego.

3. Interpretacja trajektorii w ruchu programowym

W pracy zdecydowano, ze dowolnie przyjetej trajektorii zostanie nadana
interpretacja matematyczna w formie wielomianowych funkcji sklejanych. Kaz-
dy odcinek pomiedzy kolejnymi arbitralnie przyjetymi punktami drogi opisuja
funkcje sklejane oddzielnie dla kazdej wspélrzednej. Autorzy referatu anali-
zowali wezedniej funkcje trzeciego stopnia, czwartego i piatego stopnia [3].
W dalszych rozwazaniach wybrano odmienny wariant polegajacy na zastoso-
waniu dwukrotnego wygladzania za pomoca funkcji sklejanej trzeciego rzedu.
Przykltadem wynikéw tych rozwiagzan sg wykresy na rys. 1 i 2, na ktorych
krzywe narysowane liniami przerywanymi reprezentuja wynik dwukrotnego
wygladzania, a linig ciggla — jednokrotne wygtadzanie.

Na rys. 1 pokazano przykltad jednej z kilku rozwazanych trajektorii. Sa-
molot wykonuje tzw. 6semke z jednoczesng zmiang wysokosci lotu. Kieru-
nek lotu jest zgodny z narysowanymi strzatkami. Poczatek trasy opisany nu-
merem 1 stanowi odcinek prostoliniowy. Nastepnie wykonywany jest wiekszy
okreg o promieniu 600m (nr 2 i 3). W kolejnej fazie realizowany jest lot po
mniejszym okregu o promieniu 400m (nr 4 i 5), a na koncu prostoliniowy
odcinek (nr 6).
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Rys. 2. Przebieg trajektorii lotu samolotu — przyktad 2

Na rys. 2 przedstawiono propozycje ksztattu innej trajektorii zbudowanej
na poczatku z odcinka prostoliniowego, nastepnie z dwoch zakretéw w prze-
ciwnych kierunkach (kazdy ze zmiana kata odchylenia o 270°) przy dwukrotnej
zmianie wysokosci (o ok. 200 m) i na koncu odcinka prostoliniowego. Trajekto-
ria ta zostanie omdéwiona w dalszej czesci pracy przy okazji przyktadu zacho-
wania sie modelowanego matematycznie samolotu realizujacego stabilizowany
lot zgodnie z obliczeniami ruchu programowego.

Obie prezentowane wyzej trajektorie charakteryzowaly sie podanymi na
wykresach (rys.3) zmianami krzywizny trajektorii dla dwukrotnego splajnu
(krzywa narysowana linig przerywana). Potwierdza to zalety przyjetej meto-
dy — w poréwnaniu z jednokrotna funkcjg obserwujemy tagodniejsze zmiany
krzywizny, szczegblnie wyraznie widoczne w przypadku drugiej trajektorii.
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Rys. 3. Zmiany krzywizny trajektorii lotu

4. Struktura stabilizacji ruchu programowego

Symulacja ruchu programowego umozliwia wyliczenie wszystkich nominal-
nych wartosci parametréw stanu oraz sterowan koniecznych do realizacji lotu
wzdhuz przyjetej trajektorii ruchu zdefiniowanej jako ciag kolejnych punktéw
drogi. Oznacza to teoretycznie uzyskania takiego sterowania, ktére umozliwi
kazde dowolnie przyjete katowe i liniowe usytuowanie samolotu w przestrzeni
dla dowolnie wybranej chwili czasu. Jedynym naltozonym ograniczeniem fizycz-
nym jest realizowalnos$¢ tego sterowania z punktu widzenia dynamiki obiektu.

W praktycznym zastosowaniu, dla automatyzacji lotu samolotu przed jego
startem, wykonane obliczenia pozwola na zbudowanie programu lotu w po-
staci bazy danych nazwanej dalej generatorem ruchu programowego. W szcze-
gbélnych sytuacjach program ruchu mégltby umozliwi¢ wykonanie caltego lotu.
Realne warunki, w jakich odbywa sie ruch samolotu i miedzy innymi niedo-
ktadnosci obliczeniowe powoduja, ze korzystanie wylaczne z ruchu programo-
wego jest przyczyna narastajacego w czasie btedu potozenia obiektu wzgledem
zakladanej trajektorii.

Przyktadem oddzialywania pojedynczego podmuchu wiatru jest przebieg
trajektorii zalozonej i ksztalt toru zaburzonego przedstawiony na rys. 4. Mimo
stosunkowo krotkiego czasu trwania zakldcenia, w koncowej fazie lotu zamode-
lowany samolot przyjmuje zupelnie inne poltozenia niz zadane. Ze wzgledu na
inny charakter oddziatywania poprzedniego zaklécenia w poréwnaniu z turbu-
lencja uzyskujemy odmienny efekt — juz po przebyciu pierwszych kilkunastu
procent trasy (rys.5) nastepuje wyrazne odejscie od zadanej trajektorii, dodat-
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Rys. 5. Trajektoria lotu — turbulencje

kowo znacznie zwieksza si¢ réznica pomiedzy koncowymi polozeniami. Analiza
wystepujacych zjawisk pozwala na wskazanie istotnych czynnikéw powoduja-
cych powstawanie btedow, a mianowicie:

e mozliwos¢ wystepowania przypadkowych zaburzen ruchu samolotu typu
podmuchéw wiatru czy turbulencji,

e uproszczenia modelu dynamiki obiektu wplywajace na niedokladnosci
wyznaczonego ruchu programowego,

e niedoktadnosci parametrycznej identyfikacji obiektu, w tym danych ma-
sowych, wspotczynnikow i pochodnych aerodynamicznych itd.,

e niedokltadnosci i zaburzenia dzialania systemu napedowego i wykonaw-
czego,

e bledy numeryczne obliczen programu ruchu,
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e niedoktadnosci wyznaczenia warunkéw poczatkowych lotu samolotu,
e niestateczno$¢ ruchu samolotu.

Wymienione wyzej czynniki stanowia przestanke wyboru pokazanej na
rys.6 struktury sterowania [13]. Uczestniczy w niej automatyczne sterowa-
nie stabilizujace ruch po zadanej trajektorii realizowanej zgodnie ze zmien-
nymi dostarczanymi przez generator ruchu programowego. Wyliczone w nim
zmienne wynikaja z zadanego ciagu punktéw drogi opisanych trzema linio-
wymi wspoOtrzednymi przestrzennymi (z,y, z) oraz zadanej, linowej predkosci
lotu samolotu.

Zegar Zakloécenia
t
h 4 A
% y.2) u u X
PUNKTY RUCH prog * — SAMOLOT |
DROGI "|PROGRAMOWY Ty i
Au | ypap - | A
STABILIZACII
X
prog

Rys. 6. Schemat koncepcji programowego sterowania ze stabilizacja

Idea wspoéldzialania pokazanego automatycznego sterowania polega na
synchronicznym odczycie (taktowanym zegarem) parametréw stanu poq
i sterowan programowych (nominalnych) .y z generatora programu ruchu.
Sterowanie programowe jest modyfikowane poprzez uktad stabilizujacy wokot
zadanej trajektorii, zgodnie z wyliczonym uchybem pomiedzy parametrami
Programowymi &pr.q, a rzeczywistymi x. Stad calkowita warto$¢ sterowania
wyliczana jest zgodnie z formuta:

U = Uprog + Kiws(T — Zprog) (4.1)

gdzie: Kyrg — macierz wspélczynnikéw wzmocnien o postaci:

Kws =

Kf o K{ o Kj o K o KI' 0 KJ 0
0 Ky Ky Kp 0 Ky 0 K 0 Ky 0 Ky
0 Ky Ky Ktp 0 K 0 K/ 0 Ky 0 K

K; 0 Kj 0 K, 0 KI' 0 KI' Kf Kj Kj
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5. Prawa sterowania i wspdlczynniki wzmocnienia

Ogdlna postaé zlinearyzowanego modelu dynamiki samolotu wokét wybra-
nego stanu rownowagi najczesciej podawana jest w formie

& = Az + Bu (5.1)
gdzie:
A - macierz stanu,
B — macierz sterowan,
x — wektor zmiennych stanu, & = [U,V,W, P,Q, R, z1,$,0,¥] ",
w — wektor sterowan, u = [07, 85,01, 07] .

Przeprowadzono linearyzacje, modelu nieliniowego [8], [9] wokdl stanu
ustalonego dla nastepujacych zmiennych: predkosci lotu Vy = 60m/s i wy-
sokosci H = 500m i otrzymano:

[-0.0261 0 0115 0  —0.9079 0 1074 0 9809 0
0  —01972 0 08175 0 —59.43 0 989 0 0
—02968 0 —-1952 0 58.61 0 9:100* 0 0152 0
0  —01564 0  —7.108 0 2.536 0 0 0 0
A — | 0006 0 —0231 0 —3.643 0 105 0 0 0
- 0 0.2228 0  —02728 0 08935 0 0 0 0
~0.0155 0 1.0 0 0 0 0 0  —600 0
0 0 0 1.0 0 0.0155 0 0 0 0
0 0 0 0 1.0 0 0 0 0 0
L0 0 0 0 0 1.0 0 0 0 0]
(5.2)
[0.0023 0 —0.1454 0 —0.4885 0 0000
B _ 0 0.058 0 0.04 0 —-0.0931 0 0 O O
10 0 0 0.4549 0 —0.0194 0 0 0 O
| 0.01 0 0 0 0 0 0 00O

Nastepnie, dla tak zlinearyzowanego modelu, rozwiazano algebraiczne réwna-
nie Riccatiego ([1, 8, 12]):

PA+A'P-PBR;'B'P+Q, =0 (5.3)

polegajace na minimalizacji kwadratowego wskaznika jakosci:

t=tx

Js = / (' Qi +u' Ryu) dt (5.4)
=0
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gdzie Q1 1 Ry stanowig dodatnio okreslone macierze odzwierciedlajace udziat
w procesie optymalizacji wielkoSci uchybu i iloéci energii wydatkowanej w pro-
cesie sterowania. Elementy diagonalnej macierzy wagowej Q1 i Ry wyliczane
sa wedlug [9].

Wyliczona z réwnania (5.3) symetryczna macierz P pozwolila na wyzna-
czenie wspélezynnikéw Ky g z zaleznosci ([1, 8, 12]):

Kws=R;'B'P (5.5)

Automatyczne sterowanie stabilizujace wokét zadanej trajektorii realizowa-
ne jest w czterech kanatach (pochylania, odchylania, przechylania i predkosci)
wedlug ponizszych praw sterowania (]9, 14]):

oy = Kg(@ —O)+ K5 (Q: — Q)+ Kif (W, = W) + K[l (212 — 21) +

+K{ (U - U)
oy = K§ (D, — D)+ K} (P, — P) + Ky (V, = V) + Ky (V. — W) +
+K¥% (R, —R)
(5.6)
0p = Kg(®. — &) + Kp(P, — P) + K{(V. = V) + K (¥, — &) +
+KE(R. - R)
or = K5(0. — 0) + KH(Q. — Q) + Kjy(W. — W) + KL (21, — 21) +
+K5 (U, - U)

Wspodlezynniki wzmocnienn praw sterowania obliczono dla zlinearyzowa-
nego modelu samego samolotu, poniewaz dodatkowe uwzglednienie modelu
pomiaru zmiennych stanu i ukladéw wykonawczych zgodnie z [10] i [11] nie
wplywa w znacznym stopniu na wartosci wspomnianych wspoétczynnikéw. Wy-
korzystujac catkowo-kwadratowy wskaznik jakosci (5.4) otrzymano wspolezyn-
niki wzmocnien zamieszczone w tabeli 1.

6. Model podmuchu wiatru i turbulencji

W pracy przedstawiono skutek dzialania na ruch samolotu dwéch typéw
zaklécen zewnetrznych: pojedynczy podmuch wiatru i turbulencje. W pierw-
szym przypadku, dla poczatkowej fazie manewru (tzn. po 1s od startu) na
obiekt oddzialywal podmuch wiatru o zmiennej predkosci w czasie (rys.7)
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Tabela 1. Wspdtcezynniki wzmocnien

[deg-s ] deg- [deg-rad ] [deg | [deg |
0.339 0.1402 —1.4297 0.091 —13.546
[deg-s ] [deg-rad ] [deg-rad ] [deg | [deg |
0.0442 0.0789 —2.3667 0.0995 —0.2416
[deg-s | [deg-rad ] [deg-rad ] [deg ] [deg ]
0.0692 0.6716 —0.5480 4.6841 2.4883
[ s | . [deg-rad ] [deg ]
452.1 23.5 —177.1 —-3.9 —140.1

i stalym kierunku. Przebieg predkosci podmuchu wiatru opisuje zaleznosé ([7,
13]) przy tp =T

0 dla t<ty i t>t

o w(l—tcos2—ﬂ) dla  t € (to,tg)
0 T 05tk

gdzie: wg [m/s] — amplituda podmuchu wiatru oraz T' = d,,,/V}) — stala czasowa
przebiegu, dla ktorej d,,, stanowi staly parametr geometryczny obiektu.

16 —
Vw=6.08 [m/s] _
12 k=--- Vw=1344 [m/s) -° °
Q)
E g
2
4
0
0 1 2 3 4

t[s]

Rys. 7. Przyktadowy przebieg predkosci podmuchu wiatru

W dalszej czesci pracy postuzono sie modelem turbulencji wg Von Karma-
na [2, 6, 7, 11, 13, 16|, ktéry mozna sprowadzi¢ do pokazanego nizej schematu
dziatan. W oparciu o przyjete warunki pogodowe oraz wysokos¢ i predkos¢ lotu
rozpatrywanego obiektu wyliczane sg niezbedne wielkosci do symulacji skla-
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Rys. 8. Sktadowe predkosci turbulencji

dowych predkosci turbulencji (rys.8). Wyrézniki skali podmuchu wzgledem
terenu dla wysokosci:

e H<762m: L, =H, L,=L,=3834vVH
e H>172m: L,=L,=L,="762.

Dla pogody burzowej przy dowolnej wysokos$ci wyrdzniki skali sa stale i wy-
nosza: L, = L, = L, = 762. W przypadku pogody bezchmurnego nieba
$rednia kwadratowa predko$é¢ podmuchéw podtuznych. poprzecznych i piono-
wych przyjmuja wartosci ([6, 7]):

Ow = 2.0842 — 0.000450172H + 1.58628 - 10~ "H? — 2.62549 - 10~ H3 +

+1.58067 - 10~ H*
(6.1)

5/ Lu 5 Lo
Oy = Owi| — Op = Ot —

Ly, Ly,

W przypadku pogody burzowej niezaleznie od wysokosci przyjmuje sie na-
tezenie podmuchow jednakowe we wszystkich kierunkach o wartosci o, = 0, =
o = 6.4.
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Wzgledne gestoéci widmowe podmuchéw podtuznych, poprzecznych i pio-
nowych ([6, 11, 16]):

- (L) [1+ 5(1.339L,2)?]
b, = . : o = g
1+ (1.339L,2)2¢ 1+ (A380L2FT e oo

(L)1 +5(1:339L,,02)?]

by = T
14 (1.339L,,2)?]5

Wariancja sygnatu sinusoidalnego o? stanowi 0.542 $rednio kwadratowego
podmuchu fali sinusoidalnej A; = 1.41420;.

Czestosé kolowa (czasowa) zalezy od przestrzennej czestotliwo$ci podmu-
chow (21 predkosci lotu V' wedtug zaleznosci: w = Vpf2. Sumaryczne wartosci
chwilowe trzech sktadowych predkosci turbulencji przestrzennej w funkcji po-
tozenia i czasu pokazane na rys. 8 przyjmuja wartosci:

— podmuchy podtuzne [m/sek]

u(t) = oy Z:ZTL[AM sin(§2,im; + dui)] (6.3)
i=1
— podmuchy boczne [m/sek]
v(t) = oy i:Zn[Am' sin(£2.:yi + dui)] (6.4)
i=1
— podmuchy pionowe [m/sek]
w(t) = ow i:Zn[Awi sin(§2:52; + Puwi)) (6.5)
i=1

Przesuniecia fazowe ¢y, dpi, dwi sa rézne dla poszczegdlnych sktadowych
turbulencji ([2, 6]) i wyznaczane sa zwykle z generatora liczb przypadkowych.

7. Wyniki eksperymentéw symulacyjnych

Przyjety do symulacji samolot miat mase m = 1050 kg i rozpietos¢ skrzy-
det b = 8.95m oraz $rednia cigciwe aerodynamiczna ¢, = 1.14m. W poczat-
kowej fazie samolot poruszal sie lotem ustalonym z predkoscia Vp = 60m/s
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na wysokosci H = 500 m. Symulacja cyfrowa polegata na rozwiazaniu rownan
rézniczkowych [9] za pomoca standardowej procedury wykorzystujacej metode
Rungego-Kutty czwartego stopnia. Stabilne numerycznie rozwigzania uzyska-
no przy kroku catkowania nie wiekszym niz 0.01s.

Przyjeta arbitralnie trajektoria lotu (rys.2) pozwolila na wyliczenie wie-
z6w polozenia liniowego (2.1)1, przyjeto takze wiez polozenia katowego (2.1)3
w formie 8 = (3(t) = 0 i predkosciowy (2.1)2 jako Vj(t) = const.

Rozwiazanie réwnan (2.2) pozwolilo wyliczyé wartosci wszystkich zmien-
nych sterujacych, jakie sa konieczne do zrealizowania przyjetej na trajektorii
oraz wartosci zmiennych stanu, jakie wystapia w trakcie tego ruchu.

Wszystkie te wielkoéci zgodnie ze schematem (rys.6) wykorzystano jako
wartosci zadane w symulacji numerycznej stabilizowanego lotu, podczas kté-
rego wprowadzano zaklécenia opisane w rozdziale 6.

14 20
R P [°/sek]
12 | fe--- Q [o/sek
i P [/sek] ) [o ]
10 . N Q [?/sek] i) — - — R [%sek]
o — - — R[sek] L
o
\
'
1
L}

P, Q, R [/sek]

S A M o v M O @
P, QR [Ysek]

-20

Rys. 9. Predkosci katowe samolotu

Wyliczone dla calego manewru programowe predkoéci katowe samolotu po-
kazano na pierwszym wykresie (rys.9), a przebiegi predkosci katowych odnoto-
wane w symulowanym locie i w turbulentnej atmosferze przedstawia sasiedni
wykres (rys.9) Mozemy na nim zaobserwowaé silne oddzialywanie zaklocen
powodujacych dodatkowo wzrost maksymalnych wartosci. Przyrost dla pred-
kosci katowej przechylania wynosi ok. 3°/s; a dla predkosci odchylania 7°/s.

Pokazane na rys. 10 zmiany katéow przechylenia i pochylenia miaty bardziej
gladki przebieg w poréwnaniu z predkosciami katowymi. Charakter ich prze-
biegu $wiadczy o mniejszej wrazliwosci na zaklocenia. Znaczna wartos¢ kata
przechylenie samolotu dochodzaca do 60° wskazuje na intensywnosé¢ zapropo-
nowanego manewru.
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Rys. 10. Kat przechylenia i pochylenia samolotu
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Rys. 11. Kat odchylenia samolotu i ciag uktadu napedowego

Kat odchylenia samolotu istotny w procesie utrzymywania obiektu wzdtuz
zadanej trajektorii zachowywal swoja warto$¢ w bliskim otoczeniu wartosci
programowej (rys. 11). Wyliczony ciag niezbedny do wykonania manewru wraz
z jego sktadowsq stabilizujaca przebieg lotu zmienial swoje wartosci w szero-
kim zakresie (rys. 11). Polozenia ster6w programowe i ze stabilizacja (pokazane
na rys. 12) utrzymywane byly w stosunkowo niskich zakresach. Na charakter
przebiegu wychylenia powierzchni sterowych, podobnie jak dla ciagu, istotny
wplyw miala frakcja stabilizujaca, ktéra aktywnie przeciwdziata niekorzyst-
nym wplywom zewnetrznych zaktocen.
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Rys. 12. Polozenia powierzchni sterowych samolotu
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Rys. 13. Trajektoria w ptaszczyznie poziomej i wysokosé lotu

Opisane wyzej dziatanie automatycznego sterowania umozliwito uzyskanie
pokazanych na rys. 13 przebiegdéw trajektorii w plaszczyznie poziomej i wyso-
kosci lotu — nie odbiegaly one istotnie od wartosci zadanych.

Badanie wptywu pojedynczego podmuchu wiatru o réznych predkosciach
i kierunkach na przebieg bez stabilizacji i stabilizowany ruch programowy po-
kazano na rys. 14. Skutki dziatania zakl6cen ruchu programowego wynikajace
z wprowadzenia innej masy samolotu do obliczen ruchu programowego i innej
w symulowanym locie prezentuja wykresy na rys. 15. Badania przeprowadzo-
no dla dwéch sytuacji tzn. przy réznicy 50 kg oraz 100 kg. Funkcjonowanie
automatycznego sterowania stabilizujacego pomimo wystepowania obu typdéw
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Rys. 14. Trajektoria w plaszczyznie poziomej i wysokos¢ lotu
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Rys. 15. Trajektoria w plaszczyznie poziomej i wysokos¢ lotu

zaklécen (podmuch wiatru i niezgodno$é mas) pozwolito na precyzyjna reali-
zacje zaplanowanej trajektorii.

8. Wnioski

W oparciu o analize wynikow uzyskanych w symulacji cyfrowej ruchu sa-
molotu wzdluz zadanej trajektorii mozna wyciagnaé¢ nastepujace wnioski:

e Dwukrotne uzycie funkcji sklejanej poprawia gladkos¢ krzywizny toru

i tym samym korzystnie wplywa na przebieg trajektorii. Zagadnieniem
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do rozwiazania pozostaje opracowanie metody automatycznego wyzna-
czania punktow drogi oraz okreslenie wspotczynnikéw wagowych wply-
wajacych na przebieg funkcji sklejanych.

e Zastosowanie ruchu programowego z automatyczna stabilizacjg w trak-
cie wystepowania zakldcen umozliwia utrzymywanie samolotu w bliskim
otoczeniu zadanej trajektorii i zachowanie zmiennych stanu na poziomie
bliskim wartosciom zadanym.

e Uzyskano pozytywny wynik symulacji wstepnie weryfikujacej zaprezen-
towany przyktad ruchu programowego.

e Przedstawiona metoda pozwala na uzyskanie dobrej doktadnosci odwzo-
rowania zadanej trajektorii.

Rozwigzanie rownan (2.2) z nalozonymi wiezami ruchu (2.1) wynikajacy-
mi z przyjetej trajektorii lotu pozwala na precyzyjne ksztaltowanie elementéw
wektora zmiennych stanu i wektora zmiennych sterujacych w calym przedzia-
le czasu trwania lotu. Omdwiona metoda pozwala réwniez na generowanie
manewréw o wiekszej intensywnoéci w poréwnaniu z najczedciej spotykanymi
dla rozwazanej w przykladzie klasy samolotu (miedzy innymi wyzsze warto-
sci kata przechylenia obiektu). Przedstawione w pracy przyktady potwierdzi-
ty skuteczno$é¢ zaproponowanej metody zaréwno w sytuacjach pojawienia sie
krétkotrwalych zaktécen, jak rowniez takich, ktore wystepowaly nieprzerwanie
w czasie trwania calego manewru.

Podziekowanie:

Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2007-2008 — projekt
nr T12C 062 30.
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Stabilisation of pre-programmed flight along a desired trajectory

Abstract

In this paper, a solution to the problem of reducing the aircraft prescribed trajec-

tory control sensitivity to external disturbances is proposed. The problem consists in

formulation of program constraints for a nonlinear object and then determination of

control signals required for realisation of the desired program of motion. The nominal
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(open-loop) control obtained this way needs then an automatic stabilisation in real
flight conditions. The proposed solution to the control laws that include appropriate
gain coefficients is then described. The reported examples of flight simulation illu-
strate diminished computed control signal sensitivity to atmospheric turbulence. The
simulation results prove thus that the method is useful and effective for the determi-
nation of flight trajectories for a wide range of manoeuvres and for the design of the
required flight control algorithms.
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