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ANALIZA DYNAMIKI PRZESTRZENNEGO RUCHU
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W pracy zaprezentowano modelowanie dynamiki lotu automatycznie
sterowanej rakiety z zastosowaniem réwnan Boltzmanna-Hamela dla
uktadéw mechanicznych o wiezach nieholonomicznych. Prawa sterowa-
nia potraktowano jako wiezy nieholonomiczne natozone na dynamiczne
réwnania ruchu pocisku rakietowego. Uzyskano model matematyczny za-
wierajacy sprzezenie dynamiki rakiety z nalozonym sterowaniem, wpro-
wadzajac zwiazki kinematyczne jako parametry zadane ruchu wynikajace
z procesu $ledzenia celu.

1. Wstep

W celu opracowania modelu przestrzennego ruchu sterowanego obiektu
latajacego, a szczegdlnie przy zastosowaniu systeméw komputerowych, nale-
zy przyja¢ witasciwe modele fizyczne i opracowa¢ modele matematyczne opi-
sujace jego wilasnosci dynamiczne, wprowadzi¢ odpowiednie prawa sterowa-
nia, zwiazki kinematyczne naprowadzania i nawigacji, kinematyke i dynami-
ke systemu wykonawczego oraz sygnalizacje biezacych parametréw polozenia
i ruchu obiektu lub program zadanej trajektorii z nalozonymi ograniczeniami
(rys.1). Sterowanie, czyli wymuszenie majace na celu zapewnienie zachowania
sie obiektu ruchomego w zadany sposob, moze zostaé sprowadzone do badania
réznic, czyli uchybéw miedzy wymagang i rzeczywistg wartoscia realizowanej
wspolrzednej. Wartosé tej réznicy, po odpowiednim wzmocnieniu i przeksztalt-
ceniu powoduje zerowanie uchybu.

W artykule przedstawiono proces modelowania i symulacji numerycznej
lotu rakiety sterowanej klasy ziemia-powietrze. Rakieta ta naprowadzana jest
metoda wiazki prowadzacej. W przypadku naprowadzania rakiety wiazka lot
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CEL RAKIETA
Blok sygnalizacji biezacych Blok formowania biezacych ||
parametrow celu parametrow rakiety
. Kinematyczne zwigzki
Zadane parametry lotu rakiety naprowadzania rakiety

Blok calkowania
1T

DYNAMIKA RAKIETY
|

E——. Prawa sterowania o

J

Blok formowania sygnaléw sterujgcych

Rys. 1. Schemat blokowy naprowadzania rakiety na manewrujacy cel

jej odbywa sie po torze krzywoliniowym, przy czym rakieta utrzymywana jest
stale na linii laczacej punkt kierowania z celem (rys.2). W ten sposéb o$

obserwacji taczy trzy punkty (naprowadzanie metoda trzech punktéw): punkt
kierowania, rakiete oraz cel.

\

Rys. 2. Naprowadzanie rakiety metoda wiazki prowadzacej



ANALIZA DYNAMIKI PRZESTRZENNEGO RUCHU RAKIETY... 303
2. Model fizyczny rakiety oraz przyjete uktady odniesienia

W pracy przeprowadzono teoretyczne badanie wlasno$ci dynamicznych
obiektu ruchomego, jakim jest pocisk rakietowy klasy ziemia-powietrze. Waz-
nym elementem jest tu odpowiednie sformutowanie modelu fizycznego, ktory
stanowié¢ bedzie podstawe do budowy modelu matematycznego ruchu rakiety.

Przyjeto nastepujace zalozenia modelu fizycznego:

e ruch rakiety rozpatrywany jest przy pogodzie bezwietrznej;

e rakieta jest osiowosymetryczna bryta obrotowa: J, = Ji.(t), Jit) = J.(t),
Jwy =Jg = J, =0;

e masa i $rodek masy rakiety zmieniajg sie podczas lotu wskutek spalania
sie paliwa napedowego: m = m(t), zc = z¢(t), Sy = Sz(t), Sy = S, = 0;

e uwzgledniono momenty bezwladnosci steréw rakiety: J.rr, J.m, Jov, Jv
wzgledem ukladu odniesienia zwiazanego z obiektem.

Rys. 3. Przyjete uktady odniesienia oraz predkosci liniowe i katowe

Ruch rakiety rozpatrywany jest w ukladzie odniesienia Oxyz, sztywno
zwiazanym z poruszajacym sie pociskiem, o poczatku w $rodku masy rakie-
ty po wypaleniu sie paliwa napedowego (rys. 3). Innymi ukladami odniesienia
wykorzystywanymi w pracy sa: uktad inercjalny Ojx1y121, sztywno zwigzany
z Ziemia, uklad grawitacyjny Oz,y,24 réwnolegty do uktadu O1x1y121, uklad
predkosciowy Oxz,yqz, zwiazany z kierunkiem przeplywu powietrza (rys.5)
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oraz nieruchomy uktad wiazki prowadzacej O1xyYw2zyw zWiazany z Ziemia o po-
czatku w biegunie ruchu kulistego anteny radiolokatora (rys.4), gdzie 6,, — kat
elewacji, €, — kat azymutu osi wiazki prowadzacej.

3. Zwigzki kinematyczne i zwigzki naprowadzania rakiety na cel

Parametry ruchu wyznaczone zostaly w uktadzie wlasnym rakiety Ozxyz.

Realizowane parametry lotu rakiety odczytywane sa automatycznie przez
system naprowadzania i zaleza jedynie od rzeczywistego zachowania sie po-
cisku rakietowego na torze, a wiec od zmian polozenia liniowego i katowego
rakiety.

Wektor rzeczywistej predkosci liniowej rakiety (rys.3) w ukladzie Ozyz:

Vo=Ui+Vi+ Wk (3.1)
gdzie:
U, VW — odpowiednio: predkosci podtuzna, boczna i wznoszenia rakiety;
i,7,k  — wektory jednostkowe uktadu rakietowego Oxyz.

Wektor predkosci katowe;j:
2=Pi+Qj+ Rk (3.2)

gdzie: Pr,Qr, Rp — katowe predkosci przechylania, pochylania i odchylania
(rys.3).

Zwiazki kinematyczne miedzy sktadowymi predkosci katowych i pochod-
nymi katéw maja nastepujaca postaé:

(é 1 singtgfd cosotghd| |P P
0| =10 cos ¢ —sing Q| = /151 Q (3.3)
¥ 0 singsecl cos¢sech| |R R

Zwiazki kinematyczne miedzy skladowymi predkosci liniowej @1, 91, 21
mierzonymi w uktadzie inercjalnym Ojx1y121 a skladowymi predkosci U,
V, W w uktadzie odniesienia Oxyz zwiazanym z rakieta sa nastepujace:

cos 1 cos 6 cos ¢ sin 0 sin o+ cos 1) sin 6 cos ¢+

T — coS ¢ cos Y + sin ¢ cos v U U

U1 =| . sin ¢ sin 0 sin ¢+ sin ) sin 0 cos ¢+ Vv :A‘_/l Vv

Z sin ) cos — sin ¢ cos ¥ — sin ¢ cos ¥ w w
—sin6 sin ¢ cos cos ¢ cos 0

(3.4)
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Wektor zadanego potozenia rakiety na wiazce wzgledem uktadu ziemskiego
O1x1y121 (rys. 3):
Ty =210+ Y12J1 + 212k (3.5)

gdzie:
T1, = T'R COS £y, COS By, Y1, = —TR SIN &y, cOS Oy 21, = —TRrsinb,,

Przy bezwietrznej pogodzie katy natarcia « i §lizgu ( wyrazone sg wzo-
rami:
— kat natarcia:

w
= to — 3.6
a = arctg - (3.6)
— kat $lizgu:
[ = arcsin v (3.7)
= A :

Naprowadzanie rakiety na cel odbywa sie metoda wiazki prowadzacej. Me-
toda ta polega na dazeniu rakiety do utrzymania sie na osi wigzki, w strefie
rownych sygnaléw sterujacych. Ruchy wiazki generowane sa przez ruchy celu,
za ktérym ta wiazka sie porusza. Sa one zadane przez katy pochylania i odchy-
lania osi wiazki (azymutu i elewacji) oraz przez odpowiednie predkosci katowe
(rys.4) zadane réwnaniami [4]:

Yyic . —TZ1C
Ew = arctg = 0., = arcsin
iave; rc (3 8)
Ve sin yow €os New c . .
w=—-———- O = — SIN Yo SINNEy
ro cos 0, re

Jak wida¢, zaleznosci na polozenie i na predkosé katowa wiazki sa zwiazka-
mi kinematycznymi wynikajacymi z zachowania si¢ samolotu-celu $ledzonego
przez wiazke naprowadzajaca. Sa wiec one zalezne jedynie od polozenia i ma-
newréw celu (wyrazenia z indeksem C).

W czasie lotu rakiety odczytywane sg biezace parametry jej lotu, a nastep-
nie poréwnywane sa one z parametrami zadanymi, ktére wyznaczone zostaly
z ruchu wiazki naprowadzajacej rakiete na cel. Parametry zadane sg to idealne
parametry lotu rakiety, czyli takie, jakie powinna mie¢ rakieta, aby utrzymac
sie na osi wiazki prowadzacej w strefie réwnych sygnatéow sterujacych.

Wektor zadanej predkosci liniowej, przy idealnym naprowadzaniu:

Vo.=Ui+ V5 +W.k (3.9)
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Rys. 4. Zalezno$ci miedzy rakieta a celem w czasie naprowadzania wiazka

gdzie:
U, = (7R €OS £y, €08 Oy, — 21 REy, SIN €y, €OS By, — 21 ROu COS £, S Ow) -
-cos 1, cos B, — (7' sin £y, €08 Oy, + 21 REy, COS €y, €OS Oy, +
—2r kB, sin &, sin 0) sin, cos @, + (7 sin b, + 2r kB COS 0y)sin b,
V. = (Frcos ey cos by — 2rRey, sin ey, cos 6, — 21 Ry COS £, SIN Ow) -
-(sin ¢, cos 1, sin @, — sin, sin ¢, ) +
+(—7RSin gy, €OS Oy, — 27 REy, COS £y COS By, + 2r R Sin £, Sin Ow) -
-(sin ¢ sin 1), sin 0, + cos 1, cos ¢, ) — (Fsin b, + 2r RO, COS 0)sin ¢, cos b,
W, = (7' cos gy, cos Oy, — 21 géy, sin &y, cos Oy, — 21 RBOu COS £, SN Ow) -
-(cos ¢, cos P, sin b, + sin1), sin ¢,) +
— (7R Sin gy, coS Oy, + 27 REy, COS €y COS Oy, — 2r g Sin £, Sin Ow) -
-(cos ¢, sin ), sin @, — cos 1, sin ¢, ) — (7 sin Oy, + 2r RO COS 0.) cos ¢, cos 0,

Wektor zadanej predkosci katowej rakiety podczas idealnego naprowa-

dzania:
2, =Pi1+Q.j+ R.k (3.10)
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gdzie:
P, =0, sine, cos, cos b, + 0y, cos ey, sin1), cos 0, + €, sin b,

Q. = 0y sine, (sin ¢, cos, sinf, — sin), cos ¢, ) +

+0,, cos g, (sin ¢, sin 0, sin 1, + cos ¥, cos ¢, ) — €, cos B, sin ¢,

R, = 0y siney,(cos ¢, costp, sin b, + sin), sin ¢, ) +

+0,, cos gy, (cos ¢, sin, sint, — sin ¢, cos,) — €, cos ¢, cos b,

4. Prawa sterowania

Automatyczne sterowanie rakieta odbywa sie w dwoch kanatach: w kana-
le pochylania przez wychylenie steru wysokosci i w kanale odchylania przez
wychylenie steru kierunku. W kanale przechylania rakieta stabilizowana jest
samoczynnie girolotkami, natomiast w kanale predkosci nie wystepuje stero-
wanie.

W czasie lotu odczytywane sg biezace (realizowane) parametry ruchu rakie-
ty, a nastepnie porownywane sa one z parametrami zadanymi, wynikajacymi
z ruchy wiazki podazajacej za celem. Wiezy naktadane sg wiec przez powiaza-
nie ruchu linii taczacej punkt naprowadzania z rakieta, z ruchem linii wiazki
prowadzacej.

Przy zalozeniu natychmiastowego wychylenia steréw (nie ma opdZnienia
w ukladzie sterowania), prawa sterowania pocisku rakietowego przyjmuja na-
stepujaca postac:

— prawo sterowania w kanale pochylania:

Kg(U - Uz) + KI/II{'(W - Wz) + Kg(Q - Qz) + Ké{(e - 92) = 5H (4'1)
— prawo sterowania w kanale odchylania:

Kj(U-U)+Ky(V-Vo)+ KHR-R.) + K (¥ — ) =6y (4.2)

gdzie:
K1~ wspétczynniki wzmocnienia w kanale pochylania,
KZV — wspolczynniki wzmocnienia w kanale odchylania.

Otrzymane prawa sterowania okrelaja zwiazki miedzy wychyleniami ste-
row wysokosci oraz kierunku a parametrami zadanymi wynikajacymi z napro-
wadzania i biezacymi parametrami opisujacymi zachowanie sie pocisku rakie-
towego. Wystapienie réznic miedzy parametrami realizowanymi i zadanymi
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wyznacza wychylenie steréw wysokosci dp i kierunku 6y, co z kolei powo-
duje zmiane sil sterujacych i powro6t rakiety na zadany tor, w strefe rownych
sygnatéw wigzki naprowadzajace;j.

Wyznaczone prawa sterowania stanowia dwa réwnania wiezéw nieholono-
micznych, poniewaz sg one niecalkowalne i nakladaja ograniczenia na ruch
uktadu [7]. Ograniczenie to bezposrednio stanowi predko$¢ katowa wiazki,
a posrednio polozenie i predkosé¢ celu, za ktéorym porusza sie wigzka. Wraz
z réwnaniami ruchu wyznaczajg one tor lotu pocisku oraz jego zachowanie sie
na torze.

5. Ogodlne réwnania ruchu sterowanej rakiety — ré6wnania
Boltzmanna-Hamela dla ukladéw mechanicznych o wiezach
nieholonomicznych

Opis dynamiki pocisku rakietowego, traktowanego jako nieodksztatcalny
uktad mechaniczny, przeprowadzono w uktadzie odniesienia sztywno zwiaza-
nym z pociskiem. Prawa sterowania (4.1), (4.2) potraktowano jako wiezy nie-
holonomicze natozone na ruch uktadu. W zwiazku z tym, w celu wyznaczenia
rownan ruchu postuzono sie réwnaniami Boltzmanna-Hamela ruchu uktadéw
nieholonomicznych we wspélrzednych uogdélnionych.

Roéwnania Boltzmanna-Hamela sg uogélnionymi réwnaniami Lagrange’a 11
rodzaju. W postaci ogélnej wyrazone sa one zaleznoscia [3, 6, 7]:

d oT* oT* ko k . oT* .
E@wu N 87'('“ T Z Z Vﬂaa—wrwa - QM (51)

r=1a=1

gdzie: a,pu,r = 1,2,...,k; k — liczba stopni swobody, w, — quasipredko-
§ci, T* — energia kinetyczna w quasipredkosciach, m, — quasiwspdtrzedne,
Q}, — sily uogdlnione, v, — tréjwskaznikowe mnozniki Boltzmanna okreslone
nastepujaca zaleznoscia;

AT = i i(aaré . aar’)\)b(S by (5.2)
R A A .

Zwiazki miedzy quasipredkosciami i predkos$ciami uogélnionymi:

k

k
w5 =Y Gsala a5 = Y bsuwy (5.3)
a=1 pn—1
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gdzie: g5 — predkosci uogélnione, aso, = a5a(q1,q2,---,qr) — wspélezynni-
ki bedace funkcjami wspolrzednych uogoélnionych, ¢i — wspélrzedne uogdl-
nione, bsq, = bsa(q1,G2,--.,qr) — wspdlczynniki bedace funkcjami wspdl-

rzednych uogélnionych, przy czym istnieje nastepujaca zaleznos¢ macierzowa:
[a5,] = [bs] ™"
Do opisu przyjeto wspolrzedne uogdlnione i quasi-predkosci. Sa to:
e wspolrzedne srodka masy rakiety w uktadzie O1x1y121: 1 = 21, g2 = y1,
q3 = 21,
e katy quasi-eulerowskie: q4 = ¢, g5 = 0, g = ¥,
e katy sterowania: ¢7 = dp, qs = Oy,

e rzuty wektora predkosci érodka masy rakiety w uktadzie Ozyz:

w1 U ain a2 a13| |41
wo| = |V | =laa1 ax ax| |y1| =
w3 14 az1 agz asz| |#
(5.4)
cos Y cos b sin v cos 0 —sinf | |1y

=|sin¢pcossinf — sinysing sin¢siny sinf 4 cosy cos ¢ sinpcosh | (91
cos¢pcospsind +sinysing cos@sinysinf — cossing  cospcosl| |z

e rzuty wektora predkosci $rodka masy rakiety w uktadzie Ozyz:

Wy P 1 0 —sin6 <;5
ws| = |Q| =10 cos¢ singcosO| |0 (5.5)
we R 0 —sing cos¢cosb 1/}

Ostatnie dwie quasi-predkosci wprowadzono na podstawie praw sterowania
(4.1), (4.2), przyréwnujac je do zera:

W?:Kg(U_Uz)+KII/$/(W_Wz)"i_Kg(Q_Qz)"’_Ké{(e_ez)_5H
(5.6)
ws =K (U—U,)+ Ky(V—V.)+ K{{(R— R.) + KJJ (¥ — 1) — 0y

Z réwnan Boltzmanna-Hamela, po obliczeniu wartosci mnoznikéw Bolt-
zmanna oraz wyznaczeniu energii kinetycznej w quasi-predkosciach, otrzyma-
no uktad réwnan rézniczkowych zwyczajnych drugiego rzedu opisujacy zacho-
wanie sie pocisku rakietowego na torze podczas naprowadzania:

— rownanie ruchow podtuznych:
m(U + QW — RV) — S,(Q* + R?) + 6y R*(Jow — Jom)(2an K2 + -
5.
+2a13K1 — QK) + 6vQ*(Jov — Jyv) (2012 K, — QKyyy — RKY) = X
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— rownanie ruchéw bocznych:

m(V + RU — PW) + Sy(R+ QP) + 6y R*(Jypr — J.i)(2a01 KH + .
5.8
+2a3 KT — RK{) + 2000 K) 6y Q*(Joy — Jyv) =Y

— réwnanie ruchéw wznoszacych:

m(W + PV — QU) — S.(Q — PR) + 6y R*(Jopr — Jor)(2a3 K2 +

(5.9)
+2a33 KT — QK{) + 203K} 6y Q* (Jov — Jyv) = Z
— rownanie ruchow przechylajacych:
J.P=1L (5.10)
— rownanie ruchow pochylajacych:
Jy,Q — (J. — J.)RP — S,(W + VP - UQ) +
+0u[R*(Jorr — Jom)] (2K} cos ¢ + UKE — WKH) + (5.11)
2 v v singy
OvIQ*(Jav — I (UK + 2Kl —) = M
— réwnanie ruchéw odchylajacych:
J.R— (J, — J,)PQ — S.(V—~ WP+ RU) + g R*(Jorr — Jomr) - 5.12)
5.12
(—2K4" sing+ VEH) + 0vQX( Ty — Jyv) (~UKY + 2K Sin¢) — N
Y Y cos 6

Powyzszy uklad rownan, po wyznaczeniu sktadowych sil i momentéw sit
uogolnionych, stanowi ogélny model matematyczny ruchu sterowanej rakiety
naprowadzanej wiazka.

6. Sily i momenty sit zewnetrznych dziatajacych na rakiete
w locie

Sity i momenty sit zewnetrznych dzialajacych na pocisk rakietowy w lo-
cie, stanowiace prawe strony rownan ruchu, w ogélnym przypadku maja
postac:
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1 X% [X97 [XT7] T[X°T
ye Y9 YT Yo
A 79 zT Z°
Le L9 LT
M M9 MT M?°
Ne N9 NT N

(6.1)
gdzie: Q* = [X,Y,Z,L, M,N]" — wektor sit zewnetrznych, bedacych suma
oddzialywan osrodka, w ktorym porusza sie obiekt, tworzony jest przez sity:
aerodynamiczne Q%, grawitacyjne QY, ciagu silnika rakietowego Q7 i stero-
wania (wychylen steréw aerodynamicznych) Q° (rys.5).

Q=@+ QT Q= [ﬁ] =

=2 NN

Rys. 5. Sily i momenty sil zewnetrznych dziatajace na sterowana rakiete

Macierz sil i momentéw sit grawitacyjnych (rys.5):

—mgsinf [ X9
mg cos 0 sin ¢ Y9
mg cos 6 cos ¢ A
Q7 = . -7 (6.2)
—mgx. cos 0 cos ¢ M9
| mgx.cosfsing | | N9 |

Macierz sil i momentéw sit aerodynamicznych (rys.6) ma postaé [4]:

Q% =[X* Y% z% L% M* N9 " (6.3)
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Rys. 6. Sily i momenty sil aerodynamicznych dzialajace na rakiete w locie

gdzie:
1
X% = —gpSVOQ(Cm cos fcos a + Cyg sin fcosa — Cugsina) + XoQ
1
Y = —§p5%2(0xa sin 3 — Cyq cos B) + YpP + YRR
1

Z% = —ipSV(?(Cm cos fsina + Cyg sin fsina + C4 cos a) + ZoQ

1
L% = 5pSVO2 [—Ya(Crq cos Bsina + Cyg sin Bsina + C,, cos o) +
+24(Crq sin f — Cyq cos ) — lq(Cpga €08 B cos o + Cpyyq sin fsin a +
—Cpza SIN Oé)] + LpP + LrR
1
M* = 5/)5‘/'02[—2@(0% cos fcos o + Cyg sin fcosa — Cyq sinar) +
—24(Cypq cos Bsina + Cyq sin fsina — C,4 cos a) +
—lo(Crza sin f + Cpza cos B)] + MoQ + MWW
1 . .
N = 5pSVO2 (24 (—=Crqsin B 4 Cyq cos ) + yo(Cra sin fcos o +
+Cyqsin fcosa — Cugsina) — 1y (Cryzq cos Fsina +

+Cyasin fsina + Cyyzq cos )| + NpP + NrR

Przy czym [2, 4, 5, 6]:
— gestosé powietrza na danej wysokosci h = —zp, gdzie pg — gestoéé po-
wietrza na poziomie morza h = —z; =0

2 )4,256

- 1 4
p Po( + 11300 (6.4)
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— polozenie érodka aerodynamicznego A wzgledem $rodka masy C:
TA= Tab + Yo + 2ok (6.5)

— S — powierzchnia odniesienia, poprzeczny przekrdj kadluba rakieto-
bomby,

— Cras Cya, Czq — bezwymiarowe wspoétczynniki aerodynamiczne oporu,
silty bocznej i wznoszenia,

— Cnaas Crmyas Cmza — bezwymiarowe wspoétczynniki aerodynamiczne mo-
mentu przechylajacego, pochylajacego i odchylajacego,
— XQ, Yp, YR, ZQ, Lp, LR, MQ, Np, NR - pochodne aerodynamiczne.

Wektor sity ciagu silnika rakietowego T pokrywa sie z osia Oz ukladu
wlasnego rakiety, stad macierz sit ciagu:

QT = [T7070707070] = [XT7YT7ZT7LT7MT7NT] (66)

Rakieta w locie jest sterowana automatycznie. Sterowanie odbywa sie
w dwoch kanatach pochylania przez wychylenie steru wysokosci é7 i odchyla-
nia przez wychylenie steru kierunku oy .

Macierz sit i momentéw sit od sterowania w sposéb ogdlny przedstawia
zalezno$é:

[ Xsu  Xsv| [X°]
0 Yy y?o
A 0 5 VAl
5 o OH H|
Q' =Us=1", Lsy [5V] | (6.7)
Msy 0 M9
| 0 Ny [N ]

Sity i momenty sil zewnetrznych dziatajacych na obiekt latajacy wyzna-
czone w quasipredkosciach i quasiwspolrzednych po podstawieniu do réwnan
Boltzmanna-Hamela daja ogdlny model dynamiki sterowanej rakiety wypro-
wadzony w ukladzie wltasnym pocisku rakietowego.

7. Whnioski

Roéwnania ruchu pocisku rakietowego, wyprowadzone przy zastosowaniu
réwnan Boltzmanna-Hamela (5.7)-(5.12), wraz z réwnaniami wiezéw nieholo-
nomiznych (4.1) i (4.2) oraz réwnaniami zwiazkéw kinematycznych i zwiazkéw
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naprowadzania (3.1)-(3.10), stanowia uklad réwnan rézniczkowych zwyczaj-
nych, z ktoérych przy zadanych warunkach poczatkowych mozna wyznaczy¢ 14
niezerowych funkcji czasu, ktore okreslaja sktadowe predkosci liniowej i ka-
towej rakiety U, V, W, P, @, R, jej chwilowe polozenie na torze podczas
naprowadzania x1, y1, 21, ¢, 0, ¥ oraz katy wychylen sterow aerodynamicz-
nych 5H7 5\/.

W ten sposob otrzymano pelny dynamiczny model ruchu rakiety napro-
wadzanej wiazka. Poprzez powiazanie ruchu rakiety z ruchem celu, za ktérym
podaza wiazka prowadzaca, generujac parametry zadane lotu rakiety, uzyska-
no model matematyczny zawierajacy silne sprzezenie réwnan ruchu rakiety
7 prawami sterowania.
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Dynamical analysis of a 3D missile motion under automatic control

Abstract

Dynamical modeling of a missile flight under automatic control has been presented
in ten paper in terms of the Boltzmann-Hamel equations for mechanical systems
with non-holonomic constraints. The control laws were considered as non-holonomic
constraints imposed upon dynamical equations of a missile motion. A mathematical
model has been developed combining dynamics of a missile with control in speed,
in which the kinematical relations played the roles of the given flight parameters
resulting from the target tracking process.
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W pracy przedstawiono algorytm procesu identyfikacji wspolczynnika
sity oporu obiektéw balistycznych w funkcji liczby Macha na podsta-
wie informacji o predkosci radialnej pocisku pomierzonej na torze lotu.
Proces identyfikacji jest procesem iteracyjnym i oparty jest na zalezno-
$ci miedzy zmierzona szybkodcia zmian predkosci radialnej pocisku na
torze a jego przyspieszeniem. Analize poprawno$é¢ dzialania algorytmu
przeprowadzono na przykladzie identyfikacji wspdlczynnika sily oporu
122 mm pocisku artyleryjskiego OF-462.

1. Wstep

Skutecznos¢ dziatania wspolczesnej artylerii polowej zalezy w duzej mierze
od dokladnosci i szybkosci dzialania systemu kierowania ogniem. Jadrem sys-
temu jest model symulacyjny lotu pocisku w rzeczywistych warunkach atmos-
ferycznych. Wiarygodno$é modeli symulacyjnych uwarunkowana jest przede
wszystkim jakoscig identyfikacji charakterystyk aerodynamicznych modelowa-
nych pociskéw.

Podstawowymi metodami wyznaczenia wspolczynnika sity oporu pocisku
oraz pozostatych wspotczynnikow aerodynamicznych sg badania w tunelu ae-
rodynamicznym oraz modelowanie oplywu pocisku w oparciu o numeryczna
dynamike ptynow. Niestety, dokltadno$¢ tych metod zalezy od wielu czynnikow
(np. nierzeczywistych zalozen upraszczajacych stosowanych w modelowaniu
numerycznym czy tez sposobu uwzglednienia interferencji pocisku ze $ciana
tunelu aerodynamicznego) i najczedciej uzyskane ta droga charakterystyki ae-
rodynamiczne nie sa dostatecznie dokladne. Z tego tez wzgledu w nowoczesnej
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dynamice lotu, w procesie identyfikacji charakterystyk aerodynamicznych, wy-
korzystuje sie dane pomiarowe z badan poligonowych rzeczywistego lotu po-
ciskow.

W artykule przedstawiono koncepcje, algorytm i wyniki z weryfikacji me-
tody identyfikacji wspolezynnika sity oporu obiektu balistycznego Cp(Ma) na
przyktadzie identyfikacji wspotczynnika sity oporu 122 mm pocisku artyleryj-
skiego OF-462. Proces identyfikacji jest procesem iteracyjnym i oparty jest
na zaleznoéci miedzy zmierzona szybkoscia zmian predkosci radialnej pocisku
na torze a jego przyspieszeniem. Aktualnie do pomiaru predkosci radialnej,
podczas strzelan poligonowych, wykorzystywany jest radar dopplerowski.

Rys. 1. Radary Dopplera na stanowisku ogniowym

2. Idea metody identyfikacji

Opracowana w pracy metoda polega na iteracyjnym wyznaczeniu wspot-
czynnika sity oporu C'p w funkcji liczby Macha dla modelu punktu materialne-
go zgodnego ze Stanagiem 4355 [3]. Zaleznosé¢ na wspolczynnik sity oporu Cp
wyprowadzimy z rownania ruchu pocisku wyrazajacego zmiane pedu pocisku
w ukladzie zwiazanym z Ziemia [1, 2]

wpid?

mu = — Cpvv +mg +mA (2.1)

gdzie A jest przyspieszeniem sity Coriolisa.
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Po przemnozeniu skalarnym obustronnie réwnania (2.1) przez wektor pred-
kosci v i prostych przeksztalceniach otrzymujemy

mpid?
8m
Oznaczajac indeksem 1 predkosci i przyspieszenia pocisku uzyskane z ba-
dan radarem Dopplera oraz uwzgledniajac fakt, iz v - v = v?, otrzymujemy
nastepujaca zalezno$¢ na wspotcezynnik sity oporu

Cpvw-v=(u—g+A)-v (2.2)

—8m

Cp = (U, —g—A) - v, (2.3)

mpid2v?
Uwzgledniajac zaleznos¢ miedzy predkoscia pocisku wzgledem powietrza
v, a predkoscig pocisku wzgledem ziemi wu, w postaci

V= U — W (2.4)
zalezno$é (2.3) mozna wyrazi¢ nastepujaco

—8m

Cp = (4 —g—A) - (u, —w) (2.5)

7 pid2v3
gdzie w — wektor predkosci wiatru.

Rozpisujac iloczyny skalarne wystepujace w zaleznosci (2.5) za pomoca
sktadowych wektoréow w ukladzie ziemskim (osie ukladu ziemskiego zgodnie
ze Stanagiem 4355 maja oznaczenie 1,2, 3), otrzymujemy nastepujacy wzor
na wspotczynnik Cp

—8m

CD = W[(ulr - wl)(ulr — g1 — Al) + (u27’ - 'w?)(u?T’ — 92— A2) (—; 6)

+(uzr — w3) (3, — g3 — A3)]

7 powyzszej zalezno$ci wynika, iz wyznaczenie wspolczynnika sity opo-
ru Cp wymaga okreslenia sktadowych predkosci u, i przyspieszenia pocisku
wzgledem ziemi w, na podstawie danych pomierzonych radarem Dopplera.

Metoda wyznaczenia tych wielkosci jest nastepujaca. Oznaczajac indeksem
t teoretyczne predkodci i przyspieszenia pocisku, uzyskane z modelu matema-
tycznego ruchu pocisku, zalezno$é miedzy predkoscia teoretyczna (uzyskana
dla kolejnych przyblizen iteracyjnych wspélezynnika sity oporu) a predkoscia
rzeczywista pocisku wystepujaca podczas strzelan poligonowych, mozna wy-
razi¢ nastepujaca zaleznoscia .

U, = _Lut (2.7)
Tt
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gdzie:
7 — predko$é¢ radialna pocisku mierzona przez radar Dopplera,
7+ — predkos¢ radialna pocisku wyznaczona z modelu symulacyjnego.

Poniewaz predkos¢ radialna pocisku jest rzutem predkosci postepowej po-
cisku na kierunek promienia 7, predko$¢ radialna w modelu symulacyjnym
moze by¢ wyznaczona z nastepujacej zaleznosci

1

T4 = ug cos(ryug) = T—(rt “uy) (2.8)
t

Roézniczkujac zaleznosé (2.7) po czasie, otrzymujemy

. dur 7 dut TtT — TTt
_ duy 7AW T T 2.9
Y= TR @ T 2 ™ (29)

Wyrazenie na przyspieszenie radialne #; obliczane w modelu symulacyjnym
uzyskamy, rézniczkujac po czasie zaleznosé (2.8)

i = L) = %(’"t;t“t) (2.10)

Obliczajac pochodng z ilorazu, otrzymujemy

Py = (% -ut) + (rt . %) — :—Z(rt uy) (2.11)

Uwzgledniajac, iz dry/dt = u;, réwnanie (2.11) przyjmuje postaé

. . Tt
ry = (ut . ut) + (’l"t . ut) — T—(’l"t . ut) (212)
t
Do wyznaczenia przyspieszenia rzeczywistego 4, mozna réwniez wykorzy-
staé zalezno$¢ analogiczna do zalezno$ci miedzy predko$ciami postepowymi
pocisku (2.7), a mianowicie

du, _ 7 dug
dt ¥ dt

(2.13)

Stosujac notacje pochodnej po czasie jako kropki nad zmienna, réwnanie
powyzsze mozna zapisa¢ nastepujaco
5

Uy = — Ut (2.14)
Tt
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3. Algorytm identyfikacji

Algorytm iteracyjnego obliczenia wspolczynnika sity oporu Cp w funkceji
liczby Macha z zaleznosci (2.6) jest nastepujacy:

1)

dysponujac pomierzonymi predkosciami radialnymi 7, nalezy wyznaczy¢
przyspieszenia radialne 7, stosujac jeden z algorytmoéw rézniczkowania
numerycznego funkcji zadanej w sposob dyskretny,

ustali¢ pierwsze przyblizenie wspdtezynnika sity oporu w funkcji liczby
Macha, na przyklad na podstawie obliczen teoretycznych lub podobien-
stwa pocisku do innych pociskéw, dla ktérych wspoélezynnik sity oporu
jest znany,

nastepnie nalezy przeprowadzi¢ symulacje lotu pocisku w warunkach od-
powiadajacych strzelaniom badawczym na poligonie, podczas ktérych
zostaly zarejestrowane predkosci radialne,

dysponujac w danej chwili lotu obliczona z modelu symulacyjnego pred-
koscia wuy, przyspieszeniem wu, predkoscia radialna 7, przyspieszeniem
radialnym #; oraz danymi z radaru 7 i 7, nalezy z zaleznosci (2.7) poli-
czy¢ u,, a z zaleznosci (2.9) lub (2.14) u,,

obliczone wielkosci pozwalaja z zaleznosci (2.6) wyznaczy¢ poszukiwany
wspotczynnik sity oporu Cp w danych chwilach lotu,

ponownie wykonaé¢ czynnosci z punktéow 3, 4 i 5, przyjmujac do kolej-
nych obliczen postaé¢ wspotczynnika sity oporu w funkeji liczby Macha
wyznaczong w kroku poprzednim,

obliczenia zakonczyé w przypadku osiagnieci zadawalajacej zgodnosci
miedzy predkoscia radialna 7 i 7. Decyzje o zakonczeniu procesu iden-
tyfikacji najlepiej podejmowaé w oparciu o warto$¢ odpowiednio okre-
slonego funkcjonatu jakosci.

4. Weryfikacja dzialania algorytmu identyfikacji

Celem sprawdzenia poprawnosci dziatania algorytmu i okredlenia wplywu
kata podniesienia lufy dziata na jako$¢ procesu identyfikacji wspoétczynnika
sity oporu, przeprowadzono nastepujace badania.

Dla przyjetego za wzorcowy wspélezynnika sity oporu Cp(Ma), stano-
wigcego w dalszych badaniach charakterystyke odniesienia, przeprowadzono
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symulacje strzelania 122 mm pociskiem artyleryjskim wystrzelonym na tadun-
ku pelnym (Vp = 687m/s) dla trzech wartosci kata podniesienia lufy dziala
QF = 25, 501 80 deg. Podczas tych symulacji dla kazdego z wariantéw zostaty
wyznaczone predkosci radialne pocisku wzgledem glowicy radaru sledzacego
usytuowanej za dzialem w odleglosci 4 m na wysokosci 1,5m. W ten sposob,
dla znanego wzorcowego wspotczynnika sity oporu Cp(Ma), uzyskano pozba-
wione zaklécen dyskretne przebiegi predkosci radialnej co 0,01s, ktére w dal-
szych obliczeniach byly traktowane jako parametry pomierzone przez radar
Dopplera w strzelaniach poligonowych.

Przyspieszenia radialne wyznaczono z pochodnej wielomianu 2-go stopnia
aproksymujacego metoda sredniokwadratows predkos$¢ radialng z przedziatu
0,58 (w rozwazanym przypadku dla 51 punktéw pomiarowych). Pochodna
(przyspieszenie radialne) byta liczona w srodku przedziatu.

Przystepujac do identyfikacji wspélezynnika Cp(Ma) wedlug algorytmu
przedstawionego w pkt. 3, celowo w pierwszym przyblizeniu przyjeto wspot-
czynnik Cp(Ma) = 0,5 = const, aby sprawdzi¢ skutecznosé procesu identyfi-
kacji w sytuacji, gdy poczatkowy (hipotetyczny) przebieg wspdlczynnika sity
oporu znacznie odbiega od jego rzeczywistego przebiegu.

Wyniki przeprowadzonych obliczen przebiegu identyfikacji wspdtezynnika
silty oporu i wykresy predkosci radialnej odpowiadajace kolejnym przyblize-
niom wspédlezynnika sity oporu (w kolejnych iteracjach) oraz dodatkowo (dla
polepszenia przejrzystosci rysunkéw) wykresy predkosci radialnej tylko w kon-
cowej fazie lotu, przedstawiono na rysunkach od 2 do 9.

0500, Cx-1 neracys

0.400|

0.100}

000 040 080 120 1560 200 240 280
Ma[]

Rys. 2. Przebieg identyfikacji wspétezynnika silty oporu Cp(Ma) dla QE = 25 deg
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Rys. 3. Wykresy predkosci radialnej w kolejnych iteracjach dla QF = 25 deg
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Rys. 4. Przebieg identyfikacji wspétezynnika sity oporu Cp(Ma) dla QF = 50deg

Przedstawione na wykresach wyniki obliczen pozwalaja stwierdzi¢, iz bez
wzgledu na warto$¢ kata podniesienia lufy QFE proces iteracji wspétczynnika
sity oporu jest zbiezny. Powoduje to, ze i przebiegi predkosci radialnej obli-
czane dla kolejnych wspélczynnikéw sity oporu w kolejnych krokach iteracji
rowniez przyblizaja sie do predkosci radialnej wzorcowej. Proces identyfika-
¢ji wspélezynnika sity oporu najszybciej jest osiagany (juz po dwdch, trzech
iteracjach) dla predkosci lotu pocisku w $rodkowej fazie lotu.



324 L. BARANOWSKI

|\

v
.
Vi
\\ Vi_t-5 iteracia
5000

4000

Predkoéd radialna [m/s]

R

1000| ~ ——— —

(AR
i

0 100 200 300 400 500 600
t[s]

Rys. 5. Wykresy predkosci radialnej w kolejnych iteracjach dla QF = 50 deg
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Rys. 6. Wykresy predkosci radialnej w koncowej fazie lotu w kolejnych iteracjach dla
QFE = 50deg

Nalezy zwrocié uwage na kilka charakterystycznych cech prezentowanego

algorytmu identyfikacji:

e Zaraz po wylocie z lufy (dla maksymalnych liczb Macha) identyfikacja
wspOlezynnika Cp jest mocno zaklécona (rys.2). Pojawiaja sie duze
wartosci wspoélczynnika, zaréwno dodatnie, jak i ujemne. Problem ten
wystepuje niezaleznie od tego, czy rozpatrujemy tory ptaskie, czy strome
(rys.41irys. 7). Niestety, problem utrzymuje si¢ nawet przy duzej liczbie
iteracji, co $wiadczy o tym, iz dla maksymalnych predkosci brak jest
zbieznosci.
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Rys. 8. Wykresy predkosci radialnej w kolejnych iteracjach dla QF = 80deg

e Wraz ze wzrostem stromizny toru pojawiaja sie coraz to wieksze oscy-
lacje identyfikowanego wspotczynnika w okolicach wierzchotkowej, gdy
predkosé pocisku jest minimalna (rys.4). W zakresie liczb Macha, dla
ktérych to nastepuje, nalezy do kolejnej iteracji przyjmowaé stata war-
tosé wspoétezynnika C'p odpowiadajaca liczbie Macha przed pojawieniem
sie oscylacji. Stosujac te zasade, uzyskujemy zbiezno$¢ procesu identy-
fikacji nawet dla przypadku strzelania dla kata QF = 80deg (rys.T7).
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Rys. 9. Wykresy predkosci radialnej w koncowej fazie lotu w kolejnych iteracjach dla
QFE = 80deg

e Dla toréw o bardzo duzej stromiznie pojawia sie réwniez oscylacje
w przedziale érednich predkosci (rys.7), nalezy wéwcezas do kolejnych
iteracji wykorzystaé aproksymacje wspoétczynnika Cp oparta na warto-
Sciach spoza tego feralnego przedziatu.

5. Podsumowanie i wnioski konicowe

Przeprowadzone badania numeryczne w pelni potwierdzaja poprawnosé
i skutecznosé przedstawionego w pracy algorytmu identyfikacji wspotczynnika
sity oporu pocisku Cp(Ma) przy wykorzystaniu danych o predkosci radialnej
pocisku, zarejestrowanej podczas jego lotu.

Nalezy jednak pamietaé, iz obliczenia zostaly wykonane na podstawie pred-
kosci radialnej ,pomierzonej” bezblednie (pozbawionej zaklécen i szuméw)
oraz przy zalozeniu pelnej wiedzy o parametrach atmosfery.

W przypadku rzeczywistych pomiaréw, predkos¢ radialna obarczona jest
btedami pomiaru, a warunki atmosferyczne okredlone z pewnym przyblize-
niem. Nalezy sie liczy¢ z tym, iz wéwczas proces zbieznosci moze by¢ wolniej-
szy, a w przypadku niskiego stosunku sygnalu do szumu moze nawet nie by¢
zbiezny.
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Method of identification of drag coefficient for ballastic object based on
measurement of radial velocity

Abstract

The paper presents a concept of identification of the drag coefficient of ballistic
objects from Doppler radar data. The basis of the data reduction is the relation-
ship between the measured time rate of change of the slant range and the projectile
acceleration. The identification process is an iteration process. The usefulness and
effectiveness of the algorithm has been tested on an example of the identification of
the drag coeflicient for a 122mm projectile OF-462.

Praca naukowa finansowana ze srodkéw Komitetu Badan Naukowych w latach
2004-2006 jako projekt badawczy 0T00B00127.
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W referacie przedstawiono zagadnienie sterowania bombami lotniczymi
w oparciu o uklad nawigacji wykorzystujacy informacje z ukladu nawigacji
bezwladno$ciowej INS i ukladu nawigacji satelitarnej GPS. Uklady tego typu
sa z powodzeniem stosowane w bombach takich jak JDAM. W opisywanym
rozwiazaniu system sterowania pierwotnie kalibrowany jest przez okreslenie
pozycji sterowanego obiektu przy uzyciu urzadzen systemu GPS. Nastepnie
okreslane jest polozenie celu misji i ewentualnych punktéw posrednich oraz
trajektorii, jaka ma sterowany obiekt przebyé¢. Dalsze sterowanie przebie-
ga juz jedynie na podstawie wskazan z uktadu inercjalnego lub inercjalnego
i GPS zainstalowanego na pokladzie obiektu sterowanego. Polaczenie opisy-
wanych dwoch systeméw daje dobre wyniki, poniewaz obiekt jest sterowany
z ukladu bezwladnosciowego INS, ktéry jest kalibrowany z GPS w odcinkach
czasowych, gdy btad INS zaczyna przekracza¢ blad z GPS.

W pracy przedstawiono wyniki pomiaréw i uzyskane dokladnosci wskazan
z doswiadczen wykonanych z posiadanymi czujnikami inercyjnymi i GPS
roznych typéw posiadanymi przez Zaklad Automatyki i Osprzetu Lotnicze-
go Politechniki Warszawskiej. Nastepnie, na tej podstawie przedstawiono
koncepcje uktadu nawigacji i sterowania bomby lotniczej opartego na wspoét-
pracy INS i GPS.

1. Wprowadzenie

Od czasu osiagniecia pelnej gotowosci przez system GPS w 1995 roku ob-
serwujemy szybki rozwdj konstrukcji bomb i pociskow sterowanych naprowa-
dzanych na podstawie wskazan GPS lub przy jego udziale. Zastosowanie tego
typu broni ma te zalete, ze pozwala na precyzyjne bombardowanie pozycji
przeciwnika nawet w poblizu wlasnych pozycji i przy braku widocznosci. Pre-
cyzyjne bombardowanie przy uzyciu bomb naprowadzanych przy udziale GPS
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pozwala réowniez na duzo wieksza skuteczno$é¢ bombardowania, a przez to na-
wet kilkukrotnie pozwala zmniejszy¢ liczbe niezbednych lotéw bojowych i do-
konywa¢ precyzyjnych bombardowan z duzych wysokosci. Dzigki mozliwosé
ataku z duzej odlegtosci od celu, samoloty podczas bombardowan nie wcho-
dza w zasieg bezposredniej obrony przeciwlotniczej. Ponadto, jeden lot bojowy
pozwala na zaatakowanie kilku celéw jednoczesnie (rys. 1). Idzie za tym zde-
cydowane zmniejszenie strat wlasnych. W trakcie operacji Desert Storm okoto
18% zrzuconych bomb stanowily bomby sterowane. W operacji Iraq Freedom
bomby sterowane stanowily juz 66%.

Rys. 1. Mozliwoéci ataku przy uzyciu bomb sterowanych

Podstawowa wadg systeméw sterowania wykorzystujacych GPS jest to, ze
system ten jest catkowicie kontrolowany przez Stany Zjednoczone i armie in-
nych panstw musza sie liczy¢ z mozliwoscia uniemozliwienia im korzystania
z systemu GPS przez rzad USA. Problem ten jednak czesciowo zniknie wraz
z powstaniem blizniaczego dla GPS systemu Galileo. System ten powstajacy
w Unii Europejskiej pozwoli na rozwdj systeméw sterowania opartych na na-
wigacji satelitarnej niezaleznych od woli politycznej Stanéw Zjednoczonych.
W zwiazku z tym réwniez poza USA powstaja tego typu konstrukcje. Bom-
by sterowane wtasnej konstrukcji wyposazone w system nawigacji oparty na
INS/GPS posiadaja juz Francja i Izrael, a nawet Grecja i podobno Serbia. Na
rysunku 2 przedstawiono bomby AASM firmy Sagem i SPICE firmy TAI.

Konstrukcje oparte na GPS i INS byly poprzedzone bombami sterowanymi
naprowadzanymi przy uzyciu znacznika laserowego. Jednak te drugie sa obec-
nie wypierane przez te uzywajace GPS. Podstawowa zaleta tych pierwszych
jest brak koniecznosci podswietlania celu oswietlaczem laserowym w trakcie
procesu naprowadzania. Jednak celem zwiekszenia precyzji trafienia konstruk-
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AASM

Rys. 2. Bomby sterowane AASM i SPICE; AASM — glowica bojowa 250 kg,
zasieg 50km (przy zrzucie z duzej wysokodci), nawigacja na podstawie INS/GPS
oraz glowicy IR lub laser; SPICE — glowica bojowa 1000 lub 20001b, zasieg 60 km

(przy zrzucie z duzej wysokosci), nawigacja na podstawie INS/GPS oraz glowicy
VIS lub IR

SPICE

cje te sa czasem wzbogacone w mozliwo$¢ zamontowania gtowic podczerwieni,
Swiatta widzialnego lub naprowadzania na cel oswietlony laserem jako uzupet-
nienie nawigacji INS/GPS.

W sterowaniu bomb naprowadzanych przy pomocy INS/GPS wykorzystu-
jemy metody trzypunktowe. Wymagaja one doktadnego okreslenia pozycji celu
oraz pozycji wlasnej wzgledem ukladu zwigzanego, w tym przypadku z Zie-
mig. Okreslenie polozenia celu wzgledem bomby jest wyliczane poprzez wy-
znaczenie ich pozycji wzgledem Ziemi. Wymaga to posiadania wiekszej mocy
obliczeniowej na poktadzie obiektu sterowanego niz w przypadku korzysta-
nia z metod dwupunktowych. Bomba w trakcie lotu jest sterowana wedlug
zadanej trajektorii, po jakiej powinna zblizaé¢ sie do wyznaczonego celu. Tra-
jektoria ta jest wyliczana przez komputer poktadowy nosiciela bezposrednio
przed zrzutem i przekazywana do komputera sterujacego bomby. Do momentu
zrzutu uktad nawigacji bomby jest pod kontrola ukladu nawigacji nosiciela.
W trakcie samego procesu sterowania uchyb jest wyliczany na podstawie re-
lacji pozycji sterowanego obiektu do planowanej trajektorii a nie bezposrednio
do celu.

2. Zintegrowany uklad INS/GPS

Uzycie do nawigacji polaczenia systeméw inercjalnego i nawigacji sateli-
tarnej jest rozwiazaniem od pewnego czasu juz stosowanym w lotnictwie oraz
w ukladach naprowadzania pociskéw sterowanych. Ukltady oparte na nawigacji
inercjalnej, jak INS, daja pomiar stabilny i niezalezny od zakldcen zewnetrz-
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nych. Problemem jest jednak narastajacy w czasie btad wynikajacy z procesu
calkowania wskazan przyspieszeniomierzy i giroskopow predkosciowych sta-
nowigcych podstawe pomiaru. Z tego wzgledu doktadny pomiar daja jedynie
przez krotki czas. Z kolei system GPS daje mniej wiecej staly blad niezalez-
ny od czasu. Moze on jednak podlegaé¢ skokowym zmianom. Moga wowczas
nastepowac¢ zakldcenia zwiazane ze zmianami konstelacji obserwowanych sa-
telitéw oraz odbiciami sygnalu od budynkéw lub innych wysokich obiektéw.
Taki charakter sygnaléw uniemozliwial sterowanie obiektem w sposéb ciagly
na podstawie jedynie sygnaléw GPS.

Przykladem zastosowania zintegrowanego uktadu INS/GPS do sterowa-
nia bomba lotnicza jest amerykanski system Joint Direct Attack Munition
(JDAM). Bomby JDAM produkowane sa seryjnie od roku 1998 i do chwi-
li obecnej wyprodukowano ponad 190 tys. egzemplarzy. Zasieg ataku bomb
JDAM przy zrzucie z wysokosci 12 tys. metrow wynosi 24 km. Blad trafienia
wynosi 13 m przy wykorzystaniu zintegrowanego ukladu INS/GPS oraz okolo
30m przy wykorzystaniu jedynie uktadu INS. Bardzo istotnym dla powodze-
nia programu JDAM jest niski koszt produkeji wynoszacy okoto 20 tys. USD.
Samoloty wykorzystujace bomby JDAM maja mozliwos¢ atakowania celow
naziemnych w kazdych warunkach pogodowych, w dzien i w nocy. Dodatko-
wym atutem jest mozliwosé zaprogramowania dla kazdej przenoszonej bomby
oddzielnego celu i zaatakowanie wielu celéw w jednym przelocie.

Bazujac na programie JDAM w przeprowadzonych w Politechnice War-
szawskiej badaniach przyjeto zalozenia do opracowania uktadu. Zgodnie z ni-
mi, gléwnym ukladem odpowiedzialnym za sterowanie bomba bedzie uktad
INS. System ten wspierany bedzie informacja z odbiornika GPS, zaréwno przed
zrzutem bomby, jak i w trakcie jej lotu. W opracowywanym uktadzie sterowa-
nia i nawigacji zdecydowano si¢ na zastosowanie powszechnie dostepnych na
rynku urzadzen w celu zminimalizowania kosztéw rozwoju systemu.

Na rysunku 3 przedstawiono schemat integracji ukladu INS z ukltadem
GPS. Uktad INS wykorzystujacy 3 przyspieszeniomierze i 3 giroskopy do wy-
liczenia pozycji i orientacji przestrzennej potaczony jest z odbiornikiem GPS
poprzez filtr Kalmana. Pozycja wyliczona w tym bloku wykorzystywana jest do
aktualizacji wartosci poczatkowych wykorzystywanych w catkowaniu przyspie-
szen i predkosci w systemie INS. Zalozono, ze aktualizacja pozycji w ukladzie
INS dokonywana jest, gdy btad wyliczonej pozycji przekroczy zalozony préog
i sygnal z GPS jest dostepny. Bardzo istotna kwestia w procesie integracji
jest dobor wspdtezynnikéw filtru Kalmana. W tym celu przeprowadzono serie
badan laboratoryjnych oraz terenowych. Ich wyniki przedstawiono w dalszej
czedci referatu.
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Rys. 3. Schemat zintegrowanego ukladu nawigacji i sterowania INS/GPS
3. Badania

W przeprowadzonych badaniach wykorzystano posiadany w Zaktadzie Au-

tomatyki i Osprzetu Lotniczego sprzet. Jednostke centralng stanowi komputer
klasy PC-104 — rys. 4.

Rys. 4. Komputer klasy PC-104

Na platformie tej zainstalowano system operacyjny Neutrino firmy QNX.
System ten wybrano ze wzgledu na stabilno$é¢ dziatania oraz prace w czasie rze-
czywistym. Oprogramowanie poszczegdlnych czujnikéw, jak réowniez aplikacje
sterujace i nawigacyjne napisano w jezyku C++. W dotychczas przeprowadzo-
nych badaniach wykorzystano odbiornik GPS FlexPak firmy Novatell (rys. 5a)
oraz bezwladnosciowa jednostke pomiarowa IMU typu 3DM-GX2 firmy Mi-
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S

Rys. 5. (a) GPS FlexPak; (b) IMU 3DM-GX2; (¢) Konsola operatorska

croStrain — rys. bb. Komputer obstugiwany jest za pomoca konsoli operatora
— Tys. de.

W pierwszym etapie prac przygotowano oprogramowanie rejestrujace da-
ne z wykorzystywanych czujnikéw, oraz przeprowadzono préby laboratoryjne
dziatania poszczegdlnych elementéw uktadu. W trakcie tych prob wykonywano
rejestracje stacjonarne oraz w ruchu.

W drugim etapie prac wykonano rejestracje w trakcie jazdy po wczesniej
zmierzonej trasie. Pomiaru trasy przejazdu dokonano z uzyciem dalmierzy la-
serowych. W trakcie préb pokonano zmierzong trase samochodem osobowym,
na ktérym zamontowano czujnik IMU oraz odbiornik GPS. Na podstawie uzy-
skanych wynikéw dokonano identyfikacji wspoétczynnikéw przeliczajacych po-
zycje otrzymana z odbiornika GPS do ukladu lokalnego. W dalszych etapach
pracy wykonane pomiary postuzg réowniez do doboru wspoétczynnikéw obu fil-
tréow Kalmana wystepujacych w zintegrowanym ukladzie nawigacji INS/GPS.
Ponizej na rys. 6-rys. 8 przedstawiono wyniki rejestracji wykonanych podczas
jazdy po trasie zamknietej.



UKEAD NAWIGACJI BOMB LATAJACYCH 335

800 50 1 1 :
I I I
_ a0l L [ L]
. 600 3 | ! !
E Esol {1 L~ N L]
E 400 :§ I : :
g £ 20f-f----- H--p---- et i
[0} 9 i i '
T 200 o I I
& 1oHH------ i To--fedo
| |
o . : | f
0 50 100 150 200 250 o] 100 200 300 400
deltaLong [m] czas [s]
100 T T
I I
I I
I I
— | | , h\ |
¢ T \“\ | H“ |
9 | i
Q i i
x ! |
[}
: ‘* Wi HH I}
= ! ___ Ji
|
I
|
O

Y [m]

X[m]

Rys. 7. Porownanie wynikow rejestracji GPS z punktami pomiarowymi uzyskanymi
z pomiaréw geodezyjnych

Potrzebe integracji réznych czujnikéw nawigacyjnych bardzo dobrze obra-
zuje poréwnanie katéw azymutu otrzymanych z odbiornika GPS oraz wyliczo-
nych z uktadu bezwladnosciowego — rys. 9.

Na rys.9 widaé, ze w momentach, gdy pojazd byl zatrzymany (por. rys. 6,
otrzymany z odbiornika kat azymutu waha sie w zakresie od 0 do 360°. Wy-
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prostej lub w trakcie postoju. Wynika to z btedow numerycznych zwiazanych
z wyliczaniem polozenia uktadu. Jednak w kroétkich odcinkach czasu, w kté-
rych sygnat z GPS nie jest dostepny, mozna wykorzystaé¢ informacje z INS do
oszacowania orientacji i pozycji uktadu. Widoczne na rys.9 gwaltowne sko-
ki wartodci otrzymanych z INS sa wynikiem sprowadzenia kata azymutu do
zakresu od 0 do 360°.

4. ‘Whnioski

7 przeprowadzonych badan wynika, ze sprzet wyselekcjonowany do opra-
cowania systemu posiada dostateczna doktadnos$é i uzyskane wyniki moga by¢
podstawa do dalszych badan. Jednak bezposrednie wyniki pozyskane jedynie
z IMU lub GPS sa niedostatecznej jakosci dla systemu sterowania bomby. Dla-
tego dalsze prace musza skupié¢ sie na opracowaniu i doskonaleniu integracji
tych systeméw poprzez metody filtracji Kalmana. Kolejnym obszarem wyma-
gajacym dalszego rozwoju jest model przeliczajacy dane pozyskiwane z IMU.
Doktadniejsze zamodelowania i uwzglednienie nawet niewielkich sit wystepu-
jacych w ziemskim polu grawitacyjnym poprawi jako$¢ wynikéw uzyskiwanych
z uktadu nawigacji.

Badania wykonano w ramach grantu MNiSW nr 516 G 11320364 000 ,,Autono-
miczny system sterowania bomb lotniczych”.

W pracach wykorzystano oprogramowanie Neutrino i Momentics udostepnione
przez firme QNX.
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Flying bomb navigation system

Abstract

In this paper, the flying bomb control system based on inertial and satellite na-
vigation sensors is described. Such systems are already used with JDAM bombs. In
the presented research GPS receiver is used only for system calibration and for de-
signating position of the bomb. In the next step, the position of the target, as well
as desired points on the trajectory of the bomb, are designated. From then on, the
navigation is performed using the inertial system.

Navigation based on inertial and satellite systems has been already used in avia-
tion and in guided missile control units. Signals acquired from systems based on
inertial navigation are stable and independent from external influence. The main pro-
blem of inertial navigation is the time growing error resulting from time integration of
accelerations and angular velocities. Because of this, precision of inertial navigation
systems measurements degrades with time. On the contrary, measurements of GPS
units include an approximately time invariant error, however the level of this error
can change. This can be a result of variations of the visible satellite constellation or
signal reflections from buildings and other objects. Such a signal makes the continuous
guidance of an object based only on GPS impossible. Combination of both INS and
GPS systems gives good results, because the object is navigated by the inertial system
which is calibrated using a GPS signal anytime the INS error exceeds the one of GPS.
In the paper results of measurements and positions accuracies obtained during a test
of IMU and GPS receivers of different types being in possession of the Department
of Automation and Aeronautical Systems of Warsaw University of Technology are
presented. On this background, a concept of the navigation and guidance system of a
flying bomb based on combined INS and GPS is presented. Presented measurements
were acquired at the laboratory (fixed position trials) and on a moving vehicle. The
acquired measurements were used in the process of system calibration.
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W pracy przedstawiono zagadnienie sterowanych bomb lotniczych. Dotych-
czasowe konstrukcje tego typu broni sa sterowane dwukanalowo. Zastoso-
wanie sterowania jednokanatowego ograniczy i uprosci uktad wykonawczy
sterowania. Wymaga jednak, aby bomba wirowata w trakcie lotu. Umoz-
liwi to chociazby zastosowanie sterowania gazodynamicznego i eliminacje
elementéw ruchomych. Wzrasta wéwczas ilos¢ obliczen, jakie musi w cza-
sie rzeczywistym wykona¢ uktad sterowania, jednak znacznemu uproszcze-
niu ulega uktad wykonawczy sterowania. Rozwiazania takie sa stosowane
z powodzeniem w pociskach mozdzierzowych i artyleryjskich. Wymaga to
jednak, aby obiekt sterowany wirowal w trakcie lotu.

Wspélczesne bomby lotnicze nie wiruja w trakcie lotu. Wymuszenie ruchu
wirowego powoduje zmiane ich parametréw aerodynamicznych i zachowa-
nia si¢ w trakcie lotu. W pracy przedstawiono wlasny model bomby wi-
rujacej. Ponadto zaprezentowano wyniki badan symulacyjnych nad takimi
obiektami. Przedstawiono ich mozliwosci i ograniczenia oraz zaproponowa-
no metody automatycznego sterowania.

1. Wstep

Doswiadczenia ostatnich wojen bliskowschodnich zwigkszyly wyraznie za-
potrzebowanie na konstrukcje bomb sterowanych. Wiaze sie to z toczeniem
walk w trudnym gérskim lub zurbanizowanym terenie, przy braku sprecyzo-
wanych statych pozycji bojowych przeciwnika. Ponadto toczenie walk w mia-
stach i terenach gesto zamieszkalych powoduje straty wsréd ludnosci cywilne;j.
Bombardowania i ostrzal amunicja precyzyjna pozwala na znaczne zmniejsze-
nie tych strat. Dotyczy to zaréwno ofiar ludzkich, jak i zniszczen infrastruktu-
ry. W przeciagu kilku lat bomby sterowane wypra z arsenatéw amerykanskich
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te tradycyjne. Zreszta bomby takie jak JDAM nie sg catkowicie nowymi kon-
strukcjami. Klasyczne bomby niesterowane sg doposazane w uniwersalny ze-
staw pozwalajacy na jej naprowadzanie. Koszty bomb sterowanych przez uktad
oparty na GPS i INS sa wielokrotnie nizsze niz pociskéw manewrujacych, co
sprzyja ich upowszechnieniu.

Dotychczasowe konstrukcje sterowanych bomb lotniczych, niezaleznie od
metod nawigacji, sa wyposazone w uklad wykonawczy sterowania oparty na
sterach aerodynamicznych. Rozwiazanie to sprawdzone i powszechnie stoso-
wane wymaga jednak zastosowania ruchomych powierzchni sterowych, wy-
twarzajacych sily aerodynamiczne w kanatach pochylenia i odchylenia. Wiaze
sie to z koniecznoscig wykonania do$¢ precyzyjnego usterzenia oraz wygenero-
wania na poktadzie bomby energii zdolnej zasili¢ sitowniki sterow. W ramach
badan nad tego typu pociskami postanowiliSmy zaproponowaé¢ nowe rozwiaza-
nie w postaci steréw gazodynamicznych. W rozwiazaniu tym sterowanie jest
realizowane za pomoca jednorazowych rakietowych silnikéw korekcyjnych roz-
mieszczonych promieni$cie wokot $rodka ciezkosci pocisku. Uruchomienie po-
szczegblnych silnikéw powoduje powstanie impulsu sity skierowanego prosto-
padle do osi symetrii pocisku i skierowanego wzdluz prostej przechodzacej
przez jego érodek ciezkosci. Zadziatanie silnika oddzialywuje bezposérednio na
zmiane wektora predkosci lotu pocisku, zaréwno co do kierunku, jak i do war-
tosci. Precyzyjne naprowadzanie na cel realizuje sie poprzez kolejne odpalanie
kilku silnikéw. W prezentowanym rozwiazaniu sterowanie odbywa sie w jed-
nym kanale. Wymagany jest wiec ruch wirowy bomby. Ruch ten wywotany
bedzie aerodynamicznie poprzez przekoszenie stabilizatorow. Jednokanatowe-
impulsowe bezposrednie sterowanie lotem umozliwia uzyskanie wymaganej ja-
kosci sterowania przy odpowiednim doborze algorytméw odpalania silnikéw,
jak réwniez statecznosci dynamicznej pocisku. Rozwigzania takie sa dotych-
czas stosowane do sterowania pociskéw mozdzierzowych i artyleryjskich.

W odréznieniu od skokowo-zmiennego posredniego sterowania, nie zacho-
dzi koniecznosé¢ zachowania kompromisu miedzy statecznodcia a sterownoscia,
stad statecznos¢ pociskow z bezposrednim sterowaniem moze by¢ dowolnie du-
za. Bardzo ztozone, przy takim sterowaniu, sa algorytmy odpalania silnikow.
Przy ich wyznaczaniu nalezy uwzgledni¢ taka kolejnos¢ odpalania silnikow,
przy ktorej niewywazenie dynamiczne pociskow bedzie minimalne. Algorytmy
te musza zapewni¢ wymagana jako$¢ sterowania, m.in. dzigki proporcjonalno-
$ci Sredniego efektu sterowania do wartosci sygnaltu sterowania.

Sterowanie tego typu nie pozwala na sterowanie bomb na tak duze odleglo-
Sci, jak stery aerodynamiczne, jednak znaczaco upraszcza konstrukcje uktadu
wykonawczego sterowania. Ogranicza rowniez zapotrzebowanie na energie na
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poktadzie bomby jedynie do zasilania elektroniki uktadu nawigacji i stero-
wania. Brak elementéw ruchomych zwieksza réwniez znaczaco niezawodnosé
dziatania takiej konstrukcji.

2. Nieliniowy model bomby sterowanej

Do opisu przestrzennego ruchu bomby przyjeto nastepujace kartezjanskie,
prawoskretne uktady wspélrzednych (rys. 1):

Rys. 1. Uktady wspolrzednych

e inercjalny, nieruchomy uktad wspétrzednych Oqx1y121, ktérego pocza-
tek Op znajduje sie w dowolnie wybranym punkcie na powierzchni ziemi,
kierunek i zwrot osi O1z; pokrywa sie z kierunkiem i zwrotem wekto-
ra przyspieszenia ziemskiego, plaszczyzna Ojx1y; jest styczna do po-
wierzchni ziemi, 0§ Oxy skierowana jest w kierunku péinocy geograficz-
nej i zwrdcona w strone bieguna potnocnego, 0§ Oy; dopelnia uktad do
prawoskretnego i skierowana jest na wschod,

e grawitacyjny uklad wspélrzednych Ogx4y424)9, zwiazany jest z poru-
szajacym si¢ obiektem, poczatek uktadu O, znajduje si¢ w osi symetrii
bomby w potowie jej dtugosci, uktad jest przesuniety rownolegle wzgle-
dem uktadu inercjalnego O1x1y121, zwroty osi obu uktadéw sa zgodne,

e uklad Oxyz zwiazany jest z bomba, poczatek uktadu O pokrywa sie
z poczatkiem ukladu grawitacyjnego O,4, 08 Oz lezy w plaszczyznie
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symetrii samolotu Ozz i jest skierowana do przodu kadiuba samolotu,
0$ Oz skierowana jest ,w do6t”, dodatni zwrot w strone podwozia, a oS
Oy dopelnia uktad do prawoskretnego i jest zwrdcona ,w prawo”.

Katy: pochylenia 6, przechylenia ¢ i odchylenia 1 opisuja orienta-
cje katowa bomby, a wektor r; = [x1,y1,21] jej polozenie w przestrze-
ni. Zwiazek pomiedzy wektorem przemieszczenia i orientacji katowej y =
= [21,91, 21, 6,0, ", a wektorem predkosci liniowych i katowych (wektorem
stanu) x = [U,V,W, P,Q, R]" wyrazona jest przez zalezno$é:

. [Ty 0
y=Tz T_lo TQ] (2.1)

gdzie macierze transformacji Ty 1 Ty maja postac:

cosfcostp sinfsin¢cosy — cospsiny cos ¢sin b cos 1 + sin ¢ sin
Ty = |cosfsiny sinfsin@siny + cos pcosy cos ¢sin b siny — sin ¢ cos P
—sinf sin ¢ cos 0 cos ¢ cos 0
(2.2)
1 singtgh cosoptgl
Ta= |0 cos ¢ —sin¢
0 sin¢sech cospsech

Matematyczny model ruchu przestrzennego bomby zapisa¢ mozna w po-
staci macierzowego réwnania:

Aw—i_ﬂ(az)Aw:fA($7y)+fG(y)+.fS(y7kS7nS) (23)

gdzie macierze bezwladnosci A i predkosci Q(x) maja postac:

'm0 0 0 0 0]
0O m 0 0 0 S,
A_|0 0 m 0 =S 0
o0 0 I, 0 0
0 0 -S, 0 1, 0
0 S, 0 0 0 I
(2.4)
0 -R Q 0 0 0]
R 0 —-P 0 0 0
|- P 0o 0 0 o0
Q)= 0" w v o _r Q
W o0 -U R 0 -P
v U 0 -Q P 0]
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Na bombe dzialaja obciazenia aerodynamiczne fA(x,y), cigzkosci fo(y) i ga-
zodynamiczne od silnikéw korekcyjnych fg(y, ks, ng).
Wektor obciazen od sity ciezkodci ma postac:

Fay) = [F4(y), my(y)]" (2.5)

gdzie wektor sity cigzkosci f,(y) i momentu od sily cigzkosci my(y) sa réwne:

—sind
fq(y) =mg |cosfsing my(y) =rc x fy(y) (2.6)
cos 6 cos ¢

przy czym wektor rc okresla potozenie $rodka ciezkosci bomby w uktadzie
wspotrzednych Oxyz, m jest masa bomby, a g przyspieszeniem ziemskim.
Sita i moment aerodynamiczny obliczane sa z zaleznosci:

fulw,y) = 5p(z)0S[0x (@), Cy (@), Co(e)]”
(2.7)

ma(,y) = 3 p(1)vSICr(w), Cas(), O ()]

gdzie: S okresla maksymalna wartosé pola przekroju poprzecznego korpusu
bomby (rys. 2), [ jest dlugoscia bomby, p(z1) gestoscia powietrza, a v warto-
$cia predkosci optywu.

Rys. 2. Geometria bomby

Wspéblezynniki sity aerodynamicznej C'x, Cy, Cz oraz momentu aerody-
namicznego Cgr, Chs, Cn uzyskano analitycznie przy wykorzystaniu metod
numerycznych mechaniki ptynéw. Wektor obcigzen aerodynamicznych ma za-
tem postac:

fA(wvy) = [fa(mvy)7ma(w7y)]—r (28)
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W przyjetym rozwiazaniu konstrukcyjnym bomba sterowana jest impul-
sowymi silnikami korekcyjnymi umieszczonymi na obwodzie korpusu w $rod-
ku ciezkosci bomby (rys.3). Wykorzystanie takiego sterowania wymaga, aby
bomba wykonywata ruch wirowy wokot osi podtuznej 0z. Ruch wirowy wy-
wolywany jest przez odpowiednie zaklinowanie (przekoszenie) stabilizatoréw
bomby. Dla takiej konfiguracji sktadowa momentu aerodynamicznego wzgle-
dem osi Oz wyrazony jest przez zaleznosé:

L= (b1 P+ byv)pv (2.9)

gdzie by jest aerodynamicznym wspoétezynnikiem momentu ttumiacego obrot,
a by dynamicznym wspolczynnikiem obracajacym, przy czym zaleznosci opi-
sujace te wspotczynniki maja postac:

MazSC
by = mbSc? bgzz—J%;—ﬁ (2.10)
gdzie ¢, jest $érednia cieciwg aerodynamiczna stabilizatoréw bomby, mg
jest pochodna aerodynamiczng momentu ttumiacego przechylenia, a mg, jest

wspdblezynnikiem momentu aerodynamicznej asymetrii.

Rys. 3. Polozenie silnikéw korekcyjnych

Z réwnania (2.9) wynika, ze bomba wiruje ze stala predkoscia, gdy moment
wywolujacy obrét wirowy kompensowany jest przez moment ttumiacy, czyli
gdy spelnione jest réwnanie:

b1 P+ byv = 0 (2.11)

Predko$¢ obrotowa bomby zalezy od jej konstrukeji oraz predkosci lotu (opa-
dania). Dla stalej konfiguracji aerodynamicznej i geometrycznej bomby pred-
kos¢ obrotowa bomby jest funkcja predkosci lotu, a stosunek predkosci lotu do
predkosci obrotowej okresla wspotczynnik transmisji obrotéw k,:

hy = &=L (2.12)
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Dla ustalonej konfiguracji aerodynamicznej zadane parametry wirowania bom-
by (zadany wspoétezynnik k) uzyskaé mozna przez przeskalowanie geometrii
stabilizatorow tak, aby Srednia cieciwa aerodynamiczna ¢, byta rowna:

kw Magx
Cq =

2 mP (2.13)

Zestaw silnikow korekcyjnych umieszczony jest tak, ze ich wektory ciagu
przecinaja o$ symetrii bomby w srodku ciezkosci pod kontem prostym (rys. 3).
W ten sposéb silniki korekcyjne nie wywotuja momentu od sterowania, co
powoduje jedynie przesuniecie srodka ciezkosci bomby (rys.4). Czas pracy
silnika korekcyjnego decyduje o kierunku wypadkowego wektora sity sterujacej
(rys.4).

P R )
- "
; : N

N

o &

v

Rys. 4. Sita sterujaca od silnikéw korekcyjnych

Wypadkowy wektor sity sterujacej -tego silnika korekcyjnego przedstawia
roéwnanie:

0
fsi(y,ks,ns) = Psiks |~ cos7s; (2.14)
sinys;

gdzie Pg; jest wartoscig wypadkowego ciagu silnika, vg; katem okreslajacym
polozenie silnika na obwodzie korpusu, ng numerem identyfikacyjnym silnika,
a kg sygnalem sterujacym (uruchamiajacym silnik).

Réwnanie momentu od sily ciagu wyraza zaleznosé:

mSZ(y) =7rc X fSi(y7 k57 nS) (215)
a wektor obciazen od sterowania ma postac:

.fS(y7 k57ns) = [fSi(y7 k37n5)7 mSi(y)]T (216)
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3. Badanie wlasciwos$ci bomby wirujacej

Przeprowadzone badania miaty na celu sprawdzenie mozliwosci sterowania
bombami lotniczymi przy wykorzystaniu impulsowych silnikéw korekcyjnych.
W poczatkowym etapie badan oszacowano parametry uktadu sterowania oraz
zbadano wtasciwosci lotne bomby.

Analiza ukladu sterowania wskazala, ze efektywnos$é sterowania zalezy od:
sity ciggu silnikéw korekcyjnych, czasu pracy silnika korekcyjnego, liczby sil-
nikéw korekcyjnych, predkosci obrotowej bomby oraz liczby obrotoéw w trakcie
opadania.
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Rys. 5. zaleznos¢ sily sterujacej od czasu trwania impulsu sterujacego: a) wplyw
czasu pracy silnika na efektywnosé sterowania; b) wplyw sily ciagu na efektywnosé
sterowania; ¢) czas trwania impulsu sterujacego odniesiony do wielko$é obrotu
bomby

Sita ciggu i czas pracy silnika oraz predko$é obrotowa bomby wplywaja na
wartos¢ przesuniecia srodka ciezko$ci bomby podczas odpalenia pojedynczego
silnika. Na rys.5 przedstawiono wptyw wartosci sily ciagu oraz czasu pracy
silnika korekcyjnego na efektywno$é sterowania. Badania pokazaly, ze impuls
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sterujacy powinien trwaé krécej niz potowe obrotu bomby, poniewaz uzyskanie
zadanej efektywnodci sterowania wymaga krotszego czasu pracy silnika korek-
cyjnego (rys.ba). Jednak impuls ten nie moze by¢ zbyt krétki, gdyz uzyskanie
zadanego efektu sterowania wymaga uzycia silnika o znacznie wiekszym ciggu
(rys.5b).

Liczba silnikéw korekcyjnych oraz liczba obrotéw bomby w trakcie opada-
nia decydujg o zakresie korygowanego uchybu. Im mniejsza jest liczba obrotéw,
tym mniej silnikéw korekcyjnych zostanie wykorzystana, a tym samym uzy-
skana zostanie mniejsza warto$¢ catkowitego przemieszczenia srodka ciezkosci
bomby.

Wstepna analiza wykazala, ze sterowanie bombg o masie 100 kg wymaga
uzycia od 12 do 20 silnikow korekcyjnych, ktorych czas pracy bedzie krotszy
niz czas 40% obrotu bomby.

Badania wtasciwosci bomby mialy na celu okreslenie wplywu wirowania
na zachowanie sie¢ bomby podczas opadania. W tym celu wykorzystano opra-
cowany model matematyczny bomby. Przeprowadzono badanie wptywu pred-
kosci wirowania na lot bomby oraz wykonano charakterystyke obrotowa. Ba-
dania przeprowadzono dla bomby o masie 100 kg, dtugosci 1.5 m oraz srednicy
0.18 m. Badano bombe o trzech wspoétczynnikach transmisji obrotéw k,, = 5.8,
12.3, 37, ktoéra zrzucano z wysokosci H = 1000, 2000, 4000 m.
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Rys. 6. Trajektoria opadania bomby

Badania pokazaly, ze warto$¢ predko$¢ wirowania powoduje odchylenie
trajektorii bomby, co spowodowane jest powstaniem momentu giroskopowego
(rys.6). W badanych przypadkach odchylenie trajektorii bomby dochodzi do
ponad 140 m dla wspétczynnika transmisji obrotéw k., réwnego 5.8. Jedno-
czednie nastepuje zmniejszenie zasiegu bomby o okoto 9%.
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Oprécz odchylenia trajektorii opadania obrot wirowy bomby powoduje za-
burzenie kata odchylenia i pochylenia (rys. 7a,b). W badanym przypadku bom-
ba niewirujaca wykazywata pewne oscylacje kata pochylenia. Wprowadzenie
bomby w obrét wirowy spowodowalo zmniejszenie tych oscylacji, co Swiadczy
o tym ze ruch wirowy dziata stabilizujaco, a takze zwigkszenie kata pochylenia
(rys.7b).
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Rys. 7. a) Kat odchylenia bomby; b) kat pochylenia bomby
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Rys. 8. a) Zmiana predkosci wirowania bomby; b) liczba obrotéw bomby w trakcie
opadania

Wykorzystujac opracowany model symulacyjny bomby, wyznaczono cha-
rakterystyki obrotowe bomby. Charakterystyki te opisuja zmiane predkosci wi-
rowania bomby w czasie opadania (rys. 8a), a takze zaleznosé liczby obrotéw od
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czasu trwania opadania, ktorego miarg jest wysokos¢ zrzutu, i wspotczynnika
transmisji obrotéw (rys.8b). Charakterystyki te pomoga w okresleniu wlasci-
wosci ukladu sterowania (liczby silnikéw korekeyjnych, czasu trwania impulsu
sterujacego).

4. ‘Whnioski

Badania polegaly na okresleniu wtasciwo$ci bomby wirujacej. W trakcie
badan wstepnie oszacowano parametry ukladu sterowania bomby. Opracowa-
no réwniez nieliniowy model bomby lotniczej, ktéry umozliwia badanie bomby
zaréwno wirujacych, jak i niewirujacych. Wstepne badania umozliwity okresle-
nie podstawowych wtadciwosci bomby wirujacej, ktore postuza do opracowania
uktadu sterowania takiego typu obiektu. Badania wykonano w ramach gran-
tu MNiSW nr 516 G 11320364 000 ,,Autonomiczny system sterowania bomb
lotniczych”.
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The feasibility study of guided spinning bomb

Abstract

In this paper, a new concept of guided bomb control system has been presented.
The bomb uses a set of correction engines to produce the control force. The bomb has
to rotate along the axis of symmetry to provide the required direction of control the
force. Unlike classical guided bombs, this one can be equipped with a single channel
control system. This control system is easily manufactured but requires much more
calculation to generate a proper control force. This kind of the control system has
been successfully used to guide artillery munitions.

The bomb spin changes its flight and control performances. The model of a spin-
ning bomb has been developed to evaluate the new control system. The results of
numerical simulation have been presented in this paper. A proposal of the automatic
guided system structure has been presented as well.
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W pracy pokazany zostat model dynamiki zrzutu bomby, na ktéra od-
dzialuje zmienne pole wiatru. Oméwiony zostal zastosowany sposéb opi-
su tego pola z uwzglednieniem jego stochastycznej natury. Pokazane zo-
staly przyktadowe wyniki numerycznej symulacji bombardowania oraz
sformutowane wnioski.

1. Wstep

Zrzut bomby przez nosiciela powinien by¢ wykonywany w taki sposéb,
aby cel byt osiagany z mozliwie duza doktadnodcia. Warunki zrzutu moga by¢
zasadniczo rézne. Réznice dotycza predkosci w momencie uwolnienia bomby,
wysokoéci zrzutu oraz kata, pod ktérym dokonywany jest zrzut. W zaleznosci
od tych parametréw osiagany jest rézny punkt na powierzchni Ziemi. Dodatko-
wym czynnikiem, ktory moze wywiera¢ wplyw na trajektorie lotu, jest wiatr.
Jezeli wiatr ma stala wartosé¢ i kierunek, to ich uwzglednienie nie nastrecza
trudnoéci. Natomiast wplyw turbulencji atmosfery moze byé¢ rézny, gdyz ma
ona charakter stochastyczny. Zatem trajektorie lotu, nawet przy tych samych
warunkach poczatkowych, beda réznié¢ sie miedzy soba.

Celem badan, ktérych rezultaty pokazano ponizej, byto okreslenie wptywu
stochastycznego pola wiatru na lot malej bomby ¢wiczebnej. Wykonano sze-
reg symulacji numerycznych, w ktérych wykorzystano model ruchu o szeéciu
stopniach swobody opisujacy szybowanie bomby w przestrzeni tréjwymiaro-
wej. Do wyznaczenia pola wiatru zastosowano metode Shinozukiego stuzaca
do modelowania proceséw stochastycznych.
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2. Opis matematyczny ruchu bomby

2.1. Zalozenia modelu fizycznego

W celu analizy zagadnien dynamiki lotu bomby przyjeto nastepujace za-
lozenia pozwalajace okresli¢ matematyczny opis ruchu:

e bomba jest cialem sztywnym o statej masie, momentach bezwladnosci
i niezmiennym potozeniu srodka masy,

e bomba ma dwie plaszczyzny symetrii. Sa to ptaszczyzny Ozz oraz Ozy
(rys. 1), ktére sa plaszczyznami symetrii geometrycznej, masowej i aero-
dynamicznej.

Rys. 1. Uktady wspotrzednych i katy przejscia pomiedzy nimi

2.2. Uklady wspoéirzednych

W celu okreslenia modelu matematycznego bomby wykorzystano nastepu-
jace prawoskretne, prostokatne uklady wspélrzednych (rys. 1):

e Oxyz — uktad zwiazany z bomba o poczatku w srodku masy bomby,

e Ox,yqzq — uklad osi przeplywu,

e Ox4y,y24 — uklad ziemski o poczatku w Srodku masy bomby.

Uklady te zwiazane sa nastepujacymi katami:

o uktady Oxyz i Oxgy,z,.: katem odchylenia bomby ¥, katem pochylenia
bomby 6, katem przechylenia bomby @,

o ukltady Ozxyz i Ox,y.z.: katem $lizgu (3, katem natarcia «.
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Dokonujac kolejno obrotéw o katy ¥, @ i @, mozna okresli¢ macierz przej-
$cia z ukltadu Ozyyy24 do Oxyz:

T Tg
y| = Ls/g Yg (21)
z Zg

gdzie macierz przejécia L /g Jest rowna:

Ly, =
9 (2.2)

cos ¥ cos © sin¥ cos © —sin®
= |cos¥sin@sin® —sin¥cos® sin¥sinOsin® + cos¥cos® cosO sin®
cos¥sin©@cos® +sin¥sin® sin¥sin®cos® — cos¥sin® cos @ cos P

Dokonujac kolejno obrotéw o katy —3 1 «, okresla sie macierz przejscia z ukta-
du Ozxgyazq do Oxyz:

x Zq
Yyl = Ls/a Ya (23)
z Za

gdzie macierz przejscia Ly, jest rowna:

cosacosf —cosasinf —sina
Lyo = sin 3 cos (3 0 (2.4)
sinacos3 —sinasinf  cosa

2.3. Okreélenie ré6wnan ruchu bomby

2.3.1.  Ogdlna postac¢ rownan ruchu

Ze wzgledu na to, ze pomiary tunelowe sil aerodynamicznych odbywaja
sig zwykle w uktadzie osi przeptywu Oz,y,24, rOwnania réwnowagi sit zostana
okreslone w tym ukladzie. Natomiast réwnania réwnowagi momentow zapisane
zostana w ukladzie zwiazanym z bomba Oxyz, gdyz w tym ukladzie tensor
momentow bezwladnodci jest niezalezny od czasu.

Wektorowe réwnanie ruchu srodka masy bomby ma postac:

dmV)  0(mV) B
= e T2 x (mV) = F (2.5)
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i moze by¢ przedstawione w postaci trzech réwnan skalarnych w dowolnym
prostokatnym ruchomym uktadzie wspoélrzednych:

m(U + QW — RV) = X m(V +RU — PW) =Y

m(W + PV —QU) = Z (26)

gdzie:
m — masa bomby,
V.~ wektor predkosci o sktadowych V = [U,V,W]" w ruchomym
uktadzie wspotrzednych,

— wektor predkosci obrotowej uktadu ruchomego wzgledem ukta-
du inercjalnego o skladowych £ = [P,Q,R]" w ruchomym
uktadzie wspotrzednych,

F - wypadkowy wektor sit dzialajacych na bombe o skladowych
(X,Y,Z]".

W uktadzie osi przeptywu Ox,y,2, wektor predkosci ma tylko jedna skta-
dowa U, = V (nie nalezy jej myli¢ z druga skladowa wektora V zgodnie
z oznaczeniami pokazanymi powyzej). Rownania (2.6) przyjmuja postac:

mV = X, mR,V =Y, —mQ.V = Z, (2.7)

Zakladajac, ze znana jest predkosé¢ obrotowa ukladu zwiazanego z bomba
Oxyz wzgledem ukladu inercjalnego 2 oraz predkosé ukladu Oxyz wzgle-

dem uktadu Ox,y,z,, okresli¢é mozna wektor predkosci obrotowej uktadu
Ox4Yqzq wzgledem uktadu inercjalnego:

Ro=02,+02,,=02,+0—& (2.8)

Wektor 25 ma w ukladzie Ozyz skladowe §25 = [P,Q,R]", wektor 3 ma
w ukladzie Ozqy.2, sktadowe B = (0,0,3)", za$ wektor & ma w ukladzie
Oxyz sktadowe & = (0,6,0)". Uwzgledniajac to i wykorzystujac macierz
przejscia (2.4), na podstawie (2.8) otrzymuje sig:

P, =Pcosacos B+ (Q — &)sin 3+ Rsinacos 3

Qo = —Pcosasinf+ (Q — &) cos f — Rsin asin 3 (2.9)

R, = —Psina+ Rcosa+ 3

Wykorzystujac (2.9) w réwnaniach (2.7), po przeksztalceniach otrzymuje
sie nastepujacy ukltad réwnan:

V:iXa B:LVYCA—PSina—Rcosoz
m m (2.10)
Q= L [Za +Qcosﬁ—(Pcosa—l—Rsina)sinﬁ}
~ cos B lmV
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Wektorowe réwnanie réwnowagi momentéw sit ma postac:

dK 0K
—=—4+N2xK=M 2.11
a o (211)
gdzie M to wypadkowy moment sit dziatajacych na bombe o sktadowych
M = [L,M,N]" w ruchomym uktadzie wspétrzednych.
Wektor kretu (momentu pedu) bomby jest réwny:

=10 (2.12)
gdzie tensor momentow bezwtadnosci | jest okreslony nastepujaco:

Ix _Iwy _Imz
l= |1, I, —I,. (2.13)
_sz _Izm Iz

Jak zaznaczono wezeéniej, rébwnanie (2.11) zapisane zostanie w uktadzie Oxyz
zwigzanym z bomba. Stato$é charakterystyk masowych bomby w tym uktadzie
oznacza, ze wszystkie pochodne sktadowych tensora momentow bezwtadnosci
wzgledem czasu sg réwne zeru. Oznacza to, ze:
0K  0(142y) 8I‘Q 002, I@QS
ot ot ot ot ot
Po przeksztalceniach, na podstawie (2.11), wykorzystujac (2.14), otrzy-
muje sie uktad trzech réwnan skalarnych opisujacych ruch obrotowy bomby
w ruchomym uktadzie wspotrzednych Oxyz zwiazanym z bombe. Ma on na-
stepujaca postaé:

I,P—1,.(Q* -~ R?) — L,(R+PQ) — I,,(Q — RP) — (I, - ,)QR = L

1,Q — Lo(R? — P?) — I, (P + QR) — I,.(R — PQ) — (I. — I,)RP = 5\2415)

LR~ I,,(P* - Q% —1,.(Q + RP) — I.,(P -~ QR) — (I, - I,)PQ = N

(2.14)

Natomiast ze wzgledu na to, ze ptaszczyzny Ozz i Oxy sa plaszczyznami
symetrii bomby, zachodza nastepujace zaleznosci:

Loy, Iyz, Iy, Iy, = 0 (2.16)
Na tej podstawie uktad réwnan (2.15) upraszcza sie do postaci:
L,P—(I,-L)QR=1L I,Q — (I, — I,)RP = M

(2.17)
LER— (I, —I,)PQ =N



356 G. KOWALECZKO, A. ZYLUK

Ostatecznie po elementarnych przeksztalceniach uklad (2.17) przyjmuje
postac:

P= [i[L"i'(Iy_Iz)QR] Q: %[M+(Iz_lm)RP]
x1 Y (2.18)
fe= L (4~ L)QR)

Uzupelnieniem ukladéw (2.10) i (2.18) sa zwiazki kinematyczne pozwala-
jace w oparciu o znajomos¢ predkosci katowych P, @), R wyznaczy¢ predkosci
zmiany katow ¥, © i &:

® =P+ (Rcos®+ Qsind)tg O O =Qcosd — Rsind
(2.19)
U= COSQ(RCOS@—I—QSIH@)

Dodatkowo, wykorzystujac relacje (2.1) i (2.3), okre$lono wektor predkosci
srodka masy bomby w uktadzie Oxgy,z,:

U, i 1%
Vol = |9, :Ls‘/lgLs/a 0 (2.20)
W, % 0

Poszczegolne sktadowe sa odpowiednio rowne:
&g = V]cos accos fcos © cos ¥ + sin F(sin @ sin © cos ¥ — cos Psin¥) +
+sin acos f(cos @ sin O cos ¥ + sin Psin V)]

g = V[cos accos fcos O sin ¥ + sin F(sin @ sin O sin ¥ + cos P cos V) {2.21)
+ sin o cos B(cos @ sin O sin ¥ + sin @ cos ¥)]

2y = V]—cosacos 3sin© + sin B sin @ cos O + sin a cos 3 cos P sin O]

Roéwnania (2.10), (2.18), (2.19) i (2.21) tworza uklad dwunastu réwnan
rézniczkowych zwyczajnych opisujacych przestrzenny ruch bomby traktowanej
jako bryta sztywna. Mozna zapisa¢ go w nastepujacy sposob:

A(t, X)% + B(t,X) = F*(t, X, S) (2.22)

gdzie Ajsx12 jest macierza jednostkowa A = 1, zas B jest wektorem zerowym.
X jest 12-to elementowym wektorem parametréow lotu bomby:

X = [V7a757P7Q7R7(p7@7!paxg7yg7Zg]T
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gdzie
1% —  predkosé lotu bomby (dlugosé wektora predkosci lotu),
« — kat natarcia bomby;,
15} —  kat $lizgu bomby
P,Q,R — predkosci katowe: przechylania, pochylania i odchylania
bomby w ukladzie wspotrzednych Ozyz,
6,9, W — katy: pochylenia, przechylenia i odchylenia bomby.

2.8.2.  Ogdlne wyrazenia okreslajgce sily i momenty dzialajgce na bombe

Sity dziatajace na bombe

Prawa strona réwnania (2.5) reprezentuje sity dzialajace na bombe:
F=Q+T+R (2.23)
Ma ona zgodnie z oznaczeniami we wzorach (2.7) nastepujace sktadowe:
Xo=Qz, +T1;, + Ry, Yo =Qy, + Ty, + Ry, (2.24)
Zy=Qz, + 1., + Rz,

Poszczegélne sktadniki wystepujace w wyrazeniu (2.24) okreslono ponizej. Sa
to:

— ciezar bomby @, ktéry w ukladzie Oz,ys2, ma jedng skladowa
Q = [0,0,7mg]". Wykorzystujac zwigzki (2.1) i (2.3), obliczy¢ mozna skla-
dowe wektora Q w uktadzie Oxqyqzq4:

Qz, 0
an = Ls_/lal-s/g 0 (225)
Q= myg

Otrzymuje sie:
Qz, = mg(— cos acos Fsin O + sin F cos O sin @ + sin « cos 3 cos O cos P)
Qy, = mg(cos asin Fsin © + cos 3 cos O sin P — sin asin 3 cos O cos P)
@2, = mg(sin asin © + cos a cos O cos D) (2.26)

— sita aerodynamiczna R, ktéra ma w ukladzie Ozx,y,2, nastepujace skta-
dowe:
pV?

Rm — _Pma — _CxaT

a

V2
S Ry, =Py, = Cya"Ts
(2.27)

V2
Rza - _Pza - _CzapTS
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gdzie:
Cra,Cya; Coa —  wspOlezynniki sily oporu, sity bocznej i sity nosnej,
S — pole przekroju poprzecznego bomby,
P — gestosé powietrza.

Momenty sit dzialajacych na bombe

Prawe strony réwnan (2.17) zawieraja sktadowe wektora M = [L, M, N]T,
ktory jest wypadkowym wektorem momentéw sit dziatajacych na bombe. Ze
wzgledu na to, ze réwnania (2.18) okreslono w ukladzie centralnych osi bez-
wladnosci bomby z poczatkiem w srodku masy bomby, jedynymi momentami
dzialajacymi na bombe sa momenty aerodynamiczne. Zgodnie z tym poszcze-
gblne sktadowe sa réwne:

V2 V2 V2
L= cl”Tscz M= cmpTSd N = cn”TSd (2.28)
gdzie:
C;,Cn,Cp — wspdlezynniki momentu przechylajacego, pochylajacego
i odchylajacego,
d — $rednica bomby.

2.4. Sily i momenty aerodynamiczne dzialajace na bombe

Sity i momenty aerodynamiczne dziatajace na bombe opisane wyrazeniami
(2.27), (2.28) okresla sie w oparciu o znajomosé¢ ich wspétezynnikéw aerody-
namicznych. Wspotezynniki te zalezg od wielu czynnikéw, takich jak: ksztalt
bomby, kat natarcia, kat $lizgu, liczby Macha i Reynoldsa oraz predkosci kato-
we. Nie ma ogdlnych metod wyznaczania tych charakterystyk dla dowolnego
przestrzennego potozenia bomby. Z tego powodu stosuje sie rézne sposoby,
w zaleznosci od rozpatrywanego zagadnienia, dostepnosci danych zZrédtowych
o bombie i bazy badawczej, ktoéra jest do dyspozycji.

Jedna z najczesciej stosowanych metod sa badania wykonywane w tunelach
aerodynamicznych. Badane moga by¢ zaréwno obiekty rzeczywiste, jak i ich
modele. Wykonujac badania modelowe, nalezy uwzgledni¢ tzw. kryteria podo-
bienstwa, ktérych spelnienie zapewnia wiarygodnosé otrzymanych wynikow.
Innym sposobem okreslania wspotczynnikow aerodynamicznych jest zastoso-
wanie metod numerycznej mechaniki ptynéw. Metody te, bazujac na réwna-
niach opisujacych przeplywy osrodkéw ciaglych, pozwalaja na numeryczne
obliczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych réznego rodzaju
obiektow. Jeszcze innym sposobem sa metody tzw. identyfikacji, gdzie cha-
rakterystyki wyznacza sie w oparciu o szereg prob w locie. Podczas tych préb
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dokonuje sie szeregu pomiaréw réznych parametrow pozwalajacych na identy-
fikacje charakterystyk aerodynamicznych badanej bomby.

Zarowno w przypadku sit aerodynamicznych, jak i momentéw aerodyna-
micznych zalozono, ze sumaryczny wspoélczynnik aerodynamiczny jest suma
sktadnika statycznego oraz sktadnikow bedacych efektem niezerowych predko-
$ci katowych bomby. Tak rozumiana zasada superpozycji moze by¢ zastosowa-
na w nastepujacej ogolnej postaci:

Ca = Co statyeny (o, B)+CYP+CIQ+CLR+CPPQ+CE'PR+CI"QR (2.29)

Dla poszczegdlnych wspélczynnikéw aerodynamicznych niektoére sktadniki po-
wyzszej sumy sa réwne zeru lub pomijalnie mate.

Szczegdlowy opis sposobu wyznaczania wszystkich wspotczynnikéw aero-
dynamicznych znalezé mozna m.in. w [1] i [2]. W obliczeniach wykorzystano
otrzymane w wyniku badan tunelowych statyczne charakterystyki aerodyna-
miczne. Pokazano je na rysunkach 2, 3 i 4.

0.8

. ) /

/

o

-25 -20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20 25

Rys. 2. Wspdlezynnik sily oporu aerodynamicznego Ci, ()

Pochodne dynamiczne wyznaczono, stosujac zaleznosci zaczerpniete z [2].
Najwazniejsze z nich to pochodne okreslajace momenty ttumiace. Sa one réw-
ne:

SyL?
5, = -, ST (230)
gdzie:
C2H. —  pochodna wspélczynnika sity nosnej wzgledem kata natarcia,
C?(fH = 8CZGH/8aH,
St — pole powierzchni usterzenia ,poziomego” bomby,

Ly — odlegtos¢ usterzenia od $rodka masy bomby.
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Rys. 3. Wspdlezynnik aerodynamicznej sity nosnej (bocznej) C.q(a) (Cya(B))
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Rys. 4. Wspdlezynnik aerodynamicznej momentu pochylajacego (odchylajacego)
Cm(a) (Cn(B))

Ze wzgledu na symetrie zachodzi réwnosé:
cr=co (2.31)

Przy okreslaniu wspélczynnika sity oporu aerodynamicznego uwzglednio-
no wpltyw $cidliwosci powietrza na zmiane wartosci tego wspotczynnika przy
zerowym kacie natarcia. Przyjeto, ze wspotczynnik ten pozostaje staly az do
krytycznej liczby Macha. Powyzej tej liczby wzrasta i osiaga maksymalna war-
tosé dla liczby Macha Ma = 1.1. Obliczenia daly nastepujace wyniki:

(2.32)

o 0.11 dla Ma < May, ~ 0.7
7 05 dla Ma=1.1
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W przedziale liczb Macha pomiedzy 0.7 i 1.1 wspotczynnik ten wzrasta wedtug
zaleznosci:

Cara0 = 0.11 4 039 cos (%W) - 9cos(ﬂ%) +8]  (2.33)

3. Model pola wiatru

W pracach dotyczacych oddzialywania wiatru na obiekty latajace czesto
stosuje sie modelowanie pola wiatru w postaci zaleznosci funkcyjnych przybli-
zajacych rzeczywiste zjawiska atmosferyczne jedynie z ograniczona doktadno-
Scia [5]. Przyczyna jest fakt, ze w rzeczywisto$ci wiatr ma zmienny, stocha-
styczny charakter. Zatem wiarygodne odtworzenie oddzialywania wiatru na
obiekt wykonujacy lot (takim obiektem jest bomba) powinno uwzgledniaé¢ te
ceche pola wiatru [6, 7, 8].

W najbardziej ogdlnym opisie nalezy przyjac¢, ze wiatr jest zmienny zarow-
no w funkcji czasu, jak i polozenia w przestrzeni:

V=Vt zg,yg, 29) (3.1)

Czestym uproszczeniem jest zalozenie, ze turbulencja jest niezalezna od
czasu. Natomiast zalezno$¢ od wspélrzednych przestrzennych oznacza, ze dla
dostatecznie duzych obiektéw turbulencje w réznych punktach na powierzchni
poruszajacego sie obiektu moga by¢ rézne. Zmienia to zasadniczo lokalne katy
natarcia i musi by¢ uwzglednione w analizie. Jezeli rozmiary obiektu sg niewiel-
kie w poréwnaniu z wymiarem charakterystycznym oddzialujacych na niego
podmuchéw, to mozna zalozyé, ze wiatr zmienia kat natarcia i/lub kat $li-
zgu o te sama wartos¢ dla calego obiektu. Zmienione katy mozna wyznaczy¢,
znajac wektor predkosci wzgledem powietrza (rys.5). Predkosé ta, oznacza-
na V,, jest réwna réznicy predkosci obiektu wzgledem Ziemi V' = [u,v,w]’
i predkosci wiatru wzgledem Ziemi Vo = [ty Vi, W] | :

V.=V -V, (3.2)

3.1. Wplyw wiatru na kat natarcia i kat $lizgu

W zwiazku z tym kat natarcia i kat §lizgu sa odpowiednio réwne:
Wy W — Wy
o = arctg — = arctg
U U—u
* v (3.3)

V — Uy

U
= arctg ———= = arct
b s u? + w? g\/(u—uw)24—(w—ww)2
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Rys. 5. Okreslenie kata slizgu i kata natarcia

Wystepujace tu sktadowe wektoréw V' i V', odnosza sie do uktadu zwiazanego
z obiektem (bomba).

3.2. Metoda Shinozukiego

Analizujac wplyw burzliwosci atmosfery na lot, kluczowym zagadnieniem,
ktore nalezy rozwiazaé, jest odtworzenie stochastycznej struktury pola wiatru.
Przydatna jest tu metoda zaproponowana przez Shinozukiego [7, 8], ktéra po-
zwala na numeryczna symulacje proceséw stochastycznych. Metoda ta bazuje
na zalozeniu, ze proces losowy jest suma przebiegéw okresowych, ktérych am-
plitudy zalezg od tzw. gestosci widmowej mocy @, zas fazy sa funkcjami lo-
sowymi typu ,bialy szum”. Podstawowe wyrazenie pozwalajace obliczy¢ pole
wiatru jako proces stochastyczny ma nastepujaca postaé (patrz [6]):

i L
vilr) =Y [Hij(£20)[V2A82 cos(2ir + ¢;1) (3.4)

j=11=1

gdzie: §2 — zaburzony wektor czestosci ,przestrzennej”; r — wektor okresla-
jacy polozenie rozpatrywanego punktu, ¢; — wzajemnie niezalezne, losowo
zmienne przesuniecia fazowe o wartosciach z przedziatlu (0,27). H jest macie-
rza tréjkatna dolna amplitud zwiazana z macierza gestosci widmowej mocy ®
zaleznoscia:

®(2)=H2)HT (2) (3.5)
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W ogdlnym przypadku, znajac elementy macierzy ®(§2), mozna obliczy¢
elementy macierzy H(§2), wykorzystujac zwiazki wynikajace z zaleznosci:

P
Hyy = VP11 HBl:H—31
11
Do P32 — H31 Hon
P o _ P Hy (3.6)
2 H11 52 H22
Hyg = \/®gy — (Ho1)? Hsz = \/4533 — (Hz1)? — (Hz2)?

Wyrazenie (3.4) umozliwia obliczenie sktadowych wiatru w ukltadzie zwia-
zanym z Ziemia. W pracy zalozono, ze charakterystyki wiatru zalezne sg od
wspolrzednej x,. Oznacza to, Ze przyjmuje ono postac:

Lo
Ungt(zg) = D [H11 (201, ) |V 2402, cos(82, x4 + P11,
lz=1

L.
Vwgt(g) = Y [Ho1 (201, )|V 2482 cos(§2 xg + du1,) +

lo=1
Ly
+ Z ’HQQ(Q;E[Z)’\/ 2A82, cos(Q;lzxg + (25211) (37)
la=1
Ly
Wagt(Tg) = Z |Hs1(2,1,)|V2A82, COS(.Q;lxIEg + éu,) +
lp=1
Ly
+ Z |Hso (24, )|V 2A802, cos(£2; xg + ¢o,) +
lp=1
Ly
+ Z |Hss (24, )|V 2A80, cos(£2,; g + ¢31,)
la=1

W celu wykonania obliczen zaklada sie graniczne czestoéci, miedzy ktoérymi
mieszcza sie ,,czestodci obliczeniowe”:

Qm dolne S Qm < Qw goérne (38)
Kazdy z przedzialéw dzielony jest na L; podprzedziatéw o dtugosci:

Qm bérne Qw olne
AR, = = dot (3.9)
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Wystepujace w formutach (3.7) jako argumenty elementéw macierzy H(§2)
czestosci sa rowne:

Q:clx = Qm dolne + (lm - 1)A~Qx (310)

Natomiast wystepujace w argumentach funkcji cosinus czestosci oznaczone
dodatkowo ,primami” sa rowne:

o, = Pty + 0020, (3.11)
Zaburzenia {2 generowane sa w sposob losowy i sa dodawane w celu unik-
niecia pojawienia sie periodycznosci symulowanego podmuchu. Spelniaja one
nastepujace nieréwnosci:

A'$2, AR,
5 S S =

(3.12)

gdzie:
A, < Af, (3.13)

Przesuniecia fazowe ¢j;, (j = 1,2,3) sa wzajemnie niezalezne, losowo zmienne
i mieszcza sie w przedziale (0, 27).

3.3. Spektrum mocy Drydena

Zgodnie z powyzszym, aby efektywnie wyznaczy¢ proces losowy, nalezy
znaé gesto$é widmows mocy. Spektrum takie mozna okredli¢, bazujac bezpo-
$rednio na dostepnych wynikach pomiaréw fluktuacji pola wiatru lub na pre-
zentowanych w literaturze konkretnych wyrazeniach. W badaniach dotycza-
cych zrzutu bomby wykorzystano stosowane w zagadnienach mechaniki lotu
spektrum Drydena. W wyrazeniach (3.7) konieczna jest znajomo$¢ spektrum
jednowymiarowego. Ma ono nastepujaca postac:

5 2(1+ L2 022) 0 0
B0 =Le__ T 0 1430202 0 (3.14)
T (L L0y 0 0 1+s1222]

gdzie: L,, — skala turbulencji, ¢ — odchylenie standardowe.

Przyktady przebiegéw wystepujacych tu spektréw pokazano na rysunkach
617.
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Rys. 7. Dwustronne jednowymiarowe spektrum Pos(82,) = P33(82y)

4. Symulacja zrzutu bomby w warunkach turbulencji atmosfery

Przeprowadzono symulacje zrzutu matej bomby ¢wiczebnej z uwzglednie-
niem burzliwosci atmosfery. Wykonano 213 ,zrzutéw” bomby. Zaltozono, ze
bomba o masie 15 kg zrzucana jest z wysokosci 2000 m. Samolot wykonuje lot
poziomy z predkoscia 236 m/s (850 km/h). Odchylenie standardowe jest takie
samo dla kazdej sktadowej wiatru i wynosi 10 m/s, za$ pole wiatru opisane jest
zalezno$ciami omdéwionymi powyze;j.

Pokazane ponizej wyniki dotycza jednego, losowo wybranego wyniku sy-
mulacji. Rysunki 8-10 zawierajg przebiegi poszczegdlnych sktadowych pola
wiatru, ktére oddzialywaly na bombe, zmieniajac jej kat natarcia i kat slizgu
i wplywajac bezposrednio na sity i momenty aerodynamiczne. Widaé, ze skta-
dowe wiatru cechuja sie brakiem jakiejkolwiek periodycznosci i regularnosci —
maja one charakter losowy, tak jak zalozono.
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Kolejne rysunki przedstawiaja przyktadowe przebiegi parametrow lotu. Na
kazdym z wykresow dla poroéwnania uwzgledniono wyniki dotyczace zrzutu bez
wplywu wiatru (BWW). Sa one reprezentowane linia pogrubiona. Przebieg
predkosci lotu bomby (rys. 11) zasadniczo nie odbiega od predkosci, ktéra do-
tyczy przypadku BWW. Jedynie w poczatkowej fazie zrzutu spadek predkosci
jest wiekszy. Przyczyna jest pojawienie si¢ duzych katéw natarcia (rys. 12), co
powoduje wzrost sity oporu i wyhamowanie bomby na poczatkowej, stosun-
kowo ptlaskiej czesci trajektorii. Kat natarcia bomby, podobnie jak kat slizgu
(rys. 13) caly czas oscyluje, jednak katy te nie narastaja dzieki temu, ze badana
bomba jest stateczna statycznie i dynamicznie. Statecznosé bomby potwierdza
tez przebieg kata natarcia dla przypadku BWW — wida¢ zanikajace oscylacje

tego parametru.
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Rys. 12. Przebieg kata natarcia bomby



368 G. KOWALECZKO, A. ZYLUK

P [deg]

Bl A -||||v"v vl i

t[s]

Rys. 13. Przebieg kata slizgu bomby

Kat pochylenia toru lotu (rys. 14) przy braku wiatru maleje niemal liniowo.
Oznacza to, ze bomba porusza sie po trajektorii bliskiej paraboli (pierwsza
pochodna jest réwna katowi pochylenia toru lotu, ktory przy bliskim zeru
katowi natarcia, jest rowny katowi pochylenia bomby). Przy udziale wiatru kat
pochylenia bomby maleje oscylujac jednoczeénie wokot przebiegu dotyczacego
BWW.
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Rys. 14. Przebieg kata pochylenia bomby
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Efektem oddzialywania wiatru sa tez oscylacje kata odchylenia bomby
(rys.15), co z kolei wplywa na odchylanie sie toru bomby od plaszczyzny
pionowej, w ktérej lezy trajektoria w przypadku BWW. Odchylenie to poka-
zano na rysunku 16, z ktorego wida¢, ze bomba zbacza w lewo. Poréwnanie
rzutéw trajektorii na plaszczyzne pionowa (rys. 17) dla przypadku BWW oraz
z udziatem wiatru jest niemozliwe ze wzgledu duze zmiany wspoétrzednych.



WPEYW BURZLIWOSCI ATMOSFERY NA ZRZUT BOMBY 369

: W

s il b b |

, AL | | |
3, LA I gl W e LA,
LI O PP P O

BRI e TR e R AT VL TR

st e S

t[s]

Rys. 15. Przebieg kata odchylenia bomby

500 100\ 15p0 2000 2500 3000 3500 4000 4500

Y [m]

xg [m/c]

Rys. 16. Rzut trajektorii lotu na ptaszczyzne pozioma Ozg4y,

2500

2000

1500

z[m]

1000
500 \

0

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500
xg [m/c]

Rys. 17. Rzut trajektorii lotu na plaszczyzne pionowa Ox4z,
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Przeprowadzone obliczenia pokazuja, ze wiatr wplywa znacznie na doktad-
nosé¢ zrzutu bomby. Wyjasnia to rysunek 18, na ktérym pokazano potlozenie
punktéw upadku bomby na ptaszczyzne Ziemi. Na rysunku tym kwadratem
zaznaczono punkt odpowiadajacy punktowi upadku dla przypadku BWW. Ma
on wspoélrzedne (4332;0). Widaé, ze wiekszosé punktéw odpowiadajacych zrzu-
towi z wiatrem potozonych jest blizej punktu poczatkowego. Oznacza to, ze
wiatr zmniejsza zasieg zrzutu. Przyczyna jest wzrost sredniego wspotczynnika
oporu aerodynamicznego w wyniku zwiekszonych katéw natarcia (rys. 19).
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Rys. 18. Punkty upadku bomby na ptaszczyzne pozioma Oz4y,
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Rys. 19. Wspotezynnik sity oporu bomby w czasie zrzutow
Punkty upadku te tworza zbiér, ktéry poddano analizie. Obliczajac war-

tosci Srednie wspolrzednych tych punktéw, okreslono potozenie ,usrednionego
punktu upadku bomby”. Na rysunku 18 zaznaczono go w postaci trojkata. Jego
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wspdlrzedne to: (4317.66; —0.07). Punkt ten jest polozony o 14.34 m blizej niz
punkt upadku BWW. Potwierdza to, ze zasieg zrzutu maleje, jesli uwzglednié
oddzialywanie wiatru.

Okreslono tez wariancje i na ich podstawie odchylenie standardowe wspot-
rzednych punktéw upadku bomby. Odchylenia te wynosza: 9.145 m dla wspot-
rzednej x, i 2.436 m dla wspétrzednej y,. Oznacza to, ze jezeli na bombe
oddzialuje wiatr stochastyczny, to punkty upadku mieszcza sie w elipsie o dtuz-
szej potosi wzdtuz osi Oxy.

5. Whnioski

Przeprowadzono badania wykazaly, ze wplyw wiatru na celno$é zrzutu
bomby jest istotny i musi by¢ uwzgledniony przy planowaniu bombardowania.
Stochastyczny charakter zaburzen atmosferycznych skutkuje losowym rozkta-
dem punktéow upadku. Podmuchy wiatru zwiekszajac katy natarcia w czasie
szybowania bomby powodujg zmniejszenie zasiegu zrzutu. Dalsze prace be-
da dotyczyly okreslenia parametréw koncowych szybowania bomby w wietrze
w zaleznosci od wysokosci zrzutu, kata zrzutu, masy bomby oraz wielkosci
opisujacych pole wiatru.
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Effect of atmospheric turbulence on the airdrop of a bomb

Abstract

In the paper, a dynamical model of the airdrop of a bomb subject to variable wind
interactions is presented. The applied method of description of such interactions with
their stochastic nature taken into account is discussed. Exemplary results of numerical
analysis simulating bombing and concluding remarks are shown and formulated.



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

TENDENCJE ROZWOJOWE BRONI LASEROWEJ
W LOTNICTWIE

JOzZEF GACEK
MOoNIKA NIEDZWIEDZ

Wojskowa Akademia Techniczna, Wydzial Mechatroniki

e-mail: mniedzwiedz@o2.pl

Dotychczas podejmowane prace nad bronia laserowa miaty na celu opra-
cowanie konstrukcji umozliwiajacej szybkie i precyzyjne zniszczenie badz
obezwladnienie celu znajdujacego sie¢ nawet na znacznej odlegtosci.
Wielkie korporacje przedcigaja sie¢ w opracowywaniu i udoskonalaniu no-
woczesnych systeméw broni w celu spetnienia rosnacych wymagan po-
tencjalnych uzytkownikow. Firmy uzbrojeniowe wykorzystuja w tym ce-
lu nowoczesne technologie, materialy konstrukcyjne oraz zrodta energii.
Niektore z tych firm wspoélpracuja z sitami militarnymi nad rozwojem
lasera w roli broni.

W referacie przedstawiono przykladowe programy podjete w ramach
obrony antybalistycznej. Jednym z waznych elementéw tych programéw
jest bron laserowa. Programy te uwzgledniaja zapewnienie skutecznej

obrony antybalistycznej jednostek powietrznych, ladowych oraz mor-
skich.

1. Wstep

Obecnie ,bron przysztosci” jest w centrum zainteresowania wiodacych ar-
mii $wiata. Zmiany charakteru prowadzenia dzialan militarnych wymagaja
wprowadzania odpowiednich koncepcji strategii i praktyki, gdzie duza role od-
grywa zastosowanie nowych $rodkéow bojowych oraz technologii. Jedna z no-
wych typéw broni, ktérej przeznaczeniem jest skuteczniejsza obrona i atak
poprzez wykorzystanie zaawansowanej technologii, jest bron laserowa. Prze-
widuje sie, ze lasery chemiczne beda zamontowane na pokladzie specjalnie
przystosowanych wersji samolotéw.
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Lasery moga stanowi¢ skuteczne narzedzie w procesie obrony aktywnej
przeciwko rosnacym zagrozeniom trudnym lub niemozliwym obecnie do efek-
tywnego przeciwstawienia sie przed atakiem takich érodkéw napadu, jak po-
ciski artylerii polowej — klasycznej i rakietowej oraz rakiety balistyczne. Wy-
korzystanie lasera w wojskowej technice obronnej moze spowodowaé zmiany
pogladéw z zakresu strategii zwalczania wspolczesnych srodkéw napadu po-
wietrznego. To oznacza, ze rozwdj nowych typéw broni jest bardzo wazny dla
naszego bezpieczenstwa narodowego i stad tez zastuguje na najwyzszy priory-
tet w procesie rozwoju krajowego potencjatu obronnego.

2. Zalety broni laserowej

Bron laserowa ma szereg zalet, miedzy innymi umozliwia szybkie i precy-
zyjne zniszczenie badz obezwladnienie celu. Ponadto bron laserowa charakte-
ryzuje si¢ mala rozbieznoscia wiazki laserowej oraz wartosciami mocy wiazki
rzedu MW. Bronig laserowa mozna réwniez razi¢ cele w znacznej odlegtosci, do
okoto 700 km. Kolejna zaleta broni omawianego typu jest mozliwos¢ montowa-
nia na platformach réznych obiektéw, w tym m.in. samolotéw, transporteréw,
okretow itp. Dodatkowymi zaletami broni laserowej jest brak odrzutu broni
oraz wygoda w uzyciu tego rodzaju uzbrojenia, co pozwala na stosunkowo
szybka reakcje na wydarzenia zaistniale na polu walki.

Bron laserowa moze stanowi¢ skuteczne narzedzie w procesie obrony ak-
tywnej przeciwko rosnacym zagrozeniom trudnym lub niemozliwym obecnie do
efektywnego przeciwstawienia sie przed atakiem m.in. takich srodkéw napadu
jak pociski klasycznej i rakietowej artylerii polowej lub rakiety balistyczne.

3. Wady broni laserowej

Bron laserowa ma réwniez i wady. Jedna z wad broni laserowej jest problem
zwigzany z koncentracja wiazki w celu i w przypadku gdy przechodzi ona przez
ogien, chmury dymu badz jakiekolwiek inne aerozolowe zanieczyszczenia po-
wietrza efekt rozpraszajacy moze wrecz uniemozliwi¢ skuteczne uzywanie tego
rodzaju uzbrojenia. Duzym problemem w trakcie uzywania broni laserowej jest
tzw. ,thermal blooming”, czyli rozpraszanie energii wiazki przez powietrze roz-
grzane przez sama wiazke (charakterystyczne dla lasera o promieniu ciagltym).
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Jednym z wrazliwych miejsc tej broni jest uktad soczewkujacy. Jednak w pra-
widlowo zaprojektowanych konstrukcjach bezposredni dostep do tego ukltadu
podczas prowadzenia ognia jest mozliwy tylko od strony wiazki laserowej.

4. Przyklady zastosowania broni laserowej w lotnictwie

Przykladem broni laserowej jest ABL (Airborne Laser). ABL stanowi ele-
ment amerykanskiego systemu obrony antybalistycznej. ABL sklada sie z che-
micznego lasera tlenowo-jodowego, Chemical Ozygen Iodine Laser (COIL)
o mocy trzech megawatoéw zainstalowanego na specjalnej wersji samolotu Bo-
eing 747-400F (rys.1) [1, 7].

B s ST e e e
Rys. 1. Laser zainstalowany na pokladzie statku powietrznego (ABL — Airborne
Laser) [7]

ABL jest jedna z najdrozszych broni laserowych, na ktéra wydano wiele mi-
liardéw dolaréw. ABL ma odznaczaé sie zdolnoscia niszczenia wycelowanych
w niego rakiet z odleglosci setek kilometrow. Jeszcze w tym dziesigcioleciu
lotnictwo amerykanskie zamierza dysponowac¢ eskadra 7 samolotéw wyposa-
zonych w ABL, ktérych przeznaczeniem bedzie dotarcie do kazdego miejsca
potencjalnego konfliktu na Ziemi w ciggu 24 godzin i wziecie na cel rakiety
balistycznej we wczesnej fazie lotu [2].

ABL ma za zadanie zwalczanie pociskéw balistycznych przeciwnika (krét-
kiego i éredniego zasiegu) w pierwszej atmosferycznej fazie ich lotu, do mo-
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mentu zaprzestania pracy silnikéw napedzajacych pocisk balistyczny (Boost
Phase Defense) (rys.2) [3].

Boost Phase Intercept for @
y/ Layered Ballistic Missile Defense System \Y&

| & Primary Mission: Kill Ballistic Missiles (BMs) during boost pha001

® Early engagement—destroys Midcourse m Cues and tracks for

missile over launch area _..-**" '"'"‘%--.93,{.':”’“ defense system

o o e o \ £ R
Front line (FLOT) E: i

Rys. 2. Amerykanski system obrony antybalistycznej. Przechwycenie i zniszczenie
wrogich pociskéw balistycznych przez ABL w pierwszej atmosferycznej fazie lotu do
momentu opuszczenia przez nie egzosfery (Boost Phase Defense) [4]

Ponadto ABL ma by¢ zintegrowany z pozostalymi elementami amerykan-
skiego systemu ,,Missile Defense”’, wielowarstwowego systemu obrony antyba-
listycznej przed pociskami balistycznymi typu ziemia-ziemia oraz woda-ziemia
— krotkiego, Sredniego, posredniego oraz dalekiego zasiegu (rys. 3) [8].

W celu zapewnienia skuteczniejszej obrony antybalistycznej w kazdej z faz
musi zosta¢ wykonany zesp6l zadan (rys.4). Podstawowym warunkiem sku-
tecznej obrony wielowarstwowej jest szybkie wykrycie ataku oraz okreslenie
liczby i prawdopodobnych celéw atakujacych pociskéw. Po wykryciu celu na-
stepuje wycelowanie i jego $ledzenie. Cel powinien by¢ $ledzony z doktad-
noécig wymagana przez ABL. Natomiast przekazywanie informacji od celu
do ABL powinno odbywaé sie w czasie rzeczywistym. Nastepnie odbywa sie
kompensacja atmosfery, by uwidocznié¢ przebieg wiazki. Aby dokonaé znisz-
czenia, nalezy dostarczy¢ do celu wystarczajaca ilos¢ skoncentrowanej energii
lasera [4].
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Rys. 3. Lasery na poktadzie statkow powietrznych jako elementy przechwytywania
w fazie startowej w zintegrowanym systemie obrony przeciwrakietowej [6]
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Rys. 4. Etapy dzialania ABL (z lewej) [4]: 1 — wykrycie celu, 2 — §ledzenie celu,
3 — kompensacja atmosfery, 4 — atakowanie celu, 5 — zniszczenie celu
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Kolejnym przykladem zastosowania lasera w sitach powietrznych jest zain-
stalowany na poktadzie specjalnie przystosowanej wersji amerykanskiego woj-
skowego samolotu transportowego C-130H chemiczny laser tlenowo-jodowy
(ATL — Advanced Tactical Laser) (rys.5). ATL zostal opracowany w ramach
amerykanskiego programu ACTD. Program ACTD nadzoruje dowodztwo sit
specjalnych armii USA. Celem prac badawczych ATL bylo wdrozenie broni
zdolnej do niszczenia celéw punktowych, z minimalnym prawdopodobienstwem
zadania strat ludnosci cywilnej, na przyklad w terenie zurbanizowanym.

Rys. 5. Idea dzialania lasera zamontowanego na poktadzie samolotu C-130H. Bron
jest przeznaczona do likwidowania przeciwnikéw (np. celéw punktowych,
terrorystow) w krajach o slabej obronie przeciwlotniczej przy ograniczeniu razenia
celéw cywilnych [5]

Do tej pory przeprowadzono testy lasera na stanowisku naziemnym. Na-
stepnie wykonano préby systemu sterowania i lasera malej mocy z pokladu
C-130H. Ponadto sprawdzono poprawno$é¢ dziatania systemu kontroli promie-
nia laserowego, a takze konsoli systemu uzbrojenia z wys$wietlaczami wysokiej
rozdzielczosci i mozliwoscia $ledzenia celu oraz dzialanie sensoréw. Przepro-
wadzono wiele testow, za kazdym razem uzyskujac trafienie zaréwno w ce-
le stacjonarne, jak i ruchome. Ostatnio przeprowadzone prace doprowadzity
do zamontowania w kabinie samolotu zintegrowanego modutu lasera o masie
5400 kg. Na rok 2008 zaplanowano testy catego systemu w locie, ktére maja
potwierdzié¢ skuteczno$¢ oraz prawidtowe dziatanie lasera duzej mocy podczas
niszczenia celéw punktowych [5].
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5. Efekty dzialania broni laserowej

Efekt dzialania broni laserowej zalezy przede wszystkim od rodzaju i wla-
Sciwosci celu, wielkosci padajacego na niego energii (uzaleznionej od mo-
cy lasera), tlumienia atmosfery, rozproszenia wiazki, dokladnosci celowania
oraz trafienia. W wyniku uzycia broni laserowej moga wystapi¢ nastepujace
efekty:

e olsniewanie i oSlepianie zatég pojazdéw bojowych, samolotéw, $migtow-
cow (utrata kontroli nad kierowanym sprzetem uzbrojenia),

e poparzenie termiczne (réznego stopnia),

e unieszkodliwianie i zaklécanie pracy urzadzen optoelektronicznych (ka-
mer telewizyjnych, noktowizoréw, ostrzegaczy laserowych, itp.) [9].

6. Sposoby obrony przed bronia laserowa

Aby przeciwstawi¢ sie efektom dzialania broni laserowej, rozpyla sie w po-
wietrzu substancje uwidaczniajace przebieg wiazki oraz jednoczesnie uzywa sie
systemow do samoczynnego wykrywania stanowisk broni laserowej na podsta-
wie przebiegu wiazki. Ochrone przed promieniowaniem laserowym stanowia
réwniez ostrzegacze laserowe, w ktére wyposaza sie sprzet wojskowy. Ponadto
do obrony przed bronig laserowa moga by¢ stosowane takze dymy przesta-
niajace i granaty dymne. Ochrone dla sity zywej stanowia specjalnie przy-
stosowywane, w zaleznosci od okreslonych warunkéw uzytkowania, okulary
ochronne [10].

7. Podsumowanie

Bron laserowa stanowi element waznych programéw rozwojowych podej-
mowanych w ramach skuteczniejszej ochrony balistycznej oraz zwalczania ce-
16w

Dotychczas prowadzone prace nad wykorzystaniem promieniowania lasero-
wego jako broni taktycznej nie spowodowaly jeszcze wprowadzenia jej oficjalnie
na uzbrojenie. Jednakze fakt realizowania kolejnych zaméwien na egzemplarze
prototypowe broni laserowej oraz testowanie ich przez sily zbrojne $wiadczy
wyraznie o dazeniach do ich urzeczywistnienia w najblizszej przyszlosci.
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Liczba laseréw majacych zastosowanie na polu walki stale ro$nie. Wystepu-
ja one w systemach kierowania ogniem czy uktadach naprowadzania pociskdw,
ale prowadzone sa réwniez prace nad realizacja koncepcji broni laserowej, kto-
rej gléownym celem bedzie obezwladnianie stanéw osobowych oraz niszczenie
lub uszkadzanie techniki wojskowe, np. poprzez porazanie urzadzen optoelek-
tronicznych.

Aktualnie prace nad bronig laserowa prowadzone sa przez czolowe firmy
Swiatowe, takie jak: Boeing, Lockheed Martin czy Northrop Grumman.

Masowe zastosowanie laseréw spowoduje wieksze prawdopodobienstwo po-
razenia wzroku ludzi, jak i sprzetu uzbrojenia, dlatego niezbedne jest podej-
mowanie dzialan zmierzajacych do opracowania skutecznych metod i srodkéw
ochrony stanéw osobowych oraz podniesienia odpornosci sprzetu wojskowego
na dziatanie tego typu broni.

Na podstawie przeprowadzonej analizy stwierdzono, ze zasadny jest rozwdj
konstrukcji broni laserowej w Polsce.
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Development trends of air force laser weapon

Abstract

Works undertaken up to now with the laser weapon were focused at developing
a construction enabling quick and precise destruction or disabling of targets being
aimed even from a considerable distance.

Great corporations outrun each other in working out and improviming modern
weapon systems to meet growing requirements of potential users. The manufacturers
of the armament use for this purpose modern technologies, constructional materials
and sources of energy. Some of these firms cooperate with military forces on develop-
ment of laser systems as weapon.

Exemplary programmes of the antiballistic missile defence are presented in this
paper. One of important elements of these programmes is the laser weapon. These
programmes are devoted to provide effective antiballistic defence for the air force,

army and navy units.
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W pracy przedstawiono analize techniczng twardego przyziemienia samo-
lotu komunikacyjnego w fazie ladowania na przykladzie samolotu typu
Boeing 767-300. Wypadki te zdarzyly sie 16.01.1992r. na lotnisku Cheju
Island w Korei (samolot Asiana) oraz 31.12.1993r. na lotnisku Okecie
w Warszawie (samolot LOT-u).

Przedstawiono obciazenia konstrukcji kadluba samolotéw i obszary wy-
boczenia poszycia, podtuznic oraz wregi. Firma Boeing zwickszyta wy-
trzymaltosé konstrukeji w zagrozonych obszarach.

1. Wstep

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne dynamiki
samolotu komunikacyjnego w fazie przyziemienia oraz rozwigzanie numeryczne
tego zagadnienia. Rozpatrzone zostana przypadki twardego ladowania spowo-
dowanego zbyt duza predkoscig opuszczania podwozia przedniego po kontakcie
kot gléwnych z podtozem oraz zbadane zostanie zachowanie sie samolotu dla
réznych dodatnich predkosei pochylania przy podejsciu do ladowania (problem
tailstrike”).

Przedmiotem analizy jest samolot Boeing 767-300 (rys.1).

Celem pracy jest uzyskanie przebiegu podstawowych parametréw lotu ta-
kich jak predkosé samolotu, wychylenie steru kierunku, kat pochylenia, pred-
kos$¢ pochylania obciazen podwozia gléwnego i przedniego oraz wyznaczenie
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Rys. 1. Samolot Boeing 767-300

sit i momentéw dzialajacych na samolot od chwili przyziemienia podwozia
gléwnego do chwili przyziemienia podwozia przedniego. Przy badaniu proble-
mu ,tailstrike” interesujace wydaje sie okreslenie wplywu zbyt duzej predkosci
pochylania przy podej$ciu samolotu do ladowania na mozliwos¢ uderzenia tyl-
ng czescia kadtuba o ziemie.

W pracy dokonano symulacji numerycznej dla dwoch rzeczywistych przy-
padkow twardego przyziemienia samolotow tego typu:

1. LOT Boeing 767-300 z dnia 31.12.1993 r., lotnisko Okecie w Warszawie,
2. Asiana Boeing 767-300 z dnia 16.01.1992 r., lotnisko Cheju Island w Korei.

Trzeci zaistnialy przypadek — American Boeing 767-300 z dnia 26.10.1992 r.
— nie zostal on rozpatrzony z powodu braku danych.

wydtuzenie kadiuba
samolotu Boeing 767-300

Rys. 2. Wydluzenie kadtuba samolotu Boeing 767-300 w poréwnaniu z wersja
wczesniejsza oraz rozmieszczenie bagaznikow
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Samolot Boeing 767-300 (rys.1) powstal jako modyfikacja wersji Boeing
767-200 poprzez wydtuzenie kadtuba w przedniej czedci przed skrzydtamii tyl-
nej za skrzydlami, z nienaruszona czescia centralna (rys.2). Takie zmiany
spowodowaly przesuniecie przedniego podwozia wzgledem gléwnego do przo-
du o0 2,66 m (rys.3), co przy zwiekszeniu pojemnosci kadluba oraz obciazenia
pomieszczenia bagazowni, bez dodatkowego zwickszenia wytrzymaltosci kon-
strukcji, stworzyto zagrozenie nadmiernego obciazenia przy ladowaniu.

Rys. 3. Zmiany konstrukcyjne samolotu Boeing 767-300 w poréwnaniu z 767-200

2. Zwiazki kinematyczne

Przy opracowywaniu modelu matematycznego przyjeto nastepujace zalto-
zenia modelu fizycznego:

samolot stanowi bryle nieodksztalcalna o szesciu stopniach swobody,
samolot porusza sie ruchem symetrycznym,

poczatek uktadu Oxyz jest sztywno zwiazany z polozeniem Srodka masy
samolotu,

katy odchylenia v i §lizgu 3 sa réwne zeru,
katy wychylenia lotek 47, i steru kierunku dy sa réwne zeru,
predkos¢ katowa odchylania R i przechylania P sa réwne zeru,

masa samolotu oraz moment bezwtadnosci J, podczas ladowania i do-
biegu sg stale,
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e samolot znajduje sie w konfiguracji do ladowania — podwozie wypusz-
czone, klapy w potozeniu 30°.

Zwiazki kinematyczne miedzy skladowymi predkosci katowych i pochod-
nymi katéw majg nastepujaca postacé:

(é 1 singtgh cosoptgh | |P P
0| = |0 cos ¢ —sin¢ Q| = /151 Q (2.1)
¥ 0 singsecf cospsecl| |R R

Zwiazki kinematyczne miedzy sktadowymi predkosci liniowej @1, 91, 21
mierzone w uktadzie inercjalnym Oqx1y121 a sktadowymi predkosci U, V, W
w uktadzie odniesienia Oxyz zwigzanym z rakiety sa nastepujace:

cos 1) cos 6 cosysinfsing+  cossinb cos o+

i — COS ¢ Ccos Y + sin ¢ cos ¥ U U

U1 =] . sin 1) sin 0 sin ¢+ sinysinfcosp+ ||V | = /1‘_,1 Vv

1 sin ) cos 6 — sin ¢ cos ) — sin ¢ cos ) w w
—sin6 sin ¢ cos 0 cos ¢ cos 0

(2.2)
Przy bezwietrznej pogodzie katy natarcia « i §lizgu (8 wyrazone sa wzo-
rami:
— kat natarcia:

w
= tg — 2.3
a = arctg - (2.3)
— kat Slizgu:
ﬁ—arcsinl (2.4)
= 7 .
gdzie:
UV, W — sktadowe predkosci liniowej Vy w uktadzie zwiazanym
z bomba,
P,Q,R — sktadowe predkosci katowych bomby.

3. Ogoblne réwnania ruchu

Dla obiektow latajacych traktowanych jako mechaniczne uktady swobodne
o wiezach holonomicznych wygodne jest stosowanie rownan mechaniki klasycz-
nej. Réwnania ruchu w ukladzie wzglednym wyprowadzono w samolotowym
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Rys. 4. Przyjete uklady odniesienia oraz skladowe predkosci liniowych i katowych

uktadzie odniesienia Ozxyz (rys.2, rys. 3), ktérego poczatek znajduje sie w do-
wolnie przyjetym punkcie nie bedacym srodkiem masy [5]:
— pochodna pedu IT wzgledem czasu:

§g+QxH:F (3.1)

— pochodna kretu Ky wzgledem czasu réwna sie momentowi sil zewnetrz-

nych:

oK

TO+Q><KO+V0><H:MO (3.2)
przy czym

II = m(Vo + 2 % Tc) (3.3)

gdzie rc = |OC| — wektor polozenia srodka masy wzgledem poczatku ukladu
odniesienia.
Roéwnania (3.1)-(3.3) po przeksztalceniach, w postaci macierzowej:

MV + KMV = Q* (3.4)
gdzie:
K — macierz zwiazkéw kinematycznych,
M - zmodyfikowana macierz bezwladnosci, M =M + My;,,
V.~ wektor przyspieszen, V = [U,V,W,P,Q,R]",
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—  wektor predkosci, V = [[U,V,W,P,Q,R] ",

wektor sit zewnetrznych, bedacych suma oddziatywan osrodka,
w ktoérym porusza sie obiekt; tworzony jest przez sily i momenty
sil: aerodynamicznych Q¢ grawitacyjnych QY, sterowania Q°,
od zespolu napedowego Q7 oraz od kontaktu z pasem starto-
wym QV, Q* =[X,Y,Z,L,M,N]".

O <
\

Rys. 5. Sily i momenty sil zewnetrznych

Uktad réwnan dynamiki samolotu przy ladowaniu symetrycznym w ptasz-
czyznie grawitacyjnej upraszcza sie do postaci:

m 0 0][U 0 mQ 0 U X
0 m O||W|+]0 0 —mU||W|=|Z (3.5)
0 0 J,| |@ 0 0 0 Q M

Przy czym skladowe sit i momentow sit zewnetrznych dziatajace na samolot
w fazie ladowania przyjmujg postac:

X = —mgsin@ + (N1 4+ 2N3) sin @ — (u1 N1 + 2u9No) cos 6 +
1
—§pSVO2(CX cosa — Cz sina) + 2T cos prz; cos ry; + X5,0m +
+XazHaH +XQQ
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Z =mgcosf — (N1 + 2N3y) cos @ — (11 N1 + 22 No) sin 6 +
1
—§pSV02(CX sina — Cz cos o) + 2T cos @1 €08 Yryi + Z5,0H +
+ZazHaH + ZQQ
M = Ny(zn18in 6@ + xznq cos0) + Na(zn2 siné + xyg cos ) +
+(pu1 N1y + 29 Noxys) sin @ — (g Nyzr + 2pe Nozra) cos 6 +

1
+§pSV02[zA(—CX cosa+ Czcosa) +x4(Cx sina+ Cyzcosal +

+2T (27 cos @1, cos OTyi + T SIn Y7 Sin gOTyi) +
—I—M5H5H + MazHaH + MWW + MQQ

4. Model matematyczny przyjety w symulacji numerycznej

Do symulacji numerycznej zostal przyjety symetryczny model samolotu
w uktadzie centralnym. Stad: kat odchylenia i kat slizgu ¢ = 3 = 0, predkosci
katowe przechylania i odchylania P = R = 0, katy wychylenia lotek i steru
kierunku 67 = dy = 0, momenty statyczne S, = S, = S, = 0, wspoélrzedne
srodka masy x¢ = yc = z¢c = 0, momenty dewiacyjne J,. = J,, = 0.

Zalozono, ze w pierwszej fazie ladowania, od przyziemienia podwozia
glownego do przyziemienia podwozia przedniego, hamulce nie sa wlaczone
H,; — H3 = 0 oraz sily nacisku dzialajace na podwozie Ny = Nj.

Zwiazki kinematyczne:

Q=10 1 =Ucos @ + W sin6 21 =—Usinf + Wcosf (4.1)
Sity nacisku dzialajace w pierwszej fazie przyziemienia:

N =0
(4.2)

Ny = —{%pSVOz[zA(—C’X cosa+ Czsina) + x4 (Cx sina + Cycos a) +
+cChry) + 2T (27 €OS P14 €OS P1yi + TSI P74 Sin pry;) +
+ Moy 011 + Moyt + My, W+ MgQJ -
[2(zn28in b + xng cos O + poxpe sin @ + pgzrs cos 9)]_1

Sity nacisku dziatajace w drugiej fazie przyziemienia:

DA+ B

M=1—¢1

C+D No=NA+B (4.3)
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Rys. 6. Pierwsza faza przyziemienia — ladowanie na kota gléwne bez hamowania

gdzie:

zZn18inf + xnq cos @ + pyxrr sin @ — py 27 cos

A=—
2(zn28in @ + x 9 cos O + poxps sin@ — pozpe cos )

1
B = —{5p5%2 [z4(=Cx cos e +Cz sina)+x 4(Cx sin a+Cz cos a) +cChry |+
+2T (27 COS P12 COS PTyi + T Sin Y1z sin ory;) + My, 0 + Mo, an +
+MWW + MQQ}[2(2N2 sin 6@ + x 9 cos 0 + poxro sin @ + pozro cos 9)]_1
2(cos @ + pgsin )
cos 6 + f11sin 6
1

1 2 .
D= 2(cos 0 + 11 sin 6) {mgcosé’ - 5/)5‘/0 (stma—i-Czcosa) +

—27T cos ¢, sin PTyi + Z(gHéH + ZazHaH + ZQQ}

* NN /
seeeaneee D

0

tig H3 .
Tx T

B cesesaatanans anes sa o cane@ Beores
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i

1 <

Rys. 7. Druga faza przyziemienia — opuszczanie przedniego podwozia i hamowania
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5. Problem ,tailstrike”

,Flight Crew Training Manual” wydany przez firme Boeing, jak i praktyka
lotnicza wielokrotnie przestrzegaja przed mozliwoscia uderzenia tylna czescia
kadtuba samolotu o ziemie podczas ladowania, w ktérym pilot dopusdci sie
do zbytniego ,zadarcia” nosa samolotu. Niebezpieczenstwo uderzenia tylna
czedcia kadtuba przy ladowaniu potwierdzone jest baza danych TATA, ktora
notuje wiele podobnych przypadkéw. Sytuacje tego typu moga byé spowodo-
wane podejsciem do ladowania na zbyt duzym kacie pochylenia lub przy zbyt
duzej dodatniej wartoéci predkosci pochylania. Na mozliwo$¢ zaistnienia tego
typu zjawiska moze mie¢ réwniez wplyw porywisty wiatr. Na rysunkach 8-16
przedstawiono wyniki problemu ,tailstrike”. Liczba stojaca przy danym para-
metrze okresla poczatkowa wartosé predkosci pochylania. Czas na wykresach
podany jest w sekundach.

7 przedstawionych wynikéw obliczen numerycznych ,TAILSTRIKE” moz-
liwosci uderzenia tylna czeécia kadtuba w pas startowy w fazie ladowania wy-
nika, iz parametry kinematyczne (rys.9-11) oraz dynamiczne (rys.12-16) za-
lezne sa od wychylenia steru wysokosci (rys.8), czyli od umiejetnosci pilota
sterujacego samolotem.

0 02 04 05 os 1 1.2
uy

Rys. 8. Kat wychylenia steru wysokosci [deg]

0 0.2 04 06 0.8 1 12
thy

Rys. 9. Kat pochylenia [deg]
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6. Opis wypadkéw i badan powypadkowych

Obciazenia samolotu, ktore wystepuja podczas uzytkowania, powinny by¢
przenoszone przez konstrukcje statku powietrznego bez wystapienia trwaltych
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odksztalcen materialu na skutek przekroczenia zakresu sprezystego. Struktura
platowca limitowana jest szeregiem czynnikéw, z ktérych najwazniejsze to:

e obciazenia od sterowania,
e obciazenia od burzliwej atmosfery,

e obciazenia od reakcji podloza podczas ladowania,

reakcje od podloza podczas manewréw naziemnych,

e cidnienie atmosferyczne konstrukeji uszczelnione;j.

W czasie wieloletniej eksploatacji samolotéw Boeing 767-300 mialy miej-
sce trzy podobne przypadki przekroczenia obciazen dopuszczalnych podczas
ladowania spowodowane zbyt duza predkoscia pochylania samolotu. Byly to
ladowania samolotéw LOT 767-300, Asiana 767-300, American 767-300.

6.1. Twarde przyziemienie samolotu Asiana 767-300

Wypadek samolotu Asiana 767-300 mail miejsce 16 stycznia 1992 roku
podczas ladowania na Cheju Island w Korei. Boeing 767-300 odbyt 1813 lo-
téw. W chwili ladowania wial porywisty wiatr z predkoscia 40-45km/h (20-
22 KNOTS). Predkos$é podejsécia wynosita 257 km/h (139 KNOTS), klapy wy-
puszczone 30°. W wyniku duzej predkosci opuszczania przedniego podwozia
obciazenie na jego goleni wynosito 1,3 g (rys. 17-25). Poréwnanie obciazen rze-
czywistych, obliczeniowych i wynikajacych z wytrzymatosci materiatu przed-
stawia rys. 26.

W wyniku przekroczenia obciazenia obliczeniowego nastapito pofalowanie
pokrycia w okolicy wregi 654 oraz lokalne pekniecie poszycia (rys. 27).
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Rys. 17. Kat wychylenia steru wysokosci [deg]
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Rys. 27. Uszkodzenia samolotu Asiana 767-300

6.2. Twarde przyziemienie samolotu LOT 767-30

Wypadek mial miejsce 31 grudnia 1993 roku podczas ladowania na lotni-
sku Okecie w Warszawie. Samolot Boeing 767-300 odbyt 2061 lotéw, z nalotem
catkowitym 10457 godzin. W czasie ladowania padal deszcz, predkosé wiatru
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wynosita 33km/h (18 KNOTS). Podczas ladowania przyziemienie podwozia
gléwnego trwalo 1,25s (wedlug uktadu ,ground logic”), nastepnie nastapito
odbicie (uktad ,ground logic” zmienil status na ,air” na 1,5s). Po odbiciu na-
stapilo najpierw przyziemienie podwozia przedniego z duza predkoscia katowa
wzgledem osi poprzecznej samolotu (ok. 7,5 deg/s), nastepnie po czasie 0,15s
nastapilo przyziemienie podwozia gléwnego (rys.28-35). W wyniku zaistnia-
tego zdarzenia nastapito wyboczenie poszycia i podtuznic pomiedzy wregami
610 i 632 po lewej stronie i pomiedzy wregami 654 i 720 po stronie prawej
(efekt naprezen $ciskajacych). Oprécz tego wystapilo wyboczenie wregi 287
w bezposrednim sasiedztwie komory podwozia oraz zgiecie goleni podwozia
przedniego (rys. 36). Poréwnanie obciazen rzeczywistych, obliczeniowych i wy-
nikajacych z wytrzymatosci materialu przedstawia rys. 37. Duza predkosé ka-
towa obrotu kadluba podczas przyziemienia byla skutkiem zamierzonego wy-
chylenia steru wysokoéci przez pilota, majacym na celu maksymalne skrocenie
dobiegu.
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Rys. 28. Kat wychylenia steru wysokosci [deg]
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Rys. 29. Kat pochylenia [deg]
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Rys. 37. Poréwnanie obciazen rzeczywistych, obliczeniowych i wynikajacych
z wytrzymalodci materialu dla samolotu LOT 767-300

Cecha charakterystyczna tych wypadkéw bylo twarde uderzenie kot pod-
wozia przedniego o pas startowy w koncowej fazie podejécia samolotu
do lagdowania spowodowane zbyt gwaltownym wychyleniem prze pilota do
przodu drazka sterowego. Firma Boeing stwierdzila, ze piloci powinni by¢
Swiadomi mozliwosci wystapienia uszkodzenia struktury samolotu wynika-
jacego z twardego ladowania oraz jakie dzialania moga zapobiegaé takim
wypadkom.

Zbyt szybkie przyziemienie moze byé¢ przyczyna duzych obciazen przed-
niego kola i podwozia, co wplywa na wzrost naprezen przenoszonych po-
miedzy poktadem oraz przednim dzwigarem skrzydta, ktére moga byé¢ przy-
czyng deformacji wreg, pekania podluznic, wybrzuszania sie i pekania ka-
dluba samolotu. Stwierdzono, ze odpowiednie mechanizmy zachowan stoso-
wane przez zaloge podczas lotu moga zapobiega¢ powstawaniu podobnych
wypadkéw.

Cecha charakterystyczna wszystkich trzech wypadkéw byto to, ze po pra-
widlowym przyziemieniu podwoziem gléwnym samolotu, nastepowalo gwal-
towne uderzenie podwoziem przednim o powierzchnie pasa startowego. Wy-
dluzenie kadluba zwigkszylo ramie momentu dzialajacego na miejsce zamo-
cowania skrzydet do kadtuba, ktéry wywolywata sita pochodzaca od reak-
cji podwozia przedniego na powierzchnie pasa startowego podczas przyzie-
mienia.



404 J. MARYNIAK I INNI

7. Zmiany dokonane przez firme Boeing

W nastepstwie dwu podobnych zdarzen przekroczenia obciazen dopusz-
czalnych przy ladowaniu (Asiana 767-300, American 767-300), firma Boeing
wydata 01.02.1993 r. specjalny biuletyn dotyczacy techniki ladowania tego ty-
pu samolotu. Zasadniczym jego elementem jest wyrazny zakaz wysterowanego
opuszczania nosa samolotu po przyziemieniu na podwozie gléwne. Opuszcza-
nie nosa samolotu ma sie odbywaé — cytat: ,,by relaxing aft column pressure.
Do not use down elevator”. Wezedniejsze opracowania instrukeji dotyczacych
ladowania wydane przez firme Boeing zalecaly szybkie opuszczanie nosa samo-
lotu zaraz po przyziemieniu i nie ostrzegaly przed duza wrazliwoscia samolotu
na nadmierng predkosé katowa opuszczania kadtuba.
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Rys. 38. Modyfikacje struktury kadluba
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W oparciu o do$wiadczenia z dwu powyzszych zdarzen wprowadzono zmia-
ny konstrukcyjne wzmacniajace obszar kadluba, w ktérym nastgpity uszko-
dzenia. Wzmocnienie polega na zwigkszeniu grubosci podtuznic na grzbiecie
kadtuba od numeru S-7L do S-7R pomiedzy wregami 634 i 654 z pierwotnej
wartosci 0,32 cala do 0,4 cala. Ponadto zaproponowano zmiane charakterysty-
ki amortyzatora zmierzajaca do zwiekszenia zdolnosci pochlaniania energii
przez uktad przedniego podwozia. Wprowadzone poprawki prezentuja rys. 38
irys.39.

Trzy nieudane ladowania samolotéw Boeing 767-300 nalezacych do réz-
nych firm lotniczych, pilotowanych przez rézne zalogi $wiadcezy o wadliwodci
konstrukcji tych samolotéw. Po wydluzeniu kadtuba nie sprawdzono dosta-
tecznie mozliwego wzrostu obciazen i nie skorygowano, przed dopuszczeniem
do eksploatacji, struktury wytrzymatodciowej kadtuba tego skadinad duzego
samolotu pasazerskiego.
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Dynamical behaviour of the passenger aircraft Boeing 737-300 in hard
landing

Abstract

A hard landing of the passenger aircraft Boeing 737-300 has been analysed in
the paper, focusing on the touch-down phase. Accidents of that type happened on
January 16, 1992 at Chej Island airport in Korea (ASIANA Liner) and on December
31, 1993 at Okecie airport in Warsaw (LOT Liner). The loading acting upon the
aircraft fuselage together with buckling zones within the skin plating, longitudinal
and frame, respectively, have been shown. The Boeing Company has improved the
strength properties of the fuselage in the threatened zones.
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W pracy przedstawiono modelowanie i symulacje numeryczna dynamiki
samolotu w stromym locie w fazie otwarcia aerodynamicznych hamulcow
plytowych na kadlubie samolotu. Na przykladzie samolotu I-22 Iryda
rozwazono wplyw na parametry lotu momentu otwarcia hamulcéw, cza-
su lotu z hamowaniem oraz kontynuacje lotu po zamknieciu hamulcow.
Wyniki symulacji przedstawiono w sposéb graficzny. Obliczenia wykona-
no z wykorzystaniem tunelowych badan aerodynamicznych wykonanych
w Instytucie Lotnictwa w Warszawie.

1. Wstep

Hamulce aerodynamiczne jest to zespol urzadzen, ktére poprzez wychy-
lenie powierzchni ruchomych powoduja oderwanie optywu aerodynamicznego
na statku powietrznym, a co za tym idzie — wzrost oporu aerodynamicznego.

Stosuje sie je na samolotach i szybowcach w celu zmniejszenia ich predko-
$ci podczas ladowania (zwlaszcza w fazie dobiegu), nurkowania i wykonywania
manewru. Hamulce aerodynamiczne wykorzystywane do zmniejszenia predko-
$ci podczas wykonywania manewru i lotu stromego zazwyczaj umieszczane sa
na kadlubie (np. samolot PZL-122 Iryda, rys.1) choé¢ zdarza sie, ze sa one
umieszczane na koncéwkach skrzydel (np. SU-25). Hamulce aerodynamiczne
uzywane podczas ladowania umieszczane sa na skrzydtach. Powoduja one nie
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Rys. 1. Samolot PZL-122 Iryda w fazie ladowania z otwartymi hamulcami
aerodynamicznymi

tylko wzrost sily oporu, ale tez spadek sily nosnej, a co za tym idzie wzrost sity
tarcia pomiedzy kotami a podlozem. Hamulce aerodynamiczne powinny byé
umieszczone na platowcu tak, zeby ich wychylenie nie powodowalo oderwa-
nia oplywu aerodynamicznego na usterzeniu oraz w trakcie i po wychyleniu
hamulcéow nie wystepowal dodatkowy moment pochylajacy na nurkowanie,
a warto$¢ zmiany tego momentu byla odpowiednio mata (wymagania wyni-
kajace z przepisow). Do hamulcéw aerodynamicznych zaliczy¢ mozna: klapy
hamulcowe, spadochron hamujacy i przerywacze (w przypadku, gdy sa wychy-
lone parami na obu skrzydlach).

Na rys. 2 przedstawiono zmiany toru niemieckiego bombowca Junkers Ju-
87 podczas nurkowania z zamknietymi i otwartymi hamulcami aerodynamicz-
nymi. Widoczny jest wplyw otwarcia hamulcéw na promien wyrwania samo-
lotu, a przez to na zwigkszenie skutecznosci zrzutu bomb.

W celu wlasciwego doboru hamulcéw aerodynamicznych w Instytucie Lot-
nictwa w Warszawie przeprowadzono badania aerodynamiczne dla réznej kon-
figuracji, powierzchni i kata wychylenia hamulcéw (rys. 3) oraz wagowe bada-
nia w tunelu aerodynamicznym okreslajac w ten sposéb przyrost bezwymia-
rowego wspoélczynnika minimalnego oporu aerodynamicznego (rys.4).

2. Przyjety model fizyczny i zwigzki kinematyczne

Model fizyczny samolotu opiera sie na nastepujacych zatozeniach:

e samolot jest traktowany jako nieodksztalcalna bryla sztywna o szedciu
stopniach swobody,
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Rys. 2. Tor zrzutu w fazie nurkowania samolotu Ju-87 z zamknietymi (A)

i otwartymi (B) hamulcami aerodynamicznymi [1]

OZNACZENIE | POWIERZCHNIA | PROCENTOWY | PROCENTOWY
BADANEGO CALKOWITA PRZYROST PRZYROST
WARIANTU PLYT POWIERZCHNI | WSPOLCZYNNIKA WIDOK
HAMULCOW | HAMULCOW (m?) |  HAMULCOW OPORU
2H/0 04 100 100
2HM 0,63 156 137
2HpH 0,78 192 154
2HpMp 0,88 220 172
2Hp2MHp2 1,05 265 182
Rys. 3. Wymiary hamuleéw aerodynamicznych [2, 7, 8, 10]
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Rys. 4. Wplyw kata wychylenia hamulca aerodynamicznego samolotu I-22 Iryda na

przyrost wspélczynnika minimalnego oporu [2, 7, 8, 10]

ciag silnika jest zmienny i zalezy od gestosci powietrza oraz predkosci
samolotu,

przyjeto, ze stery sa niewazkie, a ich wychylenia maja wplyw na zmiane
sit i momentéw sit aerodynamicznych przy zastosowaniu aerodynamiki
quazistacjonarnej,

poczatek uktadu Ozyz, zwiazanego sztywno z samolotem znajduje sie
w 1/4 $redniej cieciwy aerodynamicznej (rys.5),

masa samolotu jest stala,

uwzgledniono wplyw dzialania hamulcéw aerodynamicznych; wychylenie

hamulcow aerodynamicznych ma parametryczny wplyw na sity i momen-
ty sil aerodynamicznych dzialajace na samolot w locie.

Stosujac katy quasieulerowskie (lotnicze) i odpowiednie sktadowe predkosci

(rys.5), wyprowadzono zwiazki kinematyczne, ktére przedstawiono w postaci

macierzowej:

— wektor chwilowej predkosci liniowej:

Vo=Ui+Vj+Wk (2.1)
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Rys. 5. Przyjete uktady odniesienia, wspolrzedne katowe, sktadowe predkosci

liniowych i katowych samolotu

— wektor chwilowej predkosci katowej:

2 =Pi+Qj + Rk (2.2)

— zwiazki kinematyczne predkosci liniowych:

(1,91, 4] =

(2.3)

cos cosf cossinfsing — cospcosy cos)sinb cos ¢ + sin ¢ cos || U

=|sinycosf sinysinfhsing —singcosy sinysinbcosd — singcos || V
—sin6 sin ¢ cos cos ¢ cos 0 w
— zwiazki kinematyczne predkosci katowych:
(é 1 singtgh cosoptgl | |P P
0| =10 cos ¢ —sin¢ Q| = /151 Q (2.4)
¥ 0 sing¢secf cos¢secl| |R R
— kat natarcia:
w
= tg — 2.5
a = arctg - (2.5)
— kat 8lizgu:
= in — 2.
[ = arcsin v (2.6)

O
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3. Ogodlne réwnania ruchu

Samolot traktowano jako obiekt nieodksztalcalny o szeSciu stopniach swo-
body. Do opracowania modelu matematycznego zastosowano podstawowe row-
nania mechaniki klasycznej na pochodna pedu i kretu. Réwnania ruchu w ukta-
dzie wzglednym wyprowadzono w samolotowym uktadzie odniesienia Oxyz
(rys.b):

— pochodna pedu IT wzgledem czasu:

oI1
— 4+ 2xIT=F (3.1)
ot
— pochodna kretu Ko wzgledem czasu réwna si¢ momentowi sit zewnetrz-
nych:
0K

7+QXKQ+VOXH:M0 (32)

przy czym
II = m(VQ + 2 x Tc) (3.3)

gdzie r¢o = |OC| — wektor polozenia §rodka masy wzgledem poczatku ukladu
odniesienia.

Roéwnania (3.1)-(3.3) po przeksztalceniach mozna zapisa¢ w postaci ma-
cierzowej:

MV + KMV = Q* )

Q'=Q+Q+QT+Q" +@°

gdzie:
K — macierz zwiazkéw kinematycznych,
M - zmodyfikowana macierz bezwladnosci, M=M + My,
V —  wektor przyspieszen, V = [U,V,W,P,Q,R]",
V.~  wektor predkoéci, V = [[U,V,W,P,Q, R]",
Q - wektor sil zewnetrznych, tworzony przez sity i momenty sil: ae-

rodynamicznych Q%, grawitacyjnych QY, sterowania Q°, od
zespotu napedowego Q7 oraz od wychylenia hamulcéw aero-
dynamicznych QY.
Przy wyznaczaniu sit i momentéw sit zewnetrznych dzialajacych na sa-
molot w locie (rys.6) otrzymano pelne réwnania ruchu samolotu sterowanego
z uwzglednieniem hamulcéw aerodynamicznych:
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Rys. 6. Sily i momenty sil dzialajacych na samolot w locie

— rownanie ruchow podtuznych:

m(U + QW — RV) — S,(Q* + R?) + Sz(Q + PR) = —mpgsin 6 +
1
—§pSV02 (Cy cos Beos o + Cy sin B cos oo — C sina) + T cos o1, €Os P71y +

+1% cos Y12 COS P12y + X5y 0H + X6HG6HG + Xo,yom + XoQ (3.5)
— réwnanie ruchéw poprzecznych:

m(V — RU — PW) — Sy(R+ QP) — S.(P — QP) = mpgcos 0sin ¢ + (36)

1 . . .
+§pSV02(—Cw sin 8 + C, cos ) + T1 sin 71, + Tasin 7o, + YpP + YrR
— réwnanie ruchéw wznoszacych:

m(W — PV — QU) — S,(Q — PR) — 5.(Q* — P?) = mpg cos  cos ¢ +
1
+T7 cos @11 sin @1y — To €08 Yo, sin Yoy — §pSVO2(Cx cos 3 sin v H3.7)

+Cysinfsina+ C, cosa) + ZQ + Zazuaza + Zsudm +
+ZsncOHG + ZsupOHD
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— rownanie ruchow przechylajacych:
J.P —S.(V—~PW +UR)+ (J. — J,)QR — Juy(R + PQ) =
1
= —MRgz. cos O sin ¢ + §pSV02c(C'mm cos Fsina + Cp,y sin Bsina+  (3.8)
+Cpzsina) + LpP + LrR — T1(yr1 cos @712 sin @iy + 271 sineriz) +
+Jriwri (Rsin iy + Q cos iy sin oriy) — Ta(yr2 cos oo, sin pray, +
+2r2sinpra.) + Jrawra (R sin ooy + Q cos o2y, sin oray)
— réwnanie ruchéw pochylajacych:
JyQ — Se(W — PV +UQ) + S.(U — RV +WQ) — (J, — J.)PR +
1
—Jpo(R? — P?*) = —mpg(z.sin @ — x, cos 6 cos ¢) + §pSV02c(C'mm sin 3 +
+Cy cos 3) + MgQ — T1 (211 €OS @112 €COS P11y + L1 COS P71 SN PY71y) +
—Jriwri (R cos @71 cos o1y + P cos iz sin priy) + (3.9)
—T5 (22 COS T2, COS P2y + T2 COS P12 SN P12y ) +

—Jrowr2(R cos pra. oS ooy + P cos 7. sin pray) +
+MyW + Zozuazy + Msgdn + Msgcona + Msupdup

— réwnanie ruchéw odchylajacych:
J.R—S,(V—PW + RU) — (Jp — J,)PQ — Ju.(P — RQ) =
= MmpRgx.sinf cos ¢) + %pSV&c(C’mw cos Bsina + Cpyy sin Bsin o +
Cmzcosa) + NpP + NrR — T1(xpy sinpr1. — Y71 €OS 9112 COS 011y) +
+Jr1wri (Q cos 12 cos priy + Psiner.) + (3.10)

—T5 (272 sin 1o, — Y12 COS PT2. COS PT2y) +
+Jrowra(Q €os T2, cos pray + Psin o)
Uproszczony model turbinowego silnika odrzutowego przyjeto w nastepu-

jacej postaci [3-5]:
— rownanie obrotéw silnikas:

nr = K1(Ma,rT, pH)%éT (3.11)
max
— réwnanie ciggu silnika:
Trnae — 11
T = Ky(Ma)—2%— "0 (3.12)

Nmax — 10O
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gdzie:

Ki,Ks — wspblczynniki zmienne, zalezne od podanych parametrow,
ustalone dla catego cyklu obliczen,

Nmaz — maksymalna (dopuszczalna) predko$é obrotowa silnika
[obr/min],

ng — obroty jalowe silnika,

0Tmaz — maksymalny kat wychylenia dZzwigni sterowej [deg],

do —  kat wychylenia dZwigni sterowej [deg],

Traz — maksymalny ciag silnika,

Ty — jalowy ciag silnika.

Réwnania dynamiki samolotu (3.5)-(3.12) z uwzglednieniem parametréw
silnika (3.11) i (3.12) oraz ze zwiazkami kinematycznymi (2.1)-(2.6) stanowia
model matematyczny lotu samolotu w konfiguracji gtadkiej, w stromym locie
z otwartymi hamulcami aerodynamicznymi.

4. Symulacja numeryczna

Przedstawiony w pracy model matematyczny umozliwia petlna analize prze-
strzennego lotu samolotu po otwarciu hamulcow aerodynamicznych.

Dostepne byly jedynie dane dotyczace konfiguracji gtadkiej oraz konfigura-
¢ji z pelnym otwarciem hamulcéw. Nie byly natomiast dostepne dane dotycza-
ce wzrostu oporu w funkcji otwarcia hamulcéw oraz przebiegu ich otwierania
(wynikajacego z kinematyki mechanizmu otwierajacego). W zwiazku z tym
przyjeto liniowy przebieg narastania oporu w funkcji czasu. Zalozono czas
otwierania hamulcéw do pelnego ich otwarcia réwny 5 sekund (tj. hamulce gér-
ne wychylone na kat 65,5 deg oraz hamulec dolny wychylony na kat 75,36 deg).

Symulacje przeprowadzono dla nastepujacych wariantéow lotu:

1. Dla lotu poziomego, kat toru lotu 0°
2. Dla lotu stromego, kat toru lotu —35°.

Dla tych dwoéch wariantéw wykonano obliczenia dla dwéch réznych pred-
kosci rzeczywistych Vy = 140m/s i Vp = 180 m/s.
Warunki poczatkowe obliczen s nastepujace:

e wspotrzedne: zg =0, yg =0,

e predkosé katowa przechylania P = 0,
e predkosé katowa pochylania @ = 0,
e predkosé katowa odchylania R = 0.
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Rys. 7. Zmiana wysokosci lotu samolotu w czasie dla lotu poziomego i stromego
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Rys. 8. Zmiana wspolczynnika obciazenia w czasie dla lotu poziomego i stromego
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Rys. 9. Zmiana kata i predkosci katowej przechylania w czasie dla lotu stromego

Przeprowadzona symulacja numeryczna pokazuje wplyw fazy przejscio-
wej lotu samolotu, zwiazanej z otwarciem hamulcéw aerodynamicznych, na
jego dynamike. Na wykresach przedstawiajacych zmianach parametréow lotu
(rys. 7-rys. 11) widoczna jest duza skuteczno$¢ ich dzialania. Po wychyleniu
hamulcéow aerodynamicznych w trakcie lotu poziomego zaobserwowaé moz-
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Rys. 10. Zmiana kata i predkosci katowej pochylania w czasie dla lotu stromego
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Rys. 11. Zmiana kata i predkosci katowej odchylania w czasie dla lotu stromego

na wyrazny spadek wysokosci lotu w czasie, jednak w locie stromym réznica
zmiany wysokosci dla samolotu z wychylonymi hamulcami aerodynamicznymi
i dla samolotu ze schowanymi hamulcami zaciera sie. Obciazenia normalne
wzrastaja w trakcie wychylania hamulcow. Ich wzrost jest jednak nieznaczny,
a po catkowitym wychyleniu hamulcéw wartos¢ ich stopniowo maleje w cza-
sie. Zmiany katéw i predkosci katowych w czasie sa niewielkie, co Swiadczy
o prawidtowym zachowaniu si¢ samolotu w locie stromym.
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The Faults such as actuator failures in aircraft result in significant devia-
tion from the nominal dynamics and may cause departure in to highly
nonlinear regimes. In this work we introduce: the models of friction in
kinematics’ peers of control system, the models of free-play, as well as the
model of servomechanism dynamics, regarding the limitations putting on
movement of individual executive units of arrangement of control sys-
tem. We use continuation methods to identify bifurcation points of the
fighter aircraft model for the nominal system and various single actuator
failure situations.

1. Introduction

The faults such as actuator failures in aircraft result in significant deviation
from the nominal dynamics and may cause departure into highly nonlinear
regimes. There is need for the development of relevant nonlinear analysis and
simulation tools to aid the design and verification of reconfigured control laws.
Since the impaired aircraft operate with a restricted maneuverability envelope
relative to fully functional vehicles it is necessary to be able to evaluate post
failure flight control system performance. Understanding the behavior near
operational limits and developing control and recovery strategies for these
circumstances is fundamental to achieving flight safety goals.

The problem of flight control reconfiguration following actuator failure
has been formulated as a nonlinear regulator problem (see for example refs.
[1, 2, 20]). The post-fault controller uses the remaining functional actuators.
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It is designed to regulate key flight parameters while rejecting the disturbance
induced by the failed actuator. The idea is that the pilot would maneuver
the impaired aircraft by specifying the desired flight parameters. The post
fault system dynamics can differ significantly from normal conditions, and the
aircraft can be expected to operate within limited stability boundaries. The
ability of the impaired aircraft to maneuver needs to bee valuated. This can
be accomplished by analyzing the aircraft equilibrium point structure.

Using a continuation method the equilibrium surface is generated by va-
rying a single parameter such as airspeed or flight path angle. Thus, a co-
dimension one surface is obtained in the space of states and (functional) con-
trols. On this surface we identify:

e points at which stability is lost,
e functional actuator limits,

e static bifurcation points.

The most binding of these identify the limits of variability associated with
the continuation parameter. Thus, we can identify the maneuverability enve-
lope associated with any failure

2. The continuation and bifurcation approach

2.1. Bifurcation-based analysis technique

Bifurcation analysis essentially finds solutions (or ”continues”) along surfa-
ces of solutions expressed as a function of a state vector x and a continuation
parameter vector p. In aircraft problems « is a vector of aircraft states and
p is a vector of control inputs. The solution surfaces are typically folded, i.e.
they bifurcate, and hence difficult to continue along. The power of Bifurcation
Analysis lies in its ability to systematically search for these bifurcating solu-
tion surfaces. Nonlinear Bifurcation methods were originally developed and
applied for departure prediction and spin analysis [8, 9, 11, 14-16, 18, 21-23,
28]. Bifurcation Analysis principally provides a picture of the globally atta-
inable steady state equilibrium conditions by a platform with a given set of
control powers. ”Equilibrium” is used here in the global sense, i.e. straight
and level flight as well as limit cycle oscillations such as wing rock regimes or
oscillatory spins. The technique is smart in that, once it finds an initial trim
solution, it generates the entire set of equilibrium solutions (or ”branch” of
solutions) on a continuous solution space very rapidly and without significant
user intervention.
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The methods are well suited to the analysis of highly non-linear regions
of the flight envelope where significant aerodynamic and inertial or kinematic
coupling is exhibited due to vortex flow breakdown. This coupling typically
manifests as spin and other undesired modes that are unique a particular air
plat-form and that must be avoided by careful design of the stabilizing flight
control system. Bifurcation Analysis provides an understanding of the basic
airframe characteristics and underlying causes of instability and uncontrolla-
bility. It enables classification of ”safe” and ”unsafe” regions of the flight enve-
lope and accurate pinpointing of control critical flight conditions, e.g. where
there may be insufficient control powers for departure recovery.

The methodology is founded upon the use of ”continuation methods”,
which are a fundamental tool in numerical bifurcation analysis. Bifurcation
analysis is a process used to study the behavior of non-linear dynamical sys-
tems in terms of the geometry of their underlying structure, as characterized
by the evolution of steady state solutions as parameters vary. Steady states
include in general stationary point equilibria and periodic orbits (and other at-
tractors) and non-linear systems can have multiple steady states for the same
values of input parameters.

One means of visualizing the numerical output is the ”one-parameter bifur-
cation diagram”: projections of the steady state solution paths as a parameter
varies, plotted as one state component at a time versus the parameter. The
algorithms used to generate this information are known as ”continuation me-
thods” — and it is principally this that is adapted to form the bifurcation-based
analysis technique.

Given a non-linear dynamical system, & = f(x, ), where x is the state
vector, p is a vector of parameters and f is a smooth vector function, we
choose one member of p as the parameter to vary (the continuation parame-
ter, ) and fix the remaining components of . For equilibria steady states
(the only type considered in this paper), we then solve for & = f(x,\) = 0 as
A varies; the idea is to find all solutions within the required range of A. The
continuation method is thus a path-following algorithm which, given a star-
ting guess, attempts to continue along the solution branch. Bifurcation points
are identified along the path and often it is required to solve also for the
new solution branches that arise from them. Usually, local stability along the
branches is indicated by use of different line types on the bifurcation diagrams;
bifurcation points are also indicated where necessary.

When applied to aircraft flight dynamics models the parameters are usual-
ly the inputs to the system (control surfaces or pilot demands). However, for
the purposes of control law clearance analysis, the parameters include uncerta-
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inty parameters and model variabilities. The process of applying continuation
methods to clearance analysis involves generating the steady state solution
branch, as in standard bifurcation analysis. The model used is set up to re-
present whatever form of ’trim’ is specified for the clearance task.

Once each solution point is found, one or more clearance criteria is evalu-
ated at that point. The criteria may use a different form of the model, such as
with controller command path omitted or with an actuator loop cut, to match
the clearance requirement. Thus the versatility of continuation methods is
exploited in the process: using one form of model for finding the steady state
solution and one or more others for application of criteria at each solution (this
is referred to as the 'dual-model’ continuation framework). Note that the cri-
teria are implemented as in a conventional baseline clearance process, so there
is no conservatism involved. The ”bifurcation diagrams” generated during the
analysis may adopt line-type definitions corresponding to the outcome of a
clearance criterion.

A detailed description of the analysis cycle is given in ref. [10, 13, 17,
26, 27]. In principle, the process is as follows: first, for each FC, evaluate
each clearance criterion along the required trim points across the specified
a range for the nominal model (no uncertainties applied). This involves a
continuation run, with an appropriate pilot input as continuation parameter;
it shows «’s where the nominal system violates the criteria, or values where it
comes closest to doing so. These points may be referred to as nominal critical
points and suggest where the system should be studied further (it is this logic
that provides the majority of time saving relative to the conventional gridded
approach?).

The next step is to evaluate each criterion in the neighborhoods of each
critical nominal point, with uncertainties applied. The continuation method is
now run at each such point, with « fixed, and the uncertainty parameters used
as continuation parameter, one at a time. In the first iteration, the remaining
uncertainties are fixed at their nominal value. Each of these non-linear sensi-
tivity bifurcation diagrams indicates the change in clearance criterion as the
variable uncertainty ranges from its minimum to maximum value; it reveals
the value of this uncertainty that gives the worst case (biggest degradation in
criterion measure) while the others are fixed at their nominal value. We repeat
this step of varying one uncertainty at a time but now the others take on their

Wiolation of a criterion with uncertainties applied at an « far from the nominal
critical points is not likely unless there is a discontinuity in the system — e.g. a non-
smooth mode change - that occurs when uncertainties are applied but not in the
nominal case. Such situations can be missed also in the conventional gridding method.
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worst-case value from the first iteration. This approach allows the worst-case
value of each uncertainty to lie anywhere between its minimum and maximum
values, but we follow the conventional clearance process and choose either the
minimum or the maximum value. Iterations continue until there is no change
relative to the previous iteration.

This yields the worst-case combination of uncertainties for that specific
solution point for the criterion under consideration. Furthermore, since it gives
a quantitative change in criterion measure for each uncertainty, it is possible
to invoke the reduction factors for aerodynamic uncertainties. This allows the
choice of all the uncertainties to be compared with a selection of a subset of
the uncertainties — something that the conventional baseline method does not
do.

Finally, a continuation run with the pilot input as continuation parameter
is conducted again but this time using the worst-case combination of uncerta-
inties. This identifies the « at which the system violates the criterion under
worst-case conditions. It is only strictly applicable in the local neighborhood
of the nominal critical point because the worst-case combination was determi-
ned at that specific «. This is repeated in the region of each nominal critical
point for each criterion at each flight condition, giving the desired cleared and
uncleared « regions.

Generally speaking, bifurcation analysis is the study of the global behavior
of nonlinear systems in an (n 4+ m) dimensional space where n is the number
of state variables and m is the number of control variables in the system.

stable

; —/—"
= —
&
= unstable
w
CONTROL, C L
a) b) 3¢,

Fig. 1. Different equilibrium structures: a) Fold; b) Cusp, ¢) Butterfly

The bifurcation surfaces are the projection of the equilibrium surfaces (n)
onto the control space (m). A bifurcation surface divides regions in the control
space where different numbers of equilibrium states are possible. As examples,
Fig. 1 show scenarios of bifurcation structures with one state variable and a
one or two control variable space corresponding to Fold, Cusp and Butterfly,
respectively. As controls vary in such a way as to cross the bifurcation surfa-
ce, catastrophes in the form of sudden ”jumps” between equilibrium solutions
occur. The solution is said to bifurcate to a new equilibrium branch in state
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space. The bifurcation surface marks the boundary between the stable and
unstable equilibrium solutions. Hysteresis effects may be prevalent where bi-
furcations occur. The above facts raise the possibility that control recovery
actions, which are effective in stable and/or linear regions of the equilibrium
state space, may be ineffective or actually counterproductive, once a bifurca-
tion has occurred.

2.2. The mathematical model of aircraft and control system dynamics

Non-linear equations of aircraft motion and the kinematic relations will be
expressed by using moving co-ordinate systems, the common origin of which
is located at the aircraft center of mass (Fig.2). In our approach we include
mechanical model of control system. As example could be kinematic scheme
of longitudinal control system of the fighter aircraft (Fig. 3).

Fig. 2. System of co-ordinates attached to the aircraft

The formalism of analytical mechanics allows to present dynamic equations
of motion of mechanical systems in quasi-coordinates, giving incredibly inte-
resting and comfortable tool for construction of equation of motion of aircraft.
An example can be Boltzman-Hamel equations, which are generalization of La-
grange equations of the second kind for quasi-coordinates. Boltzmann-Hamel
equations have the following form [22]:

d ,oT* oT* L&, o1
(5-) + X X g = (2.1)

dt Owy _8770 =i

where:
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Fig. 3. The kinematic scheme of longitudinal control system [28]

T* — kinetic energy (function of quasi-coordinates and quasi-
velocities),

Wo — quasi-velocity,
Ty — quasi-coordinate,
qr,qs — generaized coordinates,

. a coordinates of generalized force vector, Q) = Eﬁ:l Qoboy,
k — number of degree of freedom of mechanical system,
Ve —  Boltzmann Symbols [22]

da aa A
’7;204 Z Z( 8(]7:\7 - - )boub)\a (2'2)

and a,,, b, are elements of transformatlon matrix. Relations between quasi-
velocities and generalized velocities are shown in equations are following:

k
Wo = Z aaa(Qla qz,. .. 7@6)@&
o (2.3)
k
q‘J:Zqu(QMQZu"WQk)wu 0217"'7k
m=1
Egs. (2.3) can be written in the matrix form:
2 =Arg qg=A;'2=Brn (2.4)

where 2 — vector of quasi-velocities, g — vector of generalized coordinates

2= [wl,wg,... ,wk]T q= [Q1,Q2,--- 7Qk]T (25)
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The construction of matrix Ar depends on explored issue. For example, for
model of the rigid airplane with movable control surfaces the matrix Ap has
a following construction:

Ao 0 O
Ar=({0 Cpr O (2.6)
o o |1

where 1 is the unit matrix, Ag and Cp are classical matrices of transfor-
mations of kinematics and can be found in Ref. [4]. The unit matrix | has
dimension: 14 x 14.

In case when we consider model of aircrafts as systems containing rigid
fuselage and 3 elements of longitudinal control system the vectors of quasi-
velocities, quasi coordinates, and generalized coordinates have the following
forms:

= [U7V7I/V7P7Q>R>5H75V75A]T
7o = [Ty, TV, W, TP, TQ, TR, 0, 0y, 0] (2.7)
q = [xsaysu287w787¢75H76V75A]T

Matrices D; can be determine as follows

dayy  Oayy
, oq Oqx,
T (2:8)
q dag o Oagk
oq1 Iqx.

where the vector a; means i-th row of the matrix Ap .
In the matrix notation the Boltzmann symbols can be presented in the
form of elements of block matrix Iy (xxk)):

r; B%(Dl — DDBT
r B (D, — DJ)B

r—| |= r( 2 2)Br (2.9)
Tk B, (D, — D} )Br

where B = A}l. At last the matrix T' can be presented in the short matrix
form:

Ir'=B.(D-D")Br (2.10)
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Finally, Boltzmann-Hamel equations written in the matrix form can be pre-
sented as follows:
d (aT*
dt\ 0f2

)+ T2 _grd

_ TLe
02 Toag

dq

Q-B (2.11)
Eq. (2.12) are very comfortable to use in procedures of automatic formulation
of equation of motion. In the case when we considered dynamics of aircraft
with movable control surfaces, and control system elements, vector of quasi-
velocities is given by Egs. (2.8). In that case total kinetic energy of the whole
system is the sum of the kinetic energy of the rigid fuselage and movable
control surfaces, and control elements

T =T! + T} + T + T} (2.12)

According to the general theorem, the kinetic energy of airframe can be cal-
culated as follows:

1 1
7§=§mvﬂ+§nﬁunk (2.13)

The kinetic energy rudder and elements of longitudinal control system can be
calculated from the following formula:

1 .
Tj = 5milV + 2 x (R + @) + (2 + 05) < Rj* + 2.1
2.14

+%mji’§ + %(Qk +65)13;(24 +6)
where: R; — vector connecting centre of gravity of aircraft with axis of rotation
(or centre of gravity) of a rudder or j-th element of longitudinal control system;
x; — vector of translation of j-th element of control system, J; — moment of
inertia of rudder or j-th element of rotating element of longitudinal control
system, 3j — vector relative angular velocity that rudder or rotating element
of longitudinal control system, m; — mass of j-th element.

After making conversions, relation for kinetic energy can be presented in
the form:

Tﬁ:%nTEQ (2.15)

The matrix E depends on the mass distribution of airframe and control sur-
faces, and has the form:

M -s;, s
S Ji  N® (2.16)
BN T T (E

) )

E =
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After making differentiation and conversions we obtain a set of equations de-
scribing motion of aircraft with movable control surfaces:
d BT dUu.

EQ+ (I N)EN - BT En_ Q-
q dq

: (2.17)

Eq. (2.17) with kinematic relations make non-linear set of ordinary differential
equations of first kind describing the motion of aircraft with movable control
surfaces. These equations are written in the form allowing to create procedures
meant for their automatic formulation, (e.g., by means of such well known
commercial software as Mathematica® or Mathcad®). The vector @ is the
sum of aerodynamic loads and another nonpotential forces and moments acting
on the aircraft.

2.3. Non-potential loads (vector Q)

2.8.1.  Modelling of aerodynamic loads

The adequacy of mathematical modelling of aircraft dynamics is strictly
dependent on the adequacy of the aerodynamic model. There is nontrivial pro-
blem due to the very complicated nature of the separated and vortex flow in
unsteady regime. Precise describing of aerodynamic forces and moments found
in equations of motion is fundamental source of difficulties. In each phase of
flight dynamics and aerodynamics influence each other, which disturbs the pre-
cise mathematical description of those processes. The requirements for method
on aerodynamic load calculations stem both from flow environment and from
algorithms used in analysis of aircraft flight dynamics. The airframe model
consists of the fuselage, horizontal tail, vertical tail, and wings. The fuselage
model is based on wind tunnel test data. The horizontal tail and vertical tail
were modelled as aerodynamic lifting surfaces with lift and drag coefficients
computed from data tables as functions of angle of attack « and slip angle S.
To define aerodynamic loads in the nonlinear region of aerodynamic characte-
ristics we attempted the modified strip theory. The modification of the strip,
is presented below. We made the following assumptions:

e In given wing cross section resultant aerodynamic force, and aerodyna-
mic moment depend on a local angle of attack.

e The flowfield is disturbed by vector of speed resulting from aircraft ro-
tation (angular rates P, @, R).

e It is included the mutual relation between neighboring strips (by adding
the speed induced by flowing down vortex.)

e It is included vortex structures dynamics, and vortex break-down.
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e There are included unsteady effect (aerodynamic hysteresis), and stall
phenomenon (ONERA deep stall model [19, 25]).

The algorithm of calculations allows defining loads of wings of any shape. In
case of modern fighter aircraft, with strongly coupled aerodynamic configu-
ration, it was assumed that lifting fuselage is modeled by the centre wing
section. The modified strip theory allows in relatively easy way to consider
a phenomenon of asymmetrical vortex break-down (see ref. [25]).Wings are
divided into a number of elements (strips). For each strip we calculate a local
angle of attack and a airspeed. Then, from airfoil data we find lift, drag and
pitching moment coefficients.. Resulting aerodynamic force and moment, is
calculated as sum of forces and moments on acting on each strip.. For purpose
of numerical analysis, functions Cr(«) and Cp(«) were approximated with
trigonometric polynomials:

n

Cr(a) = Z[ak cos(ka) + by sin(ka)]

h=0 (2.18)

n

Cp(a) = Z[ck cos(ka) + di sin(ka)]
k=0

where coefficients ay, bg, ¢, and di were calculated from Runge’s scheme.
Values of these coefficients are shown in work [20].

The angle of attack of « of elementary strip of a wing depends on: the
aircraft angle of attack, angle of attack induced by horseshoe vortex and angle
of attack induced by airspeed generated by pitch, roll, and yaw angular rates
(see Fig.4 and Fig. 5).

The induced angle of attack can be calculated from the relation:

;= arctan% (2.19)

The induced speed can be calculated from Biot-Savart’s law (Fig. 6):

n
= —12 Z 2kCk A12k + A23k + A34k + A41k)] (2.20)
where:
T ik X Top [ (Tik  Tok
Ap = =5 M2 (— - — 9.21
12 ’FIk X F2k’2 |:T12(7’1k T2k):| ( )

r1 and 19 — correspondingly, a distance from left and right bound vortex from
point A (in which induced speed is calculated).
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Fig. 4. Distribution of velocities along the wingspan [28]
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Fig. 5. Distribution of velocities and collocation points along the wingspan,
circulation points [28]

Distribution of circulation along wing span can also be calculated with
engineer methods (for example, classic Multhopp’s method) or evaluated with
help of known (for example from examining a plane in aerodynamic tunnel)
distribution of pressures along wing span. On the basis of known distribution
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Fig. 6. Allocation of points collocation with strips [28]

of circulation we can define distribution of induced angles of attack along wing
span (and therefore for each wing’s section).

2.8.2.  Modeling of free-play

Due to manufacturing tolerances or loosened mechanical linkages, the con-
nection between a control surface and a servoactuator may have some non-
linearities. For analysis purpose, the nonlinearities can be represented by a
nonlinear hinge spring.

The elements of {f} in Eq. (2.22) are zero except for the element repre-
senting force exerted by the nonlinear hinge spring of a control surface. This
element can be represented by free-play or bilinear nonlinearity. Fig. 7 shows
a bilinear spring. The bilinear spring can be expressed as:

Kyp[0 — (1 — a)d] for >0
f0) =< akKyb for —0<6<d (2.22)
Kyplf + (1 — a)d] for < -0

where 6 and § are a rudder rotation angle and free-play, respectively. When
the stiffness ratio a is zero, Eq. (2.22) represents a nonlinear spring with free-

play.
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Fig. 7. Free-play and bilinear spring

For frequency-domain analysis, we need to obtain the equivalent spring
from the bilinear spring in Eq. (2.23). The main idea of the describing func-
tion method is to calculate the equivalent spring under the assumption of a
harmonic motion. If the motion of the flap angle @ is harmonic, we can write
this as:

0 = Asin(wt) (2.23)

where A and w are the amplitude and frequency of harmonic motion, respec-
tively. Considering only the fundamental component, the restoring force can
be written as:

f(0) = Kegb (2.24)

Figure 8 shows the relationship between the LCO amplitude of a rudder
responses and the equivalent stiffness

aKy for A<6
K. =
“ %7‘(’ —2(1 —a)sin~! % —(1—a) sin(2 sin ™1 %) for A>0
(2.25)
As shown in Fig. 8, the equivalent stiffness of a nonlinear spring decreases
considerably compared with that of a linear spring and the equivalent stiffness
increases as the LCO amplitude increases. The equivalent stiffness of a bilinear
spring is larger than that of free-play and the characteristics of a bilinear spring
are predicted to be better than those of free-play.
Figs. 9 and 10 show the time history and phase plot for the rudder tip. It is
shown that two different types of LCO occur. One is LCO 1 with low frequency



Tip displacement (mm)

Flap displacement (mm)

INFLUENCE OF FREE-PLAY AND FRICTION...

Stiffness ratio

1.2

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0.0

433

| B EERER
i
e
il
| O
e
4
Yo ) !
L 7 e e B Linear spring
/ / —o— Freeplay

/ 7 —o— Bilinear(a=0.1)
- _// —4— Bilinear(a=0.2)
0 1 2 3 4 5 6 7 8

Amplitude ratio (A/3)
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Fig. 9. Example of simulation of rudder motion (6/§ = 1.5)

(19.7Hz) and the other is LCO 2 with high frequency (61.2 Hz). Due to the
difference of the utter mode, the tip amplitude of LCO 1 is larger than that
of LCO 2 whereas the flap amplitudes of LCO 1 and LCO 2 are almost the
same. These LCO types are dependent on an initial flap amplitude.

Figures 11, 12, 13, 14, and 15 show response of the representative mass of
aircraft longitudinal control system (Fig. 3). Parameter x; denote undimensio-
nal longitudinal displacement of mass m defined as: x1 = kox/(pomg), where:
x means displacement of mass m, ko is stiffness of control system (as shown
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Fig. 10. Example of simulation of rudder motion (0/6 = 1.0)
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Fig. 11. Phase portraits and Poincaré maps of multi-periodic motion. Naminal
stiffness of system ki + k2 = 140 MN/m

in Fig.3), uo is coefficient of static friction, g is gravitational acceleration.
Parameter zs is time derivative of x7:

dwl kg dx N kg dx

To =

Lomgw dt

where w = /(k1 + k2)/m. We define the driving space defined by the maxi-
mum static friction force of aircraft longitudinal control system, and we have
found the domains, in which chaotic behaviors of control system is possible.

dr omyg d(wt)
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Fig. 12. Phase portraits and Poincaré maps of quasi-periodic motion. Stiffness of
system ki + ko = 14 MN/m
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Fig. 13. Phase portraits and Poincaré maps of chaotic motion. Stiffness of system
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Fig. 14. Lyapunov multipliers for situation shown in Fig. 13. Chaotic motion
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Fig. 15. Bifurcation diagram. Stiffness of system 14kN/m

The time period for the simulation was 2400 seconds. During computations,
one half of the time period corresponds to the time interval, where transitio-
nal processes are damped. We assume 3 different stiffness of control system:
nominal (k = 140 MN/m), 100 times lower (k = 1.4 MN/m), and 10000 times
lower (k = 14kN/m). In the case of nominal stiffness (Fig. 11) multi-periodic
oscillation of control system occurred. When the stiffness is 100 times lowering,
quasi periodic motion occurred (Fig. 12). Fig. 13 shows chaotic oscillations in
longitudinal control system, that occurred in the case of very low stiffness of
control system (k = 14kN/m). The chaotic nature of oscillations in the 3rd ca-
se of stiffness was confirmed by calculation of Lyapunow multipliers (Fig. 14).
The bifurcation diagram for chaotic oscillations is shown in Fig. 15.

2.3.3.  Modeling of unilateral contact conditions with application to aircraft control
system involving backlash and friction

Joints impose constraints on the relative motion of the various bodies of
the system. Most joints used for practical applications can be modeled in terms
of the so called lower pairs [4, 23]: the revolute, prismatic, screw, cylindrical,
planar and spherical joints. If two bodies are rigidly connected to one another,
their six relative motions, three displacements and three rotations, must va-
nish at the connection point. If one of the lower pair joints connects the two
bodies, one or more relative motions will be allowed. For instance, the revolute
joint allows the relative rotation of two bodies about a specific body attached
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axis while the other five relative motions remain constrained. The constraint
equations associated with this joint are presented above.

Consider two bodies denoted with superscripts (-)* and (), respectively,
linked together by a revolute joint, as depicted in Fig. 16. In the reference con-
figuration, the revolute joint is defined by coincident triads SE = Slo, defined
by three unit vectors ef, = e, ek, = €k, and e, = €. In the deformed
configuration, the orientations of the two bodies are defined by two triads,
S* (with unit vectors e¥, ek, and ef), and S' (with unit vectors e}, eb,
and eé). The kinematic constraints associated with a revolute joint imply the
vanishing of the relative displacement of the two bodies while the triads S*
and S' are allowed to rotate with respect to each other in such a way that
e’?f = eé. This condition implies the orthogonality of e]?f to both €} and €.

These two kinematic constraints can be written as:
Cr=(e)Tel =0 Cy=(e§)Teb =0 (2.26)

In the deformed configuration, the origin of the triads is still coincident. This
constraint can be enforced within the framework of finite element formulations
by Boolean identification of the corresponding degrees of freedom.

The relative rotation 4 between the two bodies is defined by adding a third
constraint

Cy = [(}) el sing + [(ef) Teblcos & = 0 (2.27)

The three constraints defined by Eqgs. (2.26); to (2.27) are nonlinear, holo-
nomic constraints that are enforced by the addition of constraint potentials
A:Cj, where \; are the Lagrange multipliers. Details of the formulation of the
constraint forces and their discretization can be found in Refs. [20, 21].

Deformed
configuration
U, =

Reference
configuration

Fig. 16. Revolute joint in the reference and deformed configurations [4]
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A revolute joint with backlash is depicted in Fig. 10a. The backlash condi-
tion will ensure that the relative rotation ¢, defined by Eq. (2.27), is less than
the angle ¢1, and greater than the angle ¢ at all times during the simulation:
ie. @1 > ¢ > P9, ¢1 and ¢s define the angular locations of the stops. When
the upper limit is reached, ¢ = ¢1, a unilateral contact condition is activated.
The physical contact takes place at a distance Rjp, from the rotation axis of the
revolute joint. The relative distance ¢; between the contacting components of
the joint writes

@1 = Ri(d1 - ¢) (2.28)

When the lower limit is reached, ¢ = ¢2, a unilateral contact condition is
similarly activated. The relative distance ¢o then becomes

g2 = Ra(¢2 — ¢) (2:29)
where Rj is the distance from the axis of rotation of the revolute joint.

If the stops are assumed to be perfectly rigid, the unilateral contact condi-
tion is expressed by the inequality ¢ > 0, where the relative distance ¢ is given
by Eq. (2.28) or (2.29). This inequality constraint can be transformed into an
equality constraint ¢ — r2 = 0 through the addition of a slack variable r.
Hence, the unilateral contact condition is enforced as a nonlinear holonomic
constraint

C=q—1>=0 (2.30)

This constraint is enforced via the Lagrange multiplier technique. The corre-
sponding forces of constraint are

.
SC\ = lgﬂ [_ ;2741 = lgﬂ F° (2.31)

where A is the Lagrange multiplier. To obtain unconditionally stable time in-
tegration schemes [4] for systems with contacts, these forces of constraint must
be discretized so that the work they perform vanishes exactly. The following
discretization is adopted here

F¢ :l Shm ] (2.32)

m —SAm2rm

where s is a scaling factor for the Lagrange multiplier, A, the unknown
midpoint value of this multiplier, and r,, = (ry +r;)/2. The subscripts (-);
and (-); are used to indicate the value of a quantity at the initial time ¢;,
and final time t; of a time step of size At, respectively. The work done by
these discretized forces of constraint is easily computed as W€ = (Cy — C;) \p,.
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N

a) N b)

Fig. 17. a) A revolute joint with backlash. The magnitude of the relative rotation ¢
is limited by the stops; b) a revolute joint with friction (cf. [4])

Enforcement of the condition Cy = C; = 0 then guarantees the vanishing of
the work done by the constraint forces. The Lagrange multiplier A, is readily
identified as the contact force.

For practical implementations, the introduction of the slack variable is not
necessary. If at the end of the time step ¢y > 0, the unconstrained solution is
accepted and the simulation proceeds with the next time step. On the other
hand, if gy < 0 at the end of the time step, the step is repeated with the
additional constraint ¢y = ¢; and the Lagrange multiplier associated with this
constraint directly represents the contact force.

In general, the stops will present local deformations in a small region near
the contact point. In this case the stops are allowed to approach each other
closer than what would be allowed for rigid stops. This quantity is defined as
the approach and is denoted a; following the convention used in the literature
[9], a > 0 when penetration occurs. For the same situation, ¢ < 0, see Egs.
(2.30) and (2.31). When no penetration occurs, a = 0, by definition, and
q > 0. Combining the two situations leads to the contact condition ¢+ a > 0,
which implies ¢ = —a when penetration occurs. Here again, this inequality
condition is transformed into an equality condition C' = ¢+ a — 2 = 0 by the
addition of a slack variable r. When the revolute joint hits a deformable stop,
the contact forces must be computed according to a suitable phenomenological
law relating the magnitude of the approach to the force of contact [4]. In a
generic sense, the forces of contact can be separated into elastic and dissipative
components. As suggested in ref. [24], a suitable expression for these forces is

TS M@= @) @3

Fcontact — Felas + Fdiss —
da

where V is the potential of the elastic forces of contact, and fy(a) accounts for
energy dissipation during contact. In principle, any potential associated with



440 K. SiBiLski, W. WROBLEWSKI

the elastic forces can be used; for example, a quadratic potential corresponds
to a linear force-approach relationship, or the potential corresponding to the
Hertz problem. The particular form of the dissipative force given in Eq. (2.34)
allows to define a damping term that can be derived from the sole knowledge
of a scalar restitution coefficient, which is usually determined experimentally
or it is readily available in the literature for a wide range of materials and
shapes.

When sliding takes place, Coulomb’s law states that the friction force F/
is proportional to the magnitude of the normal contact force F™

mn ‘/7‘
Fl = —py(V,)F Al (2.34)

where g (V;) is the coefficient of dynamic friction and |V;| the magnitude of
the relative velocity tangent to the plane V.. If the relative velocity vanishes,
sticking may take place if the following inequality is met

|| < s F™ (2.35)

where 1 is the coefficient of static friction. A revolute joint with friction is
shown in Fig. 17. In this case, the relative velocity V. is given by V, = pqu,
where p is the radius of the inner and outer races and  the relative rotation.
When the races stick together, the relative velocity ¢ vanishes, resulting in
the following linear non-holonomic constraint

d=0 (2.36)
Application of Coulomb’s law involves discrete transitions from sticking to
sliding and vice-versa, as dictated by the magnitude of the friction force and
the vanishing of the relative velocity, Eqgs. (2.33) and (2.34), respectively. These
discrete transitions can cause numerical difficulties, and numerous authors
have advocated the use of a continuous friction law [4], typically written as

f— n Vr Vr|/vo
F! = —u,(V,)F W(l — el l/ ) (2.37)
where vy is a characteristic velocity usually chosen to be small compa-
red to the maximum relative velocity encountered during the simulation.
[1—exp(|V,|/v0)] is a "regularizing factor” that smoothes out the friction force
discontinuity. The continuous friction law describes both sliding and sticking
behavior, i.e. it replaces both Eqs. (2.34) and (2.35). Sticking is replaced by
”creeping” of the inner race with respect to outer race at small relative velo-
city. Various forms of the regularizing factor have appeared in the literature.
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However, the use of a continuous friction law presents a number of short-
comings [24]:
e it alters the physical behavior of the system and can lead to the loss of
important information such as large variations in frictional forces;

e it negatively impacts the computational process;

e it does not appear to be able to deal with systems with different values
of the static and kinetic coefficients of friction. Consequently, friction
effects will be modeled in this work through a combination of Coulomb’s
friction law and the enforcement of the sticking constraint.

In practice, it is not convenient to determine the exact instant when the relative
velocity vanishes: i.e. when V, = 0. Rather, the sticking constraint, Eq. (2.37),
is enforced when V,. < vg, where vy is an appropriately selected characteristic
relative velocity.

3. Bifurcation analysis of aircraft dynamics

A wide collection of useful numerical algorithms for the exploration of ordi-
nary differential equations has been made available through the public domain
software XPPAUT? [7]. With its graphical interface to the popular continu-
ation and bifurcation software AUTO, XPPAUT combines the advantages of
two worlds: A set of ordinary differential equation can be integrated with the
phase plane explorer XPP until a steady-state has been reached; once balan-
ced, the system equations can then be passed to AUTO973 for continuation
and bifurcation analysis [6].

In our work we concerned with static bifurcations, i.e. bifurcations associa-
ted with changes in the equilibrium point structure. There is a fundamental
difference between bifurcation analysis of dynamical systems and control sys-
tems. As seen above, the behavioral aspects at the bifurcation points of control
systems involve issues of system controllability, observability, et cetera, which
are nonexistent for dynamical system bifurcation analysis. In addition to the
limiting points that arise from static bifurcation points, we are also interested
in limitations due to loss of stability and functional actuator limits. The bifur-
cation analysis is the same for the open and closed loop cases. However, the

2XPPAUT is a WINDOWS® version of well known AUTO software available at
internet address: http://www.math.pitt.edu/ bard/xpp/xppwin.html

3AUTO97 is very powerful public domain software available at the address:
http://indy.cs.concordia.ca/auto/
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analysis of stability, and the characteristics of the system at the bifurcation
points are different for the two cases. The equilibrium equations are simpler
for the open loop system. Once we have obtained the bifurcation curves for
the open loop system, the closed loop bifurcation curves can be obtained using
the control law.

A failure via a stuck actuator alters the structure of the control system.
The stuck control surfaces not only ceases to be a viable input, but also acts as
a persistent disturbance on the system. The reconfigured controller is designed
as a regulator with disturbance rejection properties. The nonlinear regulator
problem is to determine a feedback control law that guarantees asymptotic
stability of the closed loop system and ensures that the regulated variables
specified by equation have the prescribed steady state value. The control law
requires information about both the states and the disturbance, i.e., the stuck
actuator position. This information can be obtained through measurements of
an observer. The observer dynamics and design are not relevant to the bifurca-
tion analysis. We reduce the number of control inputs of the nominal system to
one by setting d,; = dr, in order to satisfy the conditions for designing regula-
tors With conditions for straight and level flight. Also by substituting @ = 0
results in the right side of the three state equations U = 0, W = 0,Q = 0
being exactly zero, satisfying equilibrium condition for these equations. Drop-
ping these three equations simplifies the analysis by allowing larger increments
in the bifurcation parameter values.

For the nominal system, we carry out the bifurcation analysis with the
velocity V' as the bifurcation parameter. For each of the actuator failures,
namely, a stuck elevator, we carry out two kinds of bifurcation analysis. First,
for each kind of failure, we consider the control surface to be stuck at it’s trim
value, and treat the velocity as the parameter. Second, we hold the velocity
fixed at the nominal value of 110 m/s and vary the stuck position of the failed
actuator. The bifurcation curves with velocity as the parameter for the nominal
and the reconfigured systems for each kind of failure are shown in Fig. 18. The
curves shown are with respect to the elevator surface deflection. The same
information can be obtained with the bifurcation curves plotted with respect
to. the other states. These curves are qualitatively similar although they can
differ somewhat in shape.

The black plot corresponds to the nominal system. Three bifurcation po-
ints, LA (130.7m/s), LB (132.6 m/s) and LC (127m/s) can be identified on
the equilibrium surface. At these three points both the open and closed loop
systems are unstable. The linearized system at these points has transmission
zeros at the origin, is uncontrollable and has dependent inputs. The open



INFLUENCE OF FREE-PLAY AND FRICTION... 443

09f - : v -

elevator deflection (rad)

200 250 300 350
Velocity [m/s]

150

Fig. 18. Bifurcation curves of the nominal and reconfigured systems with single
actuator failures and velocity as the parameter

loop system is unstable at all values of the velocity parameter. The closed
loop is designed to be stable at LO (351 m/s). However, at velocities lower
than 279 m/s corresponding to the equilibrium point LI the closed loop sys-
tem becomes unstable. We can also identify actuator limits on the equilibrium
surface. The point E2 (127.7m/s) corresponds to the elevator upper limit.
Analysis for straight and level flight with a stuck rudder at trim respectively
result in the same equilibrium surface. The reconfigured systems for the eleva-
tor failure have different stability boundaries, closed loop system is unstable
for speeds lower than S3 (132.4m/s) and S4 (197 m/s) with the appropriate
regulators. The linearization at the bifurcation points LA, LB, and LC, for
the reconfigured control systems for elevator failures have dependent inputs,
are uncontrollable, unobservable and have two transmission zeros at the ori-
gin. The reconfigured system with a stuck elevator results in a qualitatively
different equilibrium surface shown in grey in the Fig. 18. It has only one bi-
furcation point identified as B1 (138.5m/s) at which the linearized system is
unstable and is uncontrollable, unobservable, has dependent inputs and one
transmission zero at the origin. The reconfigured system becomes unstable
at velocities lower than 214 m/s marked by S1. The upper elevator limits are
marked on the surface at A1 (172.7m/s) and R1 (138.5m/s), respectively.

The bifurcation curves for the reconfigured elevator failure, aileron failure
and rudder failure are shown in Figs. 19 and 20. The reconfigured system for
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the stuck left elevator first encounters the aileron actuator limits. A2 (3 deg)
and A3 (—7.2deg) correspond to the allowable lower and upper elevator de-
flection. Next it encounters the elevator limits: R2 (—13 deg) is the lower limit

and R3 (10.5 deg) is the upper limit. The elevator reaches its saturation point
at E1 (—23deg).

60.0FT T T T T T T T T —
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|
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Fig. 19. Bifurcation curve of the system with a stuck elevator and the stuck position
as the parameter
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Fig. 20. Bifurcation curve of the system with actuator saturation — high « branch

The global bifurcation diagram of angles of attack a for the stabilator sweep
is shown in Fig.21. Branch 1, the branch continued from the initial starting
point, has zero lateral states along its entire length. Branches 2 and 5, which
all result from pitchfork bifurcations, have non-zero lateral states and each
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represents two branches which are symmetric with respect to the Oxz plane.
The periodic branch emanating from the Hopf bifurcation on branch 1 is also
shown. If we assume that the aircraft is in equilibrium at the starting point
of a = 10deg, then, as the stabilator deflection is increased (more negative)
statically, the equilibrium point progresses along branch 1.
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Fig. 21. Global bifurcation diagram [15]

This would be true assuming no disturbance, such as a wind gust, is large
enough to result in a jump to another stable state along another equilibrium
branch or periodic branch. As the stabilator deflection reaches the value at
which the Hopf bifurcation occurs, branch 1 becomes unstable. A Hopf bifur-
cation occurs when a complex-conjugate pair of poles crosses the imaginary
axis into the right half-plane. The unstable equilibrium is an unrealizable state
since the smallest disturbance will cause the state trajectory to diverge from
equilibrium. Therefore, as the stabilator deflection increases past the critical
value at the Hopf bifurcation point, a jump must occur to another attractor,
in this case, to the limit cycle represented by periodic branch 1 at this ele-
vator deflection. The phenomenon which causes this jump occurs during the
transition from the stable equilibrium portion of branch 1 to the stable limit-
cycle portion of periodic branch 1. This jump actually represents the onset
of wing rock, and the trigger point is the Hopf bifurcation point located on
branch 1. This point occurs at o = 25deg. Wing rock begins here, and we
will demonstrate later on that this coincides with the complex-conjugate pair
of Dutch-roll eigenvalues migrating into the right half-plane. This point will
be critical to the remainder of the analysis.
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The results of calculations shown in Figs. 22 and 23 are for the basic
airframe, unaugmented (black line) and augmented (grey line) model. For
unaugmented model we can see a mild longitudinal instability at subsonic
speed. Figure 22 shows the continuation diagrams of angle of attack «a vs
the stabilator angle dg, for 64 = dy = 0. Figure 23 shows the continuation
diagrams of pitch angle @, vs the stabilator angle g, for d4 = dy = 0. As
expected, several unstable segments lie on the branch of symmetrical equilibria
due to the negative static margin of the aircraft. It is apparent that small
deflections of the stabilator are required for trimming the aircraft, inasmuch
as the reduced level of trim drag associated with this characteristic is one of
the reasons that led to the choice of flying an unstable aircraft [1]. A second
stable branch is visible in the —dy plot for a < 11.8deg and represents
the steady states that are realized when, aircraft has static stability and the
nose-down stabilator effectiveness is lost. In advertent excursions to this range
of « are inhibited by the «/a, limiting system of the augmented aircraft.
Figure 22 shows the bifurcation diagrams of the same states as just described
vs the stabilator deflection for the complete aircraft model with SCAS, in a-
command mode. The sideslip angle was very small in all of the continuations
due to the actions of both the ARI and the yaw damper and is not reported
in the figures. As a general comment we note that this mode of operation
produces a rather conventional steady-state response of the aircraft stability
until the longitudinal command is saturated at o = 23 deg. Also, Fig. 23 shows,
that for the aircraft model featuring high augmentation, the steady states
present a completely different structure when the SCAS is active.
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Fig. 22. Steady states of the basic aircraft model, SCAS — off model blue line, SCAS

— on model grey line, §4 = dy = 0: —— stable; - - - - unstable; e Hopf bifurcation;
B pitchfork bifurcation
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4. Results of simulations

The Figures 24-28 show the response of the aircraft under ruder disturbance
in the case of present of free-play and friction in control system. This figures
show influence of free-play and friction of aircraft dynamics. We can observed
irregular response of elevator, as well as selected flight parameters.
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Fig. 24. Results of simulations. Deflection of rudder — no friction and free-play in
control system
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Fig. 25. Results of simulations. Course of pitch angle — no friction and free-play in
control system
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Fig. 26. Influence of free-play on rudder dynamics. Angle of tree-play
l./ta =0=15

5. Conclusions

In many applications the hydraulic servo-actuators are superior to electri-
cal ones, there are applications where the relative simplicity of electrical drive
is preferred. Free-play effect can radically change the response of aircraft. In
this work we calculated static bifurcation points for the fighter aircraft in
straight and level flight, for the nominal and various reconfigured systems
for single stuck actuators. The analysis was performed for a full envelope
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Fig. 28. Influence of free-play on longitudinal aircraft dynamics. Angle of tree-play
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nonlinear model of aircraft, allowing for large variations in the parameters.
In applying the continuation method to aircraft dynamics several numeri-
cal issues were addressed. This work will aid the automation of bifurcation
analysis for control systems which is ongoing work. This will help us to iden-
tify the complete maneuverability envelope associated with actuator failures
and see how the post fault operating conditions differ from the operating
conditions.
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Whplyw luzéw i tarcia w ukladzie sterowania na dynamike lotu samolotu

Streszczenie

Charakterystycznym dla uktadéw sterowania w wigkszosci samolotéw jest koniecz-
nos$é przeniesienia sygnalu sterujacego na duze odleglosci (od kilku do kilkudziesieciu
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metréw), gdyz zwykle kabina zalogi znajduje sie z przodu kadluba samolotu, a uste-
rzenie na koncu. Powoduje to koniecznos¢ w przypadku ukladu sterowania sztywnego
stosowania znacznej ilosci wspolpracujacych ze soba par kinematycznych w postaci
dZzwigni jednostronnych lub dwustronnych potaczonych popychaczami. Dzwignie sa
mocowane przegubowo do wieszakéw, ktore sa przymocowane sztywno do konstrukcji
ptatowca i przegubowo do popychaczy. Przewaznie w przegubach znajduja sie tozyska
kulkowe.

Poniewaz w uktadach sterowania znajduje sie znaczna ilo$¢ wspotpracujacych ze
soba elementéw (par kinematycznych), istotnym jest uzyskanie odpowiedzi na pytanie,
czy sumaryczne luzy (powstajace w wyniku naturalnego zuzycia wspélpracujacych
elementéw) i sumaryczne tarcie (wynikajace z istnienia w uktadzie wielu wspolpra-
cujacych ze soba par kinematycznych) sa w stanie zaklécié prace ukladu sterowa-
nia i wplyna¢ na dynamike lotu samolotu. Jezeli tak, to czy powstale zaburzenia sa
w stanie zagrozi¢ bezpieczenstwu lotéw. Postawione pytania sa szczegdlnie istotne
w Swietle probleméw zwiazanych z utrata zasobéw pracy wynikajacych ze starzenia
sie konstrukcji samolotu. W pracy przedstawiono modele matematyczne oraz wyniki
analiz numerycznych dokumentujacych wplyw luzéw i tarcia w uktadzie sterowania
na dynamike lotu samolotu.
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Pojecie supermanewrowoéci pojawilo sie wraz z samolotami mysliwskimi zdol-
nymi do lotu na nadkrytycznych katach natarcia i wykonujacymi nietypowe fi-
gury pilotazowe. Zwrotno$é samolotéw supermanewrowych zwigzana jest z ich
naturalna niestatecznoscia, co z kolei determinuje zastosowanie systemu stero-
wania typu fly-by-wire oraz wektorowania ciggu. Wiadomo, ze dynamika super-
manewrowego samolotu na nadkrytycznych katach natarcia jest silnie nielinio-
wa. Obciazenia dzialajace na samolot, szczegdlnie aerodynamiczne, zmieniaja
sig¢ bardzo istotnie na zakresie nadkrytycznych katéw natarcia. Teorie bifurkacji
i ukladow dynamicznych sg efektywnymi narzedziami analizy nieliniowej dyna-
miki samolotu. Stosujac metodologie analizy bifurkacyjnej, mozna przewidywac
réznorodne osobliwos$ci dynamiki samolotu, np. ,wing rock”, korkociag, niesta-
teczno$¢ spiralna itp. oraz bada¢ kazda z wymienionych osobliwosci w punk-
tach bifurkacji. Analiza bifurkacyjna staje si¢ obecnie standardowa procedura
w badaniach nieliniowej mechaniki lotu samolotu, a teoria uktadéw dynamicz-
nych dostarcza wydajnych narzadzi do analizy wystepujacych osobliwosci. Dzie-
ki zastosowaniu teorii bifurkacji oraz mozliwosci wspélczesnych komputerow,
opracowano metodyke postepowania przy poszukiwaniu statecznych rozwigzan
rownan rézniczkowych opisujacych ruch samolotu w zaleznosci od zmian para-
metréw bifurkacyjnych (sktadowych wektora sterowania). Rozprawa dowodzi,
ze teoria bifurkacji moze by¢ uzyta do analizy nieliniowej dynamiki lotu samolo-
tu na okolokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia. Analizujac rezultaty
badan numerycznych i komputerowych symulacji lotu, mozna stwierdzié¢, ze
zaproponowana technike postepowania charakteryzuje duzy potencjal badaw-
czy 1 jest ona odpowiednia do analizy zachowania si¢ samolotu w przypadku
dysponowania jedynie danymi z badan w tunelu aerodynamicznym.

1. Wprowadzenie

Termin ,supermanewrowos¢” pojawit sie w literaturze dotyczacej mechani-
ki lotu na poczatku lat osiemdziesigtych. Samolot ,supermanewrowy” charak-
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teryzuje sie tym, ze przez dluzszy czas (przynajmniej przez kilka sekund) moze
lecieé¢ lotem sterowanym na nadkrytycznych katach natarcia oraz manewrowacé
z bardzo duzymi predkosciami katowymi (rzedu radiana na sekunde). Poja-
wienie sie samolotow takiego typu spowodowalo powstanie nowych probleméw
zwiazanych z ich aerodynamika i dynamika lotu [10].

Zalety samolotow supermanewrowych, w poréwnaniu z klasycznymi, przed-
stawia rysunek 1. Zaznaczono na nim obszary mozliwych predkoéci katowych
zakretu i predkosci lotu w zaleznosci od wspoélezynnika przeciazenia i wspot-
czynnika maksymalnej sity no$nej. Samoloty klasyczne musza wykonywaé za-
kret z predkoscia katowsa lezaca ponizej tzw. ,naroza predkosci”. Samoloty su-
permanewrowe moga wykonywac¢ zakret ze znacznie wiekszymi predkosciami
katowymi. Na rysunku tym zaznaczono takze przewidywane parametry kine-
matyczne samolotu wykonujacego manewr: ,Kobra” oraz ,Manewr Herbsta”
[11]. Mozliwo$¢ zmniejszenia predkosci poprzez wyjscie na duze nadkrytyczne
katy natarcia umozliwia znaczne powiekszenie predkosci katowej zakretu, co
z kolei prowadzi do zmniejszenia promienia zakretu (co w przypadku samolo-
téw mysliwskich ma ogromne znaczenie).
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Rys. 1. Wspoélcezynnik przeciazenia normalnego n w funkcji predkosci katowe;j
zakretu 1 predkosei lotu [11]

Lot na okolokrytycznych katach natarcia zwiazany jest z szeregiem groz-
nych zjawisk dynamicznych, takich jak ,wing-rock”, buffeting skrzydet i uste-
rzenia, niestateczno$¢ spiralna itp. Powaznym zagrozeniem staje sie zmniej-
szenie skutecznosci steréw. Dlatego tez pojawia sie konieczno$¢ poprawienia
sterownosci poprzez tzw. ,wektorowanie ciagu”, polegajace na takim zapro-
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jektowaniu dysz wylotowych silnikéw, by mozliwe stato sie odchylanie wektora
ciggu silnikéw. Odchylanie to jest wlaczone w uktad sterowania samolotem.
Samoloty supermanewrowe maja skrzydta pasmowe lub skrzydta delta. Cecha
charakterystyczna takich skrzydel jest wytwarzanie uktadu silnych wiréw kra-
wedziowych zwigkszajacych site no$na na duzych katach natarcia. Korzystny
uktad wiréw na skrzydlach tego typu moze przybieraé rézne formy niesyme-
tryczne, pekaé lub byé ukladem niestabilnym. Asymetria uktadu wirowego
powoduje pojawienie sie probleméw ze statecznoscia samolotu.

Ze wzgledu na nieliniowo$¢ rownan ruchu opisujacych dynamike lotu sa-
molotéw supermanewrowych oraz wystepowanie zjawiska histerezy wspotczyn-
nikéw aerodynamicznych, nie moga by¢ w tym przypadku stosowane dobrze
opracowane metody badan dynamiki lotu samolotéw konwencjonalnych. Dlate-
go tez nalezy poszukiwaé nowych metod analizy dynamiki lotu takich samolo-
tow. Jedna z propozycji jest zastosowanie metod teorii ukltadéw dynamicznych
i teorii bifurkacji. Sa to wysoce wydajne narzedzia, pozwalajace na globalna
analize dynamiki lotu samolotow supermanewrowych, szczegélnie w zakresie
granicznych stanéw lotu.

Nalezy podkresli¢é, ze dynamika sterowanych lotéw na duzych okolokry-
tycznych i nadkrytycznych katach natarcia jest stosunkowo mtoda dziedzina
mechaniki lotu. Na wiele istotnych pytan dotyczacych statecznosci i bezpie-
czenstwa lotu nie uzyskano dotad zadawalajacych odpowiedzi.

2. Model matematyczny dynamiki lotu samolotu

Wspolcezesne samoloty bojowe charakteryzuja sie zwarta konstrukcja o du-
zej sztywnosci. Na ogoél sterownice tych samolotéw nie sg mechanicznie po-
taczone z powierzchniami sterowymi (uklad sterowania typu ,fly-by-wire”).
Powierzchnie sterowe sa wychylane za pomoca sitownikéw sterowanych syste-
mami elektronicznymi. Dlatego tez, w analizie dynamiki lotu takich samolo-
tow z wystarczajaca doktadnoscia mozna przyjac klasyczny model ciata nieod-
ksztalcalnego (tzw. model 6DOF — skrét ang. Siz Degrees of Freedom). Model
6DOF obejmuje nastepujace zatozenia:

1. samolot jest nieodksztalcalny i ma pionows plaszczyzne symetrii;

2. poczatek zwiazanego z samolotem ukladu wspoélrzednych pokrywa sie
z jego srodkiem masy lub z innym $cisle zdefiniowanym punktem (np.
lezacym na plaszczyZnie symetrii oraz 25% $redniej cieciwy aerodyna-
micznej);
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3. uwzglednione sg momenty giroskopowe wirujacych mas silnikows;

4. sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane polozenia powierzchni stero-
wych i zmiane wartosci (lub w przypadku samolotéw z tzw. wektorowa-
niem ciagu — wartosci i kierunku) wektora ciagu;

5. wychylenia powierzchni sterowych oraz wektora ciagu sa ograniczone,
ograniczona jest réwniez predko$é ich wychylania;

6. oplyw samolotu jest quasi-stacjonarny (podejscie takie stosowano nie tyl-
ko w pracach dotyczacych analizy klasycznych zagadnien dynamiki lotu,
ale takze w przypadku modelowania obciazen na gleboko nadkrytycz-

nych katach natarcia — mozna tu wymienié¢ prace Abramowa, Gomana
i Khrabowa [1], Gomana i Khrabova [6] lub Sibilskiego [24].

Rys. 2. Uktad wspétrzednych zwigzany z oplywem samolotu

Ruch samolotu jest opisywany za pomocg uktadu silnie nieliniowych réw-
nan rézniczkowych zwyczajnych. Liczba tych rownan zalezy od przyjetego mo-
delu fizycznego statku powietrznego. Dla klasycznego modelu nieodksztatcal-
nego samolotu z ruchomymi powierzchniami sterowymi réwnania te mozna
zapisa¢ w nastepujacej postaci [24]:

& = f(z(l),u(t)) (2.1)
W réwnaniu (2.1) « oznacza wektor stanu, w wektor sterowania:

m:[U7KWP7Q7R7W>@>@a$17y17Z1]T ( )
2.2

u = [6W7 6L7 5K7 T7 (bTZ? ¢Ty]T
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gdzie:

uv,w — sktadowe wektora predkosci liniowej,

P,Q,R — sktadowe wektora predkosci katowej,

v,0,0 — katy: przechylenia, pochylenia, odchylenia,

T1,Y1, 21 —  wspolrzedne srodka masy w uktadzie wspdtrzednych
zwigzanym z Ziemia,

ow,0r,0 — katy wychylenia steru wysokosci, lotek i steru kierunku,

T —  warto$¢ ciagu silnika,

Oy — kat odchylenia osi dziatania sily ciagu silnika od osi Ox
w plaszczyznie Oxy,

o1 — kat odchylenia osi dziatania sily ciagu silnika od osi Ox

w plaszczyznie Ozxz.

fale

v
v z

Rys. 3. Sily i momenty sil dzialajace na obiekt w locie w ukladzie wspolrzednych
zwiazanych z obiektem

Wektor f ma nastepujace sktadowe [24]:
1
fi=-QW + RV + o [—qS(Crqcos Beosa + Cygsin Fecosa — Cygsinar) +
+X0oQ + X5, 0w — mgsin© + Tx]
1
fo=—RU+ PW + E[—qS(Cm sinf — Cyq cos B) + Y,P + YrR + Y5, 0k +
+mg cos O sin ® + Ty'] (2.3)

1
f3=—PW + QU + - [—qS(Cyqcos Bsina + Cygsin Gsina + C,, cos o) +
+ZqQ + Zs,, dw + mgcos © cos D + T
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0 —-R @
[f47f57f6]T:JZI(Ma‘i’MF)—J/Zl R 0 —-P JA
-Q P 0
1 sin®@tg® cosPtgO
[f1,fs: fo] ' = |0 cos® —sin® | [P,Q,R]" (2.4)

0 sin®sec® cosPsecO
[f10, f11, f12] T = ALAL[VD,0,0]

gdzie J, jest macierza bezwtadnosci:

Ja= 0 Jy 0
—-Jxz 0 Jz

M r — wektor momentu pochodzacego od silnikéw i efektéw giroskopowych:

M"T =3 M =>(rixT; + Jrwr, x 2) (2.5)
1 1
oraz
r; — wektor taczacy $rodek masy samolotu z punktem przytozenia
sity ciagu i-tego silnika,
T, — wektor sily ciagu i-tego silnika,
Jr,  — biegunowy moment bezwladnosci silnika,
wr, — wektor predkosci katowej i-tego silnika,
2, — wektor predkosci katowej samolotu,
M, - wektor momentu aerodynamicznego.

Macierze transformacji Ag i A, dane sa zaleznosciami:

Ac = A AA; (2.6)
gdzie:
[ cos¥  sin¥ 0 [cos® 0 —sin®
A= |—sin¥ cos¥ 0 A = 0 1 0
|0 -0 1 | sin ® 0 cosO
(2.7)
(1 0 0 [—cosBeosa sinfBcosa sin «
As;=1|0 cos® sind A, = —sin cos 3 0
|0 —sin® cosP _—cosﬁsinoz —sinfgsina  —cosa
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W procesie modelowania dynamiki ruchu statku powietrznego zasadniczym
zrodlem trudnosci jest precyzyjny opis sit i momentéw aerodynamicznych wy-
stepujacych w rownaniach ruchu. W kazdej fazie lotu dynamika ruchu i aero-
dynamika wzajemnie na siebie wplywaja. Stanowi to istotne utrudnienie opisu
matematycznego tych proceséw.

Mozemy przyjaé, ze dla matych liczb Macha (Ma < 0.5), przy wyznacza-
niu obciazen aerodynamicznych samolotu mozna przyjaé¢ zasade superpozycji,
w mysl ktorej sity i momenty aerodynamiczne mozna przedstawi¢ w posta-
ci [24]:

Qa = Qas(Ma,Re, o, 5) + Z Q% (Ma, Re, o, 3)d,, +
+ Z Qzl (Maa Rea «, /B)xl + Z Z Qzlm] (May Re7 «, 5)$2$] + (28)
7 i g
+5° Q% (Ma,Re, a, B)d; + > Q% (Ma, Re, , )i

gdzie: Q4 oznacza uogdlniong sile aerodynamiczna ((\)4 = Pxa, Pya, Pza,
L., M., N,), indeks (-)4s oznacza, ze warto$¢ sily jest liczona dla warun-
kéw statycznych, () oznacza pochodng uogdlnionej sily aerodynamicznej
wzgledem kolejnych sktadowych wektora stanu @ (np. xz; = V,a, 3,p,q,7);
()ff( oraz ()ff( oznaczaja pochodne uogdlnionej silty aerodynamicznej wzgle-
dem pierwszych i drugich pochodnych (wzgledem czasu) wektora stanu.

Sila okreslona réwnaniem (2.8) przedstawia klasyczne uproszczenie stoso-
wane w dynamice ruchu obiektéw latajacych i zalezy liniowo od katéw wychy-
len powierzchni sterowych oraz nieliniowo od sktadowych wektora stanu i je-
go pochodnych. Pominigto tu wyzsze pochodne sily aerodynamicznej liczone
wzgledem wychylen powierzchni sterowych, chociaz pochodne takie istnieja.

Lot na duzych, okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia wiaze
sie z szeregiem zjawisk i osobliwosci takich jak: wing-rock, buffeting skrzy-
detl i usterzenia, niestatecznos¢ spiralna itp. Powaznym zagrozeniem bezpie-
czenstwa lotu jest zmniejszenie skutecznosci steréw, co moze doprowadzi¢ do
znaczacego obnizenia sterownosci samolotu, a w konsekwencji nawet do je-
go katastrofy. Dlatego tez rozpoznanie osobliwosci dynamiki i aerodynamiki
samolotu na nadkrytycznych katach natarcia jest zadaniem niezwykle istot-
nym, zaréwno z poznawczego, jak tez z czysto praktycznego punktu widzenia.
Nalezy przy tym podkreslié, ze do zadowalajacego wyznaczenia obcigzen ae-
rodynamicznych na duzych katach natarcia potrzebne sa nie tylko badania
tunelowe modeli samolotéw na specjalnych wagach aerodynamicznych (tzw.
,wagi obrotowe”), ale i testy wykonywane na swobodnie latajacych modelach
samolotéw (por. [1, 6]).



460 R. ROZIECKI

W zakresie duzych katow natarcia brak jest efektywnej metody obliczen
obcigzen aerodynamicznych samolotu. Nie zawsze dostepne sa takze wyni-
ki badan aerodynamicznych. Dlatego tez mozna rozszerzy¢ zakres uzytko-
wania klasycznej metody pasowej na ten zakres katéw natarcia (por. [24]).
Modyfikacja metody pasowej polega na tym, ze wykorzystywane sg nielinio-
we charakterystyki profilu, uwzgledniana jest takze niestacjonarno$é¢ optywu
i zjawisko przeciagniecia dynamicznego. Uwzglednia sie takze lokalng zmia-
ne kata natarcia profilu spowodowang wirami generowanymi przez sasiednie
pasma. Mozliwos¢ korzystania z pelnych nieliniowych charakterystyk aerody-
namicznych profilu, uwzglednienie niestacjonarnosci optywu (w tym histerezy
wspdélezynnikéw aerodynamicznych) oraz mozliwo$é zamodelowania zjawiska
przeciagniecia dynamicznego profilu czyni opisywang metode pozytecznym na-
rzedziem w procesie tworzenia algorytmdéw numerycznej symulacji granicznych
stanéw lotu statkéw powietrznych [24].

3. Klasyczna analiza dynamiki lotu samolotu

Pierwszym etapem analizy statecznosci uktadu mechanicznego jest ustale-
nie, co rozumie sie pod pojeciem statecznosci, istnieje bowiem wiele definicji
statecznosci ruchu i zwiazanych z nimi metod jej badania.

W przypadku ruchu uktadéw mechanicznych najczedciej statecznosé ro-
zumiana jest w sensie Lapunowa. Jezeli ruch ukladu samolotu jest okredlony
przez uktad réwnan rézniczkowych zwyczajnych w postaci:

dx

— = f(=x,t 3.1
= fa) (31)
woéwcezas nalezy ustalié, jaki ruch (rozwiazanie ukladu réwnan) bedzie badany.
Zalézmy wiec, ze istnieje rozwiazanie &(t) dla t € (tg, 00), ktérego statecznosé

ma by¢ badana. Jesli wszystkie rozwiazania x(t) ukladu (2.8) spelniajace
warunek:

[ (to) — &)l <n (3.2)
to dla t € (to,00) spelniaja warunek:

e (t) — &) <e (3-3)

gdzie e jest dowolna liczba rzeczywista dodatnia, to rozwiazanie &(t) jest
stateczne w sensie Lapunowa.
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W rozwazanym przypadku wyrazenie (3.1) odpowiada zapisowi wektoro-
wemu zwiazkéw tworzacych uktad nieliniowych réwnan rézniczkowych zwy-
czajnych opisujacych ruch samolotu.

Na ogél prawe strony réwnania (3.1) nie sa jawnymi funkcjami czasu t¢.
Rozwijajac je w szereg Taylora wzgledem @ w otoczeniu punktu xg otrzyma-
my:

d
;%zf@@+Rm+W%w (3.4)
gdzie R jest macierza postaci:
_ _ (9
R = [R;;] _.[(axj)mo} (3.5)

a W(x) jest wektorem wyrazéw rzedéw wyzszych od pierwszego.

Mozna wykaza¢ [9], ze przy spelnieniu przez W (x) pewnych dodatko-
wych warunkow, o statecznosci uktadu nieliniowego (3.1) mozna wnioskowaé
na podstawie badania statecznosci uktadu zlinearyzowanego.

Twierdzenie to ma tatwa interpretacje fizyczna. Uktad zlinearyzowany za-
zwyczaj opisuje ,male” odchylenia od stanu réwnowagi. Jezeli te odchyle-
nia beda stateczne, a wplyw wyrazow wyzszego rzedu nie bedzie wprowadzal
wzmocnienia zaburzen, to beda stateczne takze ,duze” odchylenia od stanu
rownowagi opisywane przez uktad nieliniowy.

Twierdzenie to ma wazne znaczenie praktyczne, gdyz analiza statecznosci
uktadéw liniowych jest prostsza niz analiza statecznosci uktadow nieliniowych.

Przyjmujac, ze czlony W (x) sa male, uklad réwnan (3.4) mozna zapisaé
w postaci:

t—Rx=0 (3.6)

gdzie tak zwana macierz stanu R dana jest zaleznoscia (3.5).
Ogdlne rozwiazanie uktadu réwnan (3.6) ma postac:

x = xoe (3.7)

gdzie xq jest tak zwanym wektorem witasnym.
Wstawiajac (3.7) do (3.6) otrzymamy:

Al —Rjz =0 (3.8)

gdzie | jest macierza jednostkowa, a A jest tak zwana wartoscia wlasna ma-
cierzy stanu R.
Uklad (3.8) bedzie mial nietrywialne rozwiazanie gdy:

Al —R| =0 (3.9)
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Liniowy uktad jednorodny postaci (3.6) ze stala macierza wspélezynnikéw
jest stateczny w sensie Lapunowa, gdy wszystkie wartoéci wlasne \; macierzy
stanu maja niedodatnie czedci rzeczywiste:

Re); < 0 i=1,2,...,n (3.10)

a wartosciom wlasnym o zerowych czesciach rzeczywistych odpowiadaja proste
dzielniki elementarne.

Macierz R na w ogélnym przypadku wymiar nxn, wiec po rozwinieciu wy-
znacznika (3.9) otrzymamy réwnanie algebraiczne n-tego stopnia wzgledem A,
czyli kazda ze sktadowych wektora x bedzie zawierala w ogdlnym przypadku
n sktadnikow. Jezeli wszystkie wartosci A sa rdézne, to np. wspélrzedna z;
wektora stanu @ bedzie réwna:

n
T = zineMt + xppe™t 4+ pyett = Z a;,-je)‘jt (3.11)
Jj=1

Wielkosci A\j mogg by¢ rzeczywiste lub parami zespolone. Przykltadowo, jezeli:
)\j = fj — i’l’}j oraz )\jzl + i77j+1 (3.12)
gdzie:
Sj = §j+1 = Re)\j = Re)\j+1
’I’}j = 7”Lj+1 = —Im)\j = Im/\j_H
i =+/—1, to odpowiednie sktadniki x; maja postac:
;&7 — g 68t (cos it — isiny;t) (3.13)

oraz:

ij 1St )t — g 68t (cos it 4 isinn;t) (3.14)
7 teorii rownan rézniczkowych wynika, ze jezeli dwie funkcje sa rozwigzania-
mi réwnania rézniczkowego liniowego, to ich dowolna kombinacja liniowa tez
jest rozwiazaniem tego réwnania, a wiec wyrazenia (3.12) i (3.13) moga by¢
przedstawione np. w postaci:

%' (a cos njt + bsinn,t) = %' Asin(n;t + 1) (3.15)

gdzie wielkosci a, b, Ai 7 sa nowymi stalymi bezwymiarowymi zastepujacymi
stale x;; 1 w;j41, przy czym:

b
A=+Va?+b? T = arctga
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Wartos¢ w nawiasach (3.15) sa okresowymi funkcjami czasu ¢, przy czym
okres:
_ 27

T
J T]]

(3.16)
a czestoscé:
L
== = = 3.17
fj Tj 21 ( )
W przypadku istnienia wielokrotnych wartodci \;, posta¢ wyrazenia (3.11)
ulega odpowiedniej zmianie, np. jezeli A\; = Ag, to (3.11) przybiera forme:

x; = (21 + xigf)e)‘lt + 256 4+ L 4 pype™t (3.18)

Kazdej wartodci \; odpowiada wiec okreslony charakter ruchu (rosnacy lub
malejacy, oscylacyjny lub monotoniczny) oraz okreslony zbioér sktadowych wek-
tora xgj, czyli tak zwana posta¢ ruchu.

Dla kazdej z n wartosci wlasnych \; mozna okresli¢ stosunek n — 1 skla-
dowych xg; do n-tej, czyli tak zwane skladowe unormowane wektora wlasne-
go xo; odpowiadajacego wartosci wlasnej A;.

Przyktadowo, wstawiajac w (3.11) x; = x, = 11 rozwigzujac dla \j = Ay,
otrzymamy nastepujaca postaé¢ wektora wlasnego xq,, o sktadowych unormo-
wanych wzgledem xy:

_ n T
o= [(2) 0 (2), o (22) 1 (22) ()] o0

przy czym zespolonym warto$ciom A, w ogdélnym przypadku odpowiadaja
zespolone wartosci sktadowych.

Aby okredli¢ ogélna postaé¢ ruchéw wlasnych (np. Smigtowca po zaburze-
niu lotu ustalonego), nalezy wyznaczy¢ wektory wlasne xg; dla wszystkich n
wartosci wlasnych A;, a nastepnie znajac zaburzenia poczatkowe wyznaczy¢
n wartosci wektora stanu @, réwnanie (2.2);.

W wielu przypadkach, np. dla potrzeb analizy statecznosci dynamicznej
samolotu, wystarczy okresli¢ tylko wartosci wlasne A; macierzy stanu R, a w
celu identyfikacji ruchéw takze wektory wlasne xg;.

Powyzej opisana analiza statecznosci dynamicznej samolotu stosowana jest
zazwyczaj do analizy lotu prostoliniowego. Jednak powyzej opisang metodyke
mozna rozszerzy¢ na analize dowolnie wybranego punktu toru lotu samolotu.
Podstawa teoretyczna takiej analizy jest tzw. teoria ukiadow dynamicznych.



464 R. ROZIECKI

4. Globalna analiza statecznosci polozen réwnowagi

W teorii uktadéw dynamicznych pierwszym krokiem analizy nieliniowego
uktadu réwnan roézniczkowych jest ocena statecznosci stanéw ustalonych da-
nego systemu. Stan ustalony jest wyznaczony poprzez przyréwnanie do zera
pochodnych i rozwiazaniu uktadu rownan algebraicznych. Na podstawie twier-
dzenia Hartmana-Grobmana [7, 12, 25] mozna stwierdzié, ze lokalna statecz-
nos¢ quasi-ustalonego stanu lotu jest zdeterminowana poprzez wyznaczenie
wartosci wlasnych zlinearyzowanego wokél potozenia réwnowagi uktadu réz-
niczkowych réwnan ruchu. Jezeli cho¢ jedna z wartos$ci wtasnych ma dodatnia
czes¢ rzeczywista, wowczas polozenie réwnowagi jest niestateczne. Mozna udo-
wodnié, ze jezeli zlinearyzowany uklad réwnan jest nieosobliwy, wowczas stan
ustalony systemu dynamicznego jest ciagla funkcja parametréw stanu. Zatem
stany ustalone réwnan opisujacych ruch statku powietrznego sg cigglymi funk-
cjami wychylen powierzchni sterowych. Zmiany statecznosci wystapia wtedy,
gdy przynajmniej jedna z wartoéci wlasnych zlinearyzowanego ukladu réw-
nan ruchu statku powietrznego zmieni swéj znak. Zmiany statecznodci stanu
ustalonego prowadza do jako$ciowo réznej odpowiedzi systemu i sa zwane bi-
furkacjami. Granice stateczno$ci moga by¢ wyznaczone poprzez poszukiwanie
stanow ustalonych posiadajacych przynajmniej jedna wartos¢ wtasna z zerowa
czesdcia rzeczywista.

Teoria bifurkacji nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych zajmuje
sie uktadem réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu:

z(t) = f(z(t), p) xeR", peR (4.1)

zaleznym od parametru p i opisujacym ruch uktadu dynamicznego w n-wy-
miarowej przestrzeni euklidesowej R". Zaklada sie, ze opisany réwnaniem (4.1)
uktad ma asymptotycznie stabilne rozwigzanie stacjonarne & = 0. Oznacza
to, ze dla wszystkich x(0) nalezacych do tego otoczenia spelnione sg warunki:

a) trajektoria a(t) spelnia warunek: |z(t)] <e dla ¢ >0
b) |x(t)] — 0 dla — oo

Rozwiazanie polega na znalezieniu odpowiedzi na pytanie, jak zmiana para-
metru p wplynie lokalnie na otoczenie punktu & = 0. Ze wzgledu na to, ze
dla wszystkich p spelnione jest réwnanie:

f(O,p)=0 (4.2)
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mozna je zapisa¢ w postaci:

i(t) = Hua + f(z,p) (4.3)

Przy czym H, = Dxf(0,u) jest kwadratowa macierza charakterystyczna
o elementach danych réwnaniem:

Hulij = R (4.4)
za$ nieliniowa funkcja wektorowa f spelnia warunki:
W procesie badania statecznosci stacjonarnego rozwiazania réwnania (4.5)
(x = 0) ma zastosowanie wspominane juz powyzej twierdzenie Hartmana-

Grobmana. Stanowi ono, ze jezeli wszystkie wartosci wlasne macierzy charak-
terystycznej H, zlinearyzowanego ukladu (4.5) leza w lewej polplaszczyznie
zespolonej, tj.:

Re();) <0 dla i=12,....n (4.6)

wéwcezas istnieje pewna ciggla, homomorficzna transformacja zmiennych spro-
wadzajaca lokalnie nieliniowy uklad réwnan (4.1) do ukladu liniowego. Ozna-
cza to, ze jezeli stacjonarne rozwiazanie zlinearyzowanego uktadu réwnan jest
asymptotycznie stateczne, to réwniez stateczne jest rozwigzanie uktadu nieli-
niowego. 7Z twierdzenia Hartmana-Grobmana wynika rowniez, ze kazda jako-
$ciowa zmiana charakteru rozwiazan uktadu nieliniowych réwnan opisujacych
system dynamiczny jest wskazywana przez pojawienie sie zerowych czedci rze-
czywistych wartosci wlasnych macierzy charakterystycznej H, uktadu zline-
aryzowanego.

W chwili obecnej dostepnych jest kilkanadcie pakietéw programéw kom-
puterowych przeznaczonych do analizy nieliniowych ukladéw dynamicznych.
Przeglad dostepnych na rynku pakietéw komputerowych przeznaczonych do
analizy bifurkacyjnej uktadéw dynamicznych mozna znalezé na stronie inter-
netowej http://www.enm.bris.ac.uk/staff/hinke/dss/7index.html. Strona za-
wiera takze adresy dostepu do wielu opisanych tam pakietéw. Najbardziej
znanym (i zarazem najbardziej wszechstronnym) programem komputerowym
przeznaczonym do bifurkacyjnej analizy nieliniowych ukladéw dynamicznych
jest opracowany w Concordia University, w zespole prof. Euzebiusa Doedla,
pakiet AUTO. Opis tego pakietu mozna znalez¢é w pracy [4]. Pakiet jest pro-
duktem typu freeware i jest ogélnie dostepny pod adresem internetowym:
http://indy.cs.concordia.ca/auto/. Dostepna jest przy tym wersja podstawo-
wa AUTO97 (kod zrédtowy pakietu jest napisany w jezyku FORTRAN) oraz
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wersja AUTO2000 (kod Zrédlowy napisany w jezyku C). Oba pakiety AU-
TO pracuja w srodowisku systemu operacyjnego UNIX. Zatem korzystanie
z nich wymaga dostepu do stacji roboczych (np. SUN). Ostatnio ukaza-
ta sie wersja XPPAut pakietu AUTO pracujaca w srodowisku WINDOWS.
Program ten jest réwniez produktem typu freeware i mozna go pobraé¢ ze
strony internetowej: http://www.math.pitt.edu/bard /xpp/xpp.html. Obszer-
ny opis tego pakietu wraz z instrukcja znajduje sie w podreczniku prof. Barda
Ermentrout [5].

5. Metodyka badan

Jak wykazano w rozdziale 3, ruch statku powietrznego opisywany jest za
pomoca ukladu silnie nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych. Ilosé
tych réwnan zalezy od przyjetego modelu fizycznego samolotu (np. dla modelu
46DOF” —12). Dla klasycznego modelu nieodksztalcalnego samolotu z rucho-
mymi powierzchniami sterowymi réwnania te mozna zapisa¢ w nastepujacej
postaci:

& = f(x(t), u(t)) (5.1)

W réwnaniu (5.1) @ oznacza wektor stanu, w wektor sterowania. Wektor sta-
nu x dany jest zaleznoscia (2.2)1, natomiast wektor sterowania wu zaleznoscia
(2.2)o. Parametrami bifurkacyjnymi sa sktadowe wektora sterowania wu.
Biorac pod uwage dos$wiadczenia wielu badan (bazujacych na analizie bi-
furkacyjnej i technice kontynuacyjnej, mozna sformutowaé nastepujacy, tréj-
stopniowy schemat badan nieliniowego ruchu samolotu [7, 8, 16, 18, 21].

1. Podczas pierwszego kroku ustala sie wszystkie parametry systemu. Za-
sadniczym zadaniem jest zbadanie wszystkich mozliwych stanéw réwno-
wagi i orbit okresowych oraz analiza ich lokalnej statecznosci. Badanie
to powinno by¢ bardzo dokladne. W efekcie ustalona zostaje globalna
struktura przestrzeni stanu (np. portrety fazowe) wszystkich odkrytych
atraktoréw (stanéw ustalonych i zamknietych orbit).

2. Podczas drugiego kroku, na podstawie informacji o ewolucji portretéw
fazowych wraz ze zmiang parametréw, przewidywane jest zachowanie sie
systemu. Nastepnie, w oparciu o wiedze o typie wystepujacych bifurka-
¢ji oraz biezacej pozycji parametrow systemu w odniesieniu do obszarow
statecznych przewidywane jest dalsze zachowanie sie statku powietrzne-
go. Dla tych analiz i prognoz istotne sg takze informacje o zakresach
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zmian parametrow. Obserwowane sg takze szybsze zmiany parametrow
i wieksze réznice pomiedzy stanami ustalonymi a przejSciowymi.

3. Trzeci krok polega na symulacji numerycznej, pozwalajacej na weryfika-
cje przewidywanego zachowania sie statku powietrznego. Otrzymywane
sg przebiegi charakterystyk przejsciowych systemu dla duzych zmian pa-
rametréw stanu, przy zmianie parametréw systemu.

W oparciu o dane samolotu F-16A oraz réwnania ruchu przedstawione zalez-
nosciami (2.1), (2.3) i (2.4), wykorzystujac pakiet XPPAut, wykonano cykl
obliczen pozwalajacych na ocene statecznosci standéw ustalonych samolotu.

Ze wzgledu na to, ze parametr bifurkacyjny jest wektorem sterowania o sze-
Sciu sktadowych (wychylenia steru wysokosci, steru kierunku, lotek, wartosé
wektora ciagu oraz katy odchylenia wektora ciagu w plaszczyznie poziomej
i pionowej), badania stanéw ustalonych przeprowadzono wedlug nastepujacej
procedury:

e ustalane sa wszystkie wartodci wektora sterowania za wyjatkiem jednej,

e dokonywane sa obliczenia w przedziale od minimalnej do maksymalnej
wartosci tej sktadowej, ktéra zostala uzmienniona,

e w podobny sposdb przeprowadza sie obliczenia dla pozostalych sktado-
wych wektora sterowania,

e otrzymuje si¢ w ten sposéb obraz wszystkich stanéw ustalonych (lub
quasi-ustalonych) ruchu samolotu.

W literaturze angielskiej ten proces obliczen okreslany bywa terminem global
analysis. Dlatego tez tego rodzaju analiza lotu samolotu nazywana jest ,glo-
balna analiza potozen réwnowagi”. Oczywiscie, ,klasyczne stany” okreslajace
statecznosci ustalonego prostoliniowego lotu samolotu sa jednym z punktow
wyznaczanych w trakcie globalnej analizy statecznosci polozen réwnowagi,
i w tym sensie analiza ta jest uogdlnieniem klasycznej analizy statecznosci
samolotu.

Przyktadowe wyniki obliczen przedstawiono na rysunku 4. Rysunek ten
przedstawia stany ustalone i quasi-ustalone predkosci katowej przechylenia P
w funkcji wychylen lotek &7 i steru kierunku &;. Okreslenie ,stan quasi-
ustalony” oznacza warunki lotu w czasie wykonywania manewréw ze staly-
mi predkosciami katowymi. Linie pogrubione odpowiadaja statecznym stanom
ustalonym. Wartoéci katow wychylenia steréw w stopniach, predkos¢ katowa P
[deg/s].
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Rys. 4. Stany ustalone i quasi-ustalone predkosci przechylania P dla réznych katéw
wychylenia lotek ¢p, i steru kierunku dy,
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Rys. 5. Przyklad globalnej analizy statecznosci samolotu F-16

Rysunek 5 przedstawia analize stanéw ustalonych dla réznych wartosci
kata natarcia samolotu w funkcji zmian parametru bifurkacyjnego — w tym
przypadku kata wychylenia steru wysokosci. Widoczne jest kilka galezi roz-
wiazan. Galaz 1 odpowiada ,klasycznym” stanom ustalonym lotu prostolinio-
wego ze stala predkoscia. Przedstawione na niej stany rownowagi sa stateczne.
Dla wartosci kata wychylenia steru wysokosci dy = 10° (odpowiadajacy tej
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wartodci dy kat natarcia o = 18,6°) pojawia sie bifurkacja Hopfa, a zatem
dla wiekszych wartosci kata wychylenia steru wysokosci i wyzszych wartosci
kata natarcia a pojawia sie cykl graniczny (okresowa galaz 1) odpowiadajacy
oscylacjom typu ,wing-rock”. Poczatkowo orbity oscylacji sa niestateczne (dla
18,6° < a < 22,8°), potem pojawia sie stateczny cykl graniczy, by nastepnie,
dla wartosci kata natarcia a > 34, 8° przejé¢ z powrotem w cykl niestateczny.
Pozostale stany ustalone to inne warunki réwnowagi (gléwnie odpowiadajace
réznym stanom korkociagu). Gataz 4 odpowiada warunkom lotu na bardzo du-
zych, nadkrytycznych katach natarcia (sa to miedzy innymi warunki panujace
w trakcie wykonywania manewru Kobra).

6. Podsumowanie

Wykonywanie licznych zadan przez wspolczesne samoloty wymaga maksy-
malnego wykorzystania ich wtasnosci lotnych. Bardzo czesto loty, szczegdlnie
w trakcie wykonywania misji bojowych, odbywaja sie na malych wysokoéciach
oraz na zakresie granicznych parametréw eksploatacyjnych (maksymalnych
ciagbéw silnikéw, duzych predkosci i przeciazen, okotokrytycznych i gteboko
nadkrytycznych katéow natarcia itp.). Manewry wykonywane na tym zakresie
parametréw eksploatacyjnych tacza sie z calym szeregiem osobliwoéci, w tym
z mozliwoscia ,nieoczekiwanego zachowania sie” samolotu. W rezultacie od-
ruchowe (zgodne z wyuczonymi nawykami) dzialania pilota moga okazaé sie
nieprawidtowe i moga doprowadzi¢ do katastrofy. Jezeli, lecac na duzych i éred-
nich wysokosciach, pilot zazwyczaj ma czas na korekte nieprawidtowego dzia-
tania, to w trakcie wykonywania lotu tuz przy ziemi tego czasu z reguly nie
ma. Dlatego tez wskazane jest nie tylko doktadne rozpoznanie ograniczen eks-
ploatacyjnych oraz ich zaleznosci od réznych parametréw, lecz takze ocena
mozliwosci i skutkéw wyjscia poza te ograniczenia.

Wspolcezesne samoloty myéliwskie moga wykonywaé w pelni sterowane loty
na gteboko nadkrytycznych katach natarcia znacznie przekraczajacych 30°.
Manewry wykonywane na takich katach natarcia maja duze znaczenie bojowe.
Zdolnos$¢ wykonywania w pelni sterowanego lotu na nadkrytycznych katach
natarcia okresla sie pojeciem supermanewrowosci.

Teoria uktadéw dynamicznych i teoria bifurkacji dostarczaja narzedzi po-
zwalajacych na badania osobliwosci lotu samolotéw supermanewrowych w eks-
tremalnych, granicznych warunkach eksploatacji. Symulacyjne badania dyna-
miki lotu pozwalaja miedzy innymi na poszukiwanie nowych manewréw bo-
jowych. Podjecie numerycznych eksperymentéw dotyczacych granicznych sta-
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now lotu jest bardzo istotne ze wzgledu na wysoki stopien ryzyka przeprowa-
dzenia odpowiednich préb w locie.

Jako$ciowa zmiana ruchu statku powietrznego moze zostaé¢ zdeterminowa-
na poprzez okreslenie liczby i typu bifurkacji. Bifurkacje, dla ktorych wiecej
niz jedna rzeczywista wartos¢ wtasna lub wiecej niz jedna zespolona wartosé
wlasna ma zerowa cze$¢ rzeczywista prowadzg do bardzo skomplikowanego
ruchu. W takim przypadku mozna spodziewaé sie nawet wystapienia zjawiska
chaosu. Istotnym zagadnieniem jest odpowiedZ na pytanie, kiedy otrzymane
rozwiazanie bedzie posiadato cechy chaotyczne.
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Bifurcation analysis of the flight dynamics of supermanoeuvrable aircraft
with the thrust vectoring

Abstract

Super-manoeuvrability was first defined as the ability to fly in the post-stall regime
and it refers to unusual flight trajectories presently investigated by high performan-
ce fighter aircraft. The notion of agility appears with the generalization of naturally
unstable flown-by-wire aircraft and the development of thrust vectored prototypes. It
is well known that the dynamics of manoeuvrable fighter-type aircraft over the flight
envelope is highly non-linear. The character of the loads acting on the vehicle, parti-
cularly the aerodynamics, vary substantially over the operating range of the angle of
attack. Theory of bifurcation and dynamical systems are efficient tools for analysis of
non-linear aircraft dynamics. Using the bifurcation analysis methodology, a variety of
non-linear phenomena of the aircraft such as wing rock, spin, spiral divergence, etc.,
and related onset of each of these phenomena to bifurcation points can be predic-
ted. The bifurcation analysis methodology has become a standard procedure for the
investigation of non-linear behaviour of aircraft. The dynamical system theory has
provided a powerful tool for analysis of non-linear phenomena of aircraft behaviour.
Thanks to bifurcation theory and computer capabilities, a methodology and software
have been set up to investigate asymptotic behaviour of nonlinear differential equ-
ations depending on bifurcation parameters (components of the control vector). The
dissertation proves that the bifurcation theory has been used to identify an aerodyna-
mic model suitable for the analysis of high angle of attack flight regimes. Considering
the results of calculations, it can be said that this technique has great potential and is
appropriate for the investigation of aircraft behaviour, using only wind-tunnel data.
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W artykule przedstawiono cykl prac podjetych w Instytucie Techniki Lotni-
czej WMT WAT w celu opracowania dyskretnego modelu platowca samolotu
mysliwskiego MiG-29 do numerycznych analiz aerostrukturalnych MES. Geo-
metrie zewnetrzna bryly obiektu w postaci zbioru punktéw zlokalizowanych
na pokryciu platowca uzyskano z pomiaréw geodezyjnych. W oparciu o krzy-
we definicyjne rozpiete na punktach wygenerowano powierzchniowy model
bryly. Lokalizujac stosowne plaszczyzny, znaleziono Slady ich przeciecia z ob-
rysem zewnetrznym — tym samym wyznaczono powierzchnie cienkosciennych
elementéw wewnetrznych. Na bazie modelu powierzchniowego oraz wymiaréw
ustalonych w przekrojach konstrukcji wygenerowano siatke elementéw skon-
czonych. Otrzymano model dyskretny symulujacy rozklad masy i sztywnosé
ptatowca. W oparciu o wyznaczong obwiednie obcigzen oszacowano wielkosci
aerodynamicznych obciazen stacjonarnych w charakterystycznych punktach
krzywej. Aplikujac obciazenia zastepcze zespoléw nosnych, wykonano wstep-
ne obliczenia wytrzymaloéciowe. Wyznaczono drgania wlasne istotne w per-
spektywie analiz flatterowych.

1. Zagadnienia przewidziane w zakresie analiz modelowych
samolotu MiG-29

W Instytucie Techniki Lotniczej WAT od przeszto dwdch lat realizuje sie
prace badawcze dotyczace samolotu myéliwskiego MiG-29. Analizy i bada-
nia dotycza zagadnien wytrzymalodciowych, aerosprezystych oraz probleméw
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zwiazanych ze zmiang stanu eksploatowanego obiektu. W ramach planowanych
analiz aerosprezystych samolotu MiG-29 na potrzeby wsparcia eksploatacji
w Sitach Powietrznych RP przewidziany jest cykl nastepujacych zadan:

1. Pomiary niwelacyjne i akwizycja danych geometrycznych bryly ptatowca
(zbi6ér punktéw, wymiary charakterystyczne).

2. Odtworzenie kompletnej geometrii obiektu w systemie CAD — zapis geo-
metrii obrysu i struktury wewnetrznej (Unigraphics).

3. Rozpoznanie wlasnosci konstrukcyjno-technologicznych, materiatlowych
i masowych samolotu.

4. Opracowanie dyskretnego modelu masowo-sztywnosciowego do MES
(MSC Patran).

5. Wyznaczenie obciazen zewnetrznych w charakterystycznych stanach
lotu.

6. Statyczna analiza wytrzymatosciowa dla wybranych przypadkéw obcig-
zenia (MSC Nastran).

7. Analiza masowa dla stosowanych konfiguracji eksploatacyjnych.
8. Wyznaczenie postaci wlasnych (MSC Nastran).
9. Analizy flatteru (MSC Nastran).

10. Numeryczne analizy zmeczeniowe (MSC Nastran/Ansys).

Mozna stwierdzié¢, iz na chwile obecna z powyzszego harmonogramu prac
w pelni zrealizowano pierwszych 6 zagadnien.

2. Metody inzynierii odwrotnej w zastosowaniu do modelowania
geometrii samolotu MiG-29

W ramach zadania sformutowanego jako odtworzenie geometrii bryly pta-
towca w zaawansowanym $rodowisku CAD zrealizowano kolejno nastepujace
przedsiewziecia:

1. Pomiary geodezyjne samolotu MiG-29.

2. Wprowadzenie danych pomiarowych — wspoélrzednych pomierzonych
punktéw do przestrzeni systemu CAD.

3. Utworzenia krzywych definicyjnych na punktach w poszczegdlnych prze-
krojach skanowania.

4. Utworzenie jednolitego modelu powierzchniowego obrysu ptatowca.
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5. Weryfikacji poprawnosci geometrycznej powierzchni rozpietych na krzy-
wych definicyjnych.

6. Identyfikacja wewnetrznej struktury sitowej; uzupetnienie zapisu geome-
trii o cienkoscienne elementy poprzeczne lub podiluzne (powierzchnie
w przekrojach plaszczyznowych) oraz elementy belkowe lub podiuzni-
cowe (krzywe).

Pomiarom geodezyjnym poddano rzeczywisty obiekt. Ustalono ptaszczyzny
poprzeczne i podluzne dla przekrojéw platowca — na obrysach tychze prze-
krojow zlokalizowano punkty pomiarowe. Stosujac metode wciecia katowego
zidentyfikowano wspolrzedne okoto dziewieciuset punktéw obrysowych.

dy =d,, L
? sin[180 — (@ + B)]

/ Xp =X, +dy -sinc
Ve =Ya +d -cOSC

z, =2, +d,; -tgy

c y

Rys. 1. Zastosowanie metody wciecia katowego w identyfikacji wspolrzednych
dowolnego punktu P na powierzchni ptatowca

Lokalizacje punktéw pomiarowych odtworzono w systemie CAD (Unigra-
phics). Proces wprowadzania wspodlrzednych zautomatyzowano stosujac proce-
dure translacyjng zdefiniowang w jezyku systemowego programowania GRIP.
Na bazie wirtualnych punktéw zdefiniowano krzywe interpolacyjne definiujace
obrys platowca w przekrojach pomiarowych. Na krzywych rozciagnieto lokal-
ne powierzchnie, ktore po ztaczeniu i wygtadzeniu utworzyty jednolity obrys
bryty ptatowca.

Kompletng geometrie struktury ptatowca otrzymano po uzupelnieniu mo-
delu powierzchniowego bryly powierzchniami wewnetrznych elementow sito-
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Rys. 2. Kolejne stadia odtwarzania geometrii samolotu w srodowisku CAD: zapis
punktéw pomiarowych, krzywe definicyjne obrysow przekrojow plaszczyznowych,
geometria pokrycia w postaci modelu powierzchniowego

wych: wreg, zeber i $cianek. Powierzchnie te zdefiniowano na krzywych pro-

filowych uzyskanych w efekcie przeciecia jednolitej powierzchni zewnetrznej
stosownie zlokalizowanymi plaszczyznami (rys. 3)

Rys. 3. Model kompletnej geometrii platowca w systemie CAD (rysunek konturowy
i powierzchnie wygenerowane w preprocesorze MSC Patran)

3. Dyskretny model struktury no$nej do analiz MES

Wytrzymatosciowy model dyskretny utworzony na bazie geometrii po-
wierzchniowej zbudowano z dwuwymiarowych elementéw powlokowych (troj-
katnych lub czworokatnych) oraz nielicznych elementéw jednowymiarowych
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(pretowych lub belkowych) uzupelniajacych wewnetrzna strukture sitowa pta-
towca (rys.4). W efekcie model skladal sie z 21450 elementéw skonczonych
potaczonych w 10150 weztach (rys.5). Uwzgledniono ruchomo$é polaczen ste-
row z konstrukcja skrzydel i usterzen poprzez elementy sztywne typu RBE.
Globalna macierz sztywnosci konstrukcji jest wynikiem wprowadzenia wia-
snosci materialéw wystepujacych faktycznie w lokalnych obszarach struktury.
Stale materiatowe typu F, G, p wprowadzono na podstawie danych literatu-
rowych dotyczacych materialéw wtasciwych lub ich odpowiednikéw. Na rys. 6
pokazano przykiadowe rozmieszczenie materialéw w strukturze nosne;j.

(b)

X

©)
Rys. 4. Elementy skoniczone zastosowane w modelu dyskretnym konstrukcji

platowca: (a) czworoboczny element CQU AD4, (b) tréjkatny element CTRIA3,
(c) pretowy element CROD, (d) element belkowy CBAR

4. Wstepna analiza wytrzymalos$ciowa dla stanéw
eksploatacyjnych zdefiniowanych obwiednia obcigzen

Wykorzystujac dyskretny model wytrzymaltosciowy do MES, wykonano
analize statyczna konstrukcji. Obliczenia przeprowadzono przy uzyciu linio-
wego solwera procesora MSC Nastran. Wielko$¢ obciazen poszczegdlnych ze-
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Rys. 5. Dyskretny model konstrukeji samolotu MiG-29 do analiz
wytrzymaltoéciowych MES

Pa7 (D-16/D-19)

Pa30 (AK4-1)

01420

Pa9 (Wo5)
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OT4-1/WT20
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Material radioprzezroczysty

HECFEEEN

H

Pa2 (AlMg2)

|

Stal 30HGSA

Rys. 6. Materiaty zastosowane w konstrukcji ptatowca oraz ich rozmieszczenie
w strukturze wewnetrznej i pokryciu skrzydta

spotéw nosnych przyjeto na podstawie obwiedni obciazen wyznaczonej dla
samolotu MiG-29 wg przepiséw MIL-A-8861 B (AS) (rys.8). Obciazenia od
sterowania wyznaczono dla ciezaru akrobacyjnego @@ = 14200kG. Rozkta-
dy obciazen uzgodniono w sposob uproszczony przyjmujac dystrybucje za-
stepczych sit skupionych przylozonych w plaszczyznach zeber. Wypadkowe
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Umieszczenie Gléwne wymiary
Ksztalt Nazwa na platowcu | Materiat [mm]
[or / nr rys.] ho ] al] ®
V AI zebro nr 3 Pa 30 189,0161,8| 4,0
(| (AK4-
| zebro nr 4 8/4.9a 1) 181,1/66,2| 4,0
= LA z
zebro nr 8 140,3| 64 | 7,8
- : /Il dzwigar nr 1 3/4.9a WT 4-1 (206,6|70,5| 6,3

Rys. 7. Fragment katalogu przekrojow poprzecznych podtuznych elementéw
konstrukcyjnych dosztywniajacych wewnetrzng strukture sitowa ptatowca

AT -

Obﬂiil‘ /pngﬂfoéf?/; 0.85 M;
- -

—— Q=11700kG
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Q = 18480 kG
H

R
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Rys. 8. Obwiednia obciazen dopuszczalnych od sterowania dla maksymalnego
ciezaru akrobacyjnego Q = 14 200kG oraz obwiednia od podmuchéw dla trzech
wariantéw masowych wg przepiséw MIL-A-8861 B (AS)

obciazenie kazdego zebra (wregi w przypadku kadluba) jest proporcjonalne
do procentowego udziatlu powierzchni lokalnej (przylegajacej do zebta) w po-
wierzchni noénej danego zespotu ptatowcowego. Przyjete w tym celu wielkosci
powierzchni zestawiono w tabeli 1.
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Tabela 1. Powierzchnie noéne zespoléw platowcowych samolotu MiG-29

Powierzchnia kadtuba (Skqq) 33,73 m?
Powierzchnia skrzydta (Sgg,») 10,27 m?
Powierzchnia lotki (Sj,¢) 0,76 m?
Powierzchnia klapy zaskrzydlowej (Sk;) 1,28 m?
Powierzchnia usterzenia pionowego (Sy) 11,69 m?
Powierzchnia stabilizatora (Sg) 6,82 m?
Catkowita powierzchnia noéna (S,.s) | 54,27 m?

Wielkosci obcigzen zespoléw nosnych wyznaczono wg nizej podanych za-
leznosci:
— caltkowita sila no$na dzialajaca na strukture samolotu

P, =nQ (4.1)

— obciazenie aerodynamiczne powierzchni skrzydia

1 Sskrz Skl(lot)
P =_P, P, = Pypr—— 4.2
skrz 972 S, kl(lot) skrz Srs ( )
— obcigzenie aerodynamiczne manewrowe usterzenia pionowego
PVM = CQOamSV (43)

gdzie C,, jest literaturowym wspolczynnikiem sily noénej na usterzeniu,
a (mar Oznacza maksymalne cidnienie dynamiczne,
— obciazenie aerodynamiczne manewrowe usterzenia poziomego

Q
PHM = knpSH P = S (4.4)
skrz
— Obciazenie aerodynamiczne powierzchni kadtuba
S
Praq = P25 (4.5)

Snoé

Wykonano obliczenia wytrzymatosciowe skrzydta, usterzen i kadtuba, apli-
kujac wyzej wyznaczone obcigzenia do wyizolowanych modeli strukturalnych.
Sposob mocowania modeli, schemat obciazenia oraz uzyskane rozktady prze-
mieszczen i naprezen zredukowanych pokazano na kolejnych rysunkach.



DYSKRETNY MODEL MASOWO-SZTYWNOSCIOWY SAMOLOTU MI1G-29... 481

Rys. 9. Model skrzydta do analizy statycznej z zadanym rozkladem obciazenia
i warunkami brzegowymi

Rys. 10. Rozklady: (a) przemieszczen, (b) naprezen zredukowanych w strukturze
skrzydla; umar = 130mm, 0.req/mae = 227 MPa

Rys. 11. Model statecznika pionowego do analizy statycznej z zadanym rozkladem
obciazenia i warunkami brzegowymi



482 A. OLEJNIK I INNI

1060

1

Rys. 12. Rozklady: (a) przemieszczen, (b) naprezen zredukowanych w strukturze
statecznika pionowego; Umaer = 79 MM, 0red/mar = 306 MPa

Rys. 13. Model statecznika poziomego do analizy wytrzymalosciowej

(a) ;| (b)

Rys. 14. Rozklady: (a) przemieszczen, (b) naprezen zredukowanych w strukturze
statecznika poziomego; Umaz = 175MmM, 0104/ maz = 461 MPa
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Rys. 15. Model kadtuba do analizy statycznej z zadanym rozktadem obciazenia
(aerodynamicznego i masowego); warunki podparcia zrealizowano poprzez zabranie
swobody translacji wezlom w okuciach skrzydel — [ug, uy, u;] = [0,0,0]

|

Rys. 16. Rozklady: (a) przemieszczen, (b) naprezen zredukowanych w strukturze
kadtuba; umar = 77MmM, 0.1cq/max = 225 MPa

5. Wlasnosci masowe modelu dyskretnego

Aby model samolotu byl w pelni uzyteczny do numerycznych analiz dy-
namicznych konieczne bylto uaktualnienie rozktadu jego masy, tak aby masa
modelowa byla jak najbardziej zblizona do masy rzeczywistej samolotu pod
wzgledem wartosci i dystrybucji. Masa strukturalna modelu wyniosta 5070 kg.
Samolot posiada mase wtasna réwna 10 900 kg, co oznaczalto, iz brakujaca mase
nalezy uzupehié¢ lokujac w modelu niestrukturalne elementy masowe.

Wiedze na temat masy samolotu zaczerpnieto z trzech zrodet:

e danych literaturowych (literatura eksploatacyjna, publikacje),

e danych z dokumentacji wlasnej WZL nr 2 (protokoly wazen, zestawienia
mas agregatow),
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e pomiaréow wlasnych wykonanych na samolocie remontowanym w WZL
nr 2 (uzgadnianie srodkéw mas agregatéw, lokalizacja punktéw granicz-
nych).

W efekcie przeprowadzenia pomiaréw wiasnych mas zabudowanych na pta-
towcu sporzadzono liste mas stalego wyposazenia ptatowcowego. W liscie tej
wyszczegdlniono wartosci mas silnikéow, agregatéw paliwowych i energetycz-
nych oraz radioelektronicznych urzadzen poktadowych. Oszacowano takze dosé
doktadnie geometryczne Srodki tychze elementéw — punkty te przyjeto jako
przyblizone $rodki mas. Lista uwzglednia podzial wyposazenia ze wzgledu na
przynaleznosé¢ elementéw do instalacji ptatowcowo-silnikowych, radioelektro-
nicznych, osprzetowych i uzbrojeniowych. Tabela 2 prezentuje fragment listy.

Tabela 2. Fragment listy mas wyposazenia samolotu MiG-29 (agregaty pla-
towcowe); w kolejnych kolumnach: nazwa agregatu, symbol, wspolrzedne srod-
ka i nr wezta lokalizacji elementu masowego, masa, uwagi

54. | Rozdzielacz 773200 [7194, -376, -721] 0,8 | 2 szt. (I/p),
hydrauliczny 100088 wloty, wr.
[7192, 358, -223] 3D-4
100089
55. | Rozdzielacz 773300 [7140, 0, 245] 3,1 | lacznie 5,4
hydrauliczny 100035 kg, wr.
56. | Rozdzielacz 773900 1,2 3D-4,
hydrauliczny wneka
57. | Zawér sterowania | 773500 1,1 podwoz.
RDM przedn.
58. | Agregat AU-46-06 | [7140, 0, 288] 4.8 2 szt.
sterowania 100034
59. | Silownik zastrzal (5490, 0, -94] 18,7
przedniej goleni 100031
podwozia
60. | Silownik zastrzal [10895, -1350, 41] 18 | 2 szt. (1/p)
gltownej goleni 100029
podwozia [10895, 1350, 41]
100030
61. | Sitownik ostony [8050, -1350, 182] 19 | 2,4 | 2 szt. (1/p)
kota gltéwnego [8050, 1350, 182] 20

Niestrukturalna mase pokladowa zabudowana na ptatowcu oszacowano
na 5046 kg (agregaty platowcowo-silnikowe: 3630 kg, agregaty uzbrojeniowe:
502 kg, agregaty osprzetowe: 414 kg, agregaty radioelektroniczne: 500 kg). Cal-
kowita masa modelowa wyniosta 10116 kg, $rodek masy — 25.8% SCA ($rednia
cigciwa aerodynamiczna).
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Rys. 17. Model masowy samolotu uzyskany w efekcie dolozenia elementow
masowych wyposazenia do modelu wytrzymalosciowego — m = 10116 kg, srodek
masy w punkcie 25,8% SCA

6. Wstepna analiza drgan wlasnych

Na podstawie modelu masowo-sztywnosciowego przy wykorzystaniu solwe-
ra Nastrana do drgan wlasnych rozwiazano zagadnienie wlasne

(K= AM)g, =0 (6.1)

Wyznaczono czestosci wlasne w; = v/)\; oraz kolejne wektory postaci q,, dla
1=1,2,3,...,16. Poszukiwano rozwiazan w zakresie czestotliwosci f: 0-30 Hz.
W jednym cyklu obliczen znaleziono postacie symetryczne i antysymetryczne,
chociaz ze wzgledu na niesymetrie rozktadu masy niektore postacie wykazuja
charakter asymetryczny. Warunki brzegowe zrealizowano stosujac procedure
pozornego podparcia swobodnego modelu w wybranym wezle zlokalizowanym
w plaszczyznie symetrii. Wizualizacje otrzymanych postaci przedstawia rysu-
nek 18; pominieto szeé¢ pierwszych postaci sztywnych bedacych ruchem nie-
odksztalcalnej bryly modelu wzgledem szesciu stopni swobody zwiazanych
z ukladem globalnym.
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Posta¢ 2, f=8.2 Hz Posta¢ 3, /=9.5Hz

Posta¢ 7, f=18.7Hz Posta¢ 8, f=24.0 Hz Posta¢ 9, f=27.6 Hz

Rys. 18. Kolejne strukturalne postacie drgan wlasnych samolotu MiG-29 uzyskane
z numerycznych obliczent modelowych (MSC Nastran) w zakresie
czestotliwosci: 0-30 Hz

7. Uwagi koncowe

W artykule zaprezentowano model dyskretny konstrukcji platowca
do analiz MES. Wykonano wstepne serie obliczen wytrzymalosciowych
i drgan wtasnych modelu przy wspomaganiu pakietu oprogramowania
MSC.Patran/Nastran. W tabeli 3 przytoczono zbiorcza prezentacje wynikéw
dla rozwazanego przypadku obciazenia (masa akrobacyjna, n = nm,aq).

Ustala sie nastepujace wartosci wytrzymatosci doraznej materialéw kon-
strukcyjnych zastosowanych w obszarach maksymalnie wytezonych:

e w dzwigarach skrzydla — ROT4~! = 650 MPa,

e w tylnej Sciance statecznika pionowego — R,I;A?’O = 420 MPa,
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e w zebrze przykadtubowym i belkach wezta mocowania statecznika pio-
nowego — R3VHGSA — 1080 MPa,

e w obszarze weztow mocujacych przy wredze nr 5 kadtuba — Rﬁm =

= 460 MPa.
Tabela 3
Zespol nodn Przemieszczenia Naprezenia zredukowane
POt HOSY [mm] [MPa]
Q = 14200kG, n =9
Skrzydto 30 | 55
Statecznik Obciazenie manewrowe H = 0m, V = 1500 km/h
pionowy 79,4 | 306
. Obciazenie manewrowe Q = 14200kG, n =9
Stabilizator 7 | 161
Q = 14200kG, n = 9
Kadlub TTE | 595

Przy zalozeniu wspotezynnika bezpieczenstwa konstrukeji fr = 1.5 wyni-
ki analiz potwierdzaja trwalo$é¢ konstrukeji w kontekscie mozliwych obciazen
eksploatacyjnych. W perspektywie doktadnych analiz nalezy uwzgledni¢ ko-
niecznos¢ ustalenia rzeczywistego rozktadu obciazenia aerodynamicznego oraz
faktyczny rozklad sil masowych (platowiec, wyposazenie, paliwo).

Analiza drgan wlasnych jest niezbedna w kontekscie planowanych obliczen
flatterowych. Przytoczone postacie i czestotliwosci wiasne, jakkolwiek wyda-
ja sie by¢ rozsadne, musza jednak zosta¢ zweryfikowane w oparciu o préby
rezonansowe, ktorych realizacja planowana jest we wspoélpracy z Instytutem
Lotnictwa.
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Discrete mass-stiffness model of the MiG-29 aircraft for numerical
aeroelastic analysis — preliminary results

Abstract

In the paper, the whole work-cycle was presented concerning preparation of the
discrete airframe model of the MiG-29 aircraft for aeroelastic numerical FEM analysis.
The paper contains the initial phase of researches carried out at the Aviation Tech-
nology Institute of The Military University of Technology in the area of aeroelastic
properties and repair flexibility of the aircraft. The initial data for CAD modelling was
the set of external points obtained from geodetic measurements of the real aircraft.
On the basis of definition curves drawn through the proper points, the surface model
was generated — the mapping of the external outline of the airframe solid. By locating
the proper planes, the intersection traces were found, so the frames and other thin-
walled parts of the internal structure were determined. For the surface virtual model
and section dimensions measured in structural elements, the mesh of finite elements
was generated. Mostly 2-dimensional shell elements were applied. After entering ap-
propriate material parameters, the structural discrete model simulating mass-stiffness
properties was obtained. The flight envelope of the aircraft was determined to define
the aerodynamic load for typical flight cases. The preliminary static and dynamic
analysis was carried out. The displacement and strength distributions under equiva-
lent static loads were determined; the zones of extreme material effort were localized.
The normal modes for flutter analysis were evaluated too.
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Analiza zdarzen lotniczych zwiazanych z oblodzeniem silnikéw turbino-
wych wskazuje, ze ich zasadnicza przyczyna byly réznego rodzaju bledy
popelniane przez czlonkow personelu latajacego i naziemnego, wynika-
jace najczedciej z nieznajomosci zasad dziatania i ograniczen instala-
cji przeciwoblodzeniowych poszczegdlnych statkow powietrznych. Zatogi
statkéw powietrznych czesto nie zdaja sobie sprawy z faktu, ze oblodze-
nie wlotéw silnikéw turbinowych moze powsta¢ juz w dodatnich tempe-
raturach otoczenia oraz ze czujniki instalacji przeciwoblodzeniowych wy-
krywaja zazwyczaj jedynie oblodzenie elementéw platowca i wlaczaja je-
go instalacje przeciwoblodzeniowa. Czujniki te natomiast nie sa w stanie
odpowiednio wczesnie stwierdzi¢ oblodzenia elementéw silnikow turbino-
wych, w zwiazku z czym ich instalacje przeciwoblodzeniowe wymagaja
recznego wiaczenia w okreslonych warunkach.

1. Wstep

Rozpatrujac zagadnienie oblodzenia lotniczych zespoléw napedowych, na-
lezy pamietaé, ze w odroznieniu od warunkéw oblodzenia platowca, czyli ujem-
nych temperatur oraz widocznej wilgoci (w postaci opadéw, chmur, mgly), ob-
lodzenie elementow zespoléw napedowych moze pojawia¢ sie juz w dodatnich
temperaturach otoczenia. Oblodzenie silnikow turbinowych moze wystapié¢ juz
dla temperatury w zakresie (+5,+10)°C [8, 10, 14, 22, 23, 26, 27]. W zalez-
nosci od konstrukeji wlotu temperatura w jego kanale przeplywowym moze
by¢ nizsza nawet o 20°C [27] od temperatury otoczenia. Europejskie przepisy
certyfikacji samolotéw duzych [10] oraz przepisy amerykanskie definiuja wa-
runki oblodzenia dla turbinowych zespoléw napedowych jako takie, w ktérych
temperatura otoczenia (OAT) na ziemi lub podczas startu lub temperatura
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spietrzenia w locie (TAT) jest réwna +10°C lub nizsza i widoczna jest wilgoé¢
w kazdej postaci (np. jako chmury, mgla z widocznoscia 1 mili lub mniejsza,
deszcz, $nieg, deszcz ze $niegiem, krysztatki lodu).

Czujniki instalacji przeciwoblodzeniowej na przewazajacej wiekszosci stat-
kéw powietrznych sa rozmieszczane na platowcu, natomiast nie ma ich we
wlotach silnikéw (przyktady rozmieszczenia czujnikéw instalacji przeciwoblo-
dzeniowej réznych statkéw powietrznych przedstawiono w tablicy 1 [3, 4, 5,
6, 7, 9, 24]. Takie umieszczenie czujnikéw powoduje, ze do oblodzenia elemen-
toéw zespolu napedowego moze doj$¢ pomimo braku sygnalizacji, a takze, co
istotniejsze, instalacja przeciwoblodzeniowa silnikéw moze nie zosta¢ automa-
tycznie wlaczona w odpowiednim czasie [2].

Tablica 1. Rozmieszczenie czujnikéw instalacji przeciwoblodzeniowej na réz-
nych rodzajach statkach powietrznych (S — $Smiglowiec, SS — samolot z turbi-
nowymi silnikami $migltowymi, SO — samolot z turbinowymi silnikami odrzu-
towymi)

Lp.| Statek powietrzny Rozmieszczenie czujnikéw instalacji

przeciwoblodzeniowej
1 | Airbus A310 (SO) — pod spodem przedniej czesci kadtuba
2 | Airbus A320, A330, — na ramie miedzy szybami kabiny zalogi
A340 (SO) (wskaznik wizualny
z dodatkowa sygnalizacja $wietlna)
3| ATR 42 (SS) — krawedz natarcia lewego skrzydta

— lewa strona kabiny pilotéw (opcjonalny
wskaznik wizualny)

4 | ATR 72 (SS) — krawedz natarcia lewego skrzydta
— prawa strona kabiny pilotéw (wskaznik
wizualny)
5 | BAe JetStream 4100 (SS) | — lewa strona przedniej czesci kadluba
6 | Boeing 737 (SO) — lewa strona przedniej czesci kadtuba
(opcjonalnie)
7 | Embraer Legacy (SO) — prawa i lewa strona przedniej czesci kadtuba
— gorna powierzchnia prawego i lewego skrzydta
8 | MD-80 (SO) — na gornej powierzchni lewego i prawego
skrzydta
9 | MD-11 (SO) — wlot do lewego i prawego silnika
10 | Mi-8 (S) — wlot do wentylatora przekladni gtéwnej

— na zewnatrz po lewej stronie kabiny pilotow
(wskaznik wizualny)
11 | Piaggio Avanti II (SS) — prawa strona przedniej czesci kadtuba
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Potrzeba umieszczania we wlotach silnikow sygnalizatoréw oblodzenia
dzialajacych niezaleznie od sygnalizatoréw platowcowych, ze wzgledu na réz-
ne warunki wystepowania oblodzenia na ptatowcu i elementach zespotu nape-
dowego, jest znana [27], jednak istnieja trudnosci ze skonstruowaniem takich
prawidlowo i niezawodnie dzialajacych czujnikéw [25]. Niekiedy instrukcje eks-
ploatacji w powietrzu nakazuja traktowanie wizualnego wskaznika oblodzenia
jako zasadniczego czujnika, a czujniki zdalne pelnig jedynie role pomocnicza
[6]. Nalezy przy tym pamietaé, ze wlaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej,
zwlaszcza zasilanej powietrzem pobieranym ze sprezarki, obniza osiagi silni-
kéw — z tego powodu instalacje te nie moga pozostawaé wlaczone przez caly
czas pracy silnikow.

Réznice pomiedzy warunkami optywu typowo rozmieszczanych czujnikow
instalacji przeciwoblodzeniowej a warunkami panujacymi w kanale przeply-
wowym silnika mozna pokazaé¢ na przykladzie $miglowca Mi-8 (rys.1). Za-
loga $miglowca ma do dyspozycji wizualny wskaznik oblodzenia znajdujacy
sie po lewej stronie kabiny (1). Instalacja przeciwoblodzeniowa (podczas czu-
wania w trybie automatycznym) wlaczana jest po wykryciu oblodzenia przez
izotopowy czujnik oblodzenia RIO-3 (2) umieszczony we wlocie wentylatora
chtodzacego przektadni gléwnej $migtowca. Ponadto zaloga moze odczytaé
temperature powietrza atmosferycznego na termometrze, ktérego czujnik za-
mocowany jest na oszkleniu kabiny po jej prawej stronie (3).

™ T2 T3
TN

Rys. 1. Rozmieszczenie czujnikéw informujacych o potencjalnym oblodzeniu
$migtowca Mi-8 (a) oraz punkty pomiaru temperatury podeczas badan
eksperymentalnych (b): wizualny wskaznik oblodzenia (1), czujnik RIO-3 instalacji
przeciwoblodzeniowej (2), termometr (3); T1-T7 punkty pomiaru temperatury

Wykonane w Instytucie Techniki Lotniczej WAT badania, m.in. obliczenia
termogazodynamiczne wlotéw podczas pracy silnikéw Smigtowca w warunkach
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statycznych na ziemi, a takze podczas lotu $migltowca z predkoscia 200 km/h
przy wykorzystaniu uproszczonego, jednowymiarowego modelu silnika [2], ob-
liczenia numeryczne z wykorzystaniem pakietu Fluent i z zastosowaniem réz-
nych modeli przeptywu i turbulencji, wykazaly znaczne réznice miedzy warto-
Sciami temperatur w charakterystycznych punktach ptatowca i silnika (tabli-
ca 2).

Tablica 2. Wartoéci réznic temperatur w charakterystycznych punktach $mi-
glowca Mi-8 w stosunku do temperatury powietrza otaczajacego zmierzone
lub obliczone podczas badan prowadzonych w ITL WAT (oznaczenia zgodne
z rys. 1) [4, 27]

| TL[°C] | T2[°C] | T3[°C] | T4[°C] | T5[°C] | T6 [°C] | T7[°C] |

Obliczenia termogazodynamiczne dla predkoscei 0km /h
(zawis, praca silnikéw na ziemi)
-046 | -311 | -731 | | —099 | -217 |
Obliczenia termogazodynamiczne dla predkosci lotu 200 km/h
1,09 | -149 | —556 | | 058 | —057 ]
Obliczenia numeryczne dla przeptywu laminarnego
=57 | 767 | | | |
Badania silnika TW2-117AG w hamowni WZL nr 3 w De¢blinie w dn. 05.01.2004
-326 | —251 | —506 | | | |
Badania modelu $miglowca w warunkach lotu w temperaturze +2°C
174 ] o067 | -278 | 187 | 197 | 187 | 197
Badania modelu $miglowca w warunkach lotu w temperaturze —3°C
-172 | -136 | —-441 | -122 | -172 | -195 | —0,69

Analiza wynikéw obliczen pokazuje, ze mozliwe jest wystapienie sytuacji,
gdy zatoga nie zauwazy symptoméw oblodzenia na wskazniku wizualnym, nie
odczyta ujemnej wartosci temperatury otoczenia z termometru, a jednocze-
$nie nie nastapi sygnalizacja oblodzenia przez czujnik instalacji przeciwoblo-
dzeniowej. W tym samym czasie w okre$lonych miejscach kanaléw wlotowych
i sprezarek silnikow moze tworzy¢ sie 16d.

2. Przeglad zdarzen zwiagzanych z oblodzeniem silnikéw

turbinowych w lotnictwie polskim

W latach 1972-2003 zanotowano w Polsce wiele zdarzen lotniczych zwia-
zanych z oblodzeniem silnikéw turbinowych [2, 11, 28], m.in.:
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23.03.1972 r. — Podczas lotu samolotu TS—11 Iskra nastapito oblodzenie ka-
nalu wlotowego, co spowodowalo niestateczna prace sprezarki, wzrost
temperatury spalin oraz spadek predkosci obrotowej wirnika. Wskutek
niestatecznej pracy sprezarki doszto do urwania piér topatek 4., 5. i 6.
stopnia sprezarki w 1/3 ich dlugosci oraz uszkodzonych zostalo szesé
topatek wirnikowych turbiny.

14.01.1978 r. — Smiglowiec Mi-8 ladowal awaryjnie z powodu niestatecznej
pracy sprezarki wywotanej oblodzeniem wlotu silnika z powodu nie wta-
czenia przez zaloge instalacji przeciwoblodzeniowej.

01.12.1983 r. — Podczas lotu $migltowca Mi-8T na wysokosci 100 m dowddca
zalogi nakazal wlaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej silnikéw, gdyz
zaobserwowano opady $niegu o malej intensywnosci. Po okoto 8 minu-
tach zaloga ustyszata huk z rejonu silnikéw, a $migltowiec zaczal gwal-
townie przepadac. Jednocze$nie zauwazono zmniejszenie predkosci obro-
towej wirnika no$nego oraz zmniejszenie predkosci obrotowej wirnika wy-
twornicowego lewego silnika, ktory po chwili wylaczyt sie. Zadanie prze-
rwano, a Smigtowiec ladowal na lotnisku zapasowym. Analiza zdarzenia
wykazala, ze przyczyng samoczynnego wylaczenia sie lewego silnika by-
to zbyt pdzne wiaczenie instalacji przeciwoblodzeniowej, co spowodowato
zerwanie nagromadzonego wczesniej we wlocie lodu, a nastepnie zassanie
go do sprezarki. Ponadto stwierdzono réznice miedzy polska a rosyjska
instrukcja eksploatacji Smigtowca Mi-8 w powietrzu. Instrukcja rosyjska
nakazywala wlaczanie instalacji przeciwoblodzeniowej silnikéw w tempe-
raturach +5°C i nizszych, natomiast zabraniata wtaczania tej instalacji
w czasie, gdy $miglowiec znajdowal sie juz w strefie oblodzenia.

03.03.1984 r. — W trakcie lotu $migltowca Mi-2 w trudnych warunkach at-
mosferycznych w temperaturze ponizej +5°C podczas znizania zatoga
zauwazyla réznice wskazan predkosci obrotowych wirnikéw wytwornico-
wych lewego (n = 87%) i prawego (n = 94%) silnika. Po zmniejszeniu
skoku topat wirnika nosnego zaobserwowano powolne zmniejszanie sie
predkosci obrotowej wirnika wytwornicowego prawego silnika, a nastep-
nie jego wytaczenie sie. Po 15 sekundach nastapito wylaczenie sie lewego
silnika. Podczas awaryjnego ladowania na polu z wykorzystaniem auto-
rotacji Smiglowiec nie zostal uszkodzony. Badania zdarzenia pokazaly,
ze jego przyczyna bylo oblodzenie lopatek pierwszego stopnia sprezarki
wskutek nie wlaczenia przez zaloge instalacji przeciwoblodzeniowej.

29.03.1985r. — W wyniku niedostatecznej informacji meteorologicznej na-
stapito wejscie $miglowca Mi-2 w strefe burzy $nieznej, co spowodowato
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wylaczenie sie prawego silnika. W czasie awaryjnego ladowania w lesie
$Smiglowiec opadl na podwozie wsrdéd drzew, a pilot zostal ranny.

03.04.1985 r. — Nastapito uszkodzenie silnika $migtowca Mi-2 wskutek oblo-
dzenia.

05.02.1992r. — W wyniku oblodzenia ulegly uszkodzenia sprezarki dwu sa-
molotow typu MiG-21US.

05.03.1998 r. — W czasie lotow szkolnych w trudnych warunkach atmosfe-
rycznych $miglowca W-3RM Anakonda zaswiecita sie lampka sygnalizu-
jaca oblodzenie. W trakcie podejscia do ladowania zaswiecita sie lampka
informujaca o uszkodzeniu silnika, a takze gwaltownie zmniejszyly sie
wartosci predkos$ci obrotowe wirnika wytwornicowego, momentu obro-
towego i temperatury lewego silnika, ktory wylaczyl sie samoczynnie
bez zadnych wezesniejszych objawéw nieprawidlowosci w pracy. Smiglo-
wiec ladowal na lotnisku z jednym pracujacym silnikiem. Przeglad wy-
taczonego silnika wykazal uszkodzenie wszystkich topatek kierujacych
pierwszego stopnia sprezarki, wygieta jedna lopatke wirnikows pierw-
szego stopnia sprezarki oraz uszkodzone dwie topatki drugiego stopnia
i jedna topatke trzeciego stopnia. Stwierdzono, ze przyczyna uszkodzen
i wylaczenia sie silnika byto dostanie sie do sprezarki kawaltka lodu zerwa-
nego z usytuowanego w kanale wlotowym silnika czujnika temperatury.

22.03.2000r. — W trakcie lotu samolotu TS-11 Iskra doszto do oblodzenia
silnika. Po wyladowaniu nie stwierdzono uszkodzenia silnika i zostal on
dopuszczony do dalszej eksploataciji.

13.11.2000r. — Samolot Jak-40 wykonujacy lot w warunkach nie wskazu-
jacych, wg komunikatu meteorologicznego, na zagrozenie oblodzeniem,
znalazl sie w strefie oblodzenia w gérnej warstwie chmur na wysoko-
Sci 5500 m. Po zaswieceniu sie lampki sygnalizacyjnej zatoga urucho-
mila instalacje przeciwoblodzeniowa, jednak mimo tego po kilku minu-
tach doszto do wzrostu predkosci drgan® érodkowego silnika do warto-
$ci 50 mm/s. Pomimo zmniejszenia zakresu pracy silnika nastapit dalszy
wzrost predkosci drgan do 70 mm/s, ustyszano dudnienie, pojawil sie
swad spalenizny i zasdwiecita sie lampka sygnalizujaca niebezpieczna war-
tos¢ drgan srodkowego silnika. Dowddca zatogi nakazal wylaczenie silni-
ka. Przerwano wykonywanie zadania, a samolot bezpiecznie wyladowal
z dwoma pracujacymi silnikami. W wyniku przegladu silnika stwierdzo-
no przebarwienia i przegrzanie topatek wirnikowych pierwszego stopnia

'Na silnikach réznych typéw dla oceny wartoéci drgain mierzone sa predkosci
[mm/s] lub przyspieszenia [m/s?] drgan. Wielkoéci te zwane sa potocznie wibracja.
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sprezarki niskiego cidnienia oraz pierwszego stopnia sprezarki wysokiego
ci$nienia, a takze ubytki masy uszczelniajacej nad topatkami wirnikowy-
mi odpowiednich stopni. Uszkodzenia zostaly spowodowane ocieraniem
sie wierzcholkéw topatek o $cianki kadtuba sprezarki. Instalacja przeciw-
oblodzeniowa byla sprawna.

13.11.2000 r. — Samolot Jak-40 na wysokosci 5800 m wszedt w strefe oblo-
dzenia w rejonie, w ktérym 2 godziny wczesniej doszto do oblodzenia
samolotu tego samego typu. Nastapil znaczny wzrost predkosci drgan
srodkowego silnika do wartosci 60 mm/s. Po ograniczenia zakresu pracy
silnika wartos¢ predkosci drgan zmniejszyla sie, ale zaloga poczuta nie-
naturalny zapach w kabinie, wiec dowddca podjat decyzje o wylaczeniu
silnika. Samolot wykonal ladowanie z jednym niepracujacym silnikiem.
Przeglad silnika wykazal przebarwienia wierzchotkéw topatek wywotane
ich ocieraniem o uszczelnienia. Instalacja przeciwoblodzeniowa dzialtata
prawidtowo. Analiza zdarzenia wykazala, ze informacja o wystapieniu
oblodzenia w poprzednim locie nie zostalta przekazana do kontroli lotéw
i dowodca drugiego samolotu, pomimo iz dowiedzial sie przed startem
o wezesniejszym zdarzeniu, nie uzyskat zgody na ominiecie rejonu, w kto-
rym wystepowato oblodzenie.

18.02.2001 r. — Samolot Jak-40 mial wykona¢ zadanie w trudnych warun-
kach atmosferycznych (mzawka, opady deszczu ze $niegiem, oblodzenie).
Po starcie, na wysokosci 200 m, wlaczono instalacje przeciwoblodzeniowa
na pelny zakres. W trakcie wznoszenia kilkakrotnie wlaczala sie i gasta
lampka sygnalizujaca oblodzenie. Na wysokoéci ok. 4000 m, gdy samolot
wychodzil z chmur, ponownie wlaczyta sie sygnalizacja oblodzenia, a na-
stepnie wystapit gwalttowny wzrost predkosci drgan lewego i sSrodkowego
silnika do wartosci 40 mm/s. Jednoczesnie rozlegl sie dzwiek przypo-
minajacy buczenie oraz zaloga poczula swad z instalacji klimatyzacji.
Dowddca zatogi polecit zmniejszenie zakresu pracy silnikow do wartosci
n = 80% maksymalnej predkosci obrotowej, a nastepnie, poniewaz pred-
kos$¢ drgan nie zmniejszala sie, do zakresu biegu jalowego (malego gazu).
Czynnosci te nie przyniosty oczekiwanego rezultatu, wiec podjeto decyzje
o przerwaniu zadania i powrocie na lotnisko. Podczas lotu powrotnego,
w czasie, gdy silnik prawy pracowal na zakresie nominalnym, natomiast
lewy i érodkowy na zakresie biegu jalowego, nastapil wzrost predkosci
drgan prawego silnika, ktéra zmniejszyta sie po ograniczeniu zakresu pra-
cy silnika (do n = 80%). Przed ladowaniem zwigkszono (do n = 80%)
zakres pracy dwu pozostatych silnikéw, nie obserwujac wzrostu pred-
kosci drgan. Podczas przegladu silnikéw stwierdzono na wierzchotkach
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pierwszego stopnia sprezarki niskiego ci$nienia slady ocierania o kadtub
sprezarki dwu lopatek prawego silnika oraz $lady ocierania i przegrza-
nia pieciu topatek lewego silnika. Ponadto w dyszach wylotowych obu
silnikéw zaobserwowano niewielkie ilosci metalicznego nalotu. Instalacja
przeciwoblodzeniowa pracowalta prawidtowo.

29.01.2003 r. — W trakcie wysadzania ratownikéw ze $migtowca W-3 Sokot

podczas zawisu na wysokosci ok. 1m nad lawiniskiem doszto do samo-
czynnego wylaczenia sie prawego silnika. Podczas lotu powrotnego na
ladowisko nastapito niespodziewane wylaczenie sie takze lewego silnika.
Pilot wykonal ladowanie autorotacyjne w terenie przygodnym zakon-
czone powaznym uszkodzeniem $migtowca. Komisja badajaca zdarzenie
uznala, ze przyczyna wylaczenia sie silnikoéw bylo zassanie do wlotéw
$niegu wzbijanego podczas zawisu nad lawiniskiem i w konsekwencji ob-
lodzenie wlotéw, co spowodowalo przerwanie doptywu powietrza do sil-
nikéw i ich samoczynne wytaczanie sie. Instalacja przeciwoblodzeniowa
wlotow zaréwno w czasie zawisu, jak i lotu powrotnego na ladowisko nie
byta wlaczona.

04.12.2003 r. — Smiglowiec Mi-8P wykonywal lot po zmroku w trudnych

warunkach atmosferycznych z instalacja przeciwoblodzeniowa pracuja-
ca w trybie automatycznym, tj. takim, przy ktérym instalacja zostataby
wlaczona samoczynnie w przypadku wykrycia oblodzenia przez czujnik
tej instalacji. Podczas znizania przed ladowaniem $miglowiec znalazt sie
w chmurach w warunkach silnej inwersji, w ktorej na wysokosci 950 m-
700m temperatura powietrza wynosita +5°C-0°C. W czasie przelotu
przez chmury wystapitlo niezauwazone przez zaloge powolne zmniejsza-
nie sie predkoéci obrotowej wirnika, ktéra w ciagu 2 minut osiagneta
wartoéé 88%?2, co moglo $wiadczyé o postepujacym procesie obladzania
elementéw wlotow silnikéw. Przestawienie w pewnej chwili topat wirni-
ka nosnego na kat o 1° wiekszy spowodowato spadek predkosci obroto-
wej tego wirnika do 82%, a chwile p6Zniej wylaczenie sie lewego silnika,
czemu towarzyszyl glosny huk. 24 sekundy podzniej samoczynnie wyla-
czyl sie takze silnik prawy. Pilot wykonal poprawny manewr awaryjne-
go ladowania autorotacyjnego, jednak ze wzgledu na brak widocznosci
ziemi 1 zalesiony teren $miglowiec zderzyt sie z drzewami, a nastepnie
uderzyl w ziemie. Kadlub smiglowca zostal czesciowo zgnieciony pod
wplywem masy zespolu napedowego, a 11 pasazeréw i 4 czlonkéw zalo-
gi odniosto obrazenia. Badania silnikow wymontowanych z wraku $mi-

2Zgodnie z instrukcja pilotowania $§miglowca Mi-8 predkosé obrotowa wirnika no-
$nego jest utrzymywana przez uklad automatycznej regulacji w granicach 94-97%.
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glowca nie wykazaly jakichkolwiek ich uszkodzen podczas lotu, silniki
zostaly uruchomione nastepnie w hamowni i parametry ich pracy byly
zgodnie wéwczas z warunkami technicznymi. Obliczenia teoretyczne, ba-
dania silnikéw w hamowni oraz badania specjalnie wykonanego modelu
w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur wykazaly, ze najbardziej
prawdopodobna przyczyna wylaczenia sie silnikow byto oblodzenie sil-
nikéw. Komisja badajaca wypadek stwierdzila nieprzestrzeganie przez
zaloge zapisu instrukcji Smiglowiec Mi-8. Technika Pilotowania, naka-
zujacego przy temperaturze otoczenia +5°C i nizszej, wykonywaé loty
z wlaczonym uktadem instalacji przeciwoblodzeniowej silnikéw i wlotéw
na zakresie pracy recznej, tj. takim, przy ktérym zaloga recznie wlacza
ogrzewanie wlotéw silnikow.

3. Przeglad zdarzen zwiazanych z oblodzeniem silnikéw
turbinowych w lotnictwie §wiatowym

Na podstawie przedstawionego powyzej przegladu zdarzen lotniczych
w Polsce mozna wysnu¢ bledny wniosek, ze przypadki oblodzenia silnikéw tur-
binowych dotycza statkéw powietrznych zaprojektowanych w dawnym Zwiaz-
ku Radzieckim lub krajach bedacych pod jego wplywem i sa zwiazane z niedo-
skonatoscig pochodzacej z tych panstw techniki lotniczej. O tym, ze oblodzenie
jest grozne rowniez dla silnikéw samolotéw i $migtowcow zaprojektowanych
w krajach o uznanym poziomie techniki, moga $wiadczy¢ zamieszczone poni-
zej przyktady wybrane sposréd wielu zdarzen, jakie mialy miejsce w lotnictwie
Swiatowym [2].

13.01.1982 r. — Samolot Boeing B737 linii Air Floryda wystartowal z lotni-
ska w Waszyngtonie przy lekkich/$rednich opadach $niegu i temperatu-
rze ponizej 0°C. Po oderwaniu sie od drogi startowej samolot nie zdotal
wznies¢ sie na odpowiednig wysokos¢ i zderzyt sie z mostem na 14 uli-
cy. W trakcie analizy przyczyn katastrofy stwierdzono, ze samolot zostat
odlodzony okoto po6t godziny przed startem. W trakcie kotowania na jego
kadlubie zgromadzil sie Snieg i utworzyt sie powtoka lodowa. Léd utwo-
rzyt sie takze w obu silnikach na nadajnikach cisnienia za sprezarkami
niskiego ci$nienia, poniewaz zaloga nie wlaczyta instalacji przeciwoblo-
dzeniowej silnikow, ktorej zadaniem jest m.in. ogrzewanie wspomnianych
wezesniej nadajnikow ci$nienia. W efekcie pomimo ustawienia przez za-
toge dZzwigni sterowania silnikow za zakres startowy, uklad automatycz-
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nego sterowania, z powodu btednych sygnaléw z nadajnikéw cisnienia,
ustawil zakres pracy silnikéw mniejszy od wymaganego [2, 18].

22.03.1992r. — W trakcie lotu rejsowego do Perth, nad Pustynig Zachodnia

w Australii, na wysoko$ci przelotowej ok. 9500 m cztery silniki ALF502-
R5 samolotu British Aerospace BAe 146-200A majacego na pokladzie
51 pasazeréw oraz 4 cztonkéw zalogi samoczynnie zmniejszyly zakres
pracy, co uniemozliwilo kontynuacje lotu na zadanej wysokosci. W ciagu
nastepnych 17 minut zaloga probowata ustawi¢ wlasciwy zakres pracy
silnikéw, ale nie reagowaly one na zmiany polozenia dzwigni sterowania.
Podczas préob wytaczania silnikow i ich ponownego uruchamiania takze
nie udawalo sie uzyskaé¢ zakresu pracy silnika odpowiadajacego nawet
biegowi jalowemu w locie. W tym czasie samolot znalazl sie na wyso-
kosci ok. 3000 m, po czym silniki zaczely reagowa¢ na ruchy dzwigni
sterowania. Samolot bez przeszkdéd wyladowal awaryjnie na najblizszym
lotnisku potozonym wzdtuz zaplanowanej trasy lotu. Komisja badajaca
ten przypadek ustalila, ze przyczyna samoczynnego zmniejszenia zakresu
pracy wszystkich silnikow samolotu byt fakt, ze po uruchomieniu instala-
cji przeciwoblodzeniowej ptatowca i silnikéw w warunkach sprzyjajacych
oblodzeniu uktad paliwowy nie byl w stanie dostarczy¢ odpowiedniej
dla utrzymania zakresu pracy silnikéw ilosci paliwa z powodu pobiera-
nia duzej ilodci powietrza ze sprezarek na potrzeby instalacji przeciwo-
blodzeniowej. Spowodowalo to samoczynne zmniejszenie zakresu pracy
silnikéw, a to z kolei doprowadzito do ich oblodzenia, co wywotato brak
reakcji silnikéw na zmiany potozenia dzwigni sterowania silnikami. Silni-
ki zaczely pracowaé¢ prawidlowo dopiero po ustgpieniu oblodzenia. Dla
unikniecia podobnych zdarzen wprowadzono zakaz wykonywania lotow
na tego typu samolotach powyzej wysokosci 8 500 m w dobrych warun-
kach atmosferycznych w nocy lub 10000 m w dzien oraz powyzej wyso-
kosci 7600m w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu w dzien i w nocy
[2, 19, 21].

05.01.1997 r. — Samolot Fairchild SA-227-AC (Metro III) wyposazony w 2

silniki AlliedSignal TPE331-3U wykonywat lot czarterowy z Long Be-
ach w Kaliforni do Grand Canyon w Arizonie. W trakcie lotu, z powodu
naglego pogorszenia sie warunkow atmosferycznych, zatoga postanowita
zmieni¢ trase lotu i ladowaé¢ w Bullhead City. Przed rozpoczeciem zni-
zania zaloga wlaczyla instalacje przeciwoblodzeniowa zabezpieczajaca
wloty silnikow, skrzydla, $migla oraz nadajnik ci$nien. Zaobserwowano
wystepowanie oblodzenia o matej intensywnosci — grubosé¢ warstwy lodu
na skrzyditach wynosita ok. 3mm. Podczas znizania, w trakcie przelo-
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tu przez chmury, zaloga uruchamiata mechaniczne odladzanie skrzydet,
ktére doprowadzito do usuniecia lodu. W ostatniej fazie znizania, pod-
czas podejécia do ladowania, sekunde po wypuszczeniu podwozia i klap,
nastapito samoczynne wytaczenie sie obu silnikéw. Samolot wyladowat
awaryjnie w terenie otwartym miedzy rzeka a ruchliwa szosa, w odleglo-
Sci 2,4km od lotniska. W wyniku wypadku obrazenia odniosto 2 czton-
kow zatogi, natomiast nie ucierpial zaden z 19 pasazeréw. Komisja ba-
dajaca zdarzenie stwierdzila, ze przyczyna wylaczenia sie silnikéw byto
niewtaczenie przez zatoge instalacji zaptonowej w tryb pracy ciaglej, co
przy temperaturze nizszej od +5°C nakazywala instrukcja eksploatacji
samolotu dla unikniecia wylaczenia sie silnikéw w wyniku oblodzenia.
W efekcie tego btedu topniejacy 16d zostat zassany do silnikéw i spowo-
dowal ich wylaczenie. Jednocze$nie stwierdzono, ze w latach 1974-1997
wystapito 25 przypadkéw wylaczania sie jednego lub obu silnikéw w tego
typu samolotach w warunkach oblodzenia (np. 01.04.1993 r. w Tenessee)
[2, 20].

13.01.2000 r. — Samolot Shorts SD3-60, majacy 2 silniki Pratt&Whitney
PT6A-67R, wystartowal z lotniska w Trypolisie. Temperatura powietrza
w chwili startu wnosita +13°C. Podczas wykonywania lotu w tempera-
turze —2°C zaloga wlaczyla instalacje przeciwoblodzeniowa platowca
oraz nadajnika cisnien, natomiast nie wlaczyta instalacji przeciwoblo-
dzeniowej silnikéw. W trakcie znizania przed ladowaniem nastapito sa-
moczynne wylaczenie lewego silnika, a 31 sekund pdzniej takze prawego.
Podjeta préba uruchomienia silnikow nie powiodta sie i 6 sekund pdz-
niej samolot awaryjnie wodowal na morzu. W trakcie badan przyczyn
zdarzenia stwierdzono, ze sygnalizacja oblodzenia dziatala prawidtowo
i nie stwierdzono zadnych mechanicznych przyczyn mogacych spowo-
dowaé wylaczenie sie silnikow. Wykluczono réowniez zta jakosé paliwa.
Komisja stwierdzita, ze przyczyna samoczynnego wytaczenia sie silni-
kéw bylo gwaltowne stopienie sie lodu we wlotach podczas zmniejszania
wysokoéci lotu i niewtaczenie przez zaloge instalacji przeciwoblodzenio-
wej silnikéw, mimo ze instrukcja eksploatacji samolotu nakazywata jej
wlaczenie w panujacych warunkach juz przy temperaturze +6°C, na-
wet jesli nie ma widocznych oznak oblodzenia na elementach ptatowca
i kotpakach $migiel. Ponadto ustalono, ze zaloga przez niemal caly czas
trwania lotu i przed wylaczeniem sie pierwszego silnika byla zajeta dys-
kusja nie zwiazang z lotem, co moglto przyczynié¢ sie do niezauwazenia
wzrostu temperatury spalin, ktéry nie zostal zasygnalizowany, jako ze
temperatura nie przekroczyla wartosci dopuszczalnej [2, 17].
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18.04.2000 r. — sSmiglowiec Bell 206L-3, ktory znajdowal na ptaszczyznie po-
stojowej lotniska Grand Canzon w Arizonie bez oston na wlotach, w tra-
cie obstugi przedlotowej zostal oczyszczony ze $niegu, ktory zaczal padaé
w nocy. Smiglowiec ten stal jeszcze okolo 30 minut w nastonecznionym
miejscu, po czym pilot uruchomit silnik i przeprowadzil podgrzewanie
przed startem. Silnik pracowal normalnie. Podczas wznoszenia, na wy-
sokosci okoto 70 m, pilot po zmianie kursu zmniejszyt skok topat wirnika
nosnego i zaraz potem, na wysokosci ok. 30 m ustyszal huk i poczul, ze
silnik catkowicie utracit moc. W tej samej chwili swiadkowie znajdujacy
sie na lotnisku zauwazyli, ze ucicht odglos pracujacego silnika i zaob-
serwowali obtok bialego dymu wydobywajacy sie z uktadu wylotowego.
Smiglowiec zderzyl sie z ziemia na otwartym obszarze lotniska po uda-
nym manewrze ominiecia przewodéw elektrycznych w trakcie ladowania
autorotacyjnego. Komisja badajaca zdarzenie ustalila, ze jego przyczyna
byt blad pilota polegajacy na niedoktadnym wykonaniu obstugi przed-
lotowej i nieusunieciu przez pilota catego $niegu z wlotu silnika. Jedno-
czesnie przypomniano, ze wyniki przeprowadzonych w 1968 roku badan
cywilnych silnikéw Allison 250 pokazaly, ze zassanie do wlotu 30 graméw
$niegu lub blota posniegowego (zawierajacego 25% wody) moze dopro-
wadzi¢ do samoczynnego wyltaczenia silnika [2, 16].

20.03.2001 r. — Samolot DHC-8-311 z silnikami Pratt&Whitney PW123 wy-
ladowal na lotnisku Bristol o godzinie 13:14, a poniewaz odlot byl pla-
nowany na godzine 15:10, wiec zaloga nie zakryta wlotow silnikéw do
silnikow. Temperatura powietrza w tym czasie wynosita 0°C, widocznos¢
okoto 2 000 m, padat lekki $nieg, ale p6zniej warunki pogodowe pogorszy-
ty sie. W zwiazku z tym przed odlotem kapitan samolotu podjat decyzje
o odlodzeniu samolotu, a takze dokonal przegladu wlotow, nie stwierdza-
jac wewnatrz lodu lub éniegu. O godz. 15:35 samolot wykotowal z plasz-
czyzny postojowej. W trakcie oczekiwania na pozwolenie wkolowania na
droge startowa nagle samoczynnie wylaczyl sie prawy silnik. Zaloga roz-
poczeta procedure uruchamiania wytaczonego silnika, ale 2 minuty 25 se-
kund pézniej, bez zadnych niepokojacych objawdw, wylaczyl sie takze
lewy silnik. Po przegladzie silnikéw, w trakcie ktérego nie stwierdzono
zadnych uszkodzen, silniki uruchomily sie i ich parametry byly zgodne
z wymaganiami technicznymi. Badania wykazaly, ze najbardziej praw-
dopodobna przyczyna wytaczenia sie silnikéw bylo zassanie do kanatu
przeplywowego blota posniegowego (temperatura powietrza wzrosta do
+1°C), ktére zgromadzilo sie¢ w tylnej czesci kanalu wlotu podczas po-
stoju samolotu. Problem taki pojawial si¢ na tym typie samolotu juz
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wezesniej 1 w roku 1994 wprowadzono do instrukeji poprawki nakazujace
uwazne przegladanie kanaléw wlotowych, a takze otwieranie lukéw od-
pylaczy bezwtadnosciowych powietrza wlotowego oraz reczne wlaczanie
uktadu zaptonowego w tryb pracy ciaglej przed startem. Jednoczesnie
zaznaczono, ze dokltadny przeglad kanaléw wlotowych jest mozliwy, ze
wzgledu na usytuowanie wlotéw, tylko z wykorzystaniem drabinki [2, 13].

30.09.2005 r. — Bedacy wlasnoscia University of North Dakota specjalnie
wyposazony samolot Cessna Citation II (z silnikami Pratt& Whitney
JT15D-4) wykonywal lot majacy na celu okreslenie, czy warunki at-
mosferyczne sg odpowiedie do przeprowadzenia certyfikacji nowego typu
$migtowca do lotow w warunkach oblodzenia. W chwili, gdy urzadzenia
pomiarowe samolotu wykazaly obecnos¢ na krawedzi natarcia skrzydet
warstwy lodu o grubosci okoto 2,5 cm, pilot uruchomit instalacje prze-
ciwoblodzeniows ptatowca i skrzydet. Kilka minut p6Zniej pasazerowie
ustyszeli huk w rejonie umieszczonych w tylnej czeéci kadtuba silnikéw,
ktore nastepnie wylaczyly sie samoczynnie. Préby uruchomienia silnikéw
nie powiodly sie i samolot wyladowal awaryjnie w terenie przygodnym.
Komisja badajaca wypadek uznata, ze jego przyczyna bylo niewtasciwe
dziatanie zalogi, ktéra nie przestrzegala zawartych w instrukcji eksplo-
atacji samolotu zasad stosowania instalacji przeciwoblodzeniowe] ostrze-
gajacych, ze zbyt pdzne jej wlaczenie moze doprowadzi¢ do uszkodzenia
silnikéw wskutek dostania sie do nich lodu. Ogledziny obu silnikow wy-
kazaly uszkodzenie topatek wentylatorow przez 16d, ktéry oderwal sie ze
skrzydel po wlaczeniu instalacji przeciwoblodzeniowej [15].

4. Podsumowanie

Przedstawione powyzej przyklady zdarzen lotniczych pokazuja, ze fakt pi-
lotowania nowoczesnych statkow powietrznych nie zwalnia ich zatég od prze-
strzegania instrukcji eksploatacji i zachowania czujnosci, poniewaz ich insta-
lacje przeciwoblodzeniowe zwykle nie wykrywaja odpowiednio wczesnie ob-
lodzenia silnikéw. Nawet piloci najnowoczesniejszych wspotczesnych statkdw
powietrznych musza umie¢ przewidywaé warunki powstania oblodzenia silni-
kéw i liczyé sie z ich skutkami, czego przykladem moze byé wylaczenie sie
podczas ladowania obu silnikéw Rolls-Royce Trent 800 samolotu Boeing 777
wskutek niewlaczenia instalacji przeciwoblodzeniowej z powodu niezadziatania
czujnikéw oblodzenia [1].
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Coraz bardziej nowoczesne sposoby zabezpieczania silnikéw okazuja sie by¢
nieskuteczne w skrajnie niesprzyjajacych warunkach atmosferycznych. Zda-
rzaja sie warunki, w ktorych instalacje przeciwoblodzeniowe nie sa w stanie
dostarczy¢ wystarczajaco duzo ciepta, aby zapobiec utworzeniu sie powltok lo-
dowych na elementach wlotéw silnikéw turbinowych. W miare rozszerzania
sie obszaréw uzytkowania statkéw powietrznych poznawane sa nowe zjawiska,
ktorych skutkéw wezesniej nie przewidywano. O ile czujniki instalacji przeciw-
oblodzeniowych zwykle pozwalaja w odpowiednim czasie wykryé oblodzenie
ptatowcoéw, to wystepuja duze trudnosci z opracowaniem skutecznych czuj-
nikéw ostrzegajacych przed oblodzeniem zespoléw napedowych. Oblodzenie
jest jednakowo grozne dla statkéw powietrznych (i ich silnikéw) produkowa-
nych w Europie, Azji czy w uwazanych przez wielu za najbardziej zaawan-
sowane technologicznie Stany Zjednoczone. Silniki wylaczaja sie na skutek
oblodzenia zaréwno w starych poradzieckich Mi-8, jak i najnowszych samo-
lotach Airbus A340 czy Boeing 777. Jesli silniki wytaczaja sie na wiekszych
wysokoéciach, woéwczas zazwyczaj automatycznie udaje sie je uruchomic, nato-
miast w sytuacjach, w ktérych do wylaczenia sie silnikéw dochodzi na matych
wysoko$ciach, czesto podczas podejscia do ladowania, konsekwencje bywaja
powazne.

Trzeba pamietaé, ze oblodzenie silnikéw turbinowych moze wysta-
pi¢ w temperaturach +10°C i nizszych przy obecno$ci w powietrzu
wody w postaci chmur, mgly, mzawki, deszczu, $niegu czy gradu.

Analizy wypadkow i katastrof spowodowanych oblodzeniem silnikéw tur-
binowych pokazuja, ze najczesciej jednak ich przyczyna bylty réznego rodza-
ju bledy popelnione przez ludzi. Nieznajomo$¢ lub nieprzestrzeganie instruk-
¢ji uzytkowania silnika w powietrzu, nie wlaczona lub wtaczona zbyt pézZno
instalacja przeciwoblodzeniowa, nieprzetaczona w tryb pracy ciaglej instala-
cja zaptonowa, nieSwiadomo$é mozliwosci wystapienia oblodzenia wlotu sil-
nika turbinowego w dodatniej temperaturze, nieprzekazanie informacji zato-
dze przez stuzby meteorologiczne czy — majacy na celu umycie Smigtowca —
lot poprzez strumienie wody tryskajacej ze zraszaczy. Nawet najlepsze zabez-
pieczenia nie beda dziala¢, jedli zalogi lub personel naziemny nie dadza im
Szansy.

Zapisy w instrukcjach uzytkowania w wielu przypadkach pisane bytly lot-
nicza krwia i nalezy ich bezwzglednie przestrzegaé, poniewaz — jak zawsze
powtarza autorytet w dziedzinie silnikéw lotniczych prof.dr hab.inz. Stefan
Szczecinski — my, ludzie lotnictwa, w odréznieniu od uzytkownikéw szos i au-
tostrad, nie mamy pobocza, na ktérym mozna spokojnie poczekaé na pomoc
drogowa.
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Wiyniki dotyczace obladzania lotniczych silnikéw turbinowych uzyskano w ramach

pracy naukowej finansowanej ze $rodkow na nauke w latach 2006-2008 jako projekt
badawczy nr 4 T12D 016 30.
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Aviation incidents connected with gas turbine engine icing

Abstract

Icing of gas turbine engines is at the bottom of many more or less serious aviation
incidents. It is characteristic that negative temperatures are not neccesary for this
phenomenon. A crew of an aircraft must be prepared for icing of the engine inlet
depending of its geometry and inner flow conditions when the air temperature is
below +10°C and there is any kind of water in the air (rain, snow, hail, clouds, fog,

etc.).

The turbine engine icing was at the bottom of, at least, 15 aviation incidents in

1972-2003 in Poland (8 helicopters and 7 aeroplanes). Analysis shows that the main

cause were different errors made by the crew and ground personel, which did not

understand the principles of work of anti-icing systems and their limitations.
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Opracowanie poswiecono oméwieniu wynikow testow hamowni z minia-
turowym silnikiem turbinowym GTM-120. Omawiane stanowisko zostalo
skonstruowane w celu wykorzystania go w badaniach zjawisk oblodzenio-
wych. Miniaturyzacja uktadu pozwala na zwigkszenie zakresu prowadzo-
nych badan do$wiadczalnych. W pracy przedstawiono opis stanowiska
wraz z ukladami rejestracji danych i kontroli pomiaru, podano pod-
stawowe charakterystyki urzadzenia oraz oméwiono wyniki dotychczas
wykonanych pomiaréw. Pomimo ograniczenia ich zakresu potwierdzono
przydatnos$¢ testowanego stanowiska do badan o charakterze poznaw-
czym oraz do analiz weryfikacyjnych. Uzyskano tez wstepne dane doty-
czace pracy silnika w warunkach imitujacych uwodniong atmosfere.

1. Wprowadzenie

Oblodzenie turbinowych zespotéw napedowych, podobnie jak i oblodze-
nie zewnetrznych elementow konstrukcyjnych statku powietrznego, stanowi
jeden z gléwnych czynnikéw zagrozenia bezpieczenstwa lotu [1]. Ze wzgledu
na specyficzng kombinacje zjawisk fizycznych do oblodzenia zespoléw nape-
dowych dochodzi takze przy dodatnich temperaturach atmosfery otoczenia,
siegajacych kilkunastu stopni Celsjusza [2]. Dla oblodzenia silnikéw turbino-
wych charakterystyczny jest tez duzy udzial efektéw wtdérnych, powodowanych
miedzy innymi zasysaniem przez silnik odrywajacych sie fragmentéw osaddw
lodowych lub wody z nich powstajacej [1]. Trudnosé analizy tego typu zja-
wisk ma wplyw na szczuplos$é danych literaturowych, w szczegdlnosci danych
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o charakterze ilo$ciowym. Uzasadnia to potrzebe prowadzenia badan, zaréwno
teoretycznych jak i do$wiadczalnych.

Ze wzgledu na specyfike problemu badania do$wiadczalne zjawisk oblodze-
niowych z reguly charakteryzuja sie dos¢ istotnymi ograniczeniami. W przy-
padku badan obladzania lotniczych silnikow turbinowych, a w zasadzie tur-
binowych zespoléw napedowych, przeprowadzenie eksperymentu na obiektach
duzej skali (por. [3]) wiaze si¢ z bardzo duzymi kosztami. Alternatywa dla
takich do$wiadczen, szczegdlnie w przypadku badan rozpoznawczych lub sys-
tematycznych, sa eksperymenty wykonywane w mniejszej skali (por. np. [4]).
W Instytucie Techniki Lotniczej WAT do badania proceséw oblodzeniowych
zaadoptowano modelarski silnik turbinowy GTM-120. Po wprowadzeniu nie-
wielkich zmian konstrukcyjnych i oprzyrzadowaniu silnika powstata miniha-
mownia. W niniejszej pracy przedstawiono zwiezly opis stanowiska oraz wy-
niki pomiaréw testowych. Ich celem bylo okreslenie mozliwosci badawczych
uktadu i przeprowadzenie wstepnej analizy parametréw pracy silnika badan
w warunkach sprzyjajacych oblodzeniu.

2. Opis stanowiska badawczego

Stanowisko do badan zjawisk oblodzeniowych silnikéw turbinowych to ze-
spot uktadéw badawczych i pomiarowych ztozony z:
e minihamowni z silnikiem GTM-120 oraz ukladami zasilania i sterowania
podstawowymi parametrami pracy badanej jednostki;

e ukladdéw rejestracji danych pomiarowych oraz kontroli badan;

e przyrzadow i ukladéw pomiaru parametréow atmosfery.

Widok czesci mechanicznej oraz panelu sterowania hamowni przedstawio-
no na rys. 1. Zamontowany do badan hamownianych silnik turbinowy to silnik
modelarski o jednostopniowej sprezarce promieniowej i jednostopniowej tur-
binie osiowej GTM-120 produkcji firmy TomSerwis. Orientacyjne parametry
pracy silnika sa nastepujace: ciag ok. TON, sprez m = 2, deklarowana predkosé
obrotowa maksymalna 105 000 obr./min, nominalna 85000 obr./min. Wedlug
wstepnych obliczen gazodynamicznych masowe natezenie przeptywu przez sil-
nik wynosi ok. 0,3 kg/s, natomiast maksymalna temperatura przed turbina nie
powinna by¢ wyzsza niz 1000 K. Na etapie produkcji silnik wyposazono w do-
datkowe otwory wziernikowe zabezpieczone kréécami (rys. 2). Umozliwiaja one
dokonanie pomiaru temperatury i ciSnienia w dwoch wybranych przekrojach
wewnetrznych: T2 za sprezarka i T3 za komora spalania (przed turbina).
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Rys. 1. Widok hamowni z zamontowanym silnikiem: A — przesuwna platforma
hamowni; B — silnik GTM-120; C — loze hamowni; D — panel ukladu sterowania

 sERRSRERRREC 0 0w

Rys. 2. Silnik GTM-120 z ilustracja miejsc montowania czujnikéw pomiarowych:
T1 - na wlocie, T2 — za sprezarka, T3 — przed turbina, T4 — za turbina (na wylocie)
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Krééce rozmieszono obwodowo w odstepach co 120°. Czujniki w nich monto-
wane oznaczane sg kolejnymi literami alfabetu wedlug schematu: a — czujniki
umieszczane na godzinie 1-szej patrzac od strony dyszy wylotowej, b — na
godzinie 5-tej, ¢ — na godzinie 9-tej. Platforme na ktorej montuje sie silnik
zaopatrzono w prowadnice. Po ich odblokowaniu istnieje dodatkowa mozli-
wo$¢ pomiaru ciggu silnika. Hamownia jest wyposazona w uklad zasilania
paliwem lotniczym. Integralny uklad sterowania praca silnika realizuje funk-
cje pomiaru predkosci obrotowej i jednopunktowego pomiaru temperatury za
turbina.

Do rejestracji sygnaléw pomiarowych z czujnikow badawczych przewidzia-
no zastosowanie dwéch zestawdéw kart pomiarowych. Pierwszy to karty re-
jestratora sygnalow niskonapieciowych wolnozmiennych z modutem podsta-
wowym NI DAQmx 9172 oraz kartami NI 9211 firmy National Instruments.
Pojedyncza karta NI 9211 umozliwia rejestracje 4 sygnalow z rozdzielczodcia
24 bitowa w zakresie £80mV. Maksymalna szybkos¢ prébkowania jednego
kanalu to 14 préobek/s. W przypadku wykorzystywania wickszej ilosci ka-
nalow maksymalna czestotliwos¢ prébkowania ulega stosownemu zmniejsze-
niu. W obecnej konfiguracji z trzema kartami system pozwala na prébkowa-
nie i zapis 12 sygnaléw termoelektrycznych. Mozliwe jest réwniez dotaczenie
do uktadu karty rejestracji sygnatéw napieciowych NI 9205. Jest to karta 16-
stobitowa, z 16-stoma wejsciami roznicowymi o zakresach od £0,2V do +10V.
Maksymalna czestotliwosé prébkowania w pomiarach jednokanatowych wynosi
250 kHz.

W badaniach proceséw szybkozmiennych wykorzystywany jest moduto-
wy system SCXI 1000 firmy National Instruments w konfiguracji: karta in-
terfejsu pomiarowego NI SCXI 1600 USB o rozdzielczosci 16 bitéow, obudo-
wa SCXI 1000, wzmacniacz SCXI 1125 i blok przytaczy SCXI 1328. Kar-
ta SCXI 1600 stuzy do zapisu sygnaléw wstepnie przetworzonych przez in-
ne modutly systemu. maksymalna czestotliwos¢ probkowania wynosi 200 Hz,
a karta moze obshuzyé do 352 kanaléw. Wzmacniacz SCXI 1125 obstuguje
do 8 kanaléw i umozliwia rejestracje sygnaléow termoelektrycznych z maksy-
malna czestotliwoscia probkowania do 333 Hz. Zakresy w pomiarach napie-
ciowych wynoszag od £2,5mV do 1000V (w ostatnim przypadku — napiecia
skutecznego).

Obydwa systemy obstugiwane sg za pomoca sterownikéow wirtualnych.
W standardowych pomiarach stosuje sie programy srodowiska NI Measure-
ment and Automation Explorer. Do realizacji pomiaréw bardziej zaawanso-
wanych oraz do opracowywania danych pomiarowych uzywane sg urzadzenia
wirtualne i programy zbudowane w §rodowisku NI LabVIEW.
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W zwieztym podsumowaniu charakterystyki uktadow rejestracji sygnaléw
pomiarowych mozna stwierdzié¢, ze system NI DAQmx 9172 umozliwia w chwili
obecnej pomiary 12-kanatlowe z rejestracja wszystkich odczytéw co 1s, nato-
miast w systemie SCXI wykonuje sie standardowo pomiary 8-kanatowe z reje-

stracja wszystkich odczytéw co 1ms!.

Rys. 3. Widok sondy pomiarowej analizatora IPS SAM: A — komora z ukladem
pomiarowym, B — zwezka Venturiego do podsysania prébki ze strugi w przeplywie
zewnetrznym, C — wspornik rurowy z odprowadzeniem do sprezarki zasysajacej
probke w pomiarach statycznych, D — pokretlo przelacznika kanaléw zasysania,
E — dyfuzor ostaniajacy dysze wlotowa, F — dysza wlotowa, G — rurka Prandtla,
H — wlot powietrza filtrowanego do ochron optyki uktadu pomiarowego

Do badan charakterystycznych parametréw powietrza atmosferycznego
stuza standardowe przyrzady pomiaru cisnienia atmosferycznego, temperatu-
ry statycznej, wilgotnosci powietrza oraz analizator aerozoli skondensowanych
w gazie IPS SAM firmy KAMIKA Instruments. Analizator jest wyposazony
w sonde umozliwiajaca pomiary zarowno w warunkach atmosfery statycznej,
jak i w przeptywach o predkosci do 40 m/s, w obu przypadkach przy minimal-
nej temperaturze —10°C. Maksymalna liczba klas pomiarowych wynosi 4096,
a maksymalna liczba klas pomiarowych réwnego podziatlu to 256. Przedziat
mierzonych $rednic czastek od 0,6 pum do 300 um pokrywa najbardziej istot-
ny z punktu widzenia zjawisk oblodzeniowych zakres érednic kropel wodnych
aerozoli atmosferycznych (por. np. [2], [6-8]).

!Ograniczenie do 1kHz jest stosowane ze wzgledu na ucigzliwoéé procesu opraco-
wania danych pomiarowych o tak duzych i wiekszych czestotliwosciach probkowania.
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3. Badania doswiadczalne

Jak juz wczesniej wspomniano przeprowadzone do$wiadczenia objety swo-
im zakresem:

e testy stanowiska,;

e cksperymenty pilotazowe w warunkach imitujacych prace silnika z zasy-
saniem wody aerozolu atmosferycznego.

3.1. Testy hamowni

Testy zostaly przeprowadzone przy temperaturze zewnetrznej zmieniaja-
cej sie od 2°C do 5°C, przy wilgotnosci wzglednej okreslonej w pomiarze
psychrometrycznym na ok. 95% oraz przy braku widocznych oznak zawartosci
wody skondensowanej w powietrzu. W pomiarach zasadniczych wykorzysta-
ny zostal rejestrator 12-kanatowy. Rejestracji sygnaléw dokonywano co 1s.
Celem pomiaréw bylto okreslenie zmian temperatury w poszczegdlnych prze-
krojach kontrolnych z uwzglednieniem rozkladéw obwodowych. Do pomiaru
temperatury wykorzystano czujniki plaszczowe typu K firmy Czaki. Srednica
zewnetrzna plaszcza czujnika wynosita 0,5 mm, dtugosé kazdego to ok. 0,5 m,
a dlugosé przewodow kompensacyjnych — po 2m. Jedenascie czujnikéw zosta-
to zamontowanych w kolejnych przekrojach w pozycjach o oznaczeniach: T'la
(na godzinie 1-szej), T'lc (na godzinie 9-tej), T2a,b,c, T'3a,b,c oraz T'4a,b,c
(rys.2). Jeden swobodny termoelement pozostawiono do prébkowania tempe-
ratury w wybranych miejscach przeplywu przed wlotem i na wylocie. Doko-
nywano réowniez odczytéw predkosci obrotowej i temperatury 74 mierzonej
integralnym czujnikiem ukladu sterowania. W ramach tego etapu badan do-
konano rowniez prébnej rejestracji sygnatéw za pomocy rejestratora SCXI. Na
wejscie rejestratora przetaczono wybrane czujniki w liczbie 8-miu zachowujac
standardowe opisy sygnalow.

Wybrane zapisy rejestracji sygnatlow termicznych przedstawiono na rys. 4,
natomiast na rys. 5 pokazano zalezno$¢ temperatury za turbing od predkosci
obrotowej przy ustabilizowanych warunkach pracy silnika. W tym przypadku
wykorzystano dane odczytane z panelu sterownika hamowni. Obroty maksy-
malne podczas testu wyniosty 98 500 obr./min. Pomimo nieosiagniecia dekla-
rowanej predkoéci maksymalnej? zanotowano doéé¢ wysokie wartoéci tempera-
tury w przekrojach 731 T4. Dla maksymalnej predkosci obrotowej osiagnietej
podczas eksperymentu 7'3b ~ 1000°C, T'3a ~ T'3c ~ 780°C (rys. 4, ok. 160s).

2Co wynika réwniez ze zmian konstrukcyjnych wiazacych sie z wprowadzeniem
dodatkowych oporéow przeptywu wokét wewnetrznych czesci kroéecéw pomiarowych.
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Rys. 4. Zapis rejestracji temperatury w poszczegdlnych punktach kontrolnych
z testu pracy silnika przy réznych predkosciach obrotowych (temp. otoczenia 4°C)

Wartosci te przekraczaja deklarowana maksymalng temperature za komora
spalania o odpowiednio 270°C i 50°C. Dla obrotéw nominalnych (rys. 4, od-
cinek od ok. 190s do ok. 350s) najwyzsza temperature zanotowano réwniez
przed turbing: T3b ~ 920°C, T'3a ~ T'3c ~ 700°C. Podczas zarzutu tempe-
ratury przy uruchamianiu silnika temperatura rejestrowana czujnikiem T4b
osiagneta chwilowa warto$é¢ ok. 1320°C, a na czujniku 7'3a ok. 1300°C. Czas
pozostawania uktadu w takim stanie mozna oceni¢ na podstawie informacji, ze
sa to pojedyncze odczyty probkowania co 1s przy Sredniej wartoéci odczytéw
sgsiednich o ok. 200°C mniejszej. Podczas pracy silnika najwyzsze temperatu-
ry zanotowano przed turbina, a w fazie studzenia i przedmuchéw chtodzacych
w przekroju za turbing (rys.4, czas od 450s do 520s). Analizujac zapisy po-
miaru, warto jeszcze zwrdci¢ uwage na fakt zanizania odczytéw temperatury
przez czujnik integralny systemu sterowania (por. rys.4 i 5) o co najmniej
20°C w stosunku do najnizszych wartosci wskazywanych przez czujnik T4c.

Przeprowadzone testy, oprocz dostarczenia niezbednych danych charakte-
ryzujacych prace silnika, staly sie zrédtem ciekawych obserwacji. Zaobserwo-
wano miedzy innymi duzg niejednorodno$¢ obwodowa rozktadu temperatu-
ry przed turbina 7'3 i za turbina 7'4. Wyjasnienie uwarunkowan zjawiska —
czy sa to wzgledy konstrukcyjne, czy efekty grawitacyjne — bedzie wymagato
przeprowadzenia dodatkowych doswiadczen. Réznice temperatury na obwo-
dzie w przekroju T3 wynosza Srednio od 150 K do 200K, a w przekroju T4
od 60 K do 100 K. Ciekawe jest réwniez zjawisko ,rozjezdzania” sie sygnaléw
z analizowanych przekrojéow kontrolnych po zmniejszeniu predkosci obrotowej
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Rys. 5. Zarejestrowane wartosci temperatury T4 za turbina czujnika integralnego
(na godzinie 1-szej) w zaleznosci od predkosci obrotowej silnika

(rys. 4, ok. 410 s pomiaru). W tej samej kategorii mozna réwniez umiescié efekt
zamiany wskazan maksymalnych w przekroju przed turbina: w fazie zarzu-
tu temperatury maksymalng temperature wskazuje termoelement 7'3a, nato-
miast podczas pracy silnika w warunkach ustabilizowanych termoelement 73c
(polozony najnizej na obwodzie —na godzinie 5-tej).

3.2. Doswiadczenia z zasysaniem wody

W do$wiadczeniach pilotazowych przetestowano dwa sposoby ,nawadnia-
nia” przeptywu. W pierwszym przypadku woda byta wtryskiwana bezposred-
nio do wlotu ze strzykawki. Wode podawano w dawkach jednorazowych od
0,5ml do 2ml w czasie nieprzekraczajacym 0,5s. Oszacowana, przy wyko-
rzystaniu danych dotyczacych masowego natezenia przepltywu, wodnosé zasy-
sanego powietrza wynosi od 1,5 do 10 g/m?. Przypomnieé¢ warto, ze typowy
zakres wodnosci chmur wynosi od 0,1 do 3g/m? [7, 8]. W drugim przypadku
wode podawano z atomizera, rozpylajac ja z odlegtosci badz 4 cm, badz 25 cm
przed wlotem. Ze zgrubnych oszacowan wynika, ze przy zmierzonej jednora-
zowej dawce wtrysku wody 0,19 g chwilowa wodno$¢ przeptywu jest mniejsza
od 0,5g/m3.

W celach dokumentacyjnych badania ,nawadniania” silnika zostaly uzu-
pelnione pomiarami rozktadu widmowego kropel atomizera. Uzyskane wyniki
zestawiono na rys. 6 z wynikami pomiaréw wtasnych mgty atmosferycznej oraz
danymi literaturowymi dotyczacymi chmur Cumulus [8]. Badania mgly prze-
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prowadzono 12 kwietnia 2008 r. ok. godziny 7.00 na terenie WAT. Temperatu-
ra powietrza wynosita 11,2°C, wilgotno$é 100% (pomiar psychrometryczny),
widzialnos¢ ok. 100 m. Uzyskany w pomiarze rozktad dla aerozolu atomize-
ra jest zblizony do rozktadu widmowego dla chmur Cumulus dobrej pogody.
W aerozolu mgly atmosferycznej krople maja zdecydowanie bardziej zblizo-
ne do siebie $rednice — rozrzut tego parametru jest zdecydowanie najmniej-
szy, a w typowej chmurze oblodzeniowej — rozrzut jest wiekszy przy wiekszej
rowniez wartosci Sredniej rozktadu. Przy analizach iloSciowych danych rys. 6
nalezy zwréci¢ uwage na réznice skal. Réznica jest uwarunkowana rozbiciem
wynikow pomiaru sondg na dyskretne klasy w ilodci 256. Przy ewentualnych
przeliczeniach nalezy uwzgledni¢ podang warto$é jako wartos¢é mnoznika lub
dzielnika.
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Rys. 6. Poréwnanie bezposrednich wynikow pomiaru widma aerozolu mgty oraz
aerozolu atomizera recznego z danymi dotyczacymi dwoch wybranych typow
chmur [8]

Oczekujac wyraznych efektéw podawania wody, zasadnicze pomiary zmian
temperatury w poszczegolnych przekrojach kontrolnych wykonano przy wyko-
rzystaniu rejestratora sygnaléw szybkozmiennych SCXI. Zastosowano czesto-
tliwoé¢ probkowania 100 Hz. Do o$miu dostepnych wejsé dotaczono czujni-
ki T'la, T?2a,b,c, T3a,b,c oraz T4a. Wykonano takze pomiary przy wykorzy-
staniu rejestratora sygnaléw wolnozmiennych, ale nie zaobserwowano w nich
istotnych réznic jakosciowych. W doswiadczeniach z rejestracja ,,szybka” dwu-
krotnie podano wode ze strzykawki (0,5 ml i 1 ml) oraz dwukrotnie z atomizera
(5 wtrysnieé¢ z odleglosci 25 cm od wlotu, a potem 15 wtrysnie¢ z odlegtosci
4cm od wlotu). Wyniki rejestracji sygnaléw termicznych przedstawiono na
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rys. 71 8. W trakcie pomiaru obserwowano zmiany predkosci obrotowej i tem-
peratury czujnika integralnego T'4. Dane zarejestrowane tuz po podaniu wo-
dy naniesiono na wykres zaleznosci temperatury 74 od predkosci obrotowej

(rys.5).
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Rys. 7. Zapisy z rejestratora sygnatéow szybkozmiennych w pomiarach z podawaniem
wody do wlotu silnika (opis w tekscie) — ilustracja zmian temperatury za komora
spalania i za turbing
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Rys. 8. Zapisy z rejestratora sygnalow szybkozmiennych w pomiarach z podawaniem
wody do wlotu silnika (opis w tekscie) — ilustracja zmian temperatury za sprezarka
i na wlocie
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Analiza uzyskanych wynikéw, zaréwno tych przedstawionych na omawia-
nych ilustracjach, jak i rezultatéw pominietych w prezentacji, wykazuje brak
wyraznego wplywu podawania wody na zapis sygnaléw termicznych. Dotyczy
to oczywiscie dawek wody w wyspecyfikowanych iloéciach. Nie potwierdzono
rowniez powiazania faktu dozowania wody ze zmianami predkosci obrotowej.
W zwiazku z powyzszym, w nastepnych do$wiadczeniach nalezy uwzglednié
pomiary z dozowaniem coraz wiekszych dawek wody. Niewatpliwie celowym
bytoby okreslenie wartosci dawki krytycznej, powodujacej zaburzenie pracy
silnika lub wrecz jego wytaczenie. Drugim waznym wnioskiem jest wniosek
dotyczacy konieczno$ci uzupelnienia informacji diagnostycznej o wyniki po-
miaru ci$nien. Szczegdlnie w przypadku $ledzenia dynamiki proceséw mozna
w ten sposéb uzyskaé cenne dane, nieobcigzone relatywnie duzymi statymi
czasowymi reakcji termoelementéw plaszczowych.

Oceniajac wyniki przeprowadzonych eksperymentéw w kontekscie zjawisk
oblodzeniowych i okotooblodzeniowych, mozna stwierdzi¢ zgodno$é¢ przebie-
gu eksperymentéow z danymi literaturowymi dotyczacymi pracy silnika turbi-
nowego w takich warunkach. llosci wody dostepne w typowych zawiesinach
atmosferycznych nie wplywaja istotnie na parametry pracy silnika [1]. W ba-
daniach stwierdzono réwniez zgodny z oczekiwaniami (por. np. [9]) spadek
temperatury na wlocie po wtaczeniu silnika.

4. Podsumowanie

Opisane w pracy badania mialy na celu glownie przetestowanie uktaddw
pomiarowych i okreslenie wybranych charakterystyk silnika GTM-120 oraz
calej mikrohamowni. Uzyskujac wspomniane dane, potwierdzono jednoczesnie
przydatno$é¢ zespotu wykorzystywanych urzadzen do badan oblodzeniowych,
zaréwno o charakterze poznawczym jak i weryfikacyjnym.

W badaniach wstepnych z dozowaniem wody skondensowanej do przepty-
wu nie stwierdzono istotnego wplywu obecnosci wody w przeplywie przy zada-
nych parametrach dawek. Dawki odpowiadaly jednak eksploatacyjnie dopusz-
czalnemu zakresowi wodnosci atmosfery (parametry odbiegajace od warunkéw
oblodzeniowych). Realizujac badania, zdobyto do$wiadczenie, ktére pozwoli na
wykonanie badan z zasysaniem krytycznych dawek wody do przeplywu.

Poniewaz przeprowadzone eksperymenty mialy charakter doswiadczen roz-
poznawczych, pomiary ograniczono do rejestracji sygnatow termicznych. Uzy-
skane wyniki potwierdzaja jednak koniecznos$¢ witaczenia do analizy dodatko-
wego parametru, jakim jest cisnienie. Testowany uktad zapewnia mozliwosé
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dostepu odpowiednich sond do obszaréw kontrolnych. Stwierdzono réwniez
potrzebe rozszerzenia programu badan o badanie efektow grawitacyjnych, tj.
badanie wplywu usytuowania pionowego silnika na rozktady obwodowe tem-
peratury.

W najblizszym czasie, po wykonaniu pomiaréw z rejestracja cisnienia, kté-
re zakoncza etap badan podstawowych, przewiduje sie przeprowadzenie badan
z wymuszeniami oblodzeniowymi (okolooblodzeniowymi) krytycznymi i po-
nadkrytycznymi.

Prezentowane wyniki uzyskano w ramach realizacji pracy finansowanej ze srodkow
na nauke w latach 2006-2008 jako projekt badawczy nr 4T12D01630.
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Preliminary tests on mini-turbojet engine GTM-120 for icing analysis

Abstract

Preliminary tests of a minilab test bench with a GTM-120 turbojet are described.
The laboratory stand was developed to investigate icing and icing related phenomena.
Owing to the small scale, the experiments are easier to perform. Moreover, in such
circumstances, the range of possible investigations is widened. A concise description
of the developed minilab is provided in the paper together with basic stand cha-
racteristics. Results of some experiments are discussed as well. The tests included
preliminary experiments with water aerosol ingestion, which yielded some interesting
data. During the investigations, some valuable observations were made. Basic GTM-
120 jet working characteristics were also gained. In general, the investigations proved
correctness of main project ideas.
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Paradoksalnie, dla lotniczych silnikow ttokowych z zasilaniem gazniko-
wym, przy odpowiedniej wilgotnosci powietrza, wicksze zagrozenie ob-
lodzeniem uktadéw dolotowych wystepuje w wysokich (nawet powy-
zej +30°C) temperaturach otoczenia niz w niskich. Rezultaty pomia-
réw temperatury w charakterystycznych punktach kanatu dolotowego
przeprowadzonych dotychczas w Instytucie Techniki Lotniczej WAT dla
3 réznych konfiguracji ukladéw dolotowych z trzema réznymi rodzajami
gaznikow stosowanych w silnikach lotniczych: 1. z przepustnica obroto-
wa; 2. z przepustnica wsuwana (tlokowa); 3. z przepustnica obrotowa
i podcisnieniowa regulacja pola przekroju gardzieli gaznika pokazaly, ze
temperatura w kanale dolotowym silnika moze obnizyé¢ sie o 18-20°C
w stosunku do temperatury otoczenia.

1. Wstep

Badania prowadzone juz od pierwszych lat rozwoju lotnictwa wykazaly,
ze zagrozenie oblodzeniem uktadow dolotowych silnikéw tltokowych wystepuje
przy odpowiedniej wilgotnosci powietrza nawet w bardzo wysokich tempera-
turach otoczenia i juz podczas I wojny $wiatowej opracowano wiele sposobow
zabezpieczania silnikéw [17]. Do okreslania stopnia zagrozenia oblodzeniem
opracowano w roznych panstwach szereg rézniacych si¢ miedzy soba diagra-
moéw [1, 2, 3,9, 16], na podstawie ktérych w Instytucie Techniki Lotniczej WAT
w 2005 roku [4, 5, 20] wykonano zbiorczy diagram [5] (rys. 1) przeznaczony do
oceny mozliwoéci wystapienia oblodzenia uktadéw dolotowych lotniczych sil-
nikéw tlokowych. Kazde pole tego diagramu jest sumag pol o takim samym
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stopniu zagrozenia prezentowanych na diagramach Zrédtowych. Na diagramie
wydzielono 4 strefy odpowiadajace réznym stopniom zagrozenia oblodzeniem,
w ktérych:

e zagrozenie oblodzeniem nie wystepuje (strefa 0),

e istnieje mozliwos¢ wystapienia oblodzenia o malej intensywnosci w fazie
znizania lub podczas przelotu (strefa 1),

e moze wystapi¢ oblodzenie o umiarkowanej intensywnosci w fazie przelotu
lub o duzej intensywnosci podczas znizania (strefa 2),

e oblodzenie o duzej intensywnosci moze wystapi¢ w kazdej fazie lotu (stre-
fa 3).
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Rys. 1. Diagram do okreélania mozliwoéci wystapienia oblodzenia elementéw ukladu
dolotowego lotniczego silnika tlokowego

Poniewaz diagram ten przeznaczony jest przede wszystkim dla pilotow,
pokazuje on zagrozenie oblodzeniem w zaleznosci od fazy lotu, a nie od od-
powiadajacych im okreslonych potozen przepustnicy w gazniku silnika czy tez
zakresow pracy silnika.

Nalezy zwrocié uwage, ze diagram przedstawiony na rys. 1, podobnie jak
diagramy zrédlowe, dotyczy warunkéw, w ktérych woda nie wystepuje w po-
wietrzu w postaci widocznej, np. jako mgla, chmury, deszcz itp. Obecnosé
w powietrzu wody w postaci widocznej zwieksza mozliwos¢ wystapienia oblo-
dzenia.
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Trzeba pamietaé, ze zar6wno opracowany w [TL WAT diagram, jak i dia-
gramy zrédlowe, maja jedynie charakter pomocniczy, majacy uswiadomié za-
togom statkéw powietrznych mozliwo$¢ wystapienia zagrozenia oblodzeniem
i wzméc ich czujno$é. Pomocniczy charakter diagramu wynika z réznorodnosci
budowy uktadéw dolotowych silnikow ttokowych, a takze stosowanych w nich
gaznikéw oraz wynikajacych z tego réznic w wartosciach parametrow strumie-
nia czynnika roboczego przeptywajacego przez te uktady dolotowe. Powoduje
to duze zréznicowanie w podatnosci na oblodzenie poszczegdlnych konfigura-
cji uktadéw dolotowych i w zasadzie wymagaloby opracowania indywidualnych
diagraméw dla réznych konfiguracji systeméw: uktad dolotowy-gaznik-silnik.
7 tego powodu przede wszystkim nalezy bezwzglednie przestrzegaé za-
lecen zawartych w instrukcjach eksploatacji poszczegdlnych statkéw
powietrznych i ich zespoléw napedowych.

Literatura wyrdznia, na podstawie mechanizméw jego powstawania, trzy
rodzaje zrédet oblodzenia uktadéw dolotowych lotniczych silnikéw ttokowych:
woda zawarta w powietrzu, para wodna zawarta w powietrzu oraz parujace
paliwo [5, 10, 11, 14, 21, 22| (rys.2).
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Rys. 2. Miejsca, w ktérych zrodlem oblodzenia jest woda zawarta w powietrzu (1),
para wodna zawarta w powietrzu (2), parujace paliwo (3)

1.1. Woda zawarta w powietrzu

Kiedy woda zawarta jest w powietrzu, oblodzenie pojawia sie w wyniku od-
dzialywania strumienia wilgotnego powietrza, jesli temperatura otoczenia lub
statku powietrznego wynosi od 0°C do 5°C lub jest nizsza. Strumien wilgot-
nego powietrza uderzajacy w elementy ukladu dolotowego silnika tlokowego



524 R. CHACHURSKI I INNI

powoduje ich chlodzenie i zamarzanie na nich zawartych w powietrzu kropel
wody. Lod moze tworzy¢ sie na chwytach powietrza, ekranach zamontowa-
nych we wlotach, $ciankach uktadu dolotowego, filtrach powietrza, elementach
zaworéw powietrza doprowadzanego z chwytéw dodatkowych (rys.2) oraz na
przegrodach wewnatrz kanatéw dolotowych.

Szczegdlne zagrozenie tym rodzajem oblodzenia wystepuje podczas opa-
dow $niegu, deszczu ze $niegiem, lotu w chmurach oraz podczas deszczu przy
temperaturach otoczenia w granicach 0°C zwlaszcza, jedli 16d jest widoczny
na szybach kabiny lub elementach ptatowca. Najwieksza predkos$é¢ narastania
warstwy lodu obserwuje si¢ w temperaturze okoto —4°C, w ktérej przechto-
dzone krople wody w powietrzu znajduja w stanie potptynnym. Ten typ ob-
lodzenia zazwyczaj nie stanowi zagrozenia przy bardzo niskich temperaturach
otoczenia, poniewaz wilgotno$¢ wzgledna powietrza jest wowczas przewaznie
niewielka. W tych temperaturach woda zawarta w powietrzu moze przyjmowacé
postaé krysztatkéw lodu, ktére w przypadku braku filtréw moga przedostawaé
sie wraz z powietrzem przez kanat dolotowy silnika nie powodujac zwykle zad-
nych zaklécen w jego pracy. Poniewaz jednak uklady dolotowe z reguty wy-
posazone sg w filtry powietrza, krysztatki lodu moga osadzaé sie na filtrach,
powodujac ich oblodzenie i blokujac dopltyw powietrza do silnika. Oblodze-
nie, ktorego zrédlem jest woda zawarta w powietrzu wystepuje we wszystkich
rodzajach lotniczych silnikéw ttokowych, zaréwno gaznikowych, jak i z wtry-
skiem niskoci$nieniowym czy bezposrednim.

1.2. Para wodna zawarta w powietrzu

Kiedy para wodna zawarta jest w powietrzu, to oblodzenie (zwane réwniez
oblodzeniem gaznika lub przepustnic) moze pojawiaé sie nawet przy stosun-
kowo wysokich temperaturach powietrza w warunkach czeSciowego otwarcia
przepustnicy, typowego dla zakreséw pracy silnika zblizonych do biegu jalo-
wego i dla matych otwar¢ przepustnicy odpowiadajacych podczas lotu fazie
znizania lub przelotu. Jest ono wynikiem kondensacji i zamarzania pary wod-
nej zawartej w powietrzu wskutek obnizania sie temperatury w gardzieli gaz-
nika oraz przestrzeni miedzy krawedziami przepustnicy a Sciankami kanatu
przeptywowego gaznika. Lod pojawia sie w gardzieli gaznika i bezposrednio
za nia, a takze bezposrednio na przepustnicy i $ciankach kanalu dolotowego
w jej poblizu (rys. 2) wskutek zwiekszenia predkosci przeptywu czynnika robo-
czego, spadku jego cisnienia i temperatury. Predko$é¢ narastania warstwy lodu
zalezy w tym wypadku od wilgotnosci powietrza i wielkoSci otwarcia przepust-
nicy, przy czym dluzsza praca silnika w takich warunkach grozi catkowitym
zdlawieniem przeplywu powietrza i zgasnieciem silnika. Do powstania oblo-
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dzenia, ktorego zrédlem jest para wodna znajdujaca sie w powietrzu nie jest
konieczne wystepowanie widocznej wilgoci w powietrzu (np. w postaci chmur,
opaddéw itp.). Oblodzenie to pojawia sie we wszystkich typach silnikéw tloko-
wych, zar6wno z zasilaniem gaznikowym, jak i z zasilaniem wtryskowym (na
przepustnicach regulujacych doptyw powietrza). Jest ono jednak zdecydowa-
nie bardziej niebezpieczne dla silnikéw gaznikowych, w ktoérych rozpylacze pa-
liwa znajduja sie przed przepustnica, poniewaz proces odparowywania paliwa
w szczelinach miedzy krawedziami przepustnicy a $ciankami gaznika znacznie
zwieksza mozliwo$¢ powstania lodu.

1.3. Parujace paliwo

W przypadku parujacego paliwa oblodzenie jest wynikiem obnizania tem-
peratury mieszanki paliwowo-powietrznej do temperatury zamarzania wody
w wyniku pobierania ciepta koniecznego do odparowania paliwa od strumie-
nia przeplywajacego powietrza i $cianek kanatu przepltywowego. W silnikach
gaznikowych pojawia sie zwykle jednoczesnie z oblodzeniem przepustnic. Lod
osadza sie na elementach gaznika (np. na przepustnicy) i kolektora doloto-
wego znajdujacych sie za rozpylaczem paliwa (rys.2). Mozliwosé znacznego
obnizania si¢ temperatury wewnatrz kanalu dolotowego silnikéw tlokowych
na skutek odparowywana paliwa potwierdza szereg badan prowadzonych nie
tylko dla silnikéw lotniczych, ale i samochodowych czy motocyklowych [6,
7, 8, 12, 15, 18]. Zaleznosci pozwalajace na obliczenie parametréw paruja-
cego paliwa i mieszanki w gazniku, w tym Sredniej temperatury mieszanki
w uktadzie dolotowym oraz diugoéci drogi parowania kropli paliwa zamiesz-
czono w opublikowanej w roku 1983 ksiazce poswieconej lotniczym silnikom
ttokowym napisanej przez zespot pracownikow Zaktadu Napedow Lotniczych
WAT kierowany przez prof.dr hab. inz. Stefana Szczecinskiego [8]. Wyniki
obliczen wskazuja, ze pelne odparowanie kropli paliwa, w zaleznosci od jej
Srednicy, odbywa sie na drodze kilku — kilkunastu centymetréw, przy czym
w 80% odparowuje ona na dlugosci 2+4 centymetréw [8]. Paliwo, ktére jeszcze
nie odparowalo, porusza sie gtéwnie w postaci drobnych kropel w mieszance,
a jego niewielka cze$¢ (w nagrzanym silniku okolo 3 =+ 4% jego ogdlnej ilosci)
tworzy ciekla powtoke ptynaca po $ciankach kanatu dolotowego. Spadek tem-
peratury mieszanki w kanale przeptywowym ukltadu dolotowego zalezy od uta-
jonego ciepta parowania paliwa, zawartosci par paliwa w mieszance oraz skla-
du mieszanki (wspélczynnika nadmiaru powietrza), przy czym spadek tem-
peratury mieszanki wywotlany odparowywaniem paliwa powoduje pogorszenie
sie warunkéw odparowania tej czesci paliwa, ktéra pozostaje jeszcze w fazie
cieklej [12].
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Calkowite odparowanie benzyny w uktadzie dolotowym silnika pracujacego
na mieszance ubogiej (o« = 1) obniza temperature mieszanki o ok. 17 + 20°C,
natomiast dla mieszanki bogatej (o = 0,6) spadek jej temperatury w wyniku
odparowania benzyny wynosi okoto 30°C. W praktyce catkowite odparowanie
mieszanki wymaga wysokich temperatur powietrza, wiec w kanale dolotowym
zwykle nie zachodzi catkowite odparowanie mieszanki, wiec spadki temperatur
sa nizsze [21]. Silniki lotnicze w zakresie mocy maksymalnych lub zblizonych
do maksymalnych (np. faza startu i wznoszenia) pracuja na mieszankach bo-
gatych (wspdlczynnik nadmiaru powietrza o = 0,6 =+ 0,75), co zapewnia duze
napelnienie cylindréw dzieki temu, ze mieszanka zawiera nadmiar paliwa, kto-
re parujac, zmniejsza jej temperature i zapobiega przegrzewaniu cylindrow.
Jednoczesnie warto$é¢ opatowa mieszanki jest bliska maksymalnej, poniewaz
niemal caly zawarty w niej tlen uczestniczy w procesie spalania. Podczas pracy
silnika w zakresie mocy posrednich (przy czesciowych otwarciach przepustni-
cy), np. w fazie przelotu, jest on zasilany mieszanka uboga (o = 0,85 + 0,95)
dla zapewnienia mozliwie matego zuzycia paliwa. Na zakresie biegu jalowego
(tzw. ,malego gazu”), czyli np. w fazie znizania silniki pracuja na mieszankach
bardzo bogatych (o = 0,5--0,6), bowiem stosunkowo male predkosci powietrza
w kanale dolotowym stwarzajg niekorzystne warunki rozpylania i odparowywa-
nia paliwa, w ktérych jedynie znaczny nadmiar paliwa w mieszance zapewnia
stateczna prace silnika oraz wymagana zrywnos¢ silnika w przypadku koniecz-
nosé¢ szybkiego zwigkszenia jego predkosci obrotowej [8, 19].

Instrukcje eksploatacji niektérych silnikéw, gléwnie stosowanych do nape-
du amatorskich statkow powietrznych, przewiduja, ze moga one by¢ zasilane
zaré6wno benzyng lotnicza, jak i samochodowa. Z przeprowadzonych badan
porownawczych wynika, ze z powodu wiekszej lotnoéci i mozliwej wiekszej za-
wartosci wody niebezpieczenstwo wystapienia oblodzenia uktadéw dolotowych
jest wieksze dla silnikéw eksploatowanych z wykorzystaniem benzyn samocho-
dowych niz lotniczych. Wedlug obliczen, znacznie wieksze spadki temperatury
mieszanki zachodzg réwniez podczas stosowania paliw zawierajacych alkohole
— dla silnika zasilanego alkoholem etylowym przy mieszance ubogiej (o = 1)
temperatura mieszanki obniza sie o ok. 80°C, natomiast dla mieszanki bogatej
(a = 0,6) spadek jej temperatury wynosi ok. 110°C (przy catkowitym odpa-
rowaniu alkoholu zawartego w mieszance — w praktyce spadki temperatury sa
mniejsze) [12]. W przypadku duzej wilgotnosci powietrza mogloby wéwczas
dochodzié¢ do kondensacji pary wodnej i do bardzo intensywnego oblodzenia
uktadu dolotowego, jednak producenci paliw zawierajacych alkohol zapewnia-
ja, ze takie niebezpieczenstwo nie wystepuje. W South Dakota State University
w USA badania w locie samolotéw zasilanych paliwem Aviation Grade Ethanol
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(AGES5) wykazaly, ze moze ono z powodzeniem zastepowaé benzyne lotnicza
100LL. W Brazylii natomiast w 2004 r. certyfikowano produkowany seryjnie
samolot rolniczy Embraer EMB-202A Ipanema napedzany silnikiem Lycoming
10-540 K1J5 zasilany etanolem (Aviation Alcohol — AvAlc)!.

Oblodzenie bedace wynikiem odparowania paliwa jest najwiekszym zagro-
zeniem w silnikach wyposazonych w gazniki ptywakowe, w ktérych rozpylacze
paliwa sg z reguly usytuowane przed przepustnica, a mniejszym w silnikach
z gaznikami przeponowymi, poniewaz w nich czesto rozpylacze paliwa umiesz-
cza sie za przepustnica. W silnikach z wtryskiem bezposrednim oraz z gaz-
nikiem umieszczonym za sprezarka dotadowujaca ten rodzaj oblodzenia nie
wystepuje. Tradycyjnie, w silnikach samolotow bojowych uzywanych podczas
IT wojny $wiatowej, w silnikach gwiazdowych gazniki umieszczano przed spre-
zarka. W silnikach szeregowych (zwykle w uktadzie widlastym z cylindrami
stojacymi lub wiszacymi) gazniki przed sprezarkami znajdowaly si¢ w silni-
kach amerykanskich i brytyjskich, natomiast w silnikach radzieckich byty one
zawsze usytuowane za sprezarkami. W silnikach z wtryskiem niskoci$nienio-
wym, chociaz zwykle w punkcie kanalu dolotowego, w ktérym jest on reali-
zowany zachodzi ogrzewanie Scianek kanalu w wyniku przejmowania ciepta
od cylindréw silnika, ten rodzaj oblodzenia moze pojawié¢ podczas rozruchu
wystudzonego silnika w warunkach zimowych.

Rozpatrujac przeptyw powietrza i mieszanki przez uklad dolotowy nalezy
takze pamietaé, ze nie ma on charakteru ciagtego, ale pulsacyjny, co jest wy-
nikiem posuwisto-zwrotnego ruchu ttokéw w cylindrach silnika. Czestotliwosé
pulsacji zalezy od rodzaju cyklu pracy silnika (dwusuwowy czy czterosuwo-
wy), predkosci walu korbowego silnika, kolejnosci pracy cylindréw, a takze od
liczby cylindréw zasilanych z jednego gaZnika [8, 19]. Najwieksza nieréwno-
miernos¢ przepltywu wystepuje dla czterosuwowego silnika jednocylindrowego,
a dopiero w przypadku zasilania z jednego cylindra szesciu cylindréow charakter
przeptywu mozna uznaé za ciagly. Sytuacje komplikuja takze zjawiska falowe
zachodzace w ukladzie dolotowym [12].

W zaleznosci od konfiguracji uktadu dolotowego, rodzaju i konstrukeji gaz-
nika, zagrozenie oblodzeniem moze by¢ rozne. W przypadku gaznikow plywa-
kowych, w ktérych nakladajg sie efekty wszystkich zrédet oblodzenia, obser-
wowano je nawet w temperaturach przekraczajacych +38°C przy wilgotnoéci
wzglednej 50% 1 wyzszej.

'Wielu producentéw silnikéw lotniczych ostrzega jednak przed stosowaniem pa-
liw zawierajacych wigksze ilosci alkoholu podajac, ze moze ono zwigksza¢ mozliwosé
powstawania korkow parowych w przewodach instalacji zasilania, negatywnie oddzia-
tywaé na uszczelki, powodowaé korozje elementow silnika itp.
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2. Wyniki pomiaréw temperatury w charakterystycznych
punktach uktadéw dolotowych silnikéw ttokowych

Dla potwierdzenia mozliwosci wystapienia oblodzeniem uktadéw doloto-
wych silnikéw wyposazonych w rézne rodzaje gaznikéw w réznych warunkach
pogodowych prowadzone sa’ w ITL WAT m.in. pomiary rozktadéw tempe-
ratur wzdtuz ich kanalow przeptywowych. Schematy kanatéw przeptywowych
badanych gaznikow wraz z rozmieszczeniem punktoéw pomiarowych oraz przy-
ktadowe wykresy pokazujace zmiany temperatur w poszczegdlnych punktach
podczas pracy silnikow przedstawiono na rys. 3-9.

Rys. 3. Rozmieszczenie punktéw pomiaru temperatury w gazniku z przepustnica
uchylng (WB37) — ciemnymi kropkami oznaczono usytuowanie rozpylaczy paliwa

W przypadku gaznika z przepustnica uchylna (rys.3) podczas pomiaréw
wykonywanych w upalny dzien (rys.4) natychmiast po uruchomieniu silni-
ka zarejestrowano spadek temperatury T3 mierzonej za przepustnica o okoto
12-+14°C w stosunku do temperatury otoczenia. Temperatura ta byla mierzo-
na w plaszczyznie mocowania gaznika do silnika. Najnizsza wartosé tej tempe-
ratury wyniosta 11°C, czyli byta mniejsza o 16°C od temperatury otoczenia.
Jednoczesnie w trakcie pracy silnika zanotowano ciagly spadek temperatu-
ry Tg zewnetrznej powierzchni Scianki gaznika, az do chwili wylaczenia silni-
ka. Podczas zmian zakresu pracy silnika (otwierania/zamykania przepustnicy)
zauwazono duze zmiany temperatury T2 mierzonej miedzy gléwnym rozpyla-
czem paliwa a przepustnica. Kazdorazowo w chwili zwigkszania kata otwarcia
przepustnicy obserwowano spadek tej temperatury, ktéory maksymalnie wy-
niést ponad 21°C w stosunku do temperatury otoczenia [13]. Jest to wartosé
znacznie wieksza, niz moze to wynikaé¢ ze zjawiska obnizania sie temperatury
na skutek wzrostu predkosci przeplywu w gardzieli gaznika i jest zwiazane
z odparowaniem paliwa wyplywajacego z rozpylacza. Potwierdza to takze opi-

W chwili oddawania artykutu do druku badania eksperymentalne prowadzone
w ITL WAT nie zostaly jeszcze zakonczone.
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sane w [8] wyniki obliczen, ktére wykazaly, ze krople najbardziej intensywnie
odparowuja w poczatkowym odcinku swej drogi w kanale przepltywowym gaz-
nika, co wynika z duzej powierzchni parowania oraz duzej réznicy predkosci
przeplywajacego strumienia powietrza w stosunku do predkosci kropel, ktore
nie zdazyly sie jeszcze rozpedzié.
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Rys. 4. Zmiany temperatury w gazniku z przepustnica uchylna (WB37) podczas
pomiaréw w dzien upalny (+27°C)

Podczas pomiaréw rozktadu temperatury w tym samym gazniku w dzien
chtodny (rys. 5) zaobserwowano mniejsze spadki temperatury T3 bezposrednio
po uruchomieniu silnika, co nalezy ttumaczy¢ mniejszym odparowaniem paliwa
z powodu nizszej temperatury zasysanego do gaznika powietrza. Widoczne
sa takze wieksze niz w przypadku T3 spadki temperatur T4 (mierzonej za
gérna krawedzia przepustnicy) oraz T5 (za dolna krawedzia przepustnicy) przy
wyzszych zakresach pracy silnika. Maksymalne spadki temperatur w stosunku
do temperatury otoczenia zanotowano dla duzego kata otwarcia przepustnicy
odpowiadajacego fazie lotu wznoszacego.

Spadki temperatury w stosunku do temperatury otoczenia wyniosty wéw-
czas odpowiednio ok. 18°C dla T5 oraz ok. 16,5°C dla T2. W tej samej chwili
wystepuje najwiekszy spadek temperatury T1, efektem czego byto zaobserwo-
wane w tym czasie zjawisko kondensacji pary wodnej we wlocie do gaznika.

W przypadku gaznika podci$nieniowego (rys. 6) najnizsze temperatury za-
rejestrowano w punkcie pomiarowym usytuowanym za dolna krawedzia prze-
pustnicy uchylnej (T4) — w stosunku do temperatury otoczenia byly one nizsze
o ponad 16°C (rys. 7). Maksymalne spadki temperatury w tym miejscu spowo-
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Rys. 5. Zmiany temperatury w gazniku z przepustnica uchylng (WB37) podczas
pomiaréw w dzien chlodny (+3°C)

L

Rys. 6. Rozmieszczenie punktéw pomiaru temperatury w gazniku podci$nieniowym
7z przepustnica uchylna i tlokiem do zmiany pola przekroju gardzieli (CVK);
ciemnymi kropkami oznaczono usytuowanie rozpylaczy paliwa

dowane sa tym, ze krople paliwa wyplywajacego z gléwnego rozpylacza paliwa
umieszczonego w tego typu gaznikach pod tlokiem stuzacym do zmiany pola
przekroju poprzecznego gardzieli gaznika przemieszczaja sie po torach prze-
biegajacych w poblizu tego punktu.

Dla gaznika z przepustnica tlokowa (rys.8) najwieksze spadki temperatu-
ry w stosunku do temperatury otoczenia (ok. 23°C) zauwazalne sa w punkcie
pomiarowym T4 znajdujacym sie w dolnej czes$ci kanatu przeptywowego bez-
posrednio za przepustnica (rys.9). W tego typu gaznikach gléwne rozpylacze
paliwa usytuowane sa pod ttokiem przepustnicy i tory kropel paliwa przebie-
gaja w poblizu miejsca, w ktérym umieszczono punkt pomiarowy T4.
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Rys. 8. Rozmieszczenie punktéw pomiaru temperatury w gazniku z przepustnica
ttokowa (Bing54/36) — widok z boku (a) i z géry (b); ciemnymi kropkami oznaczono

usytuowanie rozpylaczy paliwa
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Rys. 9. Zmiany temperatury w gazniku z przepustnica tlokowa (Bing54/36)
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3. Podsumowanie

Wstepne wyniki pomiaréw pozwolily stwierdzié¢, ze podczas pracy silni-
ka tlokowego z zasilaniem gaznikowym temperatura we wnetrzu jego uktadu
dolotowego moze sie¢ obniza¢ sie lokalnie o ponad 20°C w stosunku do tem-
peratury otoczenia. Potwierdza to, ze przy odpowiednio wysokiej wilgotnosci
do oblodzenia ukladéw dolotowych lotniczych silnikéw tlokowych moze do-
chodzi¢, wskutek obnizania sie temperatury w ich wnetrzu, nawet w wysokich
temperaturach otoczenia. Wiedza ta jest tym bardziej istotna, ze analizy wy-
padkéw i katastrof spowodowanych oblodzeniem lotniczych silnikéw ttokowych
pokazuja, ze najczesciej ich przyczyna byty réznego rodzaju bledy popelnione
przez ludzi. Nieznajomo$¢ lub nieprzestrzeganie instrukeji uzytkowania silnika
w powietrzu nie wlaczone lub wlaczone zbyt pézno podgrzewanie gaznika, nie-
$wiadomosé mozliwoéci wystapienia oblodzenia uktadu dolotowego w upalny
i bezchmurny dzien, to typowe zrodla zdarzen lotniczych zwiazanych z oblo-
dzeniem silnikéw ttokowych.

Biorac pod uwage budowe gaznikéw oraz wynikajacy z pomiaréw decydu-
jacy udzial odparowania paliwa w obnizaniu temperatury mieszanki, nalezy
uznaé, ze najbardziej narazone na oblodzenie sg gazniki, w ktorych przepustni-
ce znajduja sie za rozpylaczami paliwa — jak w typowych gaznikach z przepust-
nicami uchylnymi oraz w gaznikach podciénieniowych. W takim przypadku,
przy odpowiednio duzej wilgotnosci powietrza, na przepustnicach, zwlaszcza
przy mniejszych katach ich otwarcia, moze osadzac sie¢ 16d w wyniku konden-
sacji pary wodnej zawartej w powietrzu. Podatnos¢ na oblodzenie gaznikéw
z przepustnicami tlokowymi jest mniejsza, poniewaz w ich kanatach przepty-
wowych za rozpylaczami paliwa nie ma zazwyczaj elementéw, na ktérych mogt-
by osadzaé sie 16d, niemniej i w przypadku tych gaznikoéw 16d moze osadzaé
sie na dolnej krawedzi przepustnicy tlokowej dla jej malych otwaré (uniesien).

Wyniki dotyczace obladzania lotniczych silnikéw ttokowych uzyskano w ramach
pracy naukowej finansowanej ze $rodkéw na nauke w latach 2005-2008 jako projekt
badawczy nr 4 T12D 017 29.
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Experimental research on temperature distribution in induction systems
of piston engines

Abstract

Research on the temperature distribution in characteristic points of induction sys-
tems of piston engines, which have been made at the Institute of Aviation Technology
of MUT, shows that these temperatures may be significantly lower than temperatu-
re of the atmospheric air. Results of measurements, which were made for 3 different
configurations of the inductions systems of piston engines equipped with 3 different
kinds of carburettors used in aviation engines: 1. with butterfly throttle; 2. with piston
throttle; 3. with variable Venturi and butterfly throttle, shows that the temperature
in the induction systems may drop down to 18-20°C to the temperature of external
air. This high temperature drop is caused mainly by the fuel vaporising process and,
less, by acceleration of the air in the Venturi carburettor or between the throttle and
carburettor walls.
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Badania rezonansowe samolotéw sa gléwnym sposobem weryfikacji mo-
deli obliczeniowych. Na podstawie wynikoéw badan rezonansowych wielu
samolotow i szybowcéw wykonanych w Instytucie lotnictwa, autor podjat
probe analizy modelu drganiowego oraz oszacowania btedu pomiarowe-
go. Do analizy wykorzystano wyniki typowych postaci drgan wtasnych
uzyskanych z badan rezonansowych: 8 szybowcow, 4 samolotéw kompo-
zytowych i 22 samolotéw metalowych. Wszystkie badania rezonansowe
zostaly wykonane przy zastosowaniu tych samych metod pomiarowych.
Przedstawione wyniki moga by¢ przydatne przy obliczeniach flattero-
wych, badaniach flatterowych w locie oraz przy pomiarach drgan samo-
lotéw.

1. Wprowadzenie

Badania rezonansowe sa od wielu lat gtéwnym i najlepszym sposobem we-
ryfikacji modeli obliczeniowych konstrukeji. Nowoczesna technika pomiarowa
wprowadza wiele nowych przyrzadéw oraz metod pomiaru i analizy drgan, ale
jednak klasyczna metodyka pomiarow, choé¢ wymaga wiecej czasu, pozostaje
najdoktadniejsza.

Do badania konstrukcji lotniczych Instytut Lotnictwa stosuje od lat meto-
dyke oparta na:

e wielopunktowym monoharmonicznym wzbudzaniu drgan,
e fazowym kryterium dostrojenia,

e korelacyjnej analizie odpowiedzi (rozklad odpowiedzi na czesé zgodna
i przesunieta w fazie o /2 wzgledem sity wzbudzenia),
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e pomiarze wspdlczynnika ttumienia oparty na wyznaczeniu czestotliwo-
Sci ekstreméw odpowiedzi zgodnej w fazie z sitla wzbudzenia (wykres
okolorezonansowej odpowiedzi obiektu w charakterystycznym punkcie —
z wybranego czujnika),

e pomiarze czestotliwosci rezonansowej przy stopniowym zmniejszaniu sity
wzbudzenia (wykres zaleznosci czestotliwosci rezonansowej od amplitudy
drgan).

Ta metoda przeprowadzono badania rezonansowe wielu samolotéw i szybow-
coHw.

Ponizej przedstawiono Srednie, typowe wielkosci ttumienia i nieliniowosci
drgan wlasnych réznych konstrukcji lotniczych. Przedstawione wyniki moga
byé przydatne przy obliczeniach flatterowych, badaniach flatterowych w locie
oraz przy pomiarach i analizie drgan samolotéw.

2. Obiekty badan i postacie drgan

Do analizy wybrano i wykorzystano wyniki badan rezonansowych:
e 3 modeli flatterowych (dynamicznie podobnych modeli) samolotéw,
e 8 szybowcéw (kompozytowych),

e 26 samolotow, w tym: 4 samolotéw kompozytowych i 22 samolotéw me-
talowych.

Wszystkie badania rezonansowe zostaly wykonane w ciagu ostatnich lat
przy zastosowaniu tych samych metod pomiarowych. Jednym z kryterium wy-
boru wynikéw bylo m.in. brak sprzezenia z inna postacig drgan wtasnych.

W tabelach 1 do 4 zestawiono podstawowe postacie drgan rezonansowych
badanych konstrukeji w czterech grupach:

e postacie symetryczne (typu ,zginanie” i ,skrecanie”),
e postacie antysymetryczne (typu ,zginanie” i ,skrecanie”),
e postacie drgan steréw,

e wychylanie powierzchni sterowych.

Typowa postacia drgan steréw jest takze zginanie, jednak ze wzgledu na sto-
sunkowo duzy wplyw ich zwieszenia (sztywnos$é, liczba i usytuowanie zawia-
s6w) oraz udzial pozostalej cze$ci konstrukeji platowca (skrzydel, stateczni-
kéw) do analizy wybrano tylko skrecanie. Ponadto wérdd postaci symetrycz-
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nych i antysymetrycznych jest tacznie tylko 5 postaci typu ,skrecanie”. Ponie-
waz stery sa zwykle wykonane w tej samej technologii co kadtub i skrzydta,
wyniki te mozna wiec przyréownaé¢ do pozostatych postaci typu ,skrecanie”.
Badania rezonansowe uktadow sterowania wykonuje sie zwykle ,ze swobod-
nym drazkiem” lub ,z zablokowanym drazkiem” (w réznych konfiguracjach).
Do analizy przyjeto tylko podstawowa postaé, jaka jest wychylenie powierzchni
sterowej bez blokady sterownicy — jeden wezetl w ukladzie sterowania.

3. Wyniki badan a postacie drgan

W tabelach 1 do 4 w kolumnach zestawiono Srednie arytmetyczne wartosci
z wynikow pomiaréw wszystkich wybranych samolotéow, szybowcéw i modeli
dynamicznie podobnych:

e wspoélezynnika tlumienia « (stosunek tlumienia do tlumienia krytycz-
nego, wyrazony w %),

e wspoltcezynnik nieliniowoéci d jako procentowa zmiane czestotliwosci re-
zonansowej przy zmniejszeniu amplitudy drgan do polowy (dodatnia
wartos¢ wspotczynnika oznacza uklad z rosnaca sztywnoscia ze wzro-
stem amplitudy).

W nastepnych kolumnach oznaczonych ¢ i n podano wartosci odchylenia
standardowego oraz ilo$ci pomiaréw (na podstawie ktérych obliczono wartosé
srednia i odchylenie standardowe) dla poszczegdlnych postaci drgan.

Tabela 1. Postacie symetryczne

| Lp. | Postad o] ] o [n [6[%]] o | n]
1 1. zginanie skrzydet 1.7 1.2 135 —05 | 05| 25
2 | Poziome zginanie skrzydet 2.6 1.5 133 —04 | 14| 25
3 | Zginanie kadluba 3.1 1.8 135 | —0.5 | 1.6 | 24
4 Zginanie statecznika poziomego 2.9 1.5 134 | —04 | 0.7 25
5 | 2. zginanie skrzydet 2.9 19127 =05 | 05|19
6 Skrecanie skrzydet 3.2 1.6 | 35| —0.3 | 1.2 | 25
7 | Poz. zginanie statecznika poz. 3.1 1.5 116 | 0.0 |08 12
8 Skrecanie statecznika poziomego 2.4 1.0 20| —0.6 | 1.0 | 13
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Tabela 2. Postacie antysymetryczne

| Lp. | Postaé |a%] ] o [ n[6[%]] o | n]
1 Skrecanie kadtuba 1.8 073 | —1.1 | 1.8 | 25
2 Poz. nozycowe skrzydto-kadtub 2.9 1.2 126 —=1.0 ] 0.9 | 21
3 Zginanie kadluba 3.0 1.6 | 33| =06 | 0.7 | 21
4 Nozycowe zginanie usterzenia 2.5 1.3 132 =09 ] 12121
5 1. zginanie skrzydet 2.6 1.6 | 34| —06 | 0.8 | 21
6 Skrecanie skrzydet 2.9 1.6 | 36 | —0.4 | 0.6 | 24
7 Poziome zginanie skrzydet 3.0 1.1 15| —1.1 | 1.6 | 10
8 Skrecanie statecznika poziomego 2.1 09 26| —0.2 04|17
9 1. zginanie statecznika poz. 2.4 1.0 ] 15| —=0.3 | 0.5 | 10
Tabela 3. Postacie drgan steréw

| Lp. | Postaé o] ] o [ n [6[%]] o | n]

1 Skrecanie lotki 2.9 1.7720) 02 |07 13

2 Skrecanie klapy 3.1 1.1 113 =02 |21 8

3 | A. skrecanie steru wysokoséci | 2.1 0.8 26| —04 |10 15

4 S. skrecanie steru wysokosci 2.1 1.0 17] -03 |08 1] 9

5 | Skrecanie steru kierunku 2.4 1.0 22| -04 | 09| 12

Tabela 4. Postacie ukladow sterowania

| Lp. | Postaé |a[%] | o [n]6[%]] o | n|
1 | S. Wychylanie lotek 3.8 |20 |28| 06 32 |21
2 A. Wychylanie lotek 4.9 33130 —=2.0 | 3.5 | 22
3 | S. Wychylanie klap 3.8 1.5 (19| —-0.6 | 2.7 | 15
4 | Wychylanie steru wysoko$ci 3.8 1.6 | 30 | =3.7 | 34 | 18
5 | Wychylanie steru kierunku 5.9 28|24 | =84 | 133 | 20

Analizujac podane wielko$ci mozna zauwazyé, ze:

e nie ma istotnej roznicy pomiedzy wspdétczynnikami ttumienia oraz nie-
liniowosci czestotliwo$ci pomiedzy postaciami symetrycznymi i antysy-

metrycznymi,

e wspoOlezynnik tlumienia drgan pierwszej postaci symetrycznej oraz an-
tysymetrycznej (t.j. o najnizszych czestotliwosciach) jest nizsze od po-
zostalych; tlumienie pozostatych postaci jest na tym samym poziomie,

e wspoltezynniki ttumienia i nieliniowosci drgan sa nizsze w przypadku,
gdy odksztalca sie jeden (gléwny) element np. statecznik poziomy, ster

wysokosci lub kierunku,
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e nieliniowo$¢ i wspoétezynnik ttumienia podstawowych rezonanséw ukta-
dow sterowania jest wieksza od innych postaci.

4. Wyniki badan a konstrukcja ptatowca

Badane konstrukcje mozna podzieli¢ na trzy grupy ze wzgledu na kon-
strukcje:

e belkowa strukture modeli flatterowych (modeli dynamicznie podobnych),

e segmentowa (skorupowa) konstrukecje samolotéw oraz szybowcow lami-
natowych,

e clementowa (po6lskorupowa) konstrukcje samolotéw metalowych.

Zestawienie wynikéw pomiaréw dla réznych rodzajow konstrukeji zawieraja
tabele 5 do 8.

Tabela 5. Postacie symetryczne

Lp. koi{;)t(iiiiji Rezonanse | « [%)] o n § (%] o n

1 | Modele FLacznie 1.0 0.5 12 —-0.4 0.4 5
flatterowe zginanie 1.0 0.5 9 -0.5 0.2 4
skrecanie 0.8 0.2 3 —-0.2 — 1

2 | Szybowce |Lacznie 1.8 1.2 49 —0.1 1.1 35
zginanie 1.5 0.7 38 —-0.2 0.9 27
skrecanie 2.9 1.6 11 —-0.0 1.5 8

3 |Samoloty |Lacznie 3.4 2.0 24 —-1.3 1.2 14
laminatowe zginanie 3.3 2.0 9 —1.2 1.1 11
skrecanie 3.9 1.7 5 —-14 1.7 3

4 | Samoloty |Lacznie 3.1 1.5 152 —-0.4 1.0 114
metalowe zginanie 3.1 1.6 116 —-0.4 1.0 88
skrecanie 3.0 1.3 36 —-0.4 0.9 26

Analizujac podane wielko$ci mozna zauwazyé, ze:

e modele dynamicznie podobne (konstrukcja belkowa) charakteryzuja naj-
nizsze wspotczynniki ttumienia i nieliniowodci,

e nie ma istotnej réznicy pomiedzy wielkoScia wspotczynnikéw ttumienia
i nieliniowosci czestotliwo$ci pomiedzy postaciami typu zginanie oraz
skrecanie,
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Tabela 6. Postacie antysymetryczne

Lp. koi{;(iii‘]c i Rezonanse | « [%)] o n § (%] o n
1 | Modele Lacznie 1.2 0.6 13 -0.7 0.6 7
flatterowe zginanie 1.2 0.7 9 -0.9 0.6 5
skrecanie 1.1 0.6 4 —-0.4 0.5 2
2 | Szybowce | Lacznie 2.1 1.2 59 —-0.2 0.8 38
zginanie 2.2 1.3 38 -0.3 0.8 25
skrecanie 2.0 1.0 21 —0.0 0.9 13
3 |Samoloty | Lacznie 2.9 1.4 29 —-1.3 1.1 17
laminatowe zginanie 3.4 1.6 19 —1.7 1.3 11
skrecanie 1.9 0.9 10 —-0.5 0.4 6
4 |Samoloty |Lacznie 2.8 1.5 150 | -0.8 1.1 108
metalowe zginanie 3.0 1.4 89 —0.8 1.4 63
skrecanie 2.5 1.5 61 —-0.8 1.3 45
Tabela 7. Postacie drgan steréw
Lp. koi{sgii]cji Rezonanse | « [%] o n J (%] o n
1 | Modele skrecanie 3.4 1.5 7 — - 0
flatterowe
2 | Szybowce skrecanie 24 1.1 21 —0.6 0.8 15
3 | Samoloty skrecanie 1.9 1.3 13 -0.1 0.8 8
laminatowe
4 | Samoloty skrecanie 2.5 1.2 59 —0.1 1.2 34
metalowe
Tabela 8. Postacie uktadéw sterowania
Lp. kofli;)t(iii]cji Rezonanse | « [%] o n 0 (%] o n
1 | Modele wychylanie 3.3 1.4 8 -0.5 0.4 4
flatterowe steréw
2 | Szybowce wychylanie 4.6 2.7 24 —5.2 13.5 20
steréw
3 | Samoloty wychylanie 5.3 2.3 15 —3.5 3.6 8
laminatowe | steréw
4 | Samoloty wychylanie 4.4 2.5 86 —2.1 4.5 68
metalowe steréw

e nizsze wspdlezynniki thumienia i nieliniowoéci czestotliwosci wlasnej kon-
strukcji szybowcow i modeli flatterowych wskazuja na mozliwos¢ oddzia-
lywania w samolotach zabudowanych przyrzadéw i instalacji.
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Jako ilustracje wynikéw wybrano dwa charakterystyczne, lecz nietypowe
przyktady:

e wyniki jednego z pomiaréw wspolczynnika tlumienia i nieliniowo$ci
czestotliwosci zarejestrowane podczas badan rezonansowych szybowca
(rys' 1)7

e wyniki specjalnie wykonanych pomiaréw wspélczynnikéw tlumienia
i nieliniowo$ci czestotliwosci w funkcji amplitudy wzbudzanych drgan
rezonansowych ukladu sterowania samolotu (rys. 2).

a=0.014 8.87 f [Hz]

8.0 Skrecanie kadluba [mm]

75 8.0 Hz ﬁﬁ

Rys. 1. Przykladowe wyniki pomiaréw wspdlezynnika ttumienia i zaleznosci
czestotliwosci drgan wlasnych od amplitudy wzbudzanych drgan

Wykresy przedstawione na rysunku 1 wskazuja na wplyw luzu o wielko-
$ci ok. 4-5 krotnie mniejszej od amplitudy wzbudzanych drgan. Rzeczywista
czestotliwo$é drgan wlasnych tej postaci jest o ok. 7-8% wieksza od podane;j.

. 7 27
al%lg %] 56
5 25

4 24

3 23

2 22

1 21

0 . 20

0 1 2 0 1 2
Wychylanie steru wysokosci [mm] Wychylanie steru wysokosci [mm]

Rys. 2. Przyktadowe wyniki pomiaréow zaleznosci wspolezynnika ttumienia
i czestotliwosci drgan wlasnych od amplitudy wzbudzanych drgan.

Wykresy na rysunku 2 sa charakterystyczne dla luzu i tarcia suchego wy-
stepujacych w uktadzie sterowania o konstrukcji popychaczowej. Wplyw luzu
i tarcia jest w tym przypadku mniejszy; nalezy spodziewaé sie, ze dla wiek-
szej amplitudy drgan wspolczynnik tlumienia wyniesie ok. 2.5% (czyli mniej
o ok. 17 %), a czestotliwosé ok. 23.5 Hz (czyli o ok. 1% wiecej).
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5. Whnioski

Na podstawie analizy wynikow przeprowadzonych badan rezonansowych
mozna stwierdzié, ze:
1. Konstrukcje lotnicze nie sa monolityczne: na wyniki pomiaréw drgan
wilasnych wptywa jakos¢ potaczen: skrzydto-kadtub i statecznik-kadtub.
Podobny wplyw ma zawieszenie (zawiasy) oraz naped steréw.

2. Na wielko$¢ wspoélczynnika ttumienia i nieliniowosci czestotliwosci wia-
snych obiektu wplywa gléwnie (lecz w réznym stopniu) tarcie suche i luz
potaczen.

3. Luz i tarcie suche ma istotny wptyw na dokladnos¢ wynikéw pomiaréow
czestotliwodci i ttumienia. Wszystkie stosowane metody badan rezonan-
sowych tego rodzaju obiektow powinny uwzgledniaé¢ ich wpltyw na wyniki
pomiarow.

4. Rzeczywisty wplyw luzu i tarcia na posta¢ drgan jest trudny do okres-
lenia.
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Nonlinearities of vibrations in tested aircraft structures

Abstract

Ground Vibration Testing (GVT) of airplanes is the main method of verifying
their computational models. The author has attempted to analyse the vibration mo-
dels and to estimate the measuring error based on GVT results carried out at the
Institute of Aviation for many aircrafts and gliders.

The results taken into consideration are typical vibration eigenmodes for: 3 dyna-
mically similar models of airplanes (for flutter tests), 8 gliders, 4 composite material-
made airplanes and 22 metal-made airplanes. All the GVT results for these aircrafts
were obtained by the same methods. The results, nonlinearity of eigen frequencies
and damping coefficient, are presented as mean values in relation to typical shapes
and kinds of aircraft structures. The reasons for vibration nonlinearities are usually
small gaps and dry friction in joints of airplane elements.

The results presented can be useful for flutter calculations, in-flight flutter tests

or for vibration measurements.
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Praca zawiera opis badan zwiazanych z budowa latajacego laboratorium
spelniajacego funkcje ruchomego tunelu aerodynamicznego. Pierwsza fa-
za realizacji projektu wiazala si¢ z budowa laboratorium zabudowanego
na dachu samochodu. Obiektem badawczym byt tu plat sktadajacy sie ze
skrzydta i klapy, ograniczony duzymi plytami brzegowymi majacych za-
pewni¢ 2-wymiarowy optyw. Zintegrowany zespo6t tych elementéw nazwano
umownie Elementem Badawczym i oznaczono jako EB-1. Postuzyl on do
przetestowania systemu pomiaréw ci$nien wokot pltata. Budowa laborato-
rium aerodynamicznego na jezdzacym pojezdzie byla pierwszym krokiem
w kierunku budowy latajacego laboratorium. Jako nosnik tego laborato-
rium wykorzystano szybowiec PW-6. Podobnie, jak w poprzednim przy-
padku, zintegrowany zesp6t ptata badawczego oraz ptyt bocznych i stela-
za ustawianego na skrzydtach szybowca nazwano Elementem Badawczym,
oznaczajac go symbolem EB-2. Procedura dopuszczenia do lotéw zespotu
PW-6&EB-2 wymagala przeprowadzenia szeregu obliczen dotyczacych sta-
teczno$ci szybowca z zamontowanym elementem badawczym, zjawisk flatte-
rowych oraz obciazen i wytrzymaltosci i przeprowadzenia dowodowych préb
wytrzymalo$ciowych. Oblotu laboratorium dokonano latem 2006 roku, po-
twierdzajac jego przydatnosé do dalszych badan. W artykule zamieszczono
opis przebiegu tych unikalnych préb.

1. Wstep

Projektowanie profili aerodynamicznych oraz bryl nowoczesnych szybow-
cow wyczynowych wiaze sie z takimi zagadnieniami jak: metody numerycznego
modelowania optywu, badania tunelowe oraz badania w atmosferze swobodnej.
Metody numerycznego modelowania oplywu stosowane sa w szeregu progra-
mach narzedziowych, jak np. X-Foil, Fluent itd. Mimo zaawansowania technik
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numerycznego modelowania optywu, konieczna jest eksperymentalna weryfika-
cja wynikow obliczen. Dostepne na uczelni tunele aerodynamiczne nie zapew-
niaja dostatecznej doktadnosci pomiaru charakterystyk profili laminarnych,
gléwnie z powodu duzej turbulentnosci strumienia w przestrzeni pomiarowej
tunelu. Z tego wzgledu uruchomiony zostal program naukowo-badawczy i edu-
kacyjny ,,EB” zwiazany z budowa ruchomych laboratoriéw aerodynamicznych,
pozwalajacych na badanie rozktadu ci$nien na profilu aerodynamicznym w wa-
runkach atmosfery naturalnej (rys. 1).

Fazy
realizacji
programu EB

EB-1 Ruchomy
tunel
aerodynamiczny

EB-2 latajace
\, laboratorium
aerodynamiczne

Rys. 1. Tlustracja programu EB

2. Realizacja projektu EB-1

Pierwsza faza realizacji tego programu wiazata sie z budowa laboratorium
zabudowanego na dachu samochodu (rys. 2).

Obiektem badawczym byt tu ptat sktadajacy sie ze skrzydta i klapy, ograni-
czony duzymi pltytami brzegowymi majacymi zapewni¢ 2-wymiarowy oplyw.
Zintegrowany zespo6l tych elementéw nazwano umownie Elementem Badaw-
czym oznaczajac go jako EB-1. Na powierzchni ptata rozmieszczono 72 otwo-
ry, stuzace do lokalnego pomiaru ci$nien. Wewnatrz plata umieszczono spe-
cjalny system rurek doprowadzajacych cisnienie do elektronicznych przetwor-
nikéw umiejscowionych na zewnetrznej powierzchni ptyt brzegowych. Rysun-
ki 3 do 5 dotycza szczegdtéw konstrukeyjno-technologicznych foremnikéw. Na
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S B Wykonanie ptata

brzegowych

v v
Wykonanie systemow
l pomiarowych
v
| Element Badawczy EB-1 |
I

%_ﬂ Wykonanie stelaza IF a

| Badania aerodynamiczne |

Rys. 2. Schemat blokowy I etapu programu EB

MANUFACTURING
THE MOULDS

Rys. 3. Sposéb odwzorowania geometrii skrzydia

rys. 3 przedstawiono sposob odwzorowania geometrii profilu. Modele potow-
kowe skrzydla wykonano z tworzywa o nazwie prolab na frezarkach sterowa-
nych numerycznie. Dzieki temu uzyskano duza doktadnosé geometrii kompo-
zytowych foremnikéw odbitych z tych modeli oraz gtadkos¢ ich powierzch-
ni. Szczegdly konstrukcyjno-technologiczne plata badawczego zamieszczono
na kolejnych rysunkach. W jego konstrukeji zastosowano kompozyty szklano-
epoksydowe. Rysunki 5 i 6 zawieraja szkice struktury konstrukcyjnej skrzydta
i klapy, a rys. 7 ilustruje sposob drenazu, czyli osadzenia koncéwek do pomiaru
cis$nien.

Gotowy plat z plytami bocznymi zostal zamocowany na dachu samochodu
osobowego za pomoca specjalnego metalowego stelaza, tworzac razem z pozo-
stalymi elementami systemu ruchome laboratorium.
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MANUFACTURING
THE MOULDS

Moulds ready

Rys. 4. Wytwarzanie foremnikéw skrzydta cz. 11

90110 92125 92145

R ;
90110 92125 | 92145 Core[mat

Rys. 5. 5 Szkic przekroju skrzydia EB-1

PCV Foam

PCV foam

20110

92125

2 mm Coremat

Rys. 6. Szkic przekroju klapy EB-1
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Brass tube

To pressure sensor

VA
PCV foam H

Local pressure

Rys. 7. Sposéb drenazu plata badawczego

2.1. Badania EB-1

Badania aerodynamiczne EB-1 polegajace na rejestracji przebiegéw cisnien
podczas ruchu przeprowadzono na pasie startowym lotniska. W samochodzie
umieszczono komputer sprzegniety z przetwornikami ciSnien oraz systemy za-
silania.

Na rysunku 8 zamieszczono przykladowy wykres przebiegéw czasowych
cisnien w wybranych punktach profilu. Narastanie, a nastepnie spadki cinien
wiazaly sie z rozpedzaniem i nastepujacym potem hamowaniem samochodu.
Wiecej na temat tych pomiaréw napisano w pracy [2].

3. Realizacja projektu EB-2

Zabudowa laboratorium aerodynamicznego na jezdzacym pojezdzie byta
pierwszym krokiem w kierunku realizacji latajacego laboratorium. Umozliwit
on przetestowanie koncepcji rozwigzan konstrukcyjno-technologicznych oraz
urzadzen badawczych, ktore nastepnie zastosowano w projekcie latajacego la-
boratorium. Jako noénik postanowiono wykorzystaé¢ prototyp szybowca PW-
6 zbudowanego w Politechnice Warszawskiej. Element Badawczy (stanowio-
ny tu przez zintegrowany zespét plata badawczego oraz plyt bocznych wraz
z kompozytowym stelazem i obejmami skrzydlowymi) oznaczono jako EB-2.
Koncepcja latajacego laboratorium w podobnej postaci byta juz realizowana
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Rys. 8. Przebiegi czasowe ci$nien w wybranych punktach profilu

N

Latajace laboratorium PW-6U+EB-2 - wstepna koncepcja

Latajace laboratorium PW-6U+EB-2 - koncepcja docelowa

Rys. 9. Koncepcja wstepna i docelowa latajacego laboratorium PW-6+EB-2
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w przesztodéci za granica z wykorzystaniem szybowcow Schempp-Hirth Janus
oraz Blanic. Projekt wstepny oraz projekt przyjety do realizacji zamieszczono
na rys. 9. Schemat organizacyjny prac zwiazanych z realizacjg 11 czesci progra-
mu EB przedstawiono na rys. 10.

Projekt naukowo-badawczy EB-2

Projekt i budowa pfata Projekt i budowa
pomiarowego stelaza

| Element Badwczy EB-2

I

Zabudowa urzadzen pomiarowych i
rejestrujgcych
10
Zamocowanie na
szybowcu

ﬂ&(

Obloty

Il

| Loty pomiarowe I
I
Rejestracja i
przetworzenie danych z
czujnikdw pomiarowych

Il

| Rozktad cisnien na profilu |

Rys. 10. Schemat blokowy II etapu programu EB

Kolejne rysunki zawieraja szczegdly konstrukcyjno-technologiczne obiek-
tu. Plat badawczy miat tu profil identyczny jak w projekcie EB-1, ale tym
razem w jego strukturze zastosowano kompozyty zbrojone widknem weglo-
wym. Na rys. 11 zamieszczono fotografie potéowek skrzydia przed sklejeniem
z widocznym systemem drenazu, a na rys. 12 szczegdly zawieszenia i napedu
klapy (rozwiazanego tak, aby w calosci miescil sie w obrysie profilu skrzydia).

Kolejny rysunek przedstawia fotografie z procesu montazu plyt brzego-
wych. Wnetrze tych plyt zostalo wykorzystane do zabudowy elektroniki po-
miarowe;j.
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Rys. 12. Szczegodly zawieszenia i napedu klapy

3.1. Badania EB-2

Procedura dopuszczenia do lotéw wymagata przeprowadzenia szeregu obli-
czen dotyczacych szybowca z zabudowanym EB-2 z zakresu statecznosci, wy-
trzymatosci, aeroelastycznosci, a takze dokonania préb wytrzymaltosciowych
w zakresie obciazen dopuszczalnych. Wszystkie dzialania objete byly pan-
stwowym nadzorem lotniczym.
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Rys. 14. Kontrola wywazenia szybowca z zamontowanym EB-2

Obciazeniami wymiarujacymi konstrukcje byly sity powstajace przy slizgu
bocznym (prawym lub lewym) przy jednoczesnym osiagnieciu przez plat EB-2
krytycznych katéw natarcia (rys.15). Z uwagi na to, ze préby statyczne prze-
prowadzone byly dla obliczonych wartosci obciazen wymiarujacych (bez doko-
nania prob niszczacych), wprowadzono ograniczenia na uzytkowanie szybowca
z EB-2, zmniejszajac dopuszczalne predkosci tak, aby w stosunku do udo-
wodnionej wytrzymalodci zachowaé wspélezynnik bezpieczenstwa rowny 1.5.
Kierujac sie wzgledami bezpieczenstwa, dotyczacego sytuacji ewentualnego la-
dowania awaryjnego z rozbiciem do stelaza zamontowano linki odciagéw za-
bezpieczajace EB-2 przed upadkiem na kabine pilota majace wytrzymac obcia-
zenie wywotane przyspieszeniem wzdtuz osi kadluba réwnym 20 g. Dokonano
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pomiaréw wedrowki srodka masy niezbednych do obliczen stateczno$ci oraz
przeprowadzono pomiary drgan wlasnych potrzebne do wyznaczenia postaci
i obliczenia krytycznych predkosci flatteru.

Przypadek 1

P27

RESONANCE TESTS
AND
FLUTTER ANALYSIS

PH-Gel

b HSC/NASTRAN
variant uz

Rys. 16. Symulacje numeryczne flatteru



EB-2 — LATAJACE LABORATORIUM PW 555

Oblotéw dokonano 28 lipca 2006 na lotnisku w Modlinie. Do
pierwszego lotu zdecydowano sie uzy¢ wyciaggarki ruchomej w posta-
ci terenowego samochodu wyposazonego w system awaryjnego wy-
czepu liny. Taki rodzaj holownika zapewnial najwieksza mozliwosé
kontroli bezpieczenstwa startu. Uzyto 600 metrowej liny, a osiggnie-
ta wysoko$¢ wyniosta 200 m. Celem pierwszego lotu bylo potwier-
dzenie statecznosci i poprawnosci charakterystyk lotnych szybowca
z zamontowanym EB-2. Cel ten zostal osiggniety.

4. Podsumowanie

Uzyskany rezultat Il etapu programu EB otwiera droge do kolejnych badan
majacych w pierwszej kolejnoséci potwierdzi¢ bezpieczenstwo uzytkowania la-
tajacego laboratorium. W przysztosci przewiduje sie wykorzystanie latajacego
laboratorium do nastepujacych zastosowan:

e pomiaru rozkladéw ciSnien wokét profilu oraz w przestrzeni za profilem

przy réznych katach natarcia skrzydta oraz wychylenia klapy.

e badania warstwy przysciennej i poziomu jej turbulencji przy uzyciu tech-

nik akustycznych oraz mostkéow termo-oporowych,

e okreslenia punktu przejscia z optywu laminarnego na oplyw turbulentny

oraz aktywna i pasywng kontrole tego przejscia,

e wizualizacje optywu.

Godnym podkredlenia aspektem zrealizowanego dotychczas programu jest
jego walor dydaktyczny; we wszystkich etapach projektowania i budowy obu
laboratoriéw zaangazowanych byto kilkoro studentéow Wydzialu MEIL, a ich
udzial w programie powiazano z realizacja procesu edukacyjnego mtodego in-
zyniera lotnictwa [3].
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Autorzy dziekuja wszystkim osobom wspierajacym zrealizowany program,
a w szczegolnosci:

mgr. inz. J. Gadomskiemu (projekt szczegélowy i obliczenia wytrzymalodciowe),
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dr. inz. K. Kubryhskiemu (obliczenia obciazen aerodynamicznych),

dr. inz. T. Grabowskiemu (obliczenia statecznosci),

mgr. inz. W. Fraczkowi (nadzér konstrukcyjny nad szybowcem i dokumentacja
dla ULC),

mgr. inz. K. Drabarkowi (wsparcie logistyczne oblotow),
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e

Rys. 17. Oblot latajacego laboratorium — fotografie cz. 1

Rys. 18. Oblot latajacego laboratorium — fotografie cz. 11
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oraz technikom A. Pruszynskiemu i J. Gtuchowskiemu za bezposredni udziat w reali-
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EB-2 — Fly-Lab of the Warsaw University of Technology

Abstract

Design of airfoils and shapes of modern high-performance gliders is connected
with problems related to numerical methods of flow analysis, wind-tunnel tests and
tests in natural atmosphere. The methods of numerical flow modelling are applied in
a number of tool-programs, for example: X-Foil, Fluent, etc. Despite quick develop-
ment of numerical technology, the need for experimental verification of the achieved
results still exists. The wind tunnels accessible at the University generally do not
ensure required accuracy of the measurement, because of an excessive turbulence of
the flow inside the measurement space. It is the reason for starting a new research-
educational program oriented toward moving aerodynamic laboratories for pressure
distribution measurements around an airfoil in natural atmosphere. The 1st phase
of this program was the design of a wind-tunnel stand fixed on the roof of a car. A
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piece of wing with the flap closed between two big side-plates was used there as the
examined element (marked as EB-1). This object was used mainly for checking of the
pressure distribution system. On the basis of this stand another similar object fixed
to the PW-6 glider, called the EB-2 flying laboratory, was constructed. The proce-
dure of airworthiness requires performing a number of several tests before the first
take-off (concerning stability, strength and flutter analysis). The first test flight was
done in summer 2006 and confirmed the helpfulness of the new fly-lab for the future
investigation. Details of this unique experiment are described in the paper.
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W pracy przedstawiony jest model matematyczny ruchu sterowanej trzy-
osiowej platformy giroskopowej umieszczonej na ruchomej podstawie
(pojezdzie samochodowym). Sterowania programowe platformy wyzna-
czane s z zadania odwrotnego dynamiki, sterowania korekcyjne za$ me-
toda LQR. Tego rodzaju platforma moze znalezé zastosowanie jako sta-
bilna podstawa réznych urzadzen obserwacyjnych, kamer, dziatek czy
tez karabinéw maszynowych zainstalowanych na pojezdzie wojskowym.
W pracy pokazane jest jej zastosowanie na samobieznym przeciwlotni-
czym zestawie rakietowym.

1. Wprowadzenie — model fizyczny samobieznego
przeciwlotniczego zestawu rakietowego

Na wspotczesnych pojazdach wojskowych coraz czesciej instalowane sg r6z-
nego rodzaju urzadzenia obserwacyjne, kamery telewizyjne i podczerwone,
dziatka, karabiny maszynowe czy tez wyrzutnie pocikéw rakietowych. Wyma-
gaja one odpowiedniego uktadu odniesienia utrzymujacego niezmienng orien-
tacje niezaleznie od ruchu pojazdu i od réznorodnych zewnetrznych zaklocen
oddziatujacych na tenze pojazd. Rozpatrzmy najwazniejsze elementy samo-
bieznego zestawu, w ktérym proponuje sie zastosowanie trdjosiowej platformy
giroskopowej [1-6].

Na pojezdzie samochodowym zamontowana jest wyrzutnia sktadajaca sie
z dwoéch zasadniczych obiektow. Jednym z nich to cokét bezposrednio umiesz-
czony na samochodzie. Ruch podstawowy cokotu jest §cidle zwiazany z ruchem
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podstawowym nosnika. Drugi z nich to wieza, ktéra posadowiona jest na co-
kole. Jej ruch podstawowy jest ztozeniem ruchu podstawowego nosnika i ruchu
wiezy wynikajacego z przechwytywania i Sledzenia celu przez zestaw. Na wiezy
zainstalowana jest kamera termowizyjna, ktérej obraz przekazywany jest na
pulpit operatora. Operator siedzac w pojezdzie przed ekranem monitora decy-
duje o ruchu realizowanym przez wieze. Wieza sktada sie z dwoch zasadniczych
elementéw platformy i uktadu czterech prowadnic umozliwiajacych start czte-
rech rakiet. Prowadnice umieszczone sg na platformie symetrycznie wzgledem
plaszczyzny pionowej przechodzacej przez srodek may wiezy. 7 kazdej strony
tej plaszczyzny znajduja sie dwie prowadnice umieszczone jedna nad druga.
Platforma moze obracac¢ sie wzgledem cokotu zgodnie z katem azymutu 1),,.
Kat v, jest katem odchylenia platformy. Do platformy zamontowany jest
uktad prowadnic, ktore tworza z nia obrotowa pare kinematyczna. W zwiazku
z tym uklad prowadnic moze obracaé sie wzgledem podstawy zgodnie z katem
elewacji ¥,,. Kat v, jest katem pochylenia uktadu prowadnic. Po obréceniu
platformy i uktadu prowadnic do potozenia, w ktérym nastepuje przechwyce-
nie celu, wieza nie zmienia swojej konfiguracji. Praca zestawu analizowana jest
od momentu przechwycenia celu, dlatego w sformutowanym modelu ruch pod-
stawowy wiezy zostal zredukowany do podstawowego ruchu nosnika. Oznacza
to, ze ruch podstawowy wyrzutni jest Scisle zwigzany z ruchem podstawowym
pojazdu. Wieza jest obiektem, ktérego charakterystyka bezwladnosci zalezy
od potozenia celu wzgledem zestawu przeciwlotniczego. Masa wiezy pozosta-
je stata, ale jej momenty bezwladnos$ci i momenty dewiacyjne zmieniajg sie.
Od chwili przechwycenia celu charakterystyka bezwladnosci wiezy pozostaje
niezmienna.

Wyrzutnie zamodelowano w postaci dwéch podstawowych mas i o$miu
elementéw odksztatcalnych, jak na rysunku 1.

Rysunek 1 ze wzgledu na koniecznosé¢ zwiekszenia jego czytelnodci nie
uwzglednia w strukturze wiezy uktadu prowadnic. W tym wzgledzie rysunek 2
stanowi uzupeltnienie rysunku 1.

Cokoél stanowi cialo doskonale sztywne o masie m,, i momentach bez-
witadnosci [, i Iy,. Posadowiony on jest na nadwoziu pojazdu za pomoca
czterech pasywnych elementéw sprezysto-ttumiacych o parametrach liniowych
odpowiednio kwll i Cwll, kwlg i Cwl2, kwlg i Cyw13 Oraz kw14 i Cwl4- Wie-
za stanowi cialo doskonale sztywne o masie m,, momentach bezwladnosci
Iy 1 I,, oraz momencie dewiacyjnym I,,.. Posadowiona ona jest na cokole
za pomoca czterech pasywnych elementéw sprezysto-ttumiacych o parame-
trach liniowych odpowiednio ko1 1 cy21, kw22 1 Cw22, kw23 1 Cywosg Oraz kyos
i cyo4. Charakterystyka bezwladnosci wiezy zalezy od aktualnego polozenia
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Rys. 1. Model fizyczny wyrzutni
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Rys. 2. Model fizyczny prowadnic

jej obiektéw sktadowych, czyli platformy i ukladu prowadnic. Platforma jest
cialem doskonale sztywnym o masie my i gléwnych centralnych momentach
bezwtadnosci Ipier, Ipiy , Ipic;- Uktad czterech prowadnic jest réwniez cialem
doskonale sztywnym o masie mp, i gléwnych centralnych momentach bez-
whadnosci Ipre,,, Ipry,,s Ipr¢,,- Na rysunkach 3 i 4 przedstawiona jest m.in.
charakterystyka geometryczna wyrzutni w zakresie niezbednym do przepro-
wadzenia analizy dynamiki zestawu.

Na rysunku 3 pokazany jest rzut gtowny modelu wyrzutni. Rysunek ten
nie uwzglednia w strukturze wiezy uktadu prowadnic.



562 7. KORUBA I INNI

v I WYRZUTNIA
|c4 c3
yv .
D g, WIEZA
[ \ mv Inx Iz Ine
S, Xv
k k -j-_-!i
B Cual éﬁ" él_"l" COKOL
Yw mw Iwx Iwz
& Sw X
) ) Yn mn Inx In:
b b £ £ a5
| Snd Xn
le | la I POJAZD
[ SAMOCHODOWY

Rys. 3. Rzut gléwny modelu wyrzutni

Na rysunku 4 pokazany jest rzut boczny lewy modelu wyrzutni. Rysunek
ten uwzglednia w strukturze wiezy zaréwno platforme, jak i uktad prowadnic

7 czterema rakietami.
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Rys. 4. Rzut boczny lewy modelu wyrzutni

Potozenia bryty cokotu o masie m,, i momentach bezwladnosci I, i I
oraz bryly wiezy o masie m,, momentach bezwladnosci I, i I,, oraz momen-
cie dewiacyjnym I,,, w dowolnej chwili czasu wyznaczane sa w kartezjanskich
ortogonalnych prawoskretnych uktadach wspoétrzednych.
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Rozwazany uktad okreslony jest réwnaniami rézniczkowymi o pochodnych
zwyczajnych reprezentowanych przez dwadziesScia cztery niezalezne wspétrzed-
ne uogdlnione [9]. Ze wzgledu na ograniczona liczbe stron i obszerny zapis
réwnan zaprezentowane zostana tylko zaleznosci okreslajace ruch uktadu pro-
wadnic.

Roéwnania reprezentujace ruch uktadu prowadnic:

(mpw + mp1 + mPQ)ijw + [mpwlog + mp1(115 —log — l14 + l11) +

+mpa(las + los + loa + 1o1)]0pw + mp1 (l11 — 114)0p1 + mpa(lar — laa)Upa +
+mpilozépr + mp2loape + [Mpwloa + mp1 (lis + los + lig + l2) +

+mpa(las — los — laz + 122)]1912,w — myp1(li2 + 113)19?,1 — mpa(lag — 123)19?,2 +
—2mp1 (liz + 112)pwdp1 + 2mpa(laz — 122)0pw Dy + 2mpilo1Dpuwépr +
+2mp2l0119pw£p2 + kw21 w21 = (Pss1 sinp1 + Pssa sinp2) cos(Vpwo + Vpw) +

_(mpw + my1 + mp2)g
(1.1)

(mpwlf,ws + Ly 4+ mprary + Ipy + mpgaz + o) +

Hmpwlos + mp1(lis — log — lia + 111) + mp2(l2s — log — l24 + 121)]ijpw +
+(mpraiz + I )0p1 + (mp2azs + Ip2)p2 — mpraiaépr + mpaagépe +
—mp1a147912,1 — mp2a247912,2 — 2mp1a1479pw79p1 — 2mp2a2419pw19p2 +
+2mp1a159pupt + 2MpaaasVpuwpn + kw2 waz = Pss1(§p1 — lpo) sin 1 +
+Pys2(Ep2 — lpo) sinVpa + mp19(los — lis + lia — l11) +

—myp2g(los + las + laa — l21) — Mpwglos
gdzie:

>\w21 = Ypw + Ypwst + lOw (ﬁw + ﬁwst) - (yw + ywst)
>\w22 — ﬁpw + 19pwst - (19111 + Q9wst)

lor = cos(Vpwo + Vpw) log = sin(Vpwo + Ypw)

log = lpws cos(Fpwo + Vpw) loa = lpws SIn(Vpuwo + Ypu)

los = dpw c08(Vpwo + Vpw) los = dpw SIN(Fpwo + Vpw)

L1 = lps1 cos(Vpwo + Fpw + Up1) liz = lps1 sin(Vpwo + Vpw + Up1)
lig = dp cos(Vpwo + Tpw + Up1) lia = dp sin(Vpyo + Ipw + Ip1)
lis = (&p1 = 1po) c08(Fpwo + Fpuw) lie = (&p1 — 1po) sin(Fpwo + Fpuw)
lo1 = lps2 cos(Vpwo + Fpw + Up2) log = lps2 sin(Vpwo + Vpw + Up2)
log = dp, cos(Vpwo + Vpw + Up2) log = dp sin(Vpwo + Ipw + Up2)

los = (§p2 - lpo) cos(Vpuwo + 79pw) log = (§p2 - lpo) sin(Jpwo + 79pw)
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oraz

a1 = doy, + d2 4+ 2+ (§p1 — 1p0)* + 2duwdy, cos Oy — 2dp(Ep1 — Lpo) sindpy +
—I—dewlpsl sin 19p1 + QZpsl(fpl — lp(]) CcOs 191,1

a12 = dpy + dp cos Vp1 + lps1 sin vy

a1z = d3 + 121 + dpudy cos 91 — dp(E1 — Lyo) sin U1 + dpulpst sindp +
Hps1(Epr — lpo) cos Up1

a14 = dpyd, sin¥p1 + dp(Epr — lpo) cos Vp1 — dpuwlpst cos V1 +
+lpsl(£p1 - lpO) sin 19;01

a5 = &p1 — lpo — dpsin¥p1 + [ps1 cos Uy

ag1 = oy, + do + oo+ (Ep2 — 1p0)? + 2dpudy cos Oy — 2dp(Ep2 — Lyo) sin ¥y +
+2d i lps2 sin Upa + 2lps2(Ep2 — Lpo) cos Upa

a2 = dpyy + dp cos Vpa + lps2 sin Vo

as3 = dz + 112;52 + dpydy cos Upp — dp(Epa — lpo) SinVpa + dpylps2 sin Ve +
Hps2(Ep2 — Lpo) cos Vo

a4 = dpyydy, sin¥pa + dp(Epa — lpo) cos Vpa — dpyylpsa cos Vo +
—Hpsg (fpg — lp()) sin 19p2

azs = &pa — lpo — dpsinVpa + g2 cos Uy

2. Symulacja numeryczna ruchu prowadnic i cokolu

Na rysunku 5 przedstawione sa przykladowe przebiegi zmiennosci przy-
spieszenia liniowego uktadu prowadnic. Przyczyna powstatego zaburzenia jest
przejazd zestawu przez nieréwno$é drogi z predkoscia 30km/h oraz start
dwéch rakiet z wyrzutni. Poréwnywane sg charakterystyki dla trzech przy-
padkéw pochylenia uktadu prowadnic: ¥p,,0 = 20 deg, 45 deg, 70 deg. W trak-
cie trzech sekund dziatania zestawu mozna okresli¢ takie chwile czasu, ktére
reprezentuja zjawiska fizyczne majace nature oddziatywan mechanicznych. In-
terpretacja tych chwil czasu jest nastepujaca:

e 0s — zestaw najezdza na nierownosé¢ terenu,

e 1s - startuje z wyrzutni pierwsza rakieta (czas ruchu wzdtuz prowadnicy
0,09896 s),



DYNAMIKA T STEROWANIE PLATFORMY GIROSKOPOWEJ...

565

e 1,05859s — pierwszy pierécien prowadzacy pierwszej rakiety opuszcza

prowadnice,

e 25 — startuje z wyrzutni druga rakieta (czas ruchu wzdluz prowadnicy

0,09900's),

e 205864 s pierwszy pierécien prowadzacy drugiej rakiety opuszcza pro-

wadnice,

e po 0,07 s silnik startowy rakiety pierwszej i drugiej przestaje dziataé.
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Rys. 5. Przebieg zmiennosci przyspieszenia liniowego uktadu prowadnic

W trakcie przejazdu zestawu przez nieréwnosé drogi oraz podczas startu
obu rakiet z wyrzutni uktad prowadnic doznaje wyraznego wzbudzenia. Po-
ziom zaburzen, jakim poddana jest startujaca rakieta, zalezy miedzy innymi
od charakterystyki dynamicznej uktadu prowadnic i od kata ich pochylenia.
W chwilach okreslonych zmiang struktury zestawu lub jego masy wystepuje
wyrazna zmiana w przebiegu zmienno$ci wielkosci fizycznych opisujacych ruch
uktadu prowadnic, np. skokowa zmiana przyspieszenia liniowego. Na rysun-
kach 6 i 7 z kolei, przedstawione sa przebiegi zmiennosci predkosci katowych

cokolu.
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Rys. 7. Predkosé katowa przechylenia cokotu ¢, [rad/s] w funkeji czasu

W pracy przedstawiona jest koncepcja wprowadzenia na cokole samobiez-
nego zestawu przeciwlotniczego dodatkowo tréjosiowej platformy giroskopo-
wej, ktora umozliwi odizolowanie wyrzutni od ruchéw katowych pojazdu sa-
mochodowego. Schemat zasady dzialania takiego zestawu zostal przedstawiony
na rysunku 8. Nalezy zwrdci¢ uwage, ze na platformie, oprécz samej wyrzutni,
przwidziane jest takze umieszczenie giroskopowego ukladu skanowania prze-
strzeni i Sledzenia wykrytego w niej celu. Proces automatycznego wyszukiwa-
nia celu odbywa sie podczas ruchu pojazdu, wlacznie z wykonywaniem przez
niego manewréw. Po wykryciu celu nastepuje jego $ledzenie do chwili, az nie
zostanie on zniszczony przez wystrzelony pocisk rakietowy (ktéry$ z czterech
bedacych w zestawie).
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3. Uproszczony model ruchu trzystopniowej platformy
giroskopowej (TPG)

Na rys. 9 przedstawiony jest schemat trzyosiowej platformy wyposazonej
w dwa czujnikowe giroskopy trzystopniowe [11, 12]. Platforma taka musi po-
siada¢ co najmniej dwie ramy, wewnetrzng i zewnetrznag. Sama platforma, jak
i jej ramy, wyposazone sa w czujniki zmian katowych i nadajniki momentow
sterujacych [11, 12]. Giroskopy sa rozmieszczone wewnatrz platformy w ten
sposéb, ze osie pomiarowe poszczegdlnych giroskopéw sa réwnoleglte do od-
powiednich osi ram platformy. Pierwszy giroskop ma 0§ gtéwng réwnolegla
do osi Oz, platformy i dlatego moze mierzy¢ obroty platformy wokét dwéch
pozostalych osi Oy, i Oz.
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Rys. 9. Widok ogélny trzyosiowej platformy giroskopowej posadowionej na pojezdzie
kolowym

03§ gléwna drugiego giroskopu jest natomiast réwnolegta do osi Oy, plat-
formy i w ten sposéb moze mierzy¢ obroty platformy wokoét osi Oz, i Oz,.
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W platformie trzyosiowej przejawia sie wzajemny wptyw ruchéw wokot trzech
osi zawieszenia. Uklady stabilizacji wplywaja na siebie w taki sposob, ze od-
dziatywanie zaktocajace na jednej osi, zwykle przekazuje sie na dwie pozostate.

Dodatkowo uwzgledniajac fakt, ze platforma pracuje w warunkach oddzia-
tywania wibracji i zaklocen zewnetrznych, koniecznym staje sie optymalny
dobor parametréw sterowania zaréwno na etapie projektowania, jak i w wa-
runkach eksploatacji.

W dalszej czesci pracy przedstawiony jest model sterowanej w uktadzie
zamknietym platformy giroskopowej, w ktorym parametry sterowania opty-
malizowane sa metoda LQR [8].

Ze wzgledu na ograniczona objeto$¢ pracy, przytoczony zostanie tylko mo-
del zlinearyzowany platformy. A zatem, jezeli ograniczymy sie do przypadku
niewielkich odchylen katowych osi giroskopéw i elementéw platformy od ich
polozen wyjsciowych, odrzucajac iloczyny predkosci jako wielkodci nizszego
rzedu i przyjmujac, ze giroskopy sa astatyczne, a bezwladnos$¢ ich ramek jest
do pominiecia, mamy:

— réwnania opisujace ruch giroskopéw:

( Tl;p —7) + Jgongl(wgl +79 +q") =
k( g2 +¢p +p )+Jgong2(¢g2 7/’17_7’*
(
Jgi(

\_/\_/ —
5
Q
Do
N
=
[\
s}
[ V)

Jgk Tﬂgl +19 +4") + Jgongl(wp - 1991 +r
71)92 — 7)) + Jgong2(¢p Vg2 +p°) =

— réwnania opisujace ruch elementéw platformy (platforma wiasciwa, rama
wewnetrzna, rama zewnetrzna):

(o, + g + mpl + lglp(mlg1 +may, +ms,,) + lgzp(mlg2 + Moy, +ma,,)] -
(Gp +5°) + Jgedge — Jgonga (W + g2 + %) + Vol (4 +17) +
+Vp(ma,, +ma,, +ms, g + 9y + q*) +

_Vp(mlgz + May, + m3gz)192p(79p +4q°) = Myeps — Myp

(Jyr + Ty + Tg + mpl) (U + ¢%) + Tgrtbgr + Jgongt (U — Vg1 +1%) +
+mplpf/}n + Vpl—2(ma,, +ma,, + m3g1)lglp(¢.5p +p*) + (3.2)

+(m1g2 + m2g, + m3g2)lg2p¢.5p] = Mkp2 — My

[erz Jz'rw + sz + 2Jgk + lglp(mlgl + m2gl + mggl) +

+lg2p(m192 + m292 + m392)](wp + T*)—i_
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- gk'b'gl - Jgklz)'g2 - Jgongl (19117 + T;Z.)gl + q*) + Jgong2(¢gp + 1992 + p*) +
+llgip(may, +may, +ma,,) = lgap(ma, + may, +msy,)|Vy, +
+‘/pmplp(79p - ¢p) = Mkpl - MT’T’Z

gdzie: Jgo, Jgr — momenty bezwladnosci rotoréw giroskopow; Ji,, Jy,, Jz,,
Jyrs Jz.. — momenty bezwladnosci elementéw platformy; my,,, ma,,, ms,
— masy rotora, ramki wewnetrznej i zewnetrznej giroskopu 1, odpowiednio;
M40, M2y, M3, — Masy rotora, ramki wewnetrznej i zewnetrznej giroskopu 2,
odpowiednio; [, lgap, lg2p — odleglo$é srodkéw ciezkodci platformy, girosko-
pu 1, giroskopu 2 od geometrycznego srodka obrotu platformy, odpowiednio;
Vg1, Vg1, Vg2, Vg2,0p, Up, ¥, — katy okreslajace polozenie poszczegdlnych osi
obrotéw elementéw giroskopéw i elementéw platformy; ngq, nge — predkosci
katowe rotoréw giroskopéw 1 i 2, odpowiednio; V), — predkos¢ liniowa pojazdu
samochodowego; p*, ¢*, r* — predkosci katowe pojazdu samochodowego, od-
powiednio; M,; — momenty sil tarcia w lozyskach osi obrotu poszczegdlnych
elementéw giroskopéw oraz platformy; My, — momenty stabilizujace wytwa-
rzane przez silniki korekcyjne poszczegélnych elementéw giroskopéw; My,
— momenty stabilizujace wytwarzane przez silniki korekcyjne poszczegdlnych
elementéw platformy.

4. Optymalny dobér parametréw sterowania trzyosiowej
platformy giroskopowej na ruchomej podstawie

Zapiszmy réwnania ruchu sterowanej platformy w postaci wektorowo-
macierzowej:

& = Az + Bu, (4.1)

Wektor u, przedstawia sterowanie programowe w uktadzie otwartym [3]. Sche-
mat takiego sterowania przedstawiony jest na rys. 10.

Aby platforma mogta zachowaé stabilnos$é, nalezy zastosowaé¢ dodatkowe
sterowanie korekcyjne wuj w uktadzie zamknietym. Wéwczas rownania opisu-
jace ruch sterowanej platformy przyjma nastepujaca postac:

¥ = Ax" + Buy, (4.2)

gdzie: * = x — x, jest uchybem miedzy ruchem rzeczywistym a zadanym;
x, jest zadanym wektorem stanu rozwazanej platformy giroskopowej.
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Rys. 10. Schemat sterowania platforma giroskopowa w ukladzie otwartym
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Rys. 11. Schemat sterowania platforma giroskopowa w ukladzie zamknietym

Prawo sterowania stabilizujacego wj okreslimy za pomoca metody opty-
malizacji liniowo-kwadratowej LQR (rys. 3) z funkcjonalem w postaci:

J = 7[(:1:*)TQ:I:* + u) Ruk} dt (4.3)
0

Przedstawmy to prawo w nastepujacej postaci:

up = —Ka* (4.4)
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gdzie:

u = [Mg1, My, M) "
€T = ng; 1/1917 19917 ﬁgla 1/1927 ¢g27 ﬁgZa ﬁg27 dipa 19])7 1/}]7]
mp = W)glzy T;Z)glza ﬁglzy 195]127 ¢g2zy T;Z)g2zy 195]22) Q9g2za ¢p27 19;1727 ¢pz]
Macierz sprzezenia K wystepujaca w réwnaniu (4.3) wyznaczana jest z na-

stepujacej zaleznodci:
K=R'B'P (4.5)

Macierz P jest rozwiazaniem algebraicznego réwnania Riccatiego:
ATP+PA-2PBRT'B'TP+Q=0 (4.6)

Wystepujace w réwnaniach (4.3) i (4.4) macierze wag R i Q sprowadzone do
postaci diagonalnej dobierane sa eksperymentalnie, przy czym poszukiwania
rozpoczynane s3 od wartosci rownych:

1 1

2xi77l(l.(ll‘

qi; — i:1,2,...,n (47)
gdzie: w;,,.., u;,.. — maksymalne zakresy zmian i-tej wartosci odpowiedio
zmiennej stanu i zmiennej sterujacej.

Na rys. 12 widzimy uproszczony schemat sterowania i korekcji trzyosiowej
platformy giroskopowe;j.

5. Otrzymane wyniki

Rysunki 13 do 20 przedstawiaja prace platformy stabilizacyjnej. Widocz-
na jest wyrazna roznica w pracy urzadzenia w zaleznosci od dobranych para-
metréow. W przypadku, gdy parametry regulatoréw zostaly dobrane nieopty-
malnie, platforma po pojawieniu sie zakldcenia przez stosunkowo diugi czas
znajduje sie w procesie przejsciowym.

Natomiast po zoptymalizowaniu parametrow regulatorow metoda LQR,
platforma bardzo szybko wraca do polozenia pierwotnego (rys.14). Podob-
ne przebiegi wielkos$ci katowych i ich pochodnycjh wzgledem czasu mozemy
zaobserwowaé dla giroskopow platformy (rys.15). Nalezy podkresli¢, ze zop-
tymalizowane momenty korekcyjne platformy i jednego z giroskopow maja nie
tylko tagodne przebiegi w funkcji czasu, lecz takze stosunkowo nieduze warto-
sci (rys. 16).
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Zmiany katowe platformy dla zoptymalizowanych parametréw regulatorow;
a) zmiany katowe w czasie, b) zmiany predkosci katowych w czasie



574 7. KORUBA I INNI

5 t[s] 6 ~o 1 2 3 4 5t[s] 6

o

-

[T R
ol

S

Rys. 15. Zmiany katowe giroskopu 1: a) dla wstepnie dobranych parametréw
regulatoréw, b) dla zoptymalizowanych parametréw regulatoréw
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Rys. 16. Zoptymalizowane momenty korekcyjne: a) platformy, b) giroskopu 1

Na rysunkach 17 i 18 widzimy zachowanie platformy pod dziataniem wy-
muszen kinematycznych cokotu, ktorego przyktadowa dynamika widoczna jest
na rysunkach 6 i 7. Sterowania korekcyjne wyraznie ostabiaja oddziatywanie
cokotu.

Rysunki 19 i 20 przedstawiaja z kolei zachowanie sie platformy, ktorej za-
dano ruch programowy po powierzchni stozka kotowego. Na rys. 19 widzimy
trajektorie zadang i rzeczywista we wspotrzednych 1, i ¥,. W przypadku
zoptymalizowanych parametréw regulatoréw po wystapieniu zaktécenia ze-
wnetrznego tylko wstepna faza pracy platformy nie zgadza sie z zalozona. Po
uplywie niedtugiego odcinka czasowego z bardzo duza dokladnoscig realizowa-
ny jest ruch programowy. Rysunek 20 przedstawia wykres momentéw korek-
cyjnych realizowanych przez silniki stabilizacyjne platformy i giroskopu 1, dla
wykonania ruchu programowego platformy.
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Rys. 17. Zmiany katowe w czasie przy oddzialywaniu kinematycznym cokolu: a) bez
sterowan korekcyjnych, b) ze sterowaniami korekcyjnymi
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Rys. 18. Zmiany predkosci katowych w czasie przy oddzialywaniu kinematycznym
cokolu: a) bez sterowan korekeyjnych, b) ze sterowaniami korekcyjnymi
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parametréw regulatoréw
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Rys. 20. Zoptymalizowane momenty korekcyjne w ruchu programowym:
a) platformy, b) giroskopu 1
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The dynamics and control of a gyroscopic platform on the self-propelled

anti-aircraft muli-rocket launcher

Abstract

In the paper the mathematical model of movement of a tri-axial control gyroscope

platform on the moving base (e.g. car vehicle) is presented. Program control platforms

are derived from the inverse problem of dynamics, while corrective control — from the

LQR method. Such platforms can be used as a stable base for different observational

devices, cameras, cannons or machine guns. Its application to the self-propelled anti-

aircraft muli-rocket launcher is shown in this paper.
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