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Szanowni Czytelnicy!

7 prawdziwg przyjemnoscig oddajemy do rgk Czytelnikow jedenastq,
dwutomowq monografie z serii ,Mechanika w Lotnictwie”.

Publikacja zawiera artykuly — rozszerzone wersje referatow wygto-
szonych na XV Konferencyi ,Mechanika w Lotnictwie” ML-XV 2012,
zakwalifikowane do druku po recenzjach. Konferencja odbyta sie w dniach
28-31 magja 2012 r. w Kazimierzu Dolnym.

Serie wydaje glowny organizator Konferencji — Polskie Towarzystwo
Mechaniki Teoretycznej i Stosowaney.

Konferencje ,Mechanika w Lotnictwie” sq organizowane od 1984 roku
w cyklu dwuletnim i niezmiennie cieszq sie powodzeniem wsrod lotnikow,
uzbrojenitowcow i w pokrewnych Srodowiskach. XV zostala zadedykowana
prof. Jerzemu Maryniakowi — inicjatorowi konferencji i przewodni-
czgcemu Komitetu Naukowego 14 jej edycji. Rozpoczela sie uroczystq
sesjg posSwiecong pamieci prof. Jerzego Maryniaka; w sesji uczestniczyla
Matzonka Profesora, Pani prof. Irena Maryniak.

Na zakonczenie pierwszego dnia Konferencji odbyla sie ,Dyskusja
panelowa poswiecona naukowo-technicznym aspektom katastrofy smolen-
skiej”, ktorej moderatorami byli prof. Krzysztof Sibilski @ prof. Andrzej
Zyluk.

Kolejne konferencje wykazaly, zZe tworzq forum stymulujgce i inte-
grujgce srodowiska lotnicze instytutow naukowo-badawczych, wyzszych
uczelni cywilnych © wojskowych oraz przemystu. Nastepuje wymiana in-
formacji o najnowszych osiggnieciach naukowych w zakresie konstrukcji,
badan doSwiadczalnych, symulacji numerycznej dynamiki lotu samolotow,
rakiet 1 pociskow, ich eksploatacyi, jak rowniez bezpieczenstwa w locie.

Dziekujgc sponsorom za pomoc w wydaniv monografii, wyrazamy na-
dzieje, ze i tym razem publikacja spotka sie z duzym zainteresowaniem
1 przyczyni sie do rozwoju polskiej mysli naukowo-technicznej oraz
zwiekszy bezpieczenstwo lotow.

Krzysztof Sibilsk:
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WSPOMNIENIE O MOIM MISTRZU
PROFESORZE JERZYM MARYNIAKU

JACEK A. GOSzCzYNSKI
Towarowa Gielda Energit S.A.

e-mail: jaglot@poczta.onet.pl

1. Wstep

Pierwszy raz bratem udzial (oczywiscie tylko jako stuchacz) w II Konfe-
rencji ,Mechanika w Lotnictwie” w 1986 roku, jeszcze jako student Wydziatu
Mechanicznego, Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej, przygoto-
wujacy swoja prace dyplomowa na specjalizacji Mechanika Stosowana. Szcze-
goblnie zainteresowata mnie ta konferencja poprzez osobe jej Przewodniczacego
Profesora Jerzego Maryniaka, ktéry razem ze swoimi przyjaciétmi naukowymi

profesorem Zbigniewem Dzygadlo i profesorem Stanistawem Dubielem stwo-
rzyli te platforme wymiany wolnej mysli naukowej w dziedzinie zastosowania
mechaniki w lotnictwie. Prawda jest, ze przyjecie pierwotnej zasady organiza-
cji tej Konferencji w Warszawie, w poblizu Politechniki Warszawskiej, utatwito
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tak mi, jak i wielu moim kolegom uczestniczenie w tym przedsiewzieciu na-
ukowym.

Nie bylo to moje pierwsze spotkanie z Profesorem. Mozna wrecz powie-
dzieé, ze Profesora Jerzego poznatem od razu na samym poczatku moich stu-
diéw na Wydziale MEIL Politechniki Warszawskiej. I poznatem Go od razu
jako Czlowieka o wielkiej wiedzy, wielki sercu i wielkiej troski o innych ludzi,
szczegblnie studentéw.

Pamietam, ze kiedy rozpoczalem studia na Wydziale MEiLL w pazdzier-
niku 1978 r., Profesor Jerzy Maryniak wlasnie objat po raz pierwszy funkcje
Dziekana Wydziatu. Bylem wéwczas z duza grupa kolezanek i kolegow skie-
rowany na praktyki robotnicze w Fabryce Samochodéw Osobowych i jak to
bywalo w tamtych latach, warunki pracy byly wrecz podte i ponizajace, a stu-
dent na praktyce robotniczej dla éwczesnych wtadz FSO byl niczym wiezien
skierowany przez tzw. ,panstwo” do pracy na tasmie produkcyjnej. To wia-
$nie wtedy mialem po raz pierwszy do czynienia z Profesorem, kiedy razem
z delegacja pracujacych w FSO studentéw interweniowalem u naszego Dzie-
kana. To dzigki Niemu i Jego zaangazowaniu udalo si¢ roztadowaé napiecie
i emocje wérod studentéw. Potraktowal nasze postulaty jak swoje, osobidcie
interweniujac w Dyrekcji FSO. To wtadnie dzieki takiej postawie byl — mozna
powiedzie¢ — uwielbiany przez studentéw, co m.in. zaowocowalo zdecydowa-
nym poparciem studentéw w trakcie wyboréw Dziekana Wydziatu w 1981 r.
i objeciem tej funkcji w pazdzierniku tego tak trudnego roku.

Wielu, a nawet bardzo wielu studentéw naszego Wydziatu dziekowato za
Jego zaangazowanie w zycie wydziatu i uczelni. Nigdy nie zapomne pamiet-
nego strajku studentéw Politechniki w listopadzie i grudniu 1981 r. i reakcji
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Profesora na postulaty studentéw. Zawsze je wspieral i wszystkim przypomi-
nal, ze jest depozytariuszem transparentéow protestu studenckiego z 1968 roku.
Pamietam nasze rozmowy w pomieszczeniach klubu BOOM, kiedy w trakcie
strajku odwiedzal nas ze swoja corka Agnieszka — dzisiaj bedaca profesorem
psychologii w Centrum Zdrowia Dziecka. Najbardziej przejmujace wspomnie-
nia z tamtego czasu, to czas wprowadzenia stanu wojennego 13 grudnia 1981 r.
i Jego reakcja i wsparcie dla tych studentéw, ktorzy jeszcze kontynuowali strajk
w Gmachu Gtéwnym Politechniki Warszawskiej, a szczegdlnie wsparcie dla by-
tych studentéw Wyzszej Oficerskiej Szkoty Pozarniczej z oferta ich przyjecia
na MEiL. Pamietam tez ten czas jako czas pomagania tym, ktorzy wowczas
stracili wolno$¢ — byli internowani, jak np. Krzysztof Leski nasz kolega z 2 roku,
ktory zostal zatrzymany na Mokotowskiej w siedzibie Regionu Mazowieckiego
»Solidarnosci”. Profesor zawsze staral sie, aby jak mawial ,wszystkie samoloty
wrocilty do bazy”, tj., aby wszyscy studenci uczestniczacy w réznego rodzaju
wydarzeniach i protestujacy przeciwko stanowi wojennemu wrocili na zaje-
cia i skonczyli studia. To byla szczegdlna postawa w tamtych latach. To ta
postawa do dzisiaj pozostata w pamieci tamtych studentéw — w tym i mojej.

2. Kariera zawodowa Profesora

Profesor byt jednym z najwybitniejszych polskich specjalistéw mechaniki
i dynamiki lotu. Stworzyt i opisal osobna dziedzine mechaniki, tj. Dynamike
Obiektow Ruchomych, specjalizujac sie w badaniach stanéw awaryjnych obiek-
téw ruchomych, ladowych, pltywajacych i szczegélnie — latajacych.
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Profesor, ktéry urodzil sie 22 pazdziernika 1932 r., juz w trakcie Il woj-
ny Swiatowej, w mrocznych czasach okupacji byl wspotorganizatorem Tajnej
Druzyny Harcerskiej w Zurominie. Pracy spolecznej w harcerstwie poswiecil
sie do 1959 r. To na obozach harcerskich sprobowal pierwszych podskokéw
lotniczych na szybowcu SG. Pdézniej uzyskal licencje pilota szybowcowego.
W 1952 uzyskat dyplom technika z zakresu budowy platowcow, konczac Pan-
stwowe Liceum Mechaniczne i Lotnicze w Warszawie na ulicy Hozej. Realizujac
swoje pasje, w 1952 r. rozpoczal studia na Wydziale Lotniczym Politechni-
ki Warszawskiej, konczac je w 1958 r. i uzyskujac tytul magistra inzyniera
lotnictwa.

Wiele razy w rozmowach Profesor wspominal swoje poczatki pracy zawo-
dowej jako asystenta na Politechnice w Katedrze Mechaniki Lotu Wydziatu
Lotniczego oraz w PZL na Okeciu, gdzie byt delegowany do zespotu badan
rezonansowych TS 11 Iskra, w czasie tworzenia tego samolotu przez inz. Tade-
usza Sottyka. Twierdzil, ze poznawanie najnowszych technik lotniczych bardzo
Mu ulatwilo pojmowanie zjawisk fizycznych otaczajacego swiata. To réwniez
w tamtych czasach z kolegami W. Lucjankiem i R. Aleksandrowiczem opra-
cowal ciekawy i interesujacy zbiér zadan dla studentéw lotnictwa z zakresu
Mechaniki Lotu. Do dzis ten zbidér jest podstawa ¢wiczen z zakresu tego przed-
miotu.

W 1967 r. obronit rozprawe doktorska ,,Statecznosé¢ dynamiczna szybowca
w locie na holu”, ktérej promotorem byt prof. Wiadystaw Fiszdon. Pamie-
tam, jak wspominal pierwsze préby wykorzystania do obliczen numerycznych
systemu Elektronicznej Techniki obliczeniowej KER, ktéry byl umieszczony
w Palacu Kultury i Nauki. Nie bylo tatwo uzyskaé¢ dostep do tej maszyny.
Dla dzisiejszej mtodziezy to wrecz niewyobrazalne — tamta maszyna miata
wydajnosé nizsza niz dzisiejszy IPHONE.

W latach 1970-1978 Profesor byt zastepca dyrektora Instytutu Mechaniki
Stosowanej, a po przeksztalceniach Instytutu Techniki Lotniczej i Mechani-
ki Stosowanej. Prace habilitacyjna ,,Dynamiczna teoria obiektéw ruchomych”
przedstawit w 1975 roku, uzyskujac stopien doktora habilitowanego nauk tech-
nicznych. W 1978 roku otrzymal tytul profesora nadzwyczajnego, a w 1997
tytut profesora zwyczajnego.

Profesor byt promotorem 42 doktorantéw. Tematyka 11 obronionych roz-
praw doktorskich dotyczylta rakiet, bomb oraz réznego rodzaju torped i poci-
skow, 24 — lotnictwa, 5 — pojazdéw itp. Recenzowal 74 rozprawy doktorskie,
23 rozprawy habilitacyjne. Wystawil 8 opinii na tytul naukowy profesora,
23 opinie na tytul naukowy profesora nadzwyczajnego i 4 na stanowisko docen-
ta. Studenci MEiL-u najbardziej zapamietali Go jako promotora 182 magister-
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skich prac dyplomowych oraz jako autora i wspétautora 317 opublikowanych
prac i artykuléw naukowych, 6 ksiazek, monografii i skryptéw.

Profesor od poczatku pracy zawodowej bral udzial w badaniach dla pol-
skiego przemystu lotniczego i zbrojeniowego. Wykonalt 178 opracowan, bada-
nia rezonansowe szybowcow, samolotow i rakiet (Zuraw, Mucha 100, Mnimca,
Sohaj, Wazka, Bocian, Zefir 2, Kobuz 3, Zefir 4, Jak-23, TS11, Lim5, Lim2,
MD12, Wilga 2, topaty Mi2, Meteor). Wykonal obliczenia aerodynamiki, me-
chaniki i dynamiki lotu samolotu Wyréb 300 (122 Iryda), PZL230 Skorpion,
BIELIK, Symulator IAPETUS, rakieta KSENON. Profesor przeprowadzil ob-
liczenia i badania korkociagowe TS11, PZL130, 122 Iryda z modyfikacjami.
Byl réwniez kierownikiem odbioru wiréwki dla badan pilotéw w Wojskowym
Instytucie Lotniczym.

Cala wiedza i zaangazowanie profesora uwidocznito sie w trakcie badan ka-
tastrof lotniczych i ekspertyzach im towarzyszacych samolotéw AN24 SP-LTU
(1981), IE62 Kopernik (1980), IE62M Kosciuszko (1987), 122 (1996), Airbus
A320 (1993), T'S11 (1998), Katastrofa Gibraltarska (1943), CASA (2008). Pro-
fesor byt zaangazowany w ocene projektu PZL105, PZ1.130, PZL W4, PZL. W3
Sokét, PZL 230, 1-23, J5 (Janowski), Bielik (Marganski).

3.  Wspomnienia wspdélnej pracy

Dzieki inicjatywie Profesora w 1982 roku, kiedy zajecia na uczelniach byty
zawieszone, wielu studentéw przeszto na indywidualny tok studiow. Ja row-
niez. Moim opiekunem, wrecz tutorem zostal Profesor. To On zaprojektowat
méj program studiéw, ukierunkowujac mnie na mechanike stosowana. To On
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zmobilizowal mnie do podjecia sie realizacji ambitnej pracy dyplomowej, opar-
tej o cykl badan eksperymentalnych w tunelu aerodynamicznym modelu lotni
o placie pétsztywnym FLEDGE2. Tak naprawde, to wowczas w 1986 roku
zaczatem z nim wspolprace naukowa. Po obronie pracy dyplomowej, kiedy
musiatem ze wzgledoéw rodzinnych wyjechaé z Warszawy, Profesor zapropono-
wal mi prace zlecone dotyczace obszaru zagadnien, z ktérymi zapoznalem sie
przy pracy dyplomowej. Byty to prace na rzecz przemystu zbrojeniowego. Opi-
suje ten fragment mojej i Jego historii, gdyz efektem tej pracy byly pierwsze
moje publikacje wspdlne z Profesorem.

Z uplywem czasu poznawaltem lepiej i blizej Profesora. Z czasem stal sie
moim Mistrzem i Mentorem i do konca swych dni byl moim Opiekunem, tak
zyciowym jak i naukowym.
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To dzieki Profesorowi trafitem do pracy do Instytutu Lotnictwa, gdzie pra-
cowalem przy samolocie 122. To dzieki niemu, kiedy wyczerpywaly sie w czasie
przemian ustrojowych 1990-1992 mozliwosci pracy zawodowej, podjatem sie
wyzwania zastosowania metod numerycznych do analizy dynamiki 122 celem
dostrojenia systemu sterowania tego samolotu. W efekcie, realizujac w Insty-
tucie projekt na rzecz armii, przygotowalem prace doktorska pod kierunkiem
Profesora, ktora obronitem w styczniu 1994 roku jako 24 doktorant Profesora.

W nastepnych latach razem z Profesorem realizowali$my wiele interesuja-
cych projektéw badawczych Komitetu Badan Naukowych z zakresu dynamiki
lotu obiektow latajacych, nawiazujac szeroka wspolprace z czotowymi oérod-
kami naukowymi w Polsce. Stworzylismy nieduzy i niezwykle sprawny zespo6t
badawczy w Instytucie, dzieki ktoremu mogliémy podejmowaé sie bardzo cie-
kawych wyzwan, jak chociazby analiza rekonstrukcji trajektorii lotu samolotu
122, ktéry rozbit sie we wsi Niedzwiedz w 1996 roku. Mialem zaszczyt byé
z Profesorem wspoétautorem blisko 45 prac i artykutéw naukowych.

Prowadzilismy te niezwykle ciekawa prace do roku 2004, kiedy to razem zo-
staliémy zwolnieni z Instytutu. O ile dla mnie ten fakt przynidst zupetnie inne
koleje losu, bowiem zaczatlem pracowaé w obszarze funkcjonowania Kodek-
su Spoétek Handlowych, to dla Profesora bylo to zdarzenie niezwykle trudne.
W konsekwencji od 2004 roku Profesor objal stanowisko profesora zwyczajne-
go w Wyzszej Oficerskiej Szkole Sit Powietrznych w Deblinie, realizujac swoje
marzenia o ksztalceniu polskich pilotéw, ktorych zawsze bardzo cenit.

0Od 1986 roku razem z Profesorem dziatatem w Polskim Towarzystwie Me-
chaniki Teoretycznej i Stosowanej. Dzieki Niemu, a raczej dzieki jego inicjaty-
wie, bylem skarbnikiem Zarzadu Gtéwnego PTMTS przez kilka kadencji.
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Zawsze wiedzialem, ze na Profesora moge liczy¢, tak w sprawach nauko-
wych jak i osobistych. Nigdy sie na nim nie zawiodlem. Mam nadzieje ze On
nigdy nie zawiodl sie na mnie.

24 maja 2012 r. minal rok od odejécia Profesora. Dla mnie szczegdlnym
dniem w pamieci pozostanie na zawsze dzien 9 maja 2011 r. Tego dnia razem
z Andrzejem Zylukiem odwiedziliémy Profesora u Niego w domu, skladajac mu
najserdeczniejsze zyczenia z okazji Jego Imienin. Imienin, na ktore przychodzi-
tem do Profesora od 1982 roku. Zawsze, kiedy bytem w Warszawie. Imienin,
w czasie ktorych spotykali sie u Niego wszyscy, ktérzy szanowali i cenili
Profesora Jerzego Maryniaka.

Czesé Twojej Pamieci Profesorze!
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MOJ PROFESOR, MOJ MISTRZ, MOJ MENTOR —
WSPOMNIENIE O PROFESORZE JERZYM MARYNIAKU

EDYTA LADYZYNSKA-KOZDRAS
Politechnika Warszawska, Wydzial Mechatroniki
e-mail: e.ladyzynska@mchtr.pw.edu.pl

1. Moje poczatki

Pana Profesora Jerzego Maryniaka poznatam, gdy jako studentka Wydzia-
tu Fizyki Technicznej i Matematyki Stosowanej poszukiwatam ciekawego te-
matu pracy magisterskiej. Na moim macierzystym wydziale panowal wowczas
zwyczaj, ze temat owej pracy powinien mie¢ na celu zastosowanie zagadnien
matematycznych w praktyce inzynierskiej (co bylo niejako potwierdzeniem
uzyskiwanego tytulu magistra inzyniera). Los pokierowal mnie na Wydzial
Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa (MEIL), gdzie wspélnie z kolezanka uda-
tyémy sie do znanego i polecanego przez studentéw Profesora.
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Prof. dr hab. inz. Jerzy Maryniak okazal sie $wietnym specjalista i wspa-
nialym czlowiekiem. Mnie i kolezanke przyjal z wielka zyczliwoscia. Dal nam
wsparcie i otoczyt opieka. Zachecal do wytezonej pracy.

Stawa i szacunek, jakim byl otoczony, mobilizowaly nas do wytezonej pra-
cy i wysiltku, aby podola¢ wymaganiom stawianym przez naszego promoto-
ra. Studiowalyémy matematyke i na mechanice lotu nie znalySmy sie wcale.
Wszystkie pojecia byty dla nas nowe i obce. Profesor zachecal nas do stu-
diowania literatury, dawal do przeanalizowania swoje publikacje, zapraszal do
uczestniczenia w prowadzonych przez siebie wykladach i przede wszystkim
udzielal konsultacji. Jego pokdj zawsze stal przed nami otworem. Profesor
nigdy nie odmoéwil pomocy. Przyjal, poczestowal herbata i z anielska cierpli-
woscia wyjasnial niezrozumiale kwestie, zawilosci i zwracal uwage na bledy.
Zawsze zyczliwy, cieply, usmiechniety...

2. Okres préb i btedow

Po obronie pracy magisterskiej bardzo chcialam kontynuowaé rozpoczeta
prace naukows w ramach studiéw doktoranckich. Niezmiernie sie ucieszytam,
gdy Pan Profesor zaproponowal mi dalsza wspolprace, przychylajac sie do
mojej prosby o pokierowanie pisana przeze mnie rozprawa doktorska.

Lata studiéw doktoranckich byly specyficznym i bardzo waznym okresem
w moim zyciu, poniewaz dzieki wsparciu Profesora Jerzego Maryniaka mogtam
potaczy¢ prace nad doktoratem z opieka nad malymi wtedy jeszcze dzieémi.

Na konsultacje do Profesora najczesciej przychodzitam z gotowymi frag-
mentami mojej pracy, ktére przynositam do sprawdzenia. Czesto tez oma-
wialiSmy i dyskutowaliémy nad elementami problematycznymi, ktére budzity
zastrzezenia. Popelniatam przerdézne bledy, nigdy jednak nie ustyszatam od
mojego Promotora stéw krytyki, cho¢ zdaje sobie sprawe, ze nie raz na nie za-
stuzytam. Wrecz przeciwnie, wizyty w Jego gabinecie zawsze dodawaly mi otu-
chy, optymizmu i sity do dzialania. Podziwialam zawsze Jego wszechstronna
wiedze, a przede wszystkim dar jej przekazywania, dzieki ktéremu najbardziej
skomplikowane zagadnienia mechaniczne stawaly sie proste, jasne i logiczne.
Profesor Maryniak byl dobrym psychologiem, potrafil ,wyczu¢” ludzi i w od-
powiedni sposéb z nimi rozmawiaé, za co jestem mu niezmiernie wdzieczna.

Takie byly poczatki naszej dtugoletniej znajomodci i wspoipracy.

Po obronie rozprawy doktorskiej rozpoczetam prace na Wydziale Mecha-
troniki Politechniki Warszawskiej i jednocze$nie dalej staratam sie kontynu-
owa¢ wspolprace z Profesorem Jerzym Maryniakiem. Razem wystapilismy
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o grant, wspolpracowaliSmy z réznymi jednostkami naukowymi, wykonywa-
liSmy prace dla przemystu.

Dzieki wspolpracy, kontroli i madrym radom Profesora, praca nad opraco-
wywanymi zagadnieniami stawala sie inspiracja i tworcza przygoda, a wizyty
w Jego gabinecie zawsze dodawaly mi optymizmu i sity do dziatania. Dlatego
tez Profesora Jerzego Maryniaka bede pamietata jako wspaniatego cztowieka,
ktory ukierunkowal moje dziatania, stuzyl zawsze wsparciem i pomoca, byl
moim ,,dobrym duchem”, moim Mentorem i Nauczycielem.

Widaé byto, jak bardzo kochal swoja prace — nie tylko te naukowa, ale
rowniez prace ze studentami. To byl prawdziwy wyktadowca, ktéry potrafil
zjedna¢ sobie kazdego studenta. Nic wiec dziwnego, ze na prowadzone przez
Niego wyktady przychodzily setki oséb — sala zawsze byla pelna, a studenci,
dla ktérych zabraklo krzesel, siadali na podtodze i stuchali, bo Profesor umiat
opowiada¢. Wyktad merytoryczny urozmaical dowcipami i anegdotami, tak
ze nikt na sali nie moégt sie nudzi¢. Nawet, gdy zdrowie Mu juz nie dopisy-
walto, gdy z trudem pokonywal pietro dzielace jego pokdj od sali wyktadowej,
z usmiechem i zadowoleniem oczekiwal na kolejne spotkanie ze studentami.
Zawsze tez chwalil studentow, ze sg uczynni, ze zawsze znajdzie sie kto$, kto
whniesie rzutnik, pomoze go uruchomié¢. Ufal ludziom, wierzyt w ich dobra wole
i o dziwo — rzadko sie zawodzil.

Nigdy nie narzekat. Gdy pytatam o zdrowie, podkreslat tylko te elemen-
ty, ktore $wiadczyly o Jego dobrym samopoczuciu. Dla Niego szklanka byta
zawsze do potowy pelna, zawsze doszukiwal sie pozytywnych stron zycia.
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Czasami jednak Profesora nachodzity watpliwosci. Zastanawial sie, czy do-
brze robi, ukierunkowujac dziatania ludzi — pokazujac im $ciezki, ktérymi po-
tem ida. Powtarzalam Mu wtedy, ze to jest ich wlasny wybér, a dzialania
Profesora moga tylko poméc. I pomagaty...

Najlepszym przykladem jestem ja sama. To dzigki Profesorowi Jerzemu
Maryniakowi mogtam jednoczesnie dba¢ o rodzine, wychowywadé dzieci i pro-
wadzi¢ prace naukowa, zdobywaé kolejne szczeble wiedzy, ksztaltowaé swoje
umiejetnosci. To dzieki Niemu rozpoczeta sie moja przygoda z nauka i jestem
dumna, ze moge zaliczy¢ sie do grona wychowankéw Profesora Maryniaka. Po-
zostanie On dla mnie zawsze niepodwazalnym wzorem Naukowca, Nauczyciela
Akademickiego i Przyjaciela. Uwazam za swéj najwiekszy zyciowy sukces, ze
miatam okazje wspoétpracowacé z tak wybitnym i wspaniatym Czlowiekiem.

Dziekuje za wszystko, czego mnie Pan Profesor nauczyt i przekazal. Dzieku-
je za wszystkie rozmowy, nie tylko te naukowe. Dziekuje za dobroé, za zaufanie,
ktérym zostatam obdarzona i obiecuje, ze postaram sie go nie zawie$¢.

3. Z zycia Profesora — okruchy przeszlosci

Profesor Jerzy Maryniak urodzit si¢ 22 pazdziernika 1932 r. w Lomzy jako
najstarszy syn Stanistawa Maryniaka i Elzbiety z Kolodziejskich Maryniako-
wej. Jego rodzice byli urzednikami pocztowymi i w zwigzku z wykonywana
praca czesto zmieniali miejsce pobytu.
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Lata II wojny éwiatowej Jerzy Maryniak spedzit wraz z rodzing w Dabro-
wie.

Okres ten w szczegdlny sposéb zapisal sie w Jego pamieci. Wuj Profeso-
ra — Anastazy Kolodziejski ,,Gromek” — byl komendantem Oddzialu Sier-
peckiego AK, Jego ojciec — ,Wichura” — réwniez nalezal do tych oddzia-
6w, biorac czynny udzial w ich dziataniach i przewodzac wielu brawuro-
wym akcjom. Maty Jurek bacznie przygladat sie poczynaniom obydwu mez-
czyzn i chetnie ich nasladowal. Byl wspélzatozycielem tajnej druzyny har-
cerskiej, ktéra spotykala sie w kosciele pod przykrywka ministrantéw stu-
zacych do mszy (tylko w kosciele mozna sie bylo spotykaé regularnie, nie
wzbudzajac podejrzen okupanta). Harcerze realizowali tajny program w opar-
ciu o ksiazki Aleksandra Kaminskiego, chodzili na tajne komplety, ktore
najczesciej odbywaly siec w oddalonym o dwa kilometry Zurominie (dzigki
ktorym Pan Profesor zaliczyl sze$é¢ klas szkoly podstawowej), a takze pro-
wadzili dziatalnos¢ dywersyjna. Profesor czesto wspominal, jak to przeno-
sit poczte od proboszcza do wuja i z powrotem, a takze o swojej niedo-
szlej wyprawie na pomoc walczacym w Powstaniu Warszawskim mieszkancom
stolicy.

Po okupacji Jerzy Maryniak kontynuowal swoj zwiazek z harcerstwem, pet-
niac w szeregach Zwiazku Harcerstwa Polskiego réznorakie funkcje az do 1959
roku. Kolejno byt: przybocznym, druzynowym, zastepca komendanta hufca
oraz instruktorem Komendy Choragwi Mazowieckiej i Wydzialtu Techniczne-
go Naczelnictwa ZNP w Warszawie.
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Po wojnie, w roku 1945, Jerzy Maryniak zdal egzamin do Panstwowego
Gimnazjum w Mlawie i we wrzesniu rozpoczal nauke w Panstwowym Gimna-
zjum i Liceum w Dzialdowie, dokad przeniedli sie Jego rodzice.

Lotnictwo bylo jego pasja od najmlodszych lat.

gt BB

W 1947 roku, po ukonczeniu kursu Przodownikéw Modelarstwa Lotniczego
zorganizowanego przez Naczelnictwo ZHP w Warszawie na Goclawiu, zorga-
nizowal i prowadzil modelarni¢ lotnicza w Panstwowym Gimnazjum w Dzial-
dowie do roku 1949.

Po zdaniu matej matury w roku 1949 wstapit do Panstwowego Liceum Me-
chanicznego i Lotniczego w Warszawie, ktére ukonczyt z wyrdznieniem w 1952
roku, uzyskujac dyplom technika mechanika budowy ptatowcow. W tym cza-
sie jako cztonek Aeroklubu Warszawskiego przeszedl szkolenie szybowcowe
w Mragowie w 1950 roku oraz spadochronowe w Warszawie w 1951 roku.

W 1952 roku rozpoczal studia na Wydziale Lotniczym Politechniki War-
szawskiej. Tytul magistra inzyniera otrzymat 18 listopada 1958 r.

5 pazdziernika 1954 r., bedac na drugim roku studiéow, zawart zwiazek
malzenski z [reng z domu Manturo, z ktora zgodnie przezyli 57 lat, wychowujac
dwoje dzieci — syna Michala i corke Agnieszke.

Prace zawodowa rozpoczal w dniu 1 czerwca 1957 r. w Katedrze Mechaniki
Lotu Wydziatu Lotniczego Politechniki Warszawskiej jako asystent naukowo-
badawczy. Nastepnie, po restrukturyzacji Wydziatu, w dalszym ciagu pracowat
w Katedrze Mechaniki, a pdzniej w Zaktadzie Mechaniki Wydzialu Mechanicz-
nego Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej.
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Pracowal kolejno na stanowiskach nauczyciela akademickiego jako: star-
szy asystent, adiunkt, docent, profesor nadzwyczajny (od 1978 roku) i pro-
fesor zwyczajny (od 1997 roku). Kolejno tez zdobywal poszczegdlne szczeble
kariery naukowej: 27 czerwca 1967 r. uchwala Rady Wydzialu Mechaniczne-
go Energetyki i Lotnictwa nadany Mu zostal stopien naukowy doktora nauk
technicznych za prace pt: ,,Stateczno$é¢ dynamiczna szybowca w locie na ho-
lu”, ktérej promotorem byt prof. dr hab. inz. Wiladystaw Fiszdon; 10 lutego
1975 r. uchwala tej samej Rady otrzymal stopien naukowy doktora habili-
towanego nauk technicznych (nagrodzony przez Ministra Nauki Szkolnictwa
Wyzszego 1 Techniki nagroda III stopnia).

W latach 1971-1978 Profesor Jerzy Maryniak byt zastepca dyrektora Insty-
tutu Mechaniki Stosowanej, a po reorganizacji — Instytutu Techniki Lotniczej
i Mechaniki Stosowanej (trzy kadencje). W latach 1978-1984, przez dwie ka-
dencje, byl Dziekanem Wydzialu Mechanicznego Energetyki i Lotnictwa PW.

W roku 1992 Minister Przemystu i Handlu mianowat prof. dr hab. inz.
Jerzego Maryniaka na stanowisko profesora w Instytucie Lotnictwa w War-
szawie, gdzie pracowal do 2003 roku. Bral réwniez czynny udzial w Radach
Naukowych Instytutu Lotnictwa (1980-2003), Instytutu Technicznego Wojsk
Lotniczych (1973-1996) oraz Wojskowego Instytutu Technicznego Uzbrojenia
(1988-2001), a po przejsciu na emeryture na Politechnice Warszawskiej, pod-
jal od marca 2007 roku prace w Wyzszej Oficerskiej Szkole Sit Powietrznych,
gdzie pracowal na stanowisku profesora zwyczajnego do wrzesnia 2010 roku.

Byl promotorem 182 obronionych magisterskich prac dyplomowych, wy-
promowal 42 doktoréw nauk technicznych. Jest autorem lub wspdtautorem
ok. 370 opublikowanych prac, w tym 8 ksiazek, monografii i skryptéw.
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Profesor Jerzy Maryniak aktywnie uczestniczyl w pracach towarzystw na-
ukowych, naukowo-technicznych i spolecznych. W latach 1988-1996 (cztery
kadencje) byl przewodniczacym Zarzadu Oddzialu Warszawskiego Polskiego
Towarzystwa Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej (PTMTS), a od 1994 do
1998 (dwie kadencje) przewodniczacym Zarzadu Gléwnego. Towarzystwo to
w 2000 roku nadato Profesorowi godnos¢ cztonka honorowego. W latach 1983-
1990 przewodniczyl zespotowi Komitetu Technicznego Naczelnej Organizacji
Technicznej (NOT) ds. Doskonalenia Kadr, w latach 1988-1994 (dwie kaden-
cje) byl czlonkiem zarzadu Sekcji Lotniczej Stowarzyszenia Inzynier6w Me-
chanikéw Polskich (SIMP).

Brat czynny udzial w pracach dla przemystu lotniczego, w badaniach, obli-
czeniach i eksperymentach. Wykonat ponad 250 opracowan z badan dla prze-
mystu, gltéwnie lotniczego. Byty to: badania rezonansowe szybowcéw, samo-
lotéw i rakiet (Zuraw, Mucha 100, Minimca, Sohaj, Wazka, Bocian, Zefir-2,
Kobuz-3, Zefir-4, Jak-23, TS-11, Iskra, Limb-2, Limb-5, MD-12, Wilga-2, to-
paty $migla Mi-2, Mereor), obliczenia aerodynamiki i dynamiki samolotéw,
pociskéw rakietowych i bomb (wyréb 300, 1-22 Iryda, PZL-230, Skorpion, sy-
mulator TAPETUS, rakieta KSENON, bomba ¢wiczebna LBCw-10, pocisk
rakietowy NLPR-70), a takze obliczenia modelowe i badania korkociagowe
(TS-11 Iskra, PZL-130, Orlik, 1-22 Iryda).

Bral udzial w ekspertyzach i badaniach wielu katastrof lotniczych (m.in.:
11.-62 w 1980 roku, It.-62M w 1987 roku, Wyr6b-300 w 1987 roku, 1-22 w 1996
roku czy katastrofa Gibraltarska w 1943 roku). Wielokrotnie powolywany byt
na biegltego sadowego (m.in. w sprawie katastrof samolotéw: 1-22 w 1997 roku,
TS-11 w 1998 roku, Cesna 150M w 2007 roku czy Casa C-295M w 2008 roku).

Profesor Jerzy Maryniak zostal uhonorowany wieloma wyréznieniami i od-
znaczeniami. Najwazniejsze z nich to: Krzyz Oficerski Orderu Odrodzenia Pol-
ski (2001); Krzyz Kawalerski Orderu Odrodzenia Polski (1978); Medal Komisji
Edukacji Narodowej (1980); Zloty Krzyz Zastugi (1975); medale za Zastugi dla
Obronnosci Kraju: Brazowy (1979, 1980), Srebrny (1985), Ztoty (1987); Zastu-
zony dla Lotnictwa (1987); Zastuzony Pracownik Instytutu Lotnictwa (1996);
Zashuzony dla Wojsk Obrony Powietrznej Kraju (1984); Blekitne Skrzydla
(1997); nagrody Ministra Szkolnictwa Wyzszego; Ministra Przemystu; nagro-
dy Rektora Politechniki Warszawskiej; Honorowa Odznaka ,,Sibir” (2000); Ho-
norowa Odznaka SIMP: Brazowa (1993), Srebrna (1995), Ztota (1998); Zasltu-
zony dla Wojskowej Akademii Technicznej — Ztoty Medal (2002); Zastuzony
dla Wojskowego Instytutu Technicznego Uzbrojenia (2001); Brazowy Medal
Zastugi Lowieckiej (2001).
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Niewatpliwie Profesora Jerzego Maryniaka zapamietamy jako wybitnego
eksperta w dziedzinie mechaniki lotu, dynamiki obiektéw ruchomych, balisty-
ki, biomechaniki, techniki lotniczej i uzbrojenia. Odwaga cywilna i bezkom-
promisowo$¢ wypowiedzi polaczona z gleboka wiedza powodowalta, ze byl on
znanym i cenionym Naukowcem, wybitnym Cztowiekiem oraz wspanialym Na-
uczycielem kilku pokolen adeptow lotnictwa.

Czesé¢ Jego pamieci!







Rozdziat 11

Dyskusja panelowa






DYSKUSJA PANELOWA DOTYCZACA
NAUKOWO-TECHNICZNYCH ASPEKTOW WYPADKU
SAMOLOTU TU-154M Z 10 KWIETNIA 2010 R.

1. Wprowadzenie

Przyczyny wypadku samolotu Tu-154M, w ktérym zginal Prezydent RP
Lech Kaczynski oraz 95 pasazeréow i czlonkéw zaltogi, od dwdch lat budza
wiele emocji, czego wyrazem jest duza liczba wypowiedzi oséb niekoniecznie
majacych doswiadczenie w badaniu wypadkdéw lotniczych.

W zwiazku z prowadzonym badaniem wydano dwa raporty opisujace prze-
bieg tragicznego lotu i geneze btedéw, ktore doprowadzity do katastrofy: ra-
port Miedzypanstwowego Komitetu Lotniczego MAK prowadzacego badanie
na polecenie premiera rzadu Federacji Rosyjskiej oraz raport Komisji Badania
Wypadkéw Lotniczych Lotnictwa Panstwowego (KBWL LP) powolanej przez
Ministra Obrony Narodowej Rzeczpospolitej Polskiej.

Analiza dyskusji publicznej wskazuje, ze wiele nieporozumien w interpreta-
cji ustalen zawartych w oficjalnych raportach z badania tego wypadku wynika
albo z niezrozumienia ich tresci, albo faktéw i analiz stanowiacych podstawe
do sporzadzenia raportéw. Z uwagi na to, iz w dyskusji biora udziat réwniez
przedstawiciele srodowiska naukowego, organizator XV Konferencji ,,Mecha-
nika w Lotnictwie” podjal decyzje o poswieceniu jednej sesji na prezenta-
cje materialéow bedacych podstawg przeprowadzonego badania oraz dyskusje
z cztonkami Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych Lotnictwa Panstwowego.

Na zakonczenie obrad pierwszego dnia konferencji przewidziana zosta-
ta Dyskusja panelowa poswiecona naukowo-technicznym aspektom katastrofy
smolenskiej, ktérej moderatorami byli prof. Krzysztof Sibilski i prof. Andrzej
Zyluk. Zostala ona poprzedzona referatem wygloszonym przez prof. Pawla
Artymowicza z University of Toronto z Kanady zatytulowanym Rekonstrukcja
fizyczna ostatnich sekund lotu PLE101 a dane powypadkowe.

W referacie tym autor przedstawil model obliczeniowy oraz wyniki symu-
lacji numerycznej trajektorii lotu samolotu Tu-154M po zderzeniu z brzoza
i oderwaniu sie koncowki lewego skrzydta. Otrzymane wyniki, pomimo korzy-
stania przez autora z niepelnego zestawu danych oraz uproszczonego modelu
ruchu, zgadzaly sie z wynikami uzyskanymi przez KBWL LP na podstawie
analizy danych zarejestrowanych przez rejestratory parametréw lotu, danych
zawartych w pamieci urzadzenia TAWS oraz byty zgodne ze $ladami zderzenia
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Fot. 1. Profesor Pawel Artymowicz

samolotu z ziemia. Po zakonczeniu referatu udzial w dyskusji wzial miedzy
innymi prof. dr hab. Grzegorz Kowaleczko z Instytutu Technicznego Wojsk
Lotniczych, poréwnujac otrzymane przez referujacego wyniki z wynikami wta-
snych obliczen przeprowadzonych dla dwusilnikowego samolotu transportowe-
go. Obydwaj autorzy zgodzili sig, ze zastosowane przez nich modele prawidtowo
odwzorowuja fizyke zjawiska, jakim jest zachowanie sie samolotu po utracie
fragmentu powierzchni noénej.

W dyskusji panelowej wzigto udzial okoto 90 uczestnikéw Konferencji oraz
gosci. Prezentacje wynikow prac KBWL LP przedstawito 3 jej cztonkéw:

e dr inz. Stanislaw Zurkowski — Przewodniczacy Podkomisji technicznej,
e dr inz. Maciej Lasek — Z-ca Przewodniczacego Podkomisji lotniczej,

e mgr inz. Piotr Lipiec — Cztonek Podkomisji technicznej, specjalista od
rejestratoréw lotu.

Dyskusje panelowa prowadzil prof. Krzysztof Sibilski. Panel rozpoczal sie
od prezentacji przedstawiajacej ustalenia zawarte w raporcie KBWL LP. Pre-
zentacja sktadala sie z przedstawienia przebiegu prac KBWL LP, przypomnie-
nia kluczowych z punktu widzenia badania przyczyn wypadku faktéw oraz
wynikéw analiz, dzieki ktérym udato sie ustali¢ trajektorie lotu samolotu od
wyjécia na prosta do ladowania do zderzenia z ziemia. Wskazano rowniez na
zgodnos$é ustalonej trajektorii lotu z ujawnionymi na miejscu wypadku $lada-
mi. Ponizej przedstawiono zasadnicze tresci tego wystapienia.
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2. Prezentacja wynikéw prac KBWL LP

Przypomniano, ze jedynym celem badania wypadkéw lotniczych jest pro-
filaktyka bezpieczenstwa lotow, a Komisja nie orzeka o winie i odpowiedzial-
noéci. Taki cel przyswieca badaniu prowadzonemu zaréwno na podstawie Za-
tacznika 13 do Konwencji Chicagowskiej, jak réwniez na podstawie art. 140
ustawy — Prawo lotnicze, tj. badaniu wypadkoéw lotniczych w lotnictwie pan-
stwowym. Komisja Badania Wypadkow Lotniczych Lotnictwa Panstwowego
zostala powotana decyzja Ministra Obrony Narodowej na podstawie art. 140
ust. 1 ustawy z dnia 3 lipca 2002 r. — Prawo lotnicze. W sktad Komisji weszto
34 cztonkéw, w tym 17 specjalistow wojskowych. Komisja prowadzita badanie
przez 15 miesiecy i zakonczyta je publikacja raportu koncowego wraz z zatacz-
nikami 29 lipca 2011 r. Przypomniano, ze na mocy obowiazujacego prawa, po
zakonczeniu prac Komisja zostala rozwiazana, a sukcesorem jej dzialan jest
Inspektorat Ministerstwa Obrony Narodowej ds. Bezpieczenstwa Lotow.

Fot. 2. Blok 7T0A-10M rejestratora MARS-BM (CVR) znaleziony
na miejscu wypadku

Pierwsi przedstawiciele Komisji znalezli sie na miejscu katastrofy jeszcze
tego samego dnia wieczorem. Druga grupa specjalistow dotarta do Smolenska
nastepnego dnia rano. Pierwszej grupie specjalistow z Polski strona rosyjska
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wskazala miejsce znalezienia rejestratoréw parametréw lotu (FDR) i glosow
w kabinie pilotéw (CVR), ktére pod nadzorem polskich i rosyjskich proku-
rator6w oraz przedstawicieli Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych (MAK
i KBWL LP) zostaly jeszcze tego samego dnia przewiezione do Moskwy do
siedziby MAK.

Nastepnego dnia wykonano kopie zapiséw obu rejestratoréw, ktére postu-
zyly do dalszych prac prowadzonych przez obie Komisje, a oryginaly zamknieto
w kasie pancernej opieczetowanej przez polskich i rosyjskich prokuratoréw!.
W trakcie prezentacji przypomniano, ze praca na cyfrowych kopiach zapiséw
rejestratorow parametrow lotu oraz gtosow w kabinie jest standardowsg prakty-
ka stosowana przez wszystkie komisje badajace wypadki lotnicze. Z oryginatu
wykonuje sie kopie i powiela sie ja tyle razy, ile potrzeba, gdyz kolejne odczy-
tywanie czarnych skrzynek degradowaloby jakos¢ oryginatu.

Dodatkowym materiatem, ktory byt wykorzystywany podczas badania wy-
padku, byl zapis rejestratora QAR produkcji polskiej firmy ATM. Rejestra-
tor ten jest rejestratorem eksploatacyjnym, przeznaczonym do monitorowania
pracy systeméw samolotu oraz analizy jakosci dzialania zaldg lotniczych. Za-
pisuje on te same parametry co rejestrator FDR (katastroficzny) plus wibracje
silnikéw, a jego zamontowanie w samolocie Tu-154M bylo wynikiem zalecen
profilaktycznych po badaniu przyczyn katastrof samolotoéw 11-62M nalezacych
do PLL LOT.

Fot. 3. Rejestrator QAR znaleziony na miejscu wypadku

"W pézniejszym czasie wykonano jeszcze kilka kopii zapiséw oraz ogledzin orygi-
nalnych noénikéw w celu potwierdzenia autentycznosci zapisu. Kazdorazowo bylo to
wykonywane pod nadzorem prokuratoréw z Polski i Federacji Rosyjskie;j.
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Rejestrator zostal odnaleziony na miejscu wypadku kilka dni po katastro-
fie. Jego odczyt przeprowadzono w Polsce w Instytucie Technicznym Wojsk
Lotniczych przez przedstawicieli producenta — firme ATM. Format kodowania
danych rejestrowanych przez rejestrator QAR jest objety ochrona producenta
i jedynie przedstawiciele firmy ATM posiadali urzadzenie potrafiace odszyfro-
wacé zawarte w nim dane. Odczyt odby? sie w obecnoéci przedstawicieli strony
rosyjskiej. Kopia zapisu zostala przekazana do KBWL LP oraz MAK. Uzy-
skane z rejestratora QAR zapisy postuzyly do poréwnania danych uzyskanych
z rejestratora FDR odczytanego w Moskwie. Wyniki poréwnania potwierdzity
autentycznos¢ zarejestrowanych zapiséw.

Zapisy zawarte w rejestratorze parametréw lotu zsynchronizowano z za-
pisem rejestratora gtoséw w kabinie oraz danymi zawartymi w pamieci urza-
dzenia TAWS. Dopiero takie dziatanie pozwolitlo na okreslenie trajektorii lotu,
w szczegblnodci ostatniej jej fazy — od wyjscia na prosta do ladowania do zde-
rzenia z ziemia. W trakcie prezentacji przedstawiono zawarta w Zalaczniku
nr 1 do Raportu koncowego trajektorie lotu wraz z kluczowymi dla wyjasnie-
nia przyczyn wypadku punktami:

e spdznione rozpoczecie znizania,
e przelot nad dalsza radiolatarnia na wysokosci 120 m powyzej ustalonej
na karcie podejscia wysokosci,

e przestawienie wysokosciomierza kodujacego urzadzenia TAWS na ci$nie-
nie std. w celu wylaczenia ostrzezen generowanych przez to urzadzenie,

e brak reakcji zalogi na bezwarunkows komende ,pull-up”,

e korzystanie z radiowysokosciomierza podczas podejscia nieprecyzyjnego,
zamiast wysoko$ciomierza barometrycznego.

Doprowadzito to do obnizenia lotu ponizej wysokosci bezpiecznej i w kon-
sekwencji zderzenia z przeszkodami terenowymi, w tym z brzoza, w wyniku
czego nastapito oderwanie fragmentu lewego skrzydta. Samolot pozbawiony
czedci powierzchni nosnej zaczat wykonywaé niekontrolowany obrét w lewo,
po czym w konfiguracji odwréconej zderzyt sie z ziemia.

Zarejestrowane przez czlonkéw polskiej Komisji $lady na miejscu kata-
strofy (w dniach 11-13 kwietnia 2010 r.) jednoznacznie potwierdzaja przebieg
ostatniej fazy lotu od zderzenia z brzoza do zderzenia z ziemig.

W trakcie prezentacji wskazano, ze zasadnicza przyczyna katastrofy by-
lo zejécie samolotu ponizej wysoko$ci 100 m (minimalnej wysokosci znizania)
w warunkach bardzo ograniczonej widzialnosci. Minimalne warunki atmosfe-
ryczne do ladowania na lotnisku w Smolensku wynosity 1000 m widzialno$ci
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Fot. 4. Zdjecie brzozy. po zderzeniu z ktora nastapitlo oderwanie fragmentu
lewego skrzydta

Fot. 5. Zblizenie brzozy z widocznymi elementami konstrukcji skrzydta samolotu
Tu-154M wbitymi w pien przetlamanego drzewa
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Fot. 6. Miejsce zniszczenia fragmentu lewego skrzydla spowodowanego
zderzeniem z brzoza

poziomej i 100 m widzialnosci w pionie. Zaloga samolotu kilkakrotnie zosta-
ta poinformowana, ze widzialno$¢ pozioma na lotnisku w Smolenisku wynosi
400 m (pierwszy raz na okoto 40 minut przed planowanym ladowaniem). Infor-
macja ta byla przekazana przez kontroleréw lotniska Smolensk oraz cztonkdw
zatogi samolotu Jak-40, ktory wyladowal wczesniej na lotnisku w Smolensku.
W czasie konicowej fazy podejscia do ladowania (miedzy 3 a 4 zakretem) je-
den z cztonkéw zalogi samolotu Jak-40 przekazal zalodze samolotu Tu-154M
informacje, ze widzialno$é pozioma spadta do 200m — czyli byta pieciokrot-
nie mniejsza od minimalnej widzialnosci umozliwiajacej bezpieczne i zgodne
z przepisami ladowanie na tym lotnisku.

3. Dyskusja

Po prezentacji odbyla sie dyskusja, w czasie ktorej na pytania z sali odpo-
wiadali wszyscy trzej cztonkowie KBW LP. Pytania specjalistow zwiazanych
z lotnictwem ograniczaly sie do uszczegdtowienia przyjetej metodyki badania,
doktadno$ci zapiséw rejestrowanych przez rejestratory FDR i QAR, a takze
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sposobu synchronizacji zapiséw rejestratora FDR, CVR i urzadzenia TAWS.
Zaproszeni goscie spoza Srodowiska zwiazanego z lotnictwem zadali réwniez
pytanie o réznice miedzy wyposazeniem lotniska Smolensk Polnocny w po-
moce radionawigacyjne w dniu 7 kwietnia i 10 kwietnia. Pan Piotr Lipiec
szczegbdltowo wyjasnil, ze wyposazenie lotniska w obydwu dniach bytlo takie sa-
mo, a jedyna réznica wynikata z innych warunkow atmosferycznych. Dyskusji
poddano tez przedstawione przez Komisje zdjecia dokumentujace ostatnia faze
lotu, ze szczegdlnym naciskiem na fakt, iz caly zebrany material byl wynikiem
pracy na miejscu zdarzenia grupy specjalistow z Polski. Dyskusja trwata okoto
2 godzin i po zakonczeniu sesji okolo godziny 23.15 przeniosta sie w kuluary.

4. Wnioski

Gléwnym wnioskiem wynikajacym z przeprowadzonej sesji, jest wskazanie
potrzeby wiekszego zaangazowania osoéb zwigzanych z badaniem katastrofy
samolotu Tu-154M w wyjadnianie jej przyczyn i okolicznoéci opinii publicz-
nej. Jedynie dyskusja oparta na faktach pozwoli wyeliminowaé z przestrzeni
medialnej hipotezy nie majace potwierdzenia zebranymi dowodami oraz ta-
miacych elementarne zasady logiki. Niewykluczone, ze do tego celu niezbedne
bedzie upublicznienie czesci materiatu badawczego zebranego podczas badania
oraz zaangazowanie srodowiska naukowego, w szczegdlnosci zwiazanego z lot-
nictwem. Taki tez postulat byl wielokrotnie powtarzany przez uczestnikow
XV Konferencji Mechanika w Lotnictwie.

Krzysztof Sibilski
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Panstwowa Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych

W pierwszym przyktadzie oméwiono badanie wypadku lotniczego samolo-
tu Cessna 172S, ktéry w dniu 28 czerwca 2009 r. w Krakowie po starcie
w trakcie wykonywania zakretu zderzyt si¢ z drzewami, spadl na ziemie
i sptonat. Podczas badania wypadku postawiono dwie hipotezy okreslajace
niemoznos¢ uzyskania wlasciwego wznoszenia. W celu weryfikacji hipotez
wykonano lot badawczy na samolocie Cessna 1728 oraz wykonano kompute-
rowe obliczenia z zakresu mechaniki lotu, majace na celu okreslenie osiagow
i sterownosci samolotu w konfiguracji podczas zaistnienia wypadku.

Jako drugi przyklad omoéwiono wypadek lotniczy samolotu Piper PA-32,
ktory w dniu 22 lipca 2007 r. w Weremieniu wykonywal przejscie nad pa-
sem i w locie poziomym zderzyl si¢ ze zboczem gory. Samolot eksplodowat
i splonal. Podczas badania wypadku przyjeto hipoteze — niezauwazenie
przez pilota przeszkody w postaci wzniesienia. W celu weryfikacji hipotezy
przedstawiono teoretyczna analize widocznosci z miejsca pilota samolotu
Piper PA-32. Zastosowano obliczenia z zakresu mechaniki lotu, a wykona-
nie lotu kontrolnego mialto na celu potwierdzenie uzyskanych wynikéw.
Badania ww. zdarzen lotniczych przeprowadzily zespoly badawcze
PKBWIL, ustalajac ich przebieg, okolicznosci i przyczyny, w celu zapobie-
gania tego typu wypadkom w przyszlosci. W artykule wykorzystano wyniki
tych badan.

1. Proces badania wypadku lotniczego

Badanie wypadkdéw lotniczych i powaznych incydentéw zaistniatych na te-
rytorium RP nalezy do zadan Panstwowej Komisji Badania Wypadkoéw Lot-
niczych. PKBWL zostala powotana do zycia ustawa z dnia 3 lipca 2002 r.
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Prawo lotnicze i dziata przy ministrze wlasciwym do spraw transportu. Celem
badan jest ustalenie przyczyn i okolicznosci zaistnienia zdarzen. Komisja nie
orzeka, co do winy i odpowiedzialnoéci, natomiast na podstawie wynikéw ba-
dan proponuje odpowiednie Srodki w postaci zalecen profilaktycznych, w celu
zapobiegania wypadkom w przyszlodci.

Proces badania wypadku lotniczego obejmuje przeprowadzenie szeregu
czynnosci, ktére mozna podzieli¢ na nastepujace etapy:

e Etap I — informacja o zdarzeniu;
e Etap II — zbieranie danych;

e Etap III - analiza (stawianie hipotez dotyczacych przebiegu lotu, prze-
prowadzanie niezbednych badan specjalistycznych — ekspertyzy, podej-
mowanie proby rekonstrukeji przebiegu lotu, analiza dokumentacji i wy-
szkolenia lotniczego);

e Etap IV — przyczyny, zalecenia profilaktyczne i dotyczace bezpieczen-
stwa (najwazniejsza czes$¢ procesu badania).

Zakonczenie badania — wyniki prac zespolu badawczego sa przedstawiane
na posiedzeniu Komisji i przyjmowane w drodze gtosowania. Wyniki przepro-
wadzonych badan w formie Raportu koncowego i uchwaty PKBWL sg publiko-
wane na stronie internetowej PKBWL Ministerstwa Transportu, Budownictwa
i Gospodarki Morskiej.

2. Wypadek samolotu Cessna 172S

2.1. Informacja o zdarzeniu

W dniu 28 czerwca 2009 r. pilot samolotowy liniowy wystartowal o godz.
17:55 LMT z innego miejsca przystosowanego do startow i ladowan statkéw
powietrznych Rakowice-Czyzyny z trzema podréznymi do lotu powrotnego
do Warszawy. Na ,ladowisku” tym odbywat sie VI Malopolski Piknik Lotni-
czy zorganizowany przez Muzeum Lotnictwa w Krakowie. Start odbywal sie
na kierunku 110°, na klapach skrzydtowych wysunietych na 10°, przy wie-
trze ok. 5m/s z przodu ok. 60° z lewej strony. Na tym kierunku za pasem
w odlegtoéci 90 m znajdowala sie linia wysokiego napiecia (WN) o wysokosci
ok. 20m. Po wydluzonym rozbiegu, przy drugiej préobie, samolot oderwat sie
od ziemi na predko$ci mniejszej niz zalecana i przeszedl na wznoszenie. Po
przelocie nad linig WN, pilot wykonat I zakret w lewo i przy niewielkim wzno-
szeniu na duzym kacie natarcia kontynuowal lot w kierunku péinocnym. Po
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przeleceniu ok. 600 m samolot przelecial nad druga linia WN. W trakcie wyko-
nywania II zakretu w lewo (na kurs réwnolegly do pasa) na wysokosci ok. 25 m
AGL nastapil spadek sily no$nej na wewnetrznym skrzydle, samolot znacznie
zwiekszyl przechylenie i rozpoczal zeslizg po skrzydle. Préba wyprowadzenia
samolotu nie powiodta sie. Pilot zmniejszyt przechylenie i w takim potozeniu
samolot zderzyl sie z drzewami, a nastepnie spadl na ziemie. Samolot zaczal
sie pali¢. Po zderzeniu jeden z podréznych wydostal sie na zewnatrz i pomagat
wydostaé sie z wraku dwom pozostaltym podréznym. Pilota nie udato sie wy-
doby¢ z ptonacego wraku. Dwaj podrézni doznali znacznych poparzen. Pilot
samolotu zginat na miejscu, a jeden z podréznych zmart w szpitalu. W wyniku
zaistnienia wypadku samolot zostal zniszczony.

2.2. Zbieranie danych i préba rekonstrukcji przebiegu lotu

Podczas trwania pikniku rejestrowane byly starty statkéw powietrznych
operujacych z ,ladowiska” Rakowice-Czyzyny. Start samolotu Cessna 172S
byt takze rejestrowany przez operatora jednej ze stacji telewizyjnych.

Lot samolotu zostal rowniez zapisany cyfrowym aparatem fotograficznym
przez mieszkanca bloku osiedla O$wiecenia. Analiza materialéw z obu kamer
i z aparatu fotograficznego umozliwita odtworzenie przebiegu lotu samolotu
Cessna 172S o znakach rozpoznawczych SP-ZAP (rys. 1-4).
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Rys. 1. Trasa ostatniego lotu samolotu SP-ZAP, schematycznie zaznaczono
poszczegdlne fazy i punkty trasy; K1, K2 (kamery)
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Rys. 2. Zdjecia poklatkowe, pochodzace z filmu nakreconego przez swiadka
zdarzenia. Zwraca uwage potozenie samolotu — lot na znacznym kacie natarcia. Na
klatce ,,m” zaznaczono linie: z, y, z ulatwiajace oszacowanie kata natarcia a ~ 20°

Rys. 3. Widok startujacego samolotu na tle budynkéw i zblizenie samolotu. Zwraca
uwage silne zadarcie — lot na granicy przeciagniecia

Zdjecia poklatkowe postuzyly do oceny przebiegu i zilustrowania odtwo-
rzenia ostatniej fazy lotu samolotu. Zwraca uwage poltozenie samolotu — lot na
znacznym kacie natarcia w zakrecie i na wznoszeniu. Na klatce ,m” (rys. 2)
zaznaczono linie: x — cieciwa nasadowa skrzydel, y — styczna do dolnego obry-
su tylnej czesci kadtuba, z — pozioma. Z pomiaréw na powiekszeniu tej klatki
wynika, ze katy miedzy liniami x i y oraz y i z wynosza 10°, czyli ze kat
natarcia plata wynosi ok. 20°, co stanowi warto$¢ w poblizu kata krytycz-
nego. W takim potozeniu samolot ,wiszac” na $migle, utrzymywal sie¢ w po-
wietrzu.
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7 obserwacji zapisu obrazu z aparatu fotograficznego wynika, ze samolot
po przeleceniu nad pierwsza linia WN nie wznosit sig, a chwilami nawet zmniej-
szal wysoko$¢ (rys. 4). Jednak z dokladniejszej analizy i obliczen wynika, ze
od przelecenia nad pierwsza linia WN, tuz po starcie, do momentu wejscia
w drugi zakret samolot wzniost sie ok. 15 metréw. Obliczeniowa $rednia pred-
ko$é wznoszenia wynosila ok. 0,6 m/s. Lot odbywal sie pod wiatr i w kierunku
wznoszacego sie terenu, stad sktadowa pionowa opadajacego powietrza mogla
zmniejszy¢ predkosci wznoszenia samolotu.

Rys. 4. Trajektoria ostatniej fazy lotu, odtworzona ze zdje¢ poklatkowych z filmu
nakreconego przez swiadka zdarzenia. Za punktem ,n” rozpoczecie zakretu w lewo
i przeciagniecie z rosnacym przechyleniem na lewe skrzydto

Po przelocie tuz nad drugg linia WN, ze wzgledu na podnoszacy sie te-
ren przed samolotem, pilot rozpoczal wykonywanie II zakretu w lewo. Byl to
takze jakby naturalny drugi zakret kregu nadlotniskowego. Zakret ten byt wy-
konywany z wiatrem, co spowodowalo, ze na wewnetrznym skrzydle nastapit
spadek nos$nosci (mniejsze predkosci na skrzydle wewnetrznym, wynikajace
z obrotu samolotu i wiatr z tylu) i poglebienie przechylenia na to skrzydlo
i slizg po nim. Ze wzgledu na bardzo mata wysokos¢ lotu samolot zderzyt sie
z drzewami, a nastepnie z ziemia.

Silnik samolotu do momentu zderzenia z drzewami pracowal poprawnie.
W celu potwierdzenia tego wykonano widmowa analize dzwieku zapisanego
w fazie lotu bezposrednio przed zderzeniem. Po przeliczeniu otrzymano pred-
kosé obrotowa walu silnika ns, = 2520 obr/min. Jest to predko$é¢ obrotowa
osiagana przez sprawny silnik przy predkosci lotu, z jaka poruszal sie samolot.
Pomimo poprawnego dzialania zespolu napedowego, brak bylo wystarczaja-
cego wznoszenia samolotu po wykonaniu I zakretu.
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Przeprowadzono obliczenia zaladowania i stwierdzono znaczne przekrocze-
nie dopuszczalnego ciezaru calkowitego samolotu w locie (dopuszczalny wy-
nosit 1156 kg, a rzeczywisty — 1327 kg). Ciezar samolotu przekraczal dopusz-
czalny, okreslony w IUwL, o okolo 171kg, a érodek ciezkosci byl w skrajnie
tylnym polozeniu (w granicach dopuszczalnych).

Podczas badania wraku samolotu stwierdzono, ze w otwor znajdujacy sie
w rurze wolantu pilota nieprawidtowo bylta zalozona fabryczna blokada zwré-
cona tabliczka ostrzegawcza (ktéra powinna zastaniaé¢ stacyjke) w przeciwna,
tj. prawa strone. Blokada steréw (wolantu) byta zalozona w nietypowy sposéb,
tzn. pozwalajaca na sterowanie wychyleniem lotek w pelnym zakresie, a ogra-
niczajaca mozliwo$¢ wychylenia steru wysokosci do dotu, czyli w kierunku
zwiekszenia predkosci samolotu (rys. 5).

Rys. 5. Obsada lewego wolantu w tablicy przyrzadéw — widoczna nieprawidtowo
wlozona blokada wolantu

Podczas przegladu przedlotowego i przed startem pilot nie zauwazyl zalto-
zonej blokady steréw na wolancie (rys. 6). Tak zalozona blokada nie spelniata
swojego zadania, czyli nie powodowala unieruchomienia steréw (lotek i ste-
ru wysokosci), przez co nie zabezpieczala ich przed podmuchami wiatru i nie
blokowata dostepu do stacyjki rozruchowe;j.

2.3. Analiza — hipotezy i ich weryfikacja

Podczas badania wypadku postawiono dwie najbardziej prawdopodobne
hipotezy okreslajace niemoznos¢ uzyskania wlasciwego wznoszenia:

I — zablokowanie mozliwosci przejécia na mniejsze katy natarcia, a tym
samym zwiekszenia predkosci wznoszenia, poprzez zatozona blokade;

IT — brak nadmiaru mocy umozliwiajacej uzyskanie wystarczajacego wzno-
szenia.
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Rys. 6. Lewy wolant z uchwytem na pomoce nawigacyjne (identycznie jak na
SP-ZAP) w kabinie innego samolotu. Uchwyt moze zastaniaé¢ otwér do wkladania
blokady. Pilot nie zauwazyl tak zalozonej blokady, gdyz mogta ona ulozy¢ sie
wzdtuz rury wolantu

W celu weryfikacji tych hipotez podjeto nastepujace czynnosci:
1. Wykonano lot badawczy na samolocie Cessna 172S najbardziej zblizo-
nym parametrami do samolotu SP-ZAP;

2. Wykonano komputerowe obliczenia aerodynamiczne i z zakresu mechani-
ki lotu, majace na celu okreslenie osiagéw i sterownosci samolotu Cessna
172S w konfiguracji podczas zaistnienia wypadku.

2.4. Lot sprawdzajgcy na samolocie Cessna 172S

Lot sprawdzajacy wykonano wg wczesniej przygotowanego programu.

e Celem lotu byto sprawdzenie, czy zatozona blokada sterow w otwér znaj-
dujacy sie w rurze wolantu uniemozliwiala wychylenie steru wysokosci
w kierunku do dotu.

e Do realizacji zadania wybrany zostal samolot C172S, SP-KGA o pa-
rametrach najbardziej zblizonych do samolotu SP-ZAP (ciezar wlasny,
polozenie $rodka ciezko$ci, wyposazenie).

e Lot przeprowadzono w warunkach najbardziej odpowiadajacych tym wy-
stepujacym podczas zaistnienia wypadku, tj. na podobnej wysokosci ge-
stosciowej, przy maksymalnej dopuszczalnej masie catkowitej (1156 kg)
i przy maksymalnym dopuszczalnym tylnym polozeniu érodka ciezkosci
(47,3 cale za datum).

e Realizacja ww. zaladowania w nastepujacej konfiguracji: z przodu tylko
pilot o masie 95kg, z tytu jeden podrézny o masie 100 kg, w bagazniku
z przodu 32 kg i w bagazniku z tytu 22 kg przy prawie petnych zbiorni-
kach paliwa, tj. 180 litrow.
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e Lot wykonano na bezpiecznej wysokosci, na klapach w potozeniu star-
towym (kat wychylenia dx; = 10°), na kacie natarcia zblizonym do
maksymalnego, na pelnej mocy silnika. W tym stanie lotu byl pomiar
polozenia otworu w rurze wolantu w stosunku do oprawy w tablicy przy-
rzadéw oraz pomiar predkosci wnoszenia.

Podczas lotu stwierdzono, ze tuz przed przeciagnieciem przy w pelni otwar-
tej przepustnicy, predkosé obrotowa silnika ngs = 24002500 obr /min, a wska-
zywana predkos¢ lotu byla ponizej poczatku skali predkodciomierza, oceniana
na ok. 35kt (ok. 48 kt predkosci rzeczywistej). Samolot mial tendencje do prze-
padania z przechyleniem w lewo. Uzyskiwana (tuz przed przeciagnieciem) $red-
nia predko$¢ wznoszenia wynosita w = 2,5 + 3,0 m/s; maksimum 3,5m/s. Po-
lozenie wolantu odpowiadalo wychyleniu steru wysokosci 0y ~ —3° (w gore).

Uzyskanie tak znacznej wartosci predkosci wznoszenia w oraz wychylenie
steru wysokosci dp, znacznie odbiegajace od wychylenia oy = +12° (w dot)
odpowiadajacego pozycji niewlasciwie wlozonej blokady (rys. 7), nie wyja-
$nily zadnej z postawionych hipotez. Proba dalszego zblizenia sie do
warunkow, jakie byly w momencie zaistnienia wypadku, w locie badawczym,
wiazalaby sie z przekroczeniem warunkéw uzytkowania samolotu. Dlatego tez
zdecydowano sie na weryfikacje sformulowanych hipotez na drodze ob-
liczeniowej.

Odleglo$¢ wolantu od tablicy przyrzadéw- kat wychylenia steru

wysokosci
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Rys. 7. Zalezno$é pomierzona na blizniaczym samolocie. Pionowa linia zaznaczono
polozenie blokady wolantu w samolocie C172S, podczas zaistnienia wypadku

2.5. Aerodynamiczne i osiaggowe obliczenia samolotu Cessna 172S

W zwiazku z konieczno$cia okreslenia osiagdéw i sterownosci samolotu Ces-
sna 172S w konfiguracji podczas zaistnienia wypadku, tj. w zakresach wycho-
dzacych poza dopuszczalne w Instrukeji Uzytkowania w Locie, przeprowadzono
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komputerowe obliczenia aerodynamiczne i z zakresu mechaniki lotu. Podano
opis zalozen i przebiegu wykonanych obliczen.

2.5.1.

Dane do obliczen zostaly zaczerpniete z ogdlnie dostepnej literatury wy-
mienionej na konicu opracowania.

Zastosowano typowy algorytm do obliczen osiggdéw samolotéw, wycho-
dzacy od danych profilu aerodynamicznego poprzez wyznaczenie biegu-
nowej C, (C) calego samolotu i zakonczony okresleniem mocy niezbed-
nej N, do lotu poziomego oraz mocy rozporzadzalnej N,.

Wykonano obliczenia réwnowagi podluznej samolotu zakonczone okre-
Sleniem zaleznosci kata wychylenia steru wysokoéci od predkosci lotu
dr (V) i kata natarcia dp (o).

W obliczeniach starano sie uwzglednié¢ jak najwiecej czynnikéw moga-
cych mieé¢ wplyw na ich doktadnosé, jednak zastosowana metoda mocy
wyznaczania osiggdéw samolotu z zalozenia posiada uproszczenia, ktore
dla lotu samolotu na stosunkowo duzych katach natarcia « (ok. 20°)
wprowadza znaczne bledy.

Uwzgledniono sko$ny optyw $migta oraz wplyw strumienia zaémigtowego
na oplyw skrzydta. W obliczeniach aerodynamicznych nie uwzgledniono
skrecenia geometrycznego skrzydta.

Ze wzgledu na brak danych profilu aerodynamicznego zastosowanego
w samolocie Cessna 172S z wychylona klapa (NACA 2412), przyjeto
do obliczen dane ogdlne, ktére nastepnie w celu zachowania wtadciwej
doktadnosci poréwnano z danymi dla innego profilu aerodynamicznego
(NACA 23012).

Porcownanie wynikow obliczen z danymi zawartymi w IUwL

Dla skutecznej oceny dokladnosci przeprowadzonych obliczen wykonano na
wstepie obliczenia osiagéw dla konfiguracji samolotu ze schowanymi klapami
przy maksymalnym dopuszczalnym ciezarze caltkowitym (1156 kg) w warun-
kach standardowych w celu poréwnania wynikéw z danymi zawartymi w In-
strukeji Uzytkowania w Locie samolotu Cessna 172S.

W obliczeniach postuzono sie metrycznym ukltadem jednostek. W celu
przejscia na jednostki anglosaskie, uzywane przy uzytkowaniu samolotu Ces-
sna 172, nalezy zastosowa¢ nastepujace przeliczniki:

1kt = 1,85 km/h; 1m/s = 196 ft /min; 1kg =2,21b
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Wiyniki obliczen przedstawiono na wykresach (rys. 8), a w tabeli 1 przed-
stawiono poréwnanie charakterystycznych parametréow osiggowych zaczerpnie-
tych z IUwL z obliczonymi.
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Rys. 8. Zaleznos¢ Ny, N, i ns w funkcji V' (a) oraz predkosci w(V') po torze (b)
dla masy my = 1156kg i klap dxp = 0°

Tabela 1
Parametr Wartosé z TUwL ‘ Warto$¢ obliczona ‘ Réznica [%] ‘ Uwagi ‘

Predkos¢ Vinin 98,1 km/h 93,2km/h —5 1)
Predkosé Vinas 233km/h 230,4km,/h 11 2)
Predko$é wnax 3,72m/s 4,0m/s +7.5 -
Predko$¢ V przy wmax 135km/h 143km/h +5,9 -
Predko$¢ ng 2700 obr/min 2700 obr/min 0 3)
pPrzy Vimaz (45 obr/sek) (45 obr /sek)

Uwagi:

1) predkosé minimalna w IUwL podana jest bez mocy, a warto$¢ obliczona jest
z moca, czyli taka réznica wydaje sie by¢ wartoscia prawdopodobna;
2) r6znica pomiedzy predkosciami maksymalnymi jest bardzo mala, ale jak
mozna zauwazy¢ z wykresu do obliczen, zostalo wybrane Smiglo optymalne
dla warunkéw doboru, jednak rézniace sie od zastosowanego przez produ-

centa;

3) Smiglo zastosowane przez producenta praktycznie nie wymaga redukowania
mocy w celu zapobiezenia rozkreceniu silnika przy predkosci maksymalne;j.

7 analizy tabeli 1 wynika, ze réznice w poréwnywanych parametrach lotu
nie sg duze i mieszcza si¢ w akceptowalnym poziomie doktadnosci. Parametrem
obliczeniowym najbardziej odbiegajacym od parametru podanego w instrukcji
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C172S jest predko$é wpqz, ktéra jest o 7,5% za duza przy wiekszej predkosci
po torze o 5,9%, co $wiadczy o dobraniu $migta o nieznacznie innych para-
metrach.

2.5.2.  Obliczenia dla samolotu w konfiguracji podczas wypadku

Przeprowadzono obliczenia osiagéw dla konfiguracji samolotu na klapach
wychylonych o kat dxr = 10° dla maksymalnej dopuszczalnej masy startowej
m; = 1156 kg i srodka ciezkosci w polozeniu skrajnie tylnym oraz dla masy
mg = 1327 kg i $rodka ciezkosci przekraczajacego tylne dopuszczalne potozenie
(przekroczenie o 0,6 cala wynikajace z obliczen), w warunkach panujacych, jak
w czasie zaistnienia wypadku.

Na dalszych wykresach (rys. 9-12) przedstawiono najwazniejsze posrednie
i koncowe wyniki obliczen.
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Rys. 9. Zalezno$¢ C.(a) dla dxr = 10° (a) oraz C,(«) dla dxy, = 10° (b)

/
3 / e N 1
24/1 ¢
g 70 \ 5 / 2
» ARENERE (7 \
% 50 5 8 = . \
E I \ ) \ \\
30 — A\ 0. \ \\
20 / \a,\ \
b N

o 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250 275 300 325 V‘U 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250
v [kmvh] V [km/h]

Rys. 10. Zaleznos¢ Ny, N, i ns w funkcji V' (a) oraz predkosci w(V') po torze (b)
dla masy mi; = 1156kg i mo = 1327kg oraz klap dx 7 = 10°
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Rys. 11. Zalezno$é dp(a) (a)i dg (V) (b) do réwnowagi dla masy my = 1156 kg
i mg = 1327kg oraz klap dxp = 10°
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Rys. 12. Moc niezbedna N,, do lotu poziomego, moc rozporzadzalna N, w funkcji
predkosci lotu V' samolotu C172S dla masy mo = 1327kg i klap dx = 10°.
Dodatkowo naniesione sg wartosci katow natarcia

2.6. Analiza wynikéw obliczen

2.6.1. Blokada sterow

Na rys. 11 przedstawiono wyniki obliczen kata wychylenia steru wysokosci
dla zapewnienia réwnowagi podtuznej samolotu odpowiednio w funkcji kata
natarcia i predkodci lotu. W locie pomiarowym zrealizowanym dla masy m;y
predko$¢ minimalna V,,;, zostala osiagnieta przy wychyleniu steru wysoko-
Sci o kat 6y ~ —3°, a odczytany z rys. 11b wynosi dg ~ —5°, co stanowi
niewielka rozbiezno$¢ pomiedzy obliczeniami, a pomiarem w locie. Z analizy
wykreséw (rys. 7 irys. 11b) dla masy msg wyraznie wynika, ze w krytycznym
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locie zalozona w nietypowy sposéb blokada steréw wprawdzie ograniczata wy-
chylenie steru wysokosci dg w dot o kat wiekszy od +12°, ale nie stanowita
przeszkody w sterowaniu podtuznym samolotu. Jest to wielkosé lezaca poza
zakresem statycznego sterowania samolotem bedacego w konfiguracji, jak pod-
czas zaistnienia wypadku. Stad pierwsza hipoteza nie znalazlta potwier-
dzenia.

2.6.2. Predkosé wznoszenia

W celu potwierdzenia lub wykluczenia drugiej hipotezy przedstawiono wy-
kresy (rys. 10b i rys. 12). Z analizy katéw natarcia « na rys. 12 wynika, ze
po przekroczeniu krytycznego kata natarcia «g, bardzo malym przyrostom
kata « odpowiada znaczny przyrost mocy niezbednej N, do lotu poziomego,
co bezposrednio przenosi sie na znaczne zmniejszenie uzyskiwanej predkosci
wznoszenia w (rys. 10b). Geometryczne pomiary wykonane na obrazie zareje-
strowanym przy pomocy kamery wykazaly, ze w krytycznym locie kat natar-
cia « cieciwy przykadtubowej skrzydla wynosit ok. 20°. Na rys. 12 obliczony
kat natarcia a przy predkosci minimalnej Vj,;, wynosi 20,3°, co odpowia-
da ap, dla C,imee (rys. 9a). Przy uwzglednieniu 5% dokladnosci obliczen
minimalny blad wynosi £1°, stad samolot mégl takze lecie¢ na kacie natar-
cia « réwnym 19° lub 21°, a sa to wedlug obliczen katy okoto krytyczne
(pod- i nadkrytyczne). Z obliczen predkosci wznoszenia w w funkeji predkosci
lotu V (rys. 10b) wynika, ze samolot moze lecieé¢ przy predkosci wiekszej od mi-
nimalnej (92,7 km/h), np. ok. 96 km/h, na dwéch katach natarcia o (rys. 12):
mniejszym wynoszacym ok. 17° z predko$cia wznoszenia w ~ 1,2m/s i na
wiekszym kacie natarcia « wynoszacym ok. 21,1° z predkoscia wznoszenia
w =~ 0,5m/s. Z wykresu na rys. 10b mozna réwniez odczytaé, ze przy pred-
kosci minimalnej Vi, = 92,7km/h obliczeniowa predkosé¢ wznoszenia w sa-
molotu w konfiguracji i ciezarze mao, jak podczas zaistnienia wypadku, wynosi
w = 0,913 m/s.

Z poréwnania doktadnoéci obliczen zamieszczonych w tabeli 1 wynika, ze
obliczona maksymalna predko$¢ wznoszenia w,,q, moze by¢ wieksza od rze-
czywistej o okolo 0,3m/s. Uwzgledniajac, ze samolot prawdopodobnie lecial
w powietrzu opadajacym z predkoscia ok. 0,1 m/s, to sumaryczne maksymalne
zmniejszenie predkosci wznoszenia moze wynosi¢ ok. 0,4 m/s. Stad obliczenio-
wa predko$é¢ wznoszenia w samolotu, w konfiguracji i ciezarze jak podczas
wypadku, moze wynosi¢ ok. 0,5m/s. Srednia predko$é wznoszenia samolotu
Cessna 172S na odcinku pomiedzy I a II zakretem wynositla 0,6 m/s. Sa to
bardzo zblizone wartosci.
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2.7. Whnioski

Uwzgledniajac nastepujace informacje:

e dane z lotu badawczego (tendencja do przepadania po przekroczeniu kata
krytycznego oy, );

e wyniki obliczen (predko$é wnoszenia w przy predkosci minimalnej Vi,
dla klap wychylonych o kat dxr = 10° przy masie wigkszej od maksy-
malnej o 171 kg);

e prawdopodobnie jeszcze wieksze zaladowanie samolotu niz zalozone do
obliczen;

e mniejsza moc silnika niz nominalna zaktadana do obliczen;

e utrzymywanie rownowagi poprzecznej samolotu do momentu rozpoczecia
wykonywania drugiego zakretu;

nalezy stwierdzi¢, ze samolot wznosil sie, lecac w drugim zakresie pred-
kosci na kacie natarcia a nieco mniejszym od krytycznego g, (rys. 12).

Podczas krytycznego startu pilot, ze wzgledu na przeszkody na koncu pasa,
staral sie jak najszybciej oderwaé samolot od ziemi, o czym $wiadczy pierw-
sza nieudana préba. Nastepna proba powiodla sie, ale przeciazony samolot
wznosil sie¢ na duzym kacie natarcia «. Po przelocie nad pierwsza linia WN
wykonalt zakret w lewo. Samolot po wyjSciu z zakretu przeszed! na oko-
lo krytyczne katy natarcia, co spowodowalo zmniejszenie predkosci
wznoszenia. Po przeleceniu pierwszej linii WN samolot mogtby dalej wznosié¢
sie po prostej do uzyskania wlasciwej (ok. 50 m) wysokosci do schowania klap
oraz takze do osiagniecia wysokosci ok. 100 m w celu bezpiecznego wykonania
pierwszego zakretu.

2.8. Przyczyny zaistnienia wypadku samolotu C172S

1. Brak lub niewlasciwie przeprowadzona analiza osiagdéw oraz zatadowania
samolotu, co doprowadzito do:

— wykonania startu na znacznie przeciazonym samolocie (o co naj-
mniej 171kg), z pasa startowego o dlugosci nie gwarantujacej bez-
piecznego przelotu nad przeszkodami;

— oderwania samolotu od ziemi przy zbyt maltej predkosci, braku wy-
trzymania i rozpedzenia samolotu do predkosci wtasciwej do przej-
$cia na wznoszenie;

— przejscia na wznoszenie na duzym kacie natarcia w drugim zakresie
predkosci.
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2. Wykonanie pierwszego zakretu w kierunku wznoszacego sie terenu na
bardzo malej wysokosci, co spowodowalo przejscie na okolo krytyczne
katy natarcia i lot ze zmniejszona predkoscia wznoszenia. Doprowadzi-
to to do koniecznoéci wykonania zakretu z wiatrem, w celu ominiecia
przeszkéd terenowych, w wyniku czego nastapit spadek sity nosnej na
wewnetrznym skrzydle, zeslizg oraz zderzenie z drzewami i ziemia.

3. Wypadek samolotu Piper PA-32

3.1. Informacja o zdarzeniu

W dniu 22 lipca 2007 r. pilot samolotowy turystyczny wystartowat z Cze-
stochowy na samolocie Piper 6X PA-32-301FT z dwdjka pasazeréw do lotu
turystycznego nad Zalew Solinski. Samolot wykonal miedzyladowanie na lot-
nisku Katowice-Muchowiec w celu zabrania dodatkowych dwojga pasazeréw.
Dolatujac do trawersu miejscowosci Lesko, pilot nawiazal tacznosé radiowa
z osoba organizujaca loty na szybowisku w Weremieniu, przekazujac, ze naj-
pierw poleci nad Zalew Solinski i po wykonaniu ,rundy widokowej” wroéci nad
szybowisko. Po powrocie pilot skontaktowal sie przez radio z kierujacym lo-
tami na szybowisku, proszac o podanie warunkéw do ladowania. Nastepnie
pilot zgltosil dluga prosta do ladowania (pozycja nad Leskiem), ale po chwili
poinformowal o checi wykonania niskiego przejscia nad pasem. Kierujacy lo-
tami poinformowal pilota o zgodzie na niskie przejscie nie nizej niz 100 m nad
terenem oraz przypomnial o przeszkodzie na koncu pasa — szczycie zbocza. Pi-
lot potwierdzil przyjecie informacji. Samolot, po przeleceniu lotem poziomym
nad ,kwadratem”, nie wykonujac zadnych manewréw ani zmian parametrow
pracy silnika, zderzyl si¢ ze zboczem ok. 30 m ponizej szczytu (w odleglosci
ok. 700m od ,kwadratu”). Po zderzeniu samolot natychmiast eksplodowatl
i sptonal. Samolot zostal catkowicie zniszczony. Wszystkie znajdujace sie na
poktadzie samolotu osoby zginety.

3.2. Zbieranie danych i préba rekonstrukcji przebiegu lotu

Ostatnia faza lotu samolotu PA-32 zostala zarejestrowana w postaci kilku
zdje¢ wykonanych przez fotografa amatora znajdujacego sie w ,kwadracie”.
Analiza tych zdjeé, zeznania $wiadkéw zdarzenia oraz wykorzystanie podktadu
geodezyjnego pozwolilo na odtworzenie trajektorii samolotu od wyjscia na tzw.
,dluga prosta” do momentu zderzenia z ziemia.



52 M. CICHON I INNI

7 przeprowadzonej analizy wynika, ze samolot wykonywal lot poziomy
(bez zmiany wysokosci lotu), przelatujac nad ,kwadratem” na wysokosci oko-
to 85m. W trakcie tego przelotu w samolocie byty wychylone ,mate” klapy,
a wedlug zeznan $wiadkéw silnik pracowal do momentu zderzenia z ziemia
z niezmienna moca. Nikt ze $wiadkéw nie zaobserwowal zadnej préoby nagtlej
zmiany toru lotu przez samolot, co moze $wiadczy¢, ze pilot nie mial $wia-
domosci zagrozenia i nie obserwowal (nie widzial) zblizajacej sie przeszkody.
Niewielkie i tagodne odchylenie sie samolotu w prawo (szacowane na okoto 10°)
na chwile przed zderzeniem moglo wynika¢ z wejécia samolotu w strefe pra-
déw opadajacego powietrza na zawietrznej stronie zbocza. Szacowana przez
swiadkéw predkosé przelotu samolotu nad kwadratem to V' = 150 = 160 km/h
(80 + 90 kt).

Opis sposobu wyznaczenia wysokosci lotu H i toru lotu samolotu podano
na rys. 13-15.

Rys. 13. Godz. 12:47 — samolot nad ladowiskiem w Weremieniu, 7-8s przed
wypadkiem. Zdjecie szczegdlnie istotne dla analizy przebiegu wypadku (dzigki
widocznosci cieni), pozwalajace okreslié¢ miejsce S, nad ktérym znajduje si¢ samolot
oraz wysokos¢ lotu H samolotu nad tym miejscem; C' — cien samolotu na ziemi;
sko$ne linie — kierunek padania promieni stonecznych. Na podstawie proporcji
obliczono wysoko$¢ nad ziemia H =61+ 1m

W dniu wypadku w rejonie szybowiska Weremien utrzymywaly sie wysokie
temperatury powietrza, ok. 32°C. Dla warunkéw wystepujacych w Weremieniu
przeprowadzono obliczenia wplywu zmiany cisnienia oraz temperatury na wy-
soko$¢é gestodciowq lotniska. Obliczenia wskazuja, ze lokalne zmiany tempera-
tury lub ci$nienia moga wprowadzi¢ btad wskazan wysokosciomierza barome-
trycznego. Mogto to byé przyczyna zmniejszenia wysokosci przelotu samolotu
nad szybowiskiem, z nakazanych 100m do okoto 85 m (nad kwadratem).
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Rys. 14. Zobrazowanie usytuowania najwazniejszych dla analizy wypadku punktéw
i linii na zdjeciu lotniczym ladowiska w Weremieniu i jego otoczenia. F' — miejsce,
w ktérym znajdowal sie fotograf wykonujacy zdjecia [,kwadrat”]; X — miejsce
pierwszego kontaktu SP z koronami drzew; MW — miejsce wypadku. W dolnej
czesci zdjecia podzialtka liniowa
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Rys. 15. Profil terenu i przyblizona trajektoria koncowej fazy lotu. Wymiary
odlegloéci zdjete z warstwicowej mapy terenu. Podzialka pionowa i pozioma
(wysokosci i odlegloéei) pokazana na rysunku. Punkt P — polozenie samolotu
w chwili wykonywania zdjecia
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3.3. Analiza — hipoteza i jej weryfikacja

Podczas badania wypadku postawiono hipoteze dotyczaca ograniczonej wi-
docznoéci do przodu:

e niezauwazenie przez pilota przeszkody w postaci wzniesienia.

W celu weryfikacji tej hipotezy podjeto nastepujace czynnosci:

1) wykonano geometryczna analize okreslenia zakresu widocznosci w pionie
przez pilota z samolotu Piper PA-32;

2) wykonano komputerowe obliczenia z zakresu mechaniki lotu;

3) wykonano lot kontrolny, majacy na celu zweryfikowanie przyjetej hipo-
tezy.

3.4. Analiza widoczno$ci w pionie z miejsca pilota samolotu Piper

Zeznania swiadkéw, obserwujacych ostatnia faze lotu samolotu, wskazuja,
ze pilot moégl nie widzieé¢ lub nie obserwowaé przeszkody znajdujacej sie przed
samolotem. Brak wykonania jakiegokolwiek manewru $wiadczacego o dziata-
niach obronnych pilota w momencie zagrozenia moze potwierdzaé przyjeta
hipoteze.

Cechg konstrukcyjng samolotu Piper 6X PA-32-301FT jest bardzo dlugi
przéd (6-cylindrowy silnik w uktadzie ,bokser” oraz przedni bagaznik). W cza-
sie postoju na ziemi mozna zaobserwowaé (rys. 16), ze gérna cze$é zagltéwka
fotela znajduje sie na tej samej wysokosci co goérna cze$¢ maski ostaniajacej
tablice przyrzadow. W zwiazku z tym nie mozna wykluczyé, ze w niektérych
stanach lotu, zwlaszcza przy duzym obcigzeniu i w locie ze zmniejszona pred-
koscia, pilot moze mie¢ ograniczona widocznos¢ do przodu przed siebie i lekko
(do 20°) w prawo.

8.4.1.  Geometryczna analiza widocznosci do przodu z samolotu PA-32

W celu okredlenia zakresu widocznosci w pionie przez pilota z samolotu
Piper PA-32 przeprowadzono analize w oparciu o dane geometryczne samolotu.
Do analizy tej wykorzystano sylwetke samolotu Piper PA-32 Saratoga. Pozycja
oczu pilota ustalona zostata poprzez naniesienie na rysunek samolotu zdjecia
samolotu z pilotem i zaznaczenie pozycji glowy. Ustalono dwie linie odniesienia
— linia poziomu samolotu, bedaca przedluzeniem cieciwy plata, oraz dolna
granica pola widzenia pilota, przechodzaca od pozycji oczu pilota po obrysie
samolotu (rys. 17).
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Rys. 16. Widok kabiny samolotu Piper PA-32 — zwraca uwage wysokie polozenie
gérnej obudowy tablicy przyrzadéw w poréwnaniu do zaglowka fotela pilota

Zerowe pochylenie samolotu ustalone zostalo poprzez obrécenie obrazu
w taki sposéb, aby linia poziomu samolotu pokrywata sie z poziomem rysunku.
W tej konfiguracji lotu widocznos¢ w pionie samolotu pozwala na obserwacje
pod pewnym katem do dotu (rys. 17).

Przyjeto hipoteze, ze jedna z przyczyn wypadku mogto by¢ niezauwazenie
przez pilota przeszkody w postaci wzniesienia. Taka sytuacja moze nastapic,
gdy kat pochylenia jest wyzszy niz pewna krytyczna wartos¢ aj. Wartosé kry-
tyczna tego kata zostaje ustalona poprzez obrécenie rysunku w taki sposob,
aby dolna granica pola widzenia, ograniczona gérnym obrysem maski silnika
oraz gérng plaszczyzna pokrywy tablicy przyrzadow poktadowych w kabinie
samolotu, pokrywala sie z linia horyzontu (rys. 17). Z wykonanych szacowan
wynika, ze warto$cia krytyczna kata ay jest 6°30°. Dla kazdej wartosci kata
pochylenia wiekszej od «y istnieje niebezpieczenstwo niezauwazenia przeszko-
dy terenowej przez pilota.
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Una posiomy samolots

Rys. 17. Wartosé krytyczna kata ay ustalono poprzez obrdcenie rysunku, tak aby
dolna granica pola widzenia pilota pokrywala sie z linia horyzontu; szacunkowo
a = 6°30

3.4.2.  Obliczenia z zakresu mechaniki lotu

Wyznaczenie obszaru mozliwych stanéw lotu (predkosci i konfiguracji sa-
molotu), w ktérych pilot dla okreslonego kata pochylenia samolotu nie miat
widocznosci ponizej linii horyzontu, wymaga zastosowania réwnan mechaniki
lotu. Na podstawie danych geometrycznych, masowych i aerodynamicznych
samolotu oraz charakterystyk profilu wyznaczono charakterystyke ptata oraz
samolotu. Obliczenia wykonane zostaly dla dwéch konfiguracji samolotu —
z klapami schowanymi (057 = 0°) oraz wychylonymi na dx7 = 25° (pozycja
,male klapy”). Rozpatrywany byt jedynie liniowy zakres charakterystyk.

Ze wzgledu na niekompletnosé informacji przyjete zostaly nastepujace za-
tozenia:

e Samolot w chwili wypadku lecial z klapami wychylonymi. Wychylenie

klap na podstawie dokumentacji zostato przyjete jako dx = 25°.

e Ze wzgledu na brak danych profilu NACA 65-415 z wychylonymi kla-
pami, do oszacowania przyrostu C, wykorzystany zostal profil o 3%
grubszy. Zaltozono, ze procentowy przyrost C, obu profili jest taki sam.

e Nie uwzgledniona zostala sktadowa sit od zespolu napedowego.
Z charakterystyki aerodynamicznej profilu wyznaczono charakterystyke ae-

rodynamiczna samolotu C(«) dla dwéch konfiguracji samolotu, z klapami
schowanymi oraz wychylonymi na pozycje ,male klapy” (rys. 18).
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(b) Wykres wspotczynnika sity nosnej Cz w funkeji kata natarcia
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Rys. 18. Charakterystyki aerodynamiczne plata oraz samolotu C,(«a) (dla dwéch
konfiguracji) (b) wyznaczone z charakterystyki aerodynamicznej profilu (a)

| 2myg
V= pC.S

wyznaczy¢ mozna predkosé lotu V' dla danego wspélezynnika sity nosnej C,
(niezbedna do zachowania lotu poziomego). Obliczenia wykonano dla danych:

7 prostej zaleznosci

— m = 1520 kg (catkowita masa samolotu, wyliczona na podstawie zala-
dowania w chwili startu i szacunkowego stanu paliwa w zbiornikach);

— p=1,093kg/m> (gestosé, zaczerpnieta z analizy meteorologiczne;j).

Biorac pod uwage, ze C, dla samolotu zostalo wyznaczone w funkcji kata
natarcia « (rys. 18), mozna przedstawi¢ wykres pokazujacy zalezno$é kata
natarcia « od predkosci lotu V samolotu (rys. 19). Na wykresie linia pozioma
zaznaczony zostal kat «ajp = 6°30". Dla wszystkich stanéw lotu, znajdujacych
sie powyzej tej linii, pilot nie mial widocznosci ponizej linii horyzontu.

Na rys. 19 obszarem ponizej tej linii zaznaczono stany lotu, w ktérych pilot
mogt mie¢ widoczno$é ponizej linii horyzontu, innym odcieniem zaznaczono
obszar, w ktérym tej widocznosci nie miat.

Swiadkowie zdarzenia szacowali predkosé samolotu w chwili przelotu nad
ykwadratem” na ok. 150 <+ 160 km/h. Przy takiej predkosci pilot mégt mieé
ograniczona widocznosé do przodu ponizej linii horyzontu (rys. 19).

3.4.3. Lot kontrolny weryfikujgcy przyjetq hipoteze

7 uwagi na to, iz przeprowadzone powyzej obliczenia zostaly wykonane na
przyblizonych danych, podjeto decyzje o wykonaniu lotu, ktéry mial za zadanie
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Wykres kata natarcia samolotu w funkcji predkosci lotu
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Rys. 19. Predkosé i kat natarcia niezbedny do zachowania lotu poziomego

zweryfikowanie przyjetej hipotezy. Lot zostal przeprowadzony na innej wersji
samolotu Piper 6X (z chowanym podwoziem) przez pilota do$wiadczalnego
posiadajacego duze doswiadczenie na tym typie samolotu. Z uwagi na ograni-
czenia lotniska (dlugo$é pasa oraz miekka nawierzchnie) lot wykonano w dwie
osoby. Mozna wiec przyjacé, ze ciezar samolotu byl o ok. 150 + 170 kg mniejszy
niz w krytycznym locie. Kamere rejestrujaca przebieg lotu zamontowano na
wysokosci oczu pilota o wzroécie ok. 195 cm. Lot wykonano z réznymi pred-
kosciami, podwoziem wypuszczonym i klapami w pozycji ,male”. Na rys. 20
zamieszczono zdjecia wykonane w czasie lotu dla predkosci 85kt (157 km/h).

oY ss,)

__ TS - et

Rys. 20. Widok panelu z parametrami lotu samolotu i zdjecie dokumentujace
widocznosé do przodu z miejsca pilota dla predkosci 85kt i klap w pozycji ,male” —
obserwacja na wprost
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Na podstawie nastepujacych powyzszych ustalen:

e pilot, juz w takich warunkach, w jakich przeprowadzono probe, mial
utrudniona obserwacje przeszkdéd znajdujacych sie w linii horyzontu;

e pilot, ktéry pilotowal samolot krytycznego dnia, byt o 10 cm nizszy od
zamodelowanej pozycji w locie sprawdzajacym (185 cm, a nie 195 cm);

e samolot krytycznego dnia byt ciezszy o ok. 150170 kg, gestos¢ powietrza
w czasie wypadku w rejonie szybowiska Weremien byta o ok. 6% mniejsza
(niz w czasie lotu prébnego), a predkosé lotu mogta wynosié nawet 80 kt
(150 km/h);

kat zadarcia maski samolotu nad horyzont byl o kilka stopni wigkszy niz
w przeprowadzonym eksperymencie i mogl uniemozliwi¢ pilotowi obser-
wacje przeszkéd w poblizu samolotu znajdujacych sie powyzej linii
toru lotu.

3.5. Przyczyny i okoliczno$ci wypadku samolotu PA-32
Przyczynami zaistnienia wypadku byty:

1) bledne przyjecie przez pilota informacji przekazanej przez kierujacego
lotami o minimalnej wysokosci przelotu nad pasem jako wysokosci za-
pewniajacej bezpieczny przelot nad przeszkoda terenowa znajdujaca sie
na przedluzeniu pasa;

2) prawdopodobnie chwilowe przeniesienie uwagi pilota z pilotowania sa-
molotu na obserwacje terenu szybowiska.

Okoliczno$ciami sprzyjajacymi zaistnieniu zdarzenia byly m.in.:

e niewielkie do$wiadczenie lotnicze pilota i brak do$wiadczenia w wykony-
waniu lotéw oraz startéw i ladowan w terenie gérskim;

e cechy konstrukcyjne samolotu utrudniajace widocznosé do przodu w lo-
cie poziomym, szczegdlnie z mala predkoscia i duzym obciazeniem.

4. Podsumowanie

W obu przedstawionych przyktadach dotyczacych badania wypadkéw lot-
niczych, numeryczne obliczenia z zakresu mechaniki lotu w znacznym stopniu
przyczynity sie do wyjaénienia przebiegu tych zdarzen i pozwolily na zweryfiko-
wanie wczesniej sformutowanych hipotez dotyczacych przyczyn ich zaistnienia.
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Zastosowanie prezentowanych obliczen pozwolito na unikniecie wykony-
wania kosztownego i niebezpiecznego zweryfikowania hipotez na drodze ba-
dan w locie doswiadczalnym. W szczegdlnosci, niedopuszczalne bylto stwarza-
nie takich sytuacji, gdy préba dalszego zblizenia sie do warunkdéw, jakie byly
w momencie zaistnienia wypadku, wigzataby sie z przekroczeniem warunkdw
uzytkowania samolotu (nie przewidywanych normalng eksploatacja samolotu).

Wymniki uzyskane z teoretycznych analiz obliczeniowych mechaniki lotu zo-
staly zweryfikowane préobami w locie i znaczaco nie odbiegaty od uzyskiwanych
z nich danych. Stanowito to podstawe sprawdzenia ich wiarygodnosci.

Pamieci Drogiego Pana Profesora Jerzego Maryniaka

Referat pt. ,,Przyktadowe zastosowanie numerycznych obliczen z zakresu
mechaniki lotu do badan wypadkéw lotniczych” zostal wygloszony na XV Kon-
ferencji ,Mechanika w Lotnictwie” ML-XV 2012, ktéra odbyla sie w Kazimie-
rzu Dolnym 28-31 maja 2012 r. PoSwiecona ona byla pamieci prof. dr hab.
inz. Jerzego Maryniaka.
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Exemplary application of numerical calculation in the field of flight

mechanics to aircraft accidents investigation

Abstract

The first example treats of aircraft accident investigation of Cessna 172S aircraft
which during a turn struck trees, dropped to the ground and burned in Cracow on
28 June, 2009. During examination of the wreck it was found that in the hole of the
control wheel tube the factory-made gust-lock was fitted restricting control surface
downward displacement, i.e. in the direction of increasing the aircraft speed. During
the accident investigation two hypotheses were formulated to describe inability to gain
sufficient climb: 1 — blockage of ability to diminish the angle of attack because of the
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gust-lock fitted; 2 — lack of excess power enabling sufficient climb. To verify the above
hypotheses a test flight of Cessna 172S aircraft was realised. An attempt to come close
to flight conditions that occurred at the moment of the accident would have meant to
exceed the flight regimes therefore it was decided to verify the hypotheses by means of
calculations. Numerical aerodynamic calculations and calculations from the scope of
flight mechanics were carried out to determine performance and steerability of Cessna
17285 aircraft in configuration at the accident.

The second example treats of aircraft accident of Piper 6X PA-32-301FT which
during low pass above runway in a level flight hit a hillside, approximately 30 m below
the hilltop, in Weremien on 22 July, 2007. The aircraft exploded and burned. During
the investigation the SCAAI formulated a hypothesis that one of the causes could be
failure to notice by the pilot the obstacle in a form of the hill. This aircraft has design
features that make forward visibility difficult for a pilot in a level flight, particularly
with low speed and heavy load. Hereof, the paper presents theoretical analysis of the
visibility from the pilot seat based on geometric and load data including available
aerodynamic characteristics.

Investigation of above mentioned aircraft occurrences were conducted by SCAAI
Investigation Teams to determine course, circumstances and causes to prevent this

type of accidents in the future.
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W pracy przedstawiono wyniki symulacji numerycznej reakcji samolo-
tu na aerodynamiczng niesymetrie skrzydta. Obliczenia wykonano, wy-
korzystujac klasyczny model matematyczny ruchu samolotu traktujacy
samolot jako bryle sztywna. W obliczeniach sit i momentéw aerodyna-
micznych zastosowano modyfikacje polegajaca na wykorzystaniu metody
pasowej w odniesieniu do skrzydla samolotu. Metoda ta pozwala na ob-
liczenie lokalnych katéw natarcia poszczegdlnych przekrojow skrzydia,
a nastepnie sit i momentéw aerodynamicznych tam powstajacych. Wy-
konujac catkowanie numeryczne tak okreslonych sit i momentéw, moz-
na w prosty sposob symulowac¢ niesymetrie aerodynamiczng samolotu.
Zrédlem takiej niesymetrii moze by¢ mechaniczna deformacja skrzydla,
przestrzeliny lub urwanie jego fragmentu. W obliczeniach okreslono re-
akcje samolotu na rézny stopien uszkodzenia skrzydta samolotu.
Przeprowadzono je, wykorzystujac dane masowe i geometryczne samo-
lotu klasy Boeing 727-200.

1. Wstep

Klasyczne rozwiazanie problemu dynamiki przestrzennego ruchu samolotu
polega na przyjeciu zalozenia, ze samolot posiada plaszczyzne symetrii geo-
metrycznej masowej i aerodynamicznej. Samolot jest traktowany jako bryla
sztywna o szesciu stopniach swobody. Jej ruch przestrzenny opisany jest przez
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dwanascie rownan rozniczkowych zwyczajnych: trzy réwnania dotycza bilansu
sil, kolejne trzy bilansuja momenty sil, trzy zwiazki kinematyczne dotyczace
predkosci katowych, trzy zwiazki kinematyczne dotyczace predkoéci liniowych
[1], [4].

Zalozenie o symetrii masowej pozwala uprosci¢ rownania réwnowagi mo-
mentéw poprzez wyzerowanie niektérych sktadnikéw zawierajacych momenty
dewiacyjne. Z kolei zalozenie o symetrii geometrycznej i aerodynamicznej w za-
sadniczy sposob upraszcza sposob obliczania sit aerodynamicznych — wykorzy-
stuje sie analityczne wyrazenia pozwalajace obliczy¢ statyczne i dynamiczne
sktadniki wspoétezynnikéw aerodynamicznych samolotu [1]-[5].

W szczegdlnych przypadkach moze dojsé do utraty symetrii samolotu.
W przypadku symetrii masowej moze by¢ ona zaburzona, np. przez przemiesz-
czenie sie tadunku wewnatrz kadluba samolotu, nieréwnomierne wypracowy-
wanie paliwa, niesymetryczny zrzut bomb itp. Utrata symetrii aerodynamicz-
nej moze nastapi¢ np. w wyniku trwalego odksztalcenia jednego ze skrzydet
spowodowanego zderzeniem z ptakiem, ostrzalem obrony przeciwlotniczej itd.

Za skrajny przypadek asymetrii uzna¢ mozna sytuacje, gdy samolot traci
fragment skrzydta. Mamy wtedy do czynienia z jednoczesng utratg symetrii
masowej, geometrycznej i aerodynamicznej.

W przypadku utraty symetrii aerodynamicznej i/lub geometrycznej obli-
czanie wspolczynnikéw aerodynamicznych w oparciu o analityczne wzory jest
nieuprawniony, poniewaz zalozenie o symetrii stanowi podstawowe zalozenie,
ktore pozwolilo uzyskac te wzory. W takiej sytuacji konieczne jest podejécie od-
mienne, ktére pozwala uwzgledniaé réznice pomiedzy prawym i lewym skrzy-
dtem. Bedzie to przedstawione w dalszej czesci pracy.

2. Model dynamiki ruchu samolotu

2.1. Model matematyczny ruchu samolotu

Zakladajac, ze samolot jest cialem sztywnym o niezmiennej masie, jego
ruch przestrzenny mozna opisa¢ ukladem dwunastu réwnan rézniczkowych
zwyczajnych pierwszego rzedu. Wchodzace w sktad tego uktadu rownania row-
nowagi sit i momentéw w postaci ogdlnej maja postacé

dmV) ' dK '
pr —ZF = —zijMz (2.1)

gdzie:
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m — masa samolotu;

%4 —  wektor predkosci $rodka masy samolotu o skladowych
(U, V, W] w ukladzie zwigzanym z samolotem Oxyz;

> Fi — wektor sil zewnetrznych dzialajacych na samolot o sktadowych
(XY, Z]";

K — moment pedu wzgledem wybranego punktu odniesienia;

> M; — moment sil zewnetrznych dzialajacych na samolot o sklado-

WyCh [LE, MZ, NZ]T.

Réwnania (2.1) uzupelnione o zwiazki kinematyczne daja koncowa postaé
rownan ruchu

. X . Y
U=—-QW+ RV V=——-RU+PW
oy (2.
W=2_PV+QU
m
. 1
+ [NZ + (Ix - Iy)PQ - IxZQR]Ixz}
. 1
Yy
. 1
fo= = {lls + (y = L)QR + L. PQ)Lt
+ [NZ + (Ix - Iy)PQ - IwzQR]Ix}
& =P+ (Rcos®+ Qsind) tg O O =Qcosd— Rsin®
o _ (2.4)
U= COS@(RCOSQH— Qsin®)

iy =UcosOcos¥ + V(cosPsin¥ — sin Psin O cos ¥ )+
+ W(cos@sin© cos¥ + sin@sin¥)
g = U cos Osin¥ + V(sin@sin O sin¥ + cos P cos ¥ )+ (2.5)
+ W(cos@sinOsin¥ — sin P cos V)
29 =—Usin® + Vsin®cos © + W cos Psin O
W powyzszych réwnaniach 2 = [P, Q, R]T sa predkos$ciami ruchu obroto-
wego samolotu, [O, P, ¥]T s katami okreélajacymi potozenie samolotu w prze-

strzeni, [xg,v,,2,)" sa wspéhrzednymi $rodka masy w nieruchomym ukladzie
odniesienia Ogx4y,24 (patrz rys. 1).
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symmelry
plane xz

Rys. 1. Wzajemne potozenie uktadéw Oxyz i Ozgy,z,

2.2. Sily dzialajace na samolot

Prawa strona pierwszego z réwnan (2.1) reprezentuje sily dzialajace na
samolot

F=Q+Ryr +T (2.6)
gdzie:
Q — clezar samolotu,
T — ciag zespolu napedowego,
R,.. — sila aerodynamiczna.

Poszczegolne sktadowe sil w ukladzie zwiazanym z samolotem sa odpo-
wiednio réwne:
— ciezar samolotu @
@z =mgsin© Qy = mgcosOsind (27)
@, = mgcos O cos P '
— sita ciagu zespotu napedowego T réwnolegta do osi podtuznej samolotu Ox
rowna jest sumie ciggdéw poszczegolnych silnikéow T;. Zatem sktadowe sity T
w uktadzie zwigzanym z samolotem Oxyz sa odpowiednio réwne

T,=> T, T, =0 T.=0 (2.8)

— sita aerodynamiczna R,

R, = 5 (=Cypq cosacos B — Cyq cos asin f + Cq sin a)
V2
Ry = pT (—=Cuasin B + Cy, cos B) (2.9)
pV? . . .
R, = ——5(—Cygsinacos f — Cygsinasin f — C, cos )
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gdzie: o — kat natarcia; § — kat §lizgu samolotu (rys. 2); Cia, Cya, Caa —
wspoétezynniki sity oporu, sity bocznej i sily nosnej; S — pole powierzchni
skrzydta; p — gestos¢ powietrza.

.

Zz

Rys. 2. Kat natarcia « i kat Slizgu [ samolotu

2.3. Momenty dzialajagce na samolot

Obrdét samolotu powoduja momenty: aerodynamiczne, giroskopowe, od cia-
gu silnikéw. Sa one odpowiednio réwne:
— moment giroskopowy M g, ktory jest efektem wirowania zespoléw nape-
dowych o momentach bezwladnosci J; i predkosciach obrotowych w;

Mgir = Z szz x {2 (210)

jego sktadowe sa odpowiednio réwne

Lgir =0 Mgir = —(Jl(z.)l + Jpwp)R (2 11)
Ngir = (S + Jpwp)Q
— moment od zespolu napedowego M
My =) ry xT; (2.12)
i
wyznacza sie uwzgledniajac polozenie silnikow r7y;
— moment aerodynamiczny M .., ma nastepujace sktadowe
& V2 V2
L=C 'OTszsk M = OmpTSba N = CinSlsk (2.13)

gdzie: C), Cy,, C, — wspotezynniki momentu przechylajacego, pochylajacego
i odchylajacego; b, — $rednia cieciwa aerodynamiczna skrzydta, [ — rozpietosé
skrzydta.
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2.4. Sily i momenty aerodynamiczne

W modelu obliczeniowym wspotczynniki aerodynamiczne okreslono teo-
retycznie stosujac kombinacje metod inzynierskich [1]-[6] i metody pasowe;.
Metody inzynierskie zastosowano do obliczenia sit i momentéw aerodynamicz-
nych powstajacych na kadlubie oraz usterzeniu. Sity i momenty aerodynamicz-
ne tych elementéw konstrukeyjnych obliczano, wykorzystujac zaleznosci (2.9)
i (2.13). Natomiast w odniesieniu do skrzydla zastosowano metode pasowa.
Zgodnie z powyzszym sita aerodynamiczna réwna jest sumie sit powstajacych
na poszczegdlnych elementach konstrukecyjnych samolotu

R, =R+ R, + Ry + Ry (2.14)

Poszczegdlne indeksy oznaczaja odpowiednio: k — kadtub, sk — skrzydlo, H
— usterzenie poziome, V — usterzenie pionowe.
Podobna relacja obowigzuje w odniesieniu do momentéw aerodynamicz-
nych
Mger = M+ Mg+ My + My (215)

Sumaryczne sity i momenty powstajace na skrzydle okresla sie, obliczajac na-
stepujace catki wzdtuz skrzydia

Rxsk = dem Rysk = dey stlc = dez

(2.16)
Lsk = fLsk Msk = fdMsk Nsk = desk

Zmienng catkowania jest wspolrzedna y przekroju skrzydla, zas catkowanie
odbywa sie od —l4 /2 do ls /2. Aby obliczy¢ te calki, nalezy okresli¢ w ukla-
dzie Ozyz wektor 14 = [x4,y4,24]T7, Wyznaczajacy potozenie punktéw A
kolejnych profili skrzydta, ktére tworza linie 1/4 cieciw. Jezeli y4 jest wspol-
rzedna niezalezna, to dwie pozostale wspolrzedne sa funkcjami ya: z4(ya)
oraz z4(y4). Znajac te wspélrzedne, mozna obliczy¢ predkosé bezwzgledna
punktu A

Vi=V 4+ 802 xry (2.17)

Predko$é¢ powietrza optywajacego profil jest réwna
Vi=V4A—Vyiatra (2.18)
gdzie Vyiar A jest predkoscia wiatru w punkcie A skrzydta.
Zmajomos¢ sktadowych tej predkosci pozwala obliczy¢ lokalny kat natarcia

Qpy = arctg W*A (2.19)
UA
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Rys. 4. Kat natarcia o przekroju skrzydla

Elementarne sity aerodynamiczne okre$lone w lokalnym uktadzie osi przepty-
wu sg rowne

*\ 2
dR,, = —dP,, = —C’mper/{
2 (2.20)

v 2
dR,, = —dP,, = —C}, pr%bdﬁ;
Po odpowiednich transformacjach pozwalaja one obliczy¢ wszystkie wyrazenia
podcatkowe wystepujace w zaleznosciach (2.16).

3. Wyniki symulacji ruchu samolotu

Ponizej przedstawione zostana wyniki symulacji, w ktérych zalozono, ze
samolot wykonuje ustalony lot poziomy w konfiguracji do ladowania (klapy
wypuszczone). W trakcie tego lotu obcieta zostaje koncéwka lewego skrzy-
dta. Pilot nie reaguje na zaistnialg sytuacje, tzn. stery pozostajg nieruchome.
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Dalszy lot samolotu jest wynikiem réznicy obcigzen aerodynamicznych na pra-
wym i lewym skrzydle. Przyjeto, ze symetria masowa samolotu pozostata nie-
zaburzona. Badano wptyw dlugoéci urwanego fragmentu skrzydta oraz wptyw
poczatkowej predkosci lotu na ruch samolotu.

3.1. Wplyw dlugosci urwanego fragmentu skrzydta

Ponizej przedstawiono wyniki symulacji dla przypadku lotu poziomego
z predkoscia poczatkowa 77 m/s i z katem natarcia 5°. Urwanie koncéwki lewe-
go skrzydta nastepowato w 8,5 sekundy symulacji. Symulacje przeprowadzono
do 14 sekundy, co oznacza okres czasu réwny 5,5 sekundy od chwili urwania
koncéwki. Obliczenia przeprowadzono dla urwania 1/4, 1/3 i 1/2 skrzydla.
Wiyniki pokazuja, ze urwanie fragmentu skrzydla powoduje:

e wzrost predkosci lotu (rys. 5),

e niewielki wzrost, a nastepnie spadek kata natarcia (rys. 6),

e narastanie kata $lizgu na lewe skrzydlo (rys. 7),

e poczatkowe zadarcie nosa samolotu do géry, a nastepnie jego pochylanie
(rys. 8),

e narastajace przechylanie na lewe skrzydlo (rys. 9),

e odchylanie samolotu w lewo od poczatkowego kierunku lotu (rys. 10),

e utrate wysokosci lotu (rys. 11),

e odchylanie toru lotu w lewo (rys. 12).

90 —— e ey

88

86

84 %
82 A

4

=

80 / — 254

Y s

78

V [mis]

76

74

72 urwanie
skizydia

70

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14
t[s]

Rys. 5. Predkosé lotu

Zwigkszanie dtugosci oderwanego fragmentu skrzydta intensyfikuje obser-
wowane zmiany parametréw lotu. Predko$é narasta w przedziale od 84 m/s do
88m/s, za$ kat natarcia szybko maleje, osiagajac wartosci ujemne. Kat §lizgu
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Rys. 8. Kat pochylenia samolotu

na lewe skrzydto narasta az do wartosci 23-30 stopni. Po urwaniu sie koncéwki
skrzydta samolot gwaltownie przechyla sie w lewo — tym szybciej, im wiekszy
jest oderwany fragment. Koncowy kat przechylenia to 110-150 stopni. Jedno-
czeénie narasta kat odchylenia w lewo do wartosci 20-36 stopni. Samolot szybko
traci wysokos¢ o 55-80 metréw, zas trajektoria samolotu ulega zakrzywieniu
w lewo o 48-55 metrow.



72

H=Zg [m]

-20
-30
-40
-50
-60
-70
-80

-90

Yg[m]

-100 -

SRumus

G. KOWALECZKO 1 INNI

skrzydta

.
Rys. 9. Kat przechylenia samolotu

)MT\NL’; 1
\

|

urwanie
korcowki
skrzydta

S
Rys. 10. Kat odchylenia samolotu

4 : 1h\ 12’ 1B 14
AN
N
\\
urwanie kofcowki \\

skrzydia \\

Rys. 11. Rzut pionowy trajektorii

20
2+0 490 600 800 1000 1200
-30

w prawo
40 \ S
-50 urwanie

korcowki

skizydfa
60 =

wlewo \\\

-80

-90

Xg [m]

Rys. 12. Rzut poziomy trajektorii

\ asm-ssm
-70

—

. N, —

urwanie \
120 Kkoncéwki i |

— %
e 2596

50%|



3.2.

REAKCJA SAMOLOTU NA AERODYNAMICZNA NIESYMETRIE SKRZYDEA 73

Whplyw predkosci lotu

Kolejna symulacja pozwolita na ocene wptywu poczatkowej predkosci lotu
na urwanie 1/3 fragmentu lewego skrzydla. Przyjeto trzy rézne predkosci:
77m/s (280km/h), 83 m/s (300 km/h) i 89 m/s (320 km/h). Z rysunkéw 13-20
widaé, ze w wyniku wzrostu predkosci poczatkowej:

przyrost predkodci konicowej jest taki sam — wykresy na rys. 13 sg réw-
nolegte,

zmiany kata natarcia sa takie same — wykresy na rys. 14 sa rownolegte,
szybciej narasta kat slizgu,

obserwuje sie wigksze zaburzenia kata pochylenia samolotu,

nie obserwuje si¢ zmian w przebiegu kata przechylenia samolotu,
maleje koncowy kat odchylenia samolotu,

utrata wysokosci jest taka sama,

samolot zbacza w lewo na taka sama odlegtos¢.
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Rys. 17. Kat przechylenia samolotu
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Plane reaction to aerodynamic asymmetry of a wing

Abstract

The presentation contains results of numerical simulation of a plane reaction to
aerodynamic asymmetry of the wing. Calculations were made using the classical ma-
thematical model treating a plane as a rigid body. The strip theory of the wing was
utilized to calculate local angles of attack and next aerodynamic forces and moments
generated by the wing. Because they were obtained by numerical integration along the
wing it was easy to simulate aerodynamic asymmetry of the wing. This asymmetry is
for instance due to mechanical deformation of the wing, shooting holes or a cutting
of the wing tip part. The plane reaction to different levels of the wing damage was
determined.

Calculations were done utilizing aerodynamic, mass and geometric data of the

Boeing 727-200 plane.
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W artykule przedstawiono proces modelowania i symulacji numerycz-
nej réznej klasy sterowanych obiektow ruchomych, takich jak samoloty,
rakiety i roboty mobilne (morskie i ladowe). Metody modelowania dy-
namiki automatycznie sterowanych obiektéw mechanicznych oparto na
réwnaniach Maggiego i Boltzmanna-Hamela dla uktadéw mechanicznych
o wiezach nieholonomicznych. Prawa sterowania modelowanych obiek-
tow potraktowano jako wiezy nieholonomiczne natozone na dynamiczne
rownania ich ruchu. Wprowadzajac zwiazki kinematyczne jako parame-
try zadane wynikajace z procesu naprowadzania lub natozonych wiezéw
programowych, uzyskano model matematyczny zawierajacy sprzezenie
dynamiki obiektu z natozonym sterowaniem.

1. Wstep

Hugo Steinhaus stwierdzit: ,,przedmiotem matematyki jest rzeczywistos¢”
[12]. Tworzac model matematyczny obiektu rzeczywistego, modelujemy rze-
czywistos$¢ otaczajacego nas $wiata, co pozwala lepiej nam go poznac i zrozu-
mieé. Podczas analizy zagadnien dynamiki sterowanych uktadéw mechanicz-
nych poszukiwane sa zaleznosci miedzy ruchem uktadu a przyczynami, ktére
ten ruch powoduja, czyli dzialajacymi sitami. Zaleznosci te wynikaja z dyna-
micznych réwnan ruchu obiektu.

Praca jest podsumowaniem prowadzonych przez autorke prac badawczych
nad zagadnieniami dynamiki i sterowania réznej klasy obiektéw ruchomych,
takich jak samoloty, rakiety i roboty mobilne (morskie i ladowe). W arty-
kule zaprezentowano metody modelowania dynamiki automatycznie sterowa-
nych obiektéw mechanicznych oparte na rownaniach Maggiego i Boltzmanna-
Hamela, ktére nastepnie zobrazowano na przyktadach bezzalogowego statku
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powietrznego oraz pocisku torpedowego. Zalety przedstawionego ujecia silnie
uwidaczniaja sie w przypadku obiektéw z nalozonymi wiezami nieholonomicz-
nymi.

Opracowane metody opisu matematycznego uktadéw mechanicznych po-
zwolilty na Sciste powigzanie dynamicznych réwnan ruchu rozpatrywanych
obiektéw z prawami sterowania nalozonymi na ich ruch oraz z kinematycz-
nymi zwiazkami naprowadzania.

2. Modelowanie matematyczne sterowanych obiektéw ruchomych
z nalozonymi wiezami nieholonomicznymi

Podczas analizy zagadnien dynamiki sterowanych uktadéw mechanicznych
poszukiwane sa zalezno$ci miedzy ruchem uktadu a przyczynami, ktore ten
ruch powoduja, czyli dzialajacymi sitami. Stosowane sa rézne metody znane
w mechanice, ktére umozliwiajg utozenie dynamicznych réwnan ruchu. Naj-
ogolniej metody te mozna podzieli¢ na grupe metod wykorzystujacych zasady
mechaniki ogélnej oraz te, ktore opieraja sie na zasadach mechaniki analitycz-
nej.

Najszerzej wykorzystywanym podejsciem wyprowadzania réwnan ruchu
opartym na zasadach mechaniki ogélnej jest metoda wykorzystujaca zasade
zmiany pedu i kretu. W zaleznosci od badanego ukladu zasade zmiany pedu
i kretu mozna przy tym zastosowaé dla obiektu traktowanego jako integralna
calos¢ — cialo nieodksztalcalne — wzgledem dowolnie obranego bieguna, ktory
niekoniecznie musi pokrywaé¢ sie ze $rodkiem masy obiektu, albo tez osob-
no dla poszczegdlnych czesci ukltadu (np. czlonéw manipulatora, elementéw
$miglowca, takich jak kadlub, piasty, topaty) [1], [3], [10], [11].

W grupie metod mechaniki analitycznej wyrézni¢ mozna m.in. podej-
Scie oparte na modelach wykorzystujacych réwnania ruchu wyprowadzo-
ne we wspOlrzednych uogdlnionych inercyjnych (np. réwnania Lagrange’a
z mnoznikami, réwnania Maggiego, Woronca) oraz te wyprowadzone w quasi-
wspdélrzednych (np. réwnania Boltzmanna-Hamela, Apela-Gibsa, Keyna). Oba
podejscia maja swoje plusy i minusy. Niewatpliwa zaleta pierwszego jest brak
osobliwo$ci w zwiazkach kinematycznych wykorzystywanych w réwnaniach ru-
chu, natomiast niestety podczas wyznaczania sil, konieczne sa transformacje
predkosci uogélnionych do quasi-predkosci. Od tej niedogodnosci wolne jest
drugie podejécie, ale jest ono z reguty bardziej ztozone, przez co wzrasta praw-
dopodobienstwo popelnienia bledu.
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W pracy dla uktadéw, ktorych ruch rozpatrywany jest w stacjonarnym
uktadzie odniesienia wykorzystano, nalezace do pierwszej podgrupy, rownania
Maggiego ruchu uktadéw nieholonomicznych we wspotrzednych uogélnionych.
Ogdlna postaé tych réwnan, wyprowadzona w pozycji [2], jest nastepujaca

b d (0T*\ OT* o=1,....k
;Ci”[E(T%) } ZC“’Q i=1,...,1 (2.1)
gdzie: k — liczba niezaleznych wspotrzednych uogélnionych, [ — liczba niezalez-
nych predkosci uogdlnionych, przy czym | =k — b, b — liczba réwnan wiezéw
nieholonomicznych, 7™ — energia kinetyczna ukladu (bedaca funkcja predkosci
uogdlnionych), Q% — silty uogélnione, C;, — wspoélczynniki réwnan Maggiego.
W teorii réwnan Maggiego [2], [6] dowodzi sie, ze wobec powyzszego moz-
na wprowadzi¢ [ niezaleznych parametréw é; w liczbie réwnej liczbie stopni
swobody i wyrazi¢ przez nie wszystkie predkosci uogélnione ¢, to znaczy

k
= Civéi + G, o=1,...,k i=1,...,1 (2.2)
o=1
stad
945
o — . 2.
C 7e, (2.3)

Wielkosci ¢€; nazywamy charakterystykami lub parametrami kinematycz-
nymi ukladu materialnego we wspolrzednych uogélnionych [2]. W przypadku
I < k zaleznoéci (2.2) mozemy zawsze napisaé, jesli miedzy wielkosciami ¢,,
(o majg miejsce zwiazki wyrazajace wiezy nieholonomiczne. Gdy [ = k, wtedy
rownania te mozna traktowac jako przejécie od parametréw ¢, do é;, ktore
w przypadku réwnan niecatkowalnych maja sens quasi-predkosci.

W sytuacji, gdy ruch obiektu rozpatrywany jest we wzglednym ukladzie
odniesienia, bardziej naturalne wydaje sie zastosowanie formalizmu mechani-
ki analitycznej wyprowadzonego w quasi-wspotrzednych. W artykule, w tego
typu przypadkach, postuzono sie réwnaniami Boltzmanna-Hamela, ktore dla
uktadéw skrepowanych wiezami nieholonomicznymi w postaci

k

Zal_i_g,)\(j)\zo 6=12...;k—1 (2.4)
A=1

wyrazaja sie zaleznoscia [2], [6]

d ,0T*\ oT* &
E( )_ ZZ ““a =Q; p=12...,1  (25)

Ow,, om, ot
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gdzie: w, — quasi-predkosci, 7, — quasi-wspotrzedne, T — energia kinetyczna
w quasi-predkosciach, @y, — sily uogdlnione odpowiadajace wariacjom 07,
You — trojwskaznikowe mnozniki Boltzmanna, okreslone zaleznoscia

Vop = Z Z (aam - 8ar/\)b0ub>\a (2.6)

D O

Zwiazki miedzy quasipredkosciami i predkosciami uogélnionymi maja po-
stac

k k
Wy =Y auadx G5 =Y bsuwy (2.7)
A=1 pn—1
gdzie: qr — wspolrzedne uogdlnione, ¢, — predkosci uogdlnione,

aux(q1,q2, -+, qr), bsu(q1,q2,-..,qx) — wspélezynniki bedace funkcjami
wspolrzednych uogélnionych.

Omoéwione powyzej metody wyprowadzenia dynamicznych réwnan ruchu,
w postaci réwnan Maggiego i Boltzmanna-Hamela, zastosowano dla réznej
klasy obiektéw z nalozonymi wiezami nieholonomicznymi [6]. W przypadkach
automatycznego sterowania obiektéw naprowadzanych metodami trojpunkto-
wymi w inercjalnym uktadzie odniesienia, kinematyczne réwnania wiezéw nie-
holonomicznych zostaly powiazane z rownaniami dynamiki obiektu poprzez za-
stosowanie rownan Maggiego. Natomiast w przypadkach automatycznego ste-
rowania obiektow naprowadzanych metodami dwupunktowymi, ktérych ruch
rozpatrywany jest w ukladzie zwiazanym, kinematyczne réwnania wiezéw nie-
holonomicznych sprzegnieto z dynamicznymi réwnaniami ruchu samonapro-
wadzajacego sie obiektu, stosujac réwnania Boltzmanna-Hamela.

W rozwazanych przypadkach rownania wiezow nieholonomicznych natozo-
nych na ruch obiektu stanowia prawa sterowania przedstawione jako kinema-
tyczne zwiazki uchybéw zadanych i realizowanych parametréw ruchu. Parame-
try zadane (z indeksem z) wynikaja z przyjetego systemu naprowadzania (lo-
tu programowego, $ledzenia przeszkdd terenowych albo osiggniecia zadanego
celu lub stanu ruchu). Wygenerowane uchyby ulegaja wzmocnieniu w serwo-
mechanizmach, a nastepnie podawane sa na elementy wykonawcze (sitowniki
hydrauliczne, elektrohydrauliczne lub elektromechaniczne). Opdznienie ukla-
du sterowania opisane zostalo czltonem inercyjnym pierwszego rzedu.

Ogdlna postaé praw sterowania dana jest wzorem [6]

Tié; + T30, =Y Kj(k — k=) + 80 (2.8)
k

gdzie: §; — wychylenie i-tego elementu sterujacego (powierzchni sterowej),
0io — wychylenie i-tej powierzchni sterowej w warunkach réwnowagi, 17, T5 —
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state czasowe uktadu wykonawczego sterowania, K,i — wsp6élcezynniki wzmoc-
nienia sygnaléw sterujacych, k = U, V, W, P, Q, R, x, y, z, ¢, 0, ¢ —
parametry kinematyczne ruchu obiektu.

W zaleznosci od postawionego zadania i rodzaju obiektu ruchomego, do-
konuje sie odpowiedniej redukcji i przystosowania ogdlnej postaci praw stero-
wania, co zostanie pokazane na przyktadach w dalszej czedci artykutu.

Odrebna kwestia jest wtasciwy doboér wspétezynnikéw wzmocnien w pra-
wach sterowania, ktéry to problem, pozostajacy wciaz w sferze badan, zostal
przeanalizowany przez autorke m.in. w artykutach [4]-[6]. Przy doborze wspdl-
czynnikéw wzmocnienia autopilota korzystano w pracy z catkowego, kwadra-
towego kryterium jakosci sterowania, ktore uzupelniono oceng proceséw przej-
sciowych we wszystkich kanatach sterowania

2%

J = / ) = il )} dt (2.9)

i= Yimax
19

gdzie: y;(t) — rzeczywisty przebieg zmiennej, y.;(t) — zalozony przebieg zmien-
nej, ¢ max — maksymalny zalozony zakres zmian wartosci i-tej zmiennej stanu
lub wartos¢ zadana y.; i-tej zmiennej stanu, gdy jest ona rézna od zera.

3. Model ruchu bezzalogowego statku powietrznego podczas
wykonywania misji

Przedstawiona zostala dynamika i sposéb sterowania samonaprowadzaja-
cego sie bezzalogowego statku powietrznego (BSP), ktérego ruch rozpatrywany
jest w ukladzie odniesienia sztywno zwiazanym z poruszajacym sie obiektem
o poczatku w srodku jego masy Ozyz (rys. 1). Jako, ze BSP naprowadzany
jest metoda dwupunktowa, jego réwnania ruchu wyznaczono przy zastosowa-
niu réwnan Boltzmanna-Hamela (2.4)-(2.7).

Lekkim matogabarytowym bezzalogowym statkom powietrznym powierza-
ne sa misje wykrywania, sledzenia i laserowego o$wietlania celéw naziemnych.
W czasie rzeczywistym przeprowadzaja one rekonesans, inwigilacje, rozpozna-
nie i klasyfikacje celow, obserwuja pole walki, moga naprowadzaé artylerie
lub pomagaé¢ w ocenie skutecznosci ostrzatu. Konieczno$é¢ utrzymywania dwu-
stronnej (niejednokrotnie stalej) tacznosci z naziemnym punktem kierowania
moze zdradzi¢ potozenie BSP, pomimo ze stosowane sa tu rozne srodki ukry-
cia tej tacznosci. Dlatego tez w nowoczesnych systemach BSP szczegdlna role
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Rys. 1. Przyjete uklady odniesienia oraz predkosci liniowe i katowe

odgrywa ich autonomiczno$é¢ podczas realizacji zadania wyszukiwania i Sledze-
nia celu naziemnego. Wymaga sie, aby w trakcie lotu programowego istniata
mozliwo$¢ jego korygowania, a nawet catkowitej zmiany, w zaleznosci od zmie-
niajacej sie sytuacji, np. po wykryciu celu.

Zaltozono, ze automatyczne sterowanie bezzalogowym statkiem powietrz-
nym odbywa sie w czterech kanalach: w kanale pochylania przez wychylenie
steru wysokoéci dp, w kanale odchylania przez wychylenie steru kierunku dy/,
w kanale przechylania przez wychylenie lotek &, oraz w kanale predkosci przez
zmiane ciagu silnika dp.

Ogdlne prawa sterowania (2.8) dla BSP zostaly zapisane w nastepujacej,
wykorzystanej w symulacji numerycznej, postaci:

— prawo sterowania w kanale pochylania

TlH(SH + TQH(SH = Kﬁ(zl — 1)+ Kg(zl — 212)+

+ K (W = W.) + K§' (6 — 6.) + 6o (3.1)
— prawo sterowania w kanale odchylania
TV 00 + T3 0y = Ky, (y1 — 1) + Ky (V = Viz)+ 52
+KR(R—R.) + K[ (¢ — ) + dvo
— prawo sterowania w kanale przechylania
T{or+Tyop = Kj(6 = ¢2) + Kp(P — P)+ (53)

+ KV = V.)+ KR — R.) + 010
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— prawo sterowania w kanale predkosci

TEor + T or = KE(U - U.) + K& (W — W)+

3.4
+EH(Q — Q) + KE(R— R.) + 10 &9

Wyznaczone prawa sterowania sa niecatkowalne i nakladajg ograniczenia
na ruch uktadu, dlatego tez potraktowane zostaly jako kinematyczne row-
nania wiezéw nieholonomicznych. Roéwnania te zostaly sprzezone z dynamicz-
nymi réwnaniami ruchu automatycznie sterowanego bezzalogowego statku po-
wietrznego, wyprowadzanymi przy zastosowaniu analitycznych réwnan mecha-
niki w postaci réwnan Boltzmanna-Hamela z mnoznikami (2.4)-(2.7), ktérych
pelna postaé zostala przedstawiona w pracach [5], [6].

Podejscie takie pozwolito na zniwelowanie réznic wynikajacych z dynamiki
ruchu obiektu sterowanego wystepujacych miedzy geometrycznymi, kinema-
tycznymi i dynamicznymi parametrami zadanymi, a ich realizacja w trakcie
ruchu testowanego obiektu.

Do obliczen numerycznych postuzyt zaprojektowany w Instytucie Technicz-
nym Wojsk Lotniczych bezzalogowy statek powietrzny Walen [5], [6] charak-
teryzujacy sie nastepujacymi parametrami: masa m = 40 kg, momenty bez-
wladnosci: J, = 49,5 kgm?, Jy = 25,1 kgm?, J, = 74kgm?, moment dewiacji:
Jy» = 1,18 kgm?, érednia cieciwa aerodynamiczna ¢ = 0,474m, rozpietosé
plata | = 2,42 m, pole powierzchni ptata S = 1,105 m?.

Zbadano przypadek, gdy automatycznie sterowany BSP patroluje teren,
poruszajac sie po okregu o promieniu 600 m na zadanej wysokosci H = 200 m
ze stala predkoscia Vo = 50m/s.

Wyniki symulacji przedstawiono w sposob graficzny na rys. 2-4. Wykazuja
one poprawnos¢ opracowanego modelu. Drgania uktadu sa szybko wyttumienie
przez uklad automatycznego sterowania, ktoéry zapewnia utrzymanie zadanej
trajektorii ruchu bezzalogowego statku powietrznego. Parametry lotu stabili-
zuja sie na wartosciach, ktére umozliwiaja lot BSP po zalozonym kursie.

Otrzymane wyniki symulacyjne $wiadcza o poprawnosci opracowanego
modelu matematycznego. Lot bezzalogowego statku powietrznego przebiega
w sposob prawidtowy. Przez caly czas utrzymuje on parametry zadane wyni-
kajace z przyjetej metody naprowadzania.

Opracowany model matematyczny i program symulacyjny sa uniwersalne
i mozna je w prosty sposéb zaadaptowaé (po odpowiedniej identyfikacji pa-
rametrycznej badanego obiektu) do symulacji, naprowadzania i obliczen do-
wolnych obiektéw latajacych sterowanych automatycznie metodami dwupunk-
towymi (np. proporcjonalnej nawigacji, réwnoleglego zblizania, czy krzywej
pogoni).
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Rys. 4. (a) Kat przechylania w funkcji czasu; (b) kat pochylania w funkcji czasu

4. Model naprowadzanego automatycznie pocisku torpedowego

Podano uproszczony przypadek tréjpunktowego naprowadzania pocisku
torpedowego, ktorego ogdlny model matematyczny wyprowadzono w pracach
[6], [7]. Stosujac prawa sterowania jako kinematyczne zwiazki uchybéw od za-
danych parametréw sterowania idealnego (2.8), zwiazano prawa sterowania
z dynamicznymi rownaniami ruchu torpedy. Przyjeto przy tym, ze naprowa-
dzanie pocisku torpedowego odbywa sie z okretu-bazy przy zastosowaniu meto-
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dy trzech punktow, polegajacej na dazeniu do utrzymania sterowanego obiektu
na linii laczacej punkt kierowania (punkt O;) z celem (punkt O¢) (rys. 5).
Zalozywszy, ze pojazd podwodny sterowany jest automatycznie przez opera-
tora w ukladzie inercjalnym Ojz1yiz1 (rys. 5), dynamiczne réwnania ruchu
wyprowadzono, postugujac sie réwnaniami mechaniki analitycznej w postaci
réwnan Maggiego (2.1)-(2.3).

Rys. 5. Przyjete uktady odniesienia, predkosci liniowe i katowe pocisku torpedowego

Przy takich zalozeniach przyjeto, ze automatyczne sterowanie pociskiem
torpedowym odbywa sie w dwoch kanatach: w kanale pochylania przez wy-
chylenie steru gleboko$ci 0y i w kanale odchylania przez wychylenie steru
kierunku dy. W zwiazku z tym ogdlne prawa sterowania obiektu ruchomego
(2.8) zredukowano do ponizszych zaleznosci, traktujac je jako wiezy nieholo-
nomiczne natozone na ruch torpedy:

— prawo sterowania w kanale pochylania

Ty = KX (xy — 21.) + K (21 — 20.) + K (U - U.)+

4.1
+ K{p (W = W) + KG(Q — Qz) + Kj (6 — 0) + dmo )

— prawo sterowania w kanale odchylania
Ty v = Ky (y1 — y1z) + Ky (V = Viz) + Kip (W — W)+ 42)

+K%(R_Rz)+K¥(¢_wz)+6V0

Pocisk torpedowy porusza sie w srodowisku o duzej lepkosci, dlatego tez
zgodnie z pracami [8], [10] jego calkowita energie kinetyczna potraktowano
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jako sume energii kinetycznej bryly sztywnej oraz energii kinetycznej ma-
sy dolaczonej czasteczek cieczy wprawianej w ruch przez pojazd pod woda.
Po uwzglednieniu sil zewnetrznych dzialajacych na pojazd podwodny (gra-
witacyjnych, hydrodynamicznych, wyporno$ciowych oraz sit od napedu i od
sterowania), osiowej symetrii badanego pojazdu (geometrycznej, masowej, ae-
rodynamicznej) oraz osiowego dzialania wektora ciagu silnika napedowego,
otrzymano ogdlne réwnania ruchu pocisku torpedowego, ktérych pelna postaé
zostala przedstawiona w pracach [6], [7]. Otrzymane réwnania ruchu stanowia
powiazanie czterech réwnan Maggiego silnie sprzezonych z dwoma réwnania-
mi wiezéw nieholonomicznych, dajac w sumie uklad sze$ciu réwnan réznicz-
kowych zwyczajnych z szedcioma niewiadomymi funkcjami czasu x1, y1, 21, @,
0, .

Dla zobrazowania opracowanego modelu matematycznego przeprowadzo-
no symulacje numeryczna na przyktadzie torpedy kalibru 553 mm [10], ktérej
model zostal wykonany w warsztatach Wydzialu Mechanicznego Energetyki
i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej. Charakteryzuje sie ona nastepujacymi
parametrami: masa m = 1650 kg, momenty bezwladnoéci: J, = 58,59 kgm?,
Jy = J. = 7363,58 kgm?, dlugoéé | = 7,32m, érednica d = 0,533 m, po-
wierzchnia przekroju poprzecznego S = 0,2231 m?.

Zasymulowano atak torpedy na zanurzony na gleboko$¢ wzgledna 60 m
okret podwodny, ktéry w chwili oddania strzalu znajduje sie w odleglosci
200m i porusza si¢ z predkoscia 10 weztow.

(a) oy , . e () 80 - . /
40: 73,: L | /

200

z|m

|
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“l | | \’
50 i L | I 0 I 1 |
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Rys. 6. (a) Zanurzenie naprowadzanej torpedy; (b) odchylenie boczne torpedy

Na przedstawionych wykresach (rys. 6-8) widaé, ze torpeda zaraz po opusz-
czeniu wyrzutni okretu podwodnego rozpoczyna namierzanie manewrujacego
celu. Po uplywie 48s nastepuje osiagniecie celu przez naprowadzana auto-
matycznie torpede. Drgania uktadu sa szybko wyttumienie przez uktad ste-
rowania i juz w poczatkowej fazie, po ok. 8s, nastepuje stabilizacja jej ru-
chu. Proces naprowadzania przebiega gtadko. Przez caly czas trwania ruchu
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Rys. 7. (a) Zmiana kata pochylenia w czasie; (b) zmiana kata odchylania
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Rys. 8. (a) Kat wychylenia steru zanurzenia; (b) kat wychylenia steru kierunku

torpeda utrzymuje parametry zadane, wynikajace z przyjetego naprowadzania
metoda trzech punktéw.

Opracowany model matematyczny pocisku torpedowego, zawierajacy
sprzezenie dynamiki sterowanego obiektu z nalozonym naprowadzaniem ce-
chuje sie uniwersalnoscia i moze zosta¢ w prosty sposéb zaadoptowany dla
innych obiektéw (pojazdéw podwodnych i érédladowych, pociskéw rakieto-
wych), naprowadzanych metodami tréjpunktowymi, zaréwno w $rodowisku
wodnym, jak i — po wyrugowaniu wspotczynnikéw masy wody przytaczonej —
powietrznym.

5. Wnioski

W pracy zaprezentowano metody modelowania dynamiki automatycz-
nie sterowanych obiektéw ruchomych oparte na réwnaniach Maggiego
i Boltzmanna-Hamela, ktore zastosowano dla réznej klasy obiektéw mecha-
nicznych. Wykazano przy tym skuteczno$¢ opracowanych metod modelowa-
nia sterowanych obiektoéw ruchomych z nalozonymi prawami sterowania jako
zwiazkami kinematycznymi uchybéw stanowiacych réznice miedzy parametra-
mi zadanymi, a realizowanymi.
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Przedstawiony sposoéb podejécia do zagadnienia modelowania dynamiki
i sterowania obiektéw ruchomych mozna z powodzeniem stosowaé przy roz-
patrywaniu ruchu réznego rodzaju obiektéw: tak bezzalogowych statkéw po-
wietrznych, pociskéw rakietowych czy torpedowych, jak i samolotéow czy $mi-
glowcow. Zaleznie od postawionego zadania i rodzaju obiektu ruchomego do-
konuje sie odpowiedniej redukcji i przystosowania modelu ogélnego.

Zalety przedstawionego ujecia silnie uwidaczniaja sie w przypadku obiek-
téw z nalozonymi wiezami nieholonomicznymi. Na podkreslenie zastuguje jed-
nakowa skutecznos¢ przedstawionej metody, poparta przykladami badania wy-
branych obiektéow testowych.
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Maggi and Boltzmann-Hamel equations in modeling and numerical
simulation of controlled mobile objects

Abstract

The paper presents process of modeling and numerical simulation of controlled
mobile objects, such as aircraft, missiles and mobile robots. To describe the dynamics
of the systems the Boltzmann-Hamel equations in the relative reference system con-
nected with the moving object or the Maggi equations for the objects described in the
inertial system were applied. The imposed constraints limiting the free motion which
are the non-holonomic constraints were treated as the control laws. These laws were
introduced as geometrical and kinematical relations of deviations between specified
and arrant values of the parameters of the moving objects. In this way, by controlling,
the conjugated relation of the dynamic equations of motion with the control laws were
obtained.
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W przedstawionej pracy zajmujemy sie identyfikacja modelu dynamicz-
nego samolotu na podstawie danych z rejestratoréw lotu. Parametry lotu
zostaly zebrane podczas lotéw rejsowych. Badamy wplyw mozliwoéci za-
stosowania Metody Maksymalnego Prawdopodobienstwa do takiej iden-
tyfikacji. Do znalezienia minimum funkcji kosztu rozwazamy wykorzy-
stanie metody Gaussa-Newtona lub Lavenberga-Marquardta, zastepu-
jac pochodne ilorazem réznicowym centralnym dla malych przyrostow.
Przedstawiona metode implementujemy w $rodowisku Matlab 2009b.

1. Wstep

W lotnictwie cywilnym brak jest odpowiedniego modelu opisujacego zmia-
ny dynamiki poszczegdlnych samolotéw w trakcie ich eksploatacji. Przeprowa-
dzenie badan w locie w celu okreélenia wlasnosci dynamicznych poszczegdlnych
obiektéw wiazaloby sie ze znacznymi kosztami, a uzyskane zyski (np. na sku-
tek zmian w programach obstugi) moglyby okazaé si¢ wyzsze od poniesionych
naktadow finansowych.

Rozwiazaniem dla tak przedstawionego problemu moze by¢ okreslenie wta-
snosci dynamicznych statkéw powietrznych na podstawie danych, ktérych gro-
madzenie podczas eksploatacji jest obowiazkowe. Przykladem moga by¢ zapisy
z pokltadowych rejestratorow lotu uzyskiwane podczas lotéw rejsowych.

Na podstawie danych zapisanych przez poktadowe rejestratory lotu mozna
sprobowaé okresli¢ wartosci pochodnych aerodynamicznych dla poszczegdl-
nych statkéw powietrznych w trakcie calej historii eksploatacji bez ponoszenia
dodatkowych kosztow. Podejscie takie pozwolitoby ponadto na ograniczenie
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Rys. 1. Odczyt z rejestratora lotu

kosztow produkcji symulatoréw lotniczych, dla ktorych przepisy wymagaja
uzyskania modelu dynamiki w oparciu o badania przeprowadzone na obiekcie
rzeczywistym.

Okreslenie zmian dynamiki na skutek eksploatacji niesie ze soba wiele ko-
rzysci — zaréwno z punktu widzenie finansow, jak i bezpieczenstwa lotu.

2. Identyfikacja

Jednym ze sposobow umozliwiajacych okreslenie pochodnych aerodyna-
micznych jest identyfikacja. Poprzez pojecie identyfikacji rozumie sie: wyzna-
czenie modelu matematycznego systemu, nalezgcego do okreslonej klasy syste-
mow, na podstawie obserwacyi sygnaléow wejsciowych i wyjsciowych [5]. W oma-
wianym przypadku systemem jest statek powietrzny, sygnalami — parametry
zapisywane przez poktadowe rejestratory lotu.

u . ~ X Identyfikacja u,x f
"X = t(K, ll) . Sterowanie x f u
Symulacja uf X

Rys. 2. Schemat identyfikacji
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Identyfikacja przeprowadzono moze by¢ zaréwno w dziedzinie czestotli-
wodci, jak i w dziedzinie czasu. W przypadku statkéw powietrznych obecnie
stosuje sie opis w dziedzinie czasu, poniewaz jest on blizszy fizyce zjawiska.

Identyfikacje parametryczna mozna przeprowadzi¢ stosujac metody rdéz-
nych klas:

e metody bledu wyjscia (np. Metoda Najwiekszej Wiarygodnosci),
e metody bledu réwnania (np. Metoda Najmniejszych Kwadratéw),
e metody bledu filtru (np. Filtracja Kalmana),

e metody sieci neuronowych (np. Algorytmy Genetyczne).

Klasyfikacji metod identyfikacji mozna dokonaé takze w zaleznosci od try-
bu, w jakim przetwarzane sa sygnaly wejsciowe. Gdy identyfikacja odbywa sie
na podstawie przygotowanego zestawu danych, jest to identyfikacja w trybie
off-line, za$ gdy dane naplywajg przez caly czas do identyfikowanego syste-
mu, jest to identyfikacja w trybie on-line. Odczyt zapisu rejestratoréw lotu
mozliwy jest dopiero po zakonczeniu lotu rejsowego, zatem identyfikacja prze-
prowadzana w tym przypadku jest identyfikacja off-line.

Do identyfikacji obiektéw dynamicznych powszechnie stosowana jest me-
toda 4M. Nazwa metody pochodzi od jej poszczegdlnych etapow:

e Maneuver — zaplanowanie i wykonanie eksperymentu identyfikacyjnego,

e Measurements — pomiary zmiennych sterujacych i zmiennych stanu o wy-
sokim stopniu dokltadnosci,

Method — dobér odpowiedniej metody identyfikacji,

e Model — opis matematyczny modelu.

Po przeprowadzeniu identyfikacji nalezy ponadto okresli¢ wiarygodno$é
i doktadno$¢ uzyskanych wynikéw. Metode 4M uzupelni¢ nalezy zatem o etap
weryfikacji rezultatow.

Stosujac metode 4M w przypadku identyfikacji pochodnych aerodynamicz-
nych, mozna przyja¢ nastepujaca strukture:

e Eksperyment identyfikacyjny — lot rejsowy,

e Pomiary — parametry zapisywane przez rejestratory lotu,

e Metoda — off-line, dowolnej klasy,

e Model — nieodksztalcalna bryta sztywna o 6 stopniach swobody.

Weryfikacje uzyskanych wynikéw mozna przeprowadzié¢ poprzez symulacje
i poréwnanie jej rezultatow z parametrami lotu.
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3. Zalozenia oraz model matematyczny

Do identyfikacji pochodnych aerodynamicznych wykorzystywany jest mo-
del matematyczny oparty o zalozenia dotyczace obiektéw dynamicznych oraz
zatozenia dotyczace statku powietrznego jako przedmiotu modelowania.

Zalozenia dotyczace obiektow dynamicznych:

e zewnetrzny sygnal wejsciowy,

e bledy pomiaru statystycznie niezalezne,

e zakldocenia wytacznie na skutek szumu pomiarowego,

e sygnal wejSciowy zapewnia pelny opis dynamiki uktadu.

Przyjecie podanych zalozen umozliwia opis dynamiki uktadu za pomoca

rownania stanu, réwnania wyjécia oraz réwnania pomiaréw:
— réwnanie stanu

w(t) = f(x(t), u(t), B) + w(t) (3.1)
— réwnanie wyjscia
y(t) = g(=(t), u(t), B) (3.2)
— réwnanie pomiaréw
Z(tk) = y(tk) + ’U(tk) (33)

gdzie: & —wektor stanu, y — wektor wyjscia, z — wektor pomiaréw, u — wektor
sterowania, v — wektor szumu pomiarowego, w — wektor szumu przetwarzania.
Najwazniejsze zalozenia dotyczace obiektu modelowania:
e samolot traktowany jest jako bryla sztywna o 6 stopniach swobody,

e samolot posiada pionowsg plaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,
e masa, momenty bezwladnosci, Srodek masy samolotu sg state,
e wychylenie powierzchni sterowych jest ograniczone,

e sterowanie lotem odbywa si¢ przez zmiane polozenia powierzchni stero-
wych i zmiane ciagu.

Dynamiczne réwnania ruchu mozna przedstawi¢ w uktadzie wspélrzednych
sztywno zwigzanym z poruszajacym sie samolotem Oxyz. Poczatek ukladu
znajduje sie w érodku ciezkosci. Kierunek osi = pokrywa sie z osia podtuzna
kadluba samolotu, o§ y skierowana jest wzdluz prawego skrzydta samolotu,
0$ z stanowi dopelnienie samolotowego uktadu wspoétrzednych.

Réwnania ruchu uzyskiwane sa na podstawie zasad zmienno$ci:

— pedu
(Sd—ItY—F.QXH:F (3.4)
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— kretu
0K o

dt
gdzie: IT — ped uktadu, Ko — kret wzgledem poczatku uktadu wspotrzednych,
F — wektor sil, Mo — wektor momentéw sil.
Stosujac metode matych zaburzen oraz uwzgledniajac zaleznosci kinema-
tyczne, otrzymuje sie réwnanie ruchu w postaci

+N2xKp=Mop (3.5)

@ = Az + Bu (3.6)

gdzie wektor stanu @, wektor sterowania w, macierz stanu A oraz macierz
sterowania B okreslone sa w nastepujacy sposéb

x = [AU, AV, AW, AP, AQ, AR, AO, A®|*
u = [Ady, Ady, Ad]T

_XU 0 XW 0 XQ 0 —g 0_
0 Yy 0 Yp 0 Yr + Uy 0 —g
Zy 0 Zw 0 Zo+Uy 0 0 0
A |0 0 0 L 0
My 0 My 0 Mg 0 Mo 0 (3.7)
0O N, 0 Nh, 0 N}, 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0
0o 0 0 1 0 0 0 0]
~ T
X5, 0 Zs, O Ms, 0 0 0
B=|0 Y, 0 Lj 0 N 00
/ /
0 Yy, 0 Lj, 0 Nj 00

4. Metoda Najwiekszej Wiarygodnosci

Metoda Najwickszej Wiarygodnosci (ang. Maximum Likelihood Estima-
tion) jest metoda powszechnie stosowana w identyfikacji parametrycznej sys-
temow dynamicznych.

W Metodzie Najwigkszej Wiarygodnosci przyjmuje sie, ze identyfikowany
uktad moze by¢ opisany przez zbiér nieznanych parametrow @. Dla tak zde-
finiowanego uktadu mozliwe jest okreslenie gestosci prawdopodobienstwa wa-
runkowego p(z|@), gdzie z jest wektorem pomiaréw. Wyznaczenie maksimum
funkcji gestodci prawdopodobienstwa odpowiada takiemu doborowi zbioru pa-
rametréw, dla ktérego model najlepiej odpowiada obiektowi rzeczywistemu.



96 M. LASEK, P. LicHOTA

Wykorzystujac Metode Najwiekszej Wiarygodnoéci, przyjmowane sa na-
stepujace zalozenia:

e system jest identyfikowalny, tzn. p(21|@) = p(22|@) & 21 = 29,

e nos$nik miary gestoséci prawdopodobienstwa jest niezalezny,

e zmienne losowe sg niezalezne i maja takie same rozklady,

e identyfikowane parametry leza w otoczeniu otwartym, w ktorym

log p(2]@) jest dwukrotnie rézniczkowalny wzgledem identyfikowanych
parametréw,

e istnieje trzecia pochodna logp(z|@) wzgledem identyfikowanych para-
metréw, ktora jest bezwzglednie ciagla i ograniczona z géry,

e macierz informacji Fishera E[V% logp(z|@)] jest ujemnie okreslona.

Stosujac Metode Najwiekszej Wiarygodnosci, powszechnie przyjmuje sie
funkcje gestosci prawdopodobienstwa dla rozktadu normalnego, cho¢ wyko-
rzystane moga by¢ takze inne rozktady.

W przypadku wielowymiarowym funkcja gestosci prawdopodobienstwa
rozktadu normalnego dla zmiennych niezaleznych okreslona jest zaleznoécia

p(z1,...,2N|O,R) = ———-
o (verrm)”
N

coxp (= 5 3 [2(t) — y(t) PR 2(t) — w(t)
2

k=1

(4.1)

Zagadnienie poszukiwania maksimum przedstawionej funkcji zastepowane jest
zagadnieniem poszukiwania minimum ujemnej funkeji logarytmicznej (funkcji
kosztu) w postaci

S N nN
3 Z y(t0)] "Rz (t) — y(t)] + 5 | R| + == In(2m)
: (4.2)
Estymujac macierz kowariancji przy pomocy zalezno$ci
1 N
R= < Y [=(tn) — y(t))[=(t) - y(tn)]" (4.3)
k=1

funkcja kosztu upraszcza sie do postaci

J(©) = |R| (4.4)
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Minimum funkcji kosztu moze by¢ wyznaczone przy uzyciu dowolnej me-
tody optymalizacyjnej. W przedstawianym zagadnieniu wybrano metode
Levenberga-Marquardta, ktora taczy najlepsze cechy Metody Gaussa-Newtona
i Metody Gradientu Prostego.

Stosujac metode Levenberga-Marquardta, warto$ci identyfikowanych pa-
rametréw @ w i-tym kroku iteracji moga by¢ obliczone z zaleznosci

©;=0;, 1 — (F_1+X\)'G;_; (4.5)

gdzie (po odrzuceniu sktadnikéw wyzszego rzedu):
— macierz informacji Fishera

N oy (ti) 1T 1 Oy(ty)
F=VJ= R! 4.6
© ,;{ 00 } 00 (46)

— macierz gradientu

N
G=Veol=-). [ag(@tk)]TR—l[z(tk) —y(ty)] (4.7)
k=1

— | — macierz jednostkowa.

Parametr metody (\) okresla wpltyw Metoda Gaussa-Newtona oraz Meto-
dy Gradientu Prostego na wartosci ©. Parametr \ okreslany jest w kazdym
kroku na podstawie funkcji kosztu obliczonych dla parametru A z poprzedniej
iteracji oraz dla tego parametru zmniejszonego przy pomocy wspoélczynnika
redukcji v > 1. W zaleznosci od zmian funkcji kosztu parametr A jest zmniej-
szany /zwiekszany przy pomocy v, lub pozostawiany bez zmian.

5. Wiyniki

Przedstawione wyniki zostaly uzyskane na podstawie danych oraz przykta-
du obliczeniowego przedstawionego w [1]. Dane zostaly wybrane w celu spraw-
dzenia poprawnosci dzialania programu obliczeniowego, stworzonego w srodo-
wisku MATLAB R2009b.

W przedstawionym przypadku analizowane sg ruchy boczne, dla ktérych:
— réwnania stanu

P=LpP+ LrR+ Lsada + Lspdr + LgB + wp

. (5.1)
R = NpP + NRR + Nssda + Nsror + Ngf8 + wp



98 M. LASEK, P. LicHOTA

— réwnania pomiaréw

P =LpP+ LrR+ Lsada + Lspdr + LB + vp
R = NpP + NgR+ Nsa6a + Nsrdr + NgB + v,
V =YpP + YRR+ Ysa04 + Ysrbr + YaB + vy
P=P+wvp
R=R+vp
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Rys. 4. Wyniki identyfikacji dla dobrze dobranego punktu startowego
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W przypadku dobrze dobranego punktu startowego dla identyfikowanych
parametréw otrzymano wyniki, ktore lepiej odpowiadaja przebiegowi rzeczy-
wistemu. Ponadto, czas dziatania programu byt znacznie krotszy. Potwierdza
to paradoks identyfikacyjny: identyfikacja jest tym lepsza im lepiej oszacuje
sie na wstepie wyniki identyfikacji. W celu identyfikacji pochodnych aerodyna-
micznych na podstawie zapiséw rejestratora lotu nie mozna zatem skorzystaé
wytacznie z Metody Najwiekszej Wiarygodnosci — nalezy podjaé dodatkowe
dziatanie, pozwalajace na dobor mozliwie najlepszego punktu startowego.
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Aircraft dynamic model identification on the basis of flight data
recorder registers

Abstract

We investigate the problem of an aircraft dynamic model identification. Flight pa-
rameters used for identification are obtained from Flight Data Recorders, that record
them during scheduled flights. We investigate the possibility of application the maxi-
mum likelihood estimation for such identification. In order to find the cost function
minimum we consider using Gauss-Newton or Lavenberg-Marquardt Method, where
derivatives are calculated with central difference formulas and small perturbations.
We implement this method in Matlab R2009b environment.
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W artykule przedstawiono wyniki numerycznego modelowania oplywu
profilu lotniczego NACA 63-209. Symulacje numeryczne przeprowadzo-
no, wykorzystujac trzy srodowiska obliczeniowe: Xfoil, Comsol oraz An-
sys. Opracowano metodyke budowy modeli numerycznych w poszczegol-
nych programach. Wyznaczono rozklady cisnien i predkosci wokot pro-
filu dla wybranych katéw natarcia. Na podstawie uzyskanych wynikow
wyznaczono wartoéci wspélezynnikéw aerodynamicznych i poréwnano je
z warto$ciami doswiadczalnymi.

1. Wprowadzenie

Jednym z gltownych Zrédel zagrozenia bezpieczenstwa eksploatacji statkow
powietrznych nadal pozostaje ich oblodzenie [1], [2]. Niezaleznie od elemen-
tu konstrukcyjnego, ktérego zjawisko dotyczy, charakteryzuje sie ono znacz-
na ztozonodcia proceséw fizycznych. 7Z tego tez powodu uzyskanie wiarygod-
nych danych na temat przebiegu i skutkéw oblodzenia wymaga zaangazowa-
nia zaawansowanych metod analizy, w tym metod modelowania hybrydowego,
analityczno-numerycznego [3]. Danymi wejSciowymi do modelowania sa z re-
guly wyniki obserwacji i do$wiadczen (por. [2], [4], [5]), a same eksperymenty
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wykorzystuje sie réwniez do weryfikacji opracowywanych modeli. Tymi spo-
sobami sg réwniez sprawdzane roézne narzedzia modelowania numerycznego.
Podkresli¢ przy tym nalezy, ze z symulacji numerycznych pochodzi wigkszos¢
wynikéw wykorzystywanych w praktyce.

U podstaw niniejszego opracowania lezy potrzeba poréwnania narzedzi mo-
delowania numerycznego, natomiast jego kontekstem jest oblodzenie skrzy-
dla samolotu TS-11 Iskra (por. [3]-[9]). Profil skrzydla zidentyfikowano jako
zgodny z profilem NACA 63-209 [9], [10]. W zalozeniu prowadzonej analizy
modelowanie numeryczne ma dostarczyé¢ danych pomocniczych do okreslenia
przebiegu zjawisk wymiany ciepta i masy przy oplywie skrzydta z integralnym
zbiornikiem paliwa. Poréwnanie dotyczy dwoch pakietéw obliczeniowych: An-
sys i Comsol [11], [12]. Obydwa $rodowiska umozliwiaja wykonanie obliczen
przy modelowaniu interdyscyplinarnym — z uwzglednieniem zlozen i sprzezen
pol charakteryzujacych zjawiska fizyczne roznego rodzaju. Zgodnie z przyjeta
metodyka analizy, poréwnywane sa zaréwno bezposrednie wyniki dwuwymia-
rowego (2W) modelowania pola przeplywu, jak tez i charakterystyki pochod-
ne. W niniejszym przypadku sg to wybrane charakterystyki aerodynamiczne.
Jako Zrédlo danych odniesieniowych wykorzystano wyniki uzyskane droga ob-
liczen numerycznych z uzyciem trzeciego pakietu obliczeniowego — $rodowiska
Xfoil [13] — oraz dane do$wiadczalne dotyczace charakterystyk rozpatrywane-
go profilu lotniczego NACA 63-209 [10]. Zalozonym rezultatem analizy jest
okreslenie wiarygodnosci i zakresu zastosowania uzyskanych wynikéw w dal-
szych analizach. Opracowana metodyka modelowania i analizy stanowi efekt
posredni.

2. Zakres, programy i metodyka obliczenn numerycznych

W obliczeniach numerycznych analizowano przeplyw dwuwymiarowy wo-
kot profilu skrzydta samolotu TS-11 Iskra. Jako przekrdj charakterystyczny
zostal wybrany przekréj mocowania czujnikéw pomiarowych w badaniach
doswiadczalnych (por. [5], [7], [8]). Przekrdj ten jest potozony w odleglosci
2230 mm od osi podtuznej samolotu i 2800 mm od koncéwki skrzydta. Na pod-
stawie danych instrukeji [9] odtworzono ksztalt profilu, ktory zidentyfikowano
jako profil NACA 63-209. W danym przekroju skrzydta cigciwa profilu wynosi
1864,5 mm. Geometrie profilu przedstawiono za pomoca 49 punktéw obrysu
gornej linii i 52 punktéw obrysu dolnej linii o nieréwnomiernym zageszczeniu,
najwiekszym w okolicy noska profilu.
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Do celéw modelowania numerycznego optywu profilu skrzydia samolotu
TS-11 Iskra zastosowano trzy programy: Ansys, Comsol oraz Xfoil [11]-[13].
Dane wejéciowe do okreslenia parametréow analizowanego oplywu przyjeto
w nawigzaniu do warunkéw lotéw do$wiadczalnych samolotu TS-11 Iskra [8]:
wysoko$é lotu A = 420 m, temperatura na poziomie lotniska 17, = 274,55 K
i ciénienie na poziomie lotniska p; = 748,9 mmHg. Cisnienie i temperatura
osrodka niezaburzonego dla obliczeniowej wysokosci lotu zostaly wyznaczo-
ne przy wykorzystaniu modelu atmosfery standardowej z pionowym spadkiem
temperatury 6,5 K/km [14], [15]. Uwzglednione zostaly réwniez wybrane pa-
rametry stanu opisane w ekspertyzie [2]. Wyznaczona dla okreslonych w ten
sposéb parametréw oplywu liczba Reynoldsa wyniosta 20,42 - 106, Poniewaz
wykracza ona poza zakres danych do$wiadczalnych raportu NACA nr 824
[10], aby uzyskaé¢ mozliwo$é bezposredniego poréwnania danych teoretycznych
z wynikami badan tunelowych wykonano réwniez obliczenia wstepne. W tym
przypadku przyjeto wartoéé Re = 9,00-10°, ktéra odpowiada danym doéwiad-
czalnym. Z geometrii profilu oraz wtasnosci oérodka dla przyjetej wartosci Re
wynika predko$é naplywu w = 66,13 m-s~!. Obliczenia dla tej wersji parame-
tréw oznaczono symbolem A, natomiast dla wersji odpowiadajacej predkosci
lotu/naptywu réwnej 150 m-s~! symbolem B. Parametry wejéciowe obliczen
numerycznych przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry atmosfery i dane wejsciowe obliczen numerycznych

‘ Parametr ‘Wersja A‘ wersja B ‘
Cisnienie przeptywu niezaburzonego Poo=p(h) [Pa] | 94736 | 94736
Temperatura przeptywu niezaburzonego|T, = T'(h) [K]| 271,82 | 271,82
Predko$é przepltywu niezaburzonego Weo (M5 1] 66,13 150,0
Ci$nienie dynamiczne pa [Pa] 2651,3 | 13643
Temperatura spietrzenia Ty [K] 273,65 | 281,23
Cieciwa profilu obliczeniowego [ [m] 1,8645 | 1,8645
Liczba Reynoldsa Re [-] 9,00-10° |20,42-10°
Liczba Macha Ma [ 0,2063 | 0,468
Kat natarcia lotu poziomego a [°] 4 4

Program Xfoil [13] jest programem pomocniczym do wyznaczania parame-
tréw optywu stacjonarnego przy projektowaniu poddzwiekowych profili lot-
niczych. Modelowanie numeryczne odbywa sie w oparciu o metode panelows.
Danymi wejsciowymi do programu sa: geometria profilu, liczby Reynoldsa oraz
Macha, kat natarcia, liczba iteracji oraz znaczniki (ang. flags) wersji obliczen,
w tym znacznik wlaczenia funkcji optywu lepkiego. Obliczenia sa wykonywane
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dla profilu o jednostkowej dtugosci i do tej warto$ci normalizowane sa wyni-
ki obliczen. W rezultacie dziatania programu otrzymuje sie miedzy innymi
rozktad wartosci bezwymiarowego wspotczynnika cisnienia C'p, definiowanego
jako [13], [15], [17]

X 'UJ2
A];i D = o) (2.1)

Cp =

gdzie: p — gestosé powietrza, x — wspdlrzedna liniowa liczona wzdluz cieciwy
od noska profilu, Ap = p(z) — ps — lokalna warto$¢ zmiany ci$nienia w odnie-
sieniu do ci$nienia w nieskonczonosci, pg — ciSnienie dynamiczne przeptywu
niezaburzonego, w — predkos¢ przepltywu niezaburzonego. Wyznaczane sa row-
niez znormalizowane wartosci wspélczynnikéw aerodynamicznych w uktadzie
kartezjanskim zwiazanym z profilem: wspélezynnik sity nosnej Cr, wspdl-
czynnik oporu Cp i moment pochylajacy profilu Cj; [17], a takze rozklad
predkoséci. Moment pochylajacy profilu Cjs wyznacza sie wzgledem punktu
potozonego na cieciwie aerodynamicznej w odlegtosci 0,25 cieciwy od noska
profilu [13], [15]. Normalizacja wymiarowa jest standardowa procedura pakie-
tu Xfoil i polega na okresleniu wyznaczanych wartosci wspotczynnikow aero-
dynamicznych dla profilu o jednostkowej dlugosci (por. [13]).

Przyktad wynikow obliczen uzyskanych z wykorzystaniem pakietu Xfoil
dla wstepnej wersji parametréw (por. tabela 1) przedstawiono na rys. 1 i 2.
Ze wzgledu na wspomniana wyzej procedure normalizacyjng wyznaczone pro-
gramowo wartosci wspotczynnikéw aerodynamicznych Cp i Cp musza byé
podzielone przez czynnik 1,8645, ktéry odpowiada proporcji dtugosci cieciwy
rzeczywistej ¢ do wymiaru jednostkowego. Renormalizacja wspolczynnika mo-
mentu pochylajacego profilu C'y; do wartosci odpowiadajacej rzeczywistej cie-
ciwie wymaga dzielenia przez kwadrat tej wielkodci. Wartosci wspotczynnikéw
aerodynamicznych sily nosnej, oporu i momentu pochylajacego wyznaczonych
w ukladzie profilu wynosza zatem odpowiednio [13]

C = Cr Cy= o Chn = 0—12‘/‘[ (2.2)
c c c

Pakiet obliczeri numerycznych Comsol [12] zostal wybrany jako drugie na-
rzedzie obliczen numerycznych i zarazem gléwne narzedzie do interdyscypli-
narnego modelowania proceséow fizycznych. Podstawowsa metoda wykorzysty-
wana do budowy algorytmoéw pakietu Comsol jest metoda elementéw skonczo-
nych (MES, ang. FEM). Comsol jest uniwersalnym narzedziem umozliwiaja-
cym przeprowadzenie symulacji numerycznych proceséw zlozonych i sprze-

zonych w geometriach: kartezjanskiej, cylindrycznej, sferycznej jedno, dwu
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-2.0 7wraiL NACA 63209
¥ 6.96
Ma = 0.2063
Re = 9.000-10°
-1.5 o = 4.0000°
C €, = 1.1945
P Cy = -0.4091
-1.0 Cp = 0.01D85
L/o= 110.10
Ner = 9.00
-0.5
0.0
-
0.5
/

— —

Rys. 1. Rozklad wartosci wspolczynnika C'p wzdtuz profilu wyznaczony
w programie Xfoil; podzialka gléwna osi odcietych 0,5m, pomocnicza 0,1 m
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Rys. 2. Rozkltad predkosci na powierzchni profilu odniesionej do wartosci predkosci
naplywu wzdluz profilu. Na osi odcietych zaznaczono odleglosci w [m], na osi
rzednych przedstawiono stosunek predkosci optywu do predkosci plynu
w nieskonczono$ci

i tréjwymiarowej. Mozliwoéci modelowania zawezone sa jedynie ograniczenia-
mi liczby licencjonowanych modutéw dedykowanych poszczegdlnym dziatom
fizyki oraz moca obliczeniowa komputera. Zaleta pakietu jest mozliwo$¢ mody-
fikacji modeli matematycznych, odpowiadajacych poszczegdlnym problemom
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rozniczkowo-catkowym fizyki matematycznej, w tym tworzenie modeli wia-
snych.

W niniejszym przypadku do wykonania obliczen uzyto modutu symulacji
przeplywu plynu Scigliwego lepkiego Turbulent Flow k-e (spf) z wykorzysta-
niem modelu turbulencji k-¢ w dwuwymiarowej geometrii kartezjanskiej (por.
tabela 2). Modul umozliwia pelne modelowanie zjawisk przeptywowych, nato-
miast w przypadku modelowania zjawisk wymiany ciepta nie sg uwzgledniane
w réwnaniu energii efekty zwiazane ze Scisliwoscia ptynu [18], [19]. Wymiary
liniowe obszaru obliczeniowego wokét profilu w obydwu gtéwnych kierunkach
stanowily wiecej niz 10-krotno$é cieciwy profilu. Profil zajmowal centralna
pozycje obszaru. Podzialu na elementy skonczone dokonano z zastosowaniem
siatki strukturalnej czworobocznej w bezposrednim sgsiedztwie profilu. Pozo-
stala czesé obszaru modelowanego przeptywu podzielono na elementy tréjkat-
ne (rys. 3). Warunki brzegowe na wlocie i wylocie z obszaru obliczeniowego
okreélono zgodnie z wartosciami parametrow podanych w tabeli 1. Na linii
profilu zadano warunek braku poglizgu. W wyniku rozwigzania zagadnienia
przeptywu stacjonarnego uzyskano rozklady stosownych pél parametréw fi-
zycznych przeplywu, w tym rozklad ci$nienia (por. rys. 4).
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ﬂ“”ﬁmnnnnma!““”;',,’ —s !
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Rys. 3. Podzial na elementy skoniczone do obliczen z wykorzystaniem pakietu
Comsol; na osiach zaznaczono wymiary liniowe w [m] z podziatka co 0,2m

Kolejnym komercyjnym pakietem numerycznego rozwiazywania zagadnien
przeptywowych wykorzystanym w niniejszej pracy byto srodowisko Ansys CFX
[11]. Réwniez i ten pakiet jest przygotowany z mysla o realizowaniu obliczen
kompleksowych. Zestaw programéw dedykowano jednak przede wszystkim mo-
delowaniu tréjwymiarowemu. W przypadku srodowiska Ansys nie ma bezpo-
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Tabela 2. Parametry obliczen numerycznych z wykorzystaniem pakietow
Comsol i Ansys

‘ Opcja ‘ Comsol ‘ Ansys ‘
Czynnik — ptyn gaz potdoskonaty | gaz doskonaty
Model turbulencji k- k-e
Réwnanie energii Ma < 0,3 brak
Typ analizy stacjonarny stacjonarny
Warunek brzegowy wlotu predkosé, predkosé,
do domeny temperatura temperatura
Warunek brzegowy wylotu ci$nienie ci$nienie
z domeny statyczne statyczne

Surface: Pressure (Pa) Streamline: Velocity field

w
A 1.0035X10*
X10°

¥ 8.5644x10"
0 0.5 1 15 2

Rys. 4. Przykladowy wynik obliczen z wykorzystaniem pakietu Comsol w postaci
rozkladu ci$nienia w obszarze profilu dla przypadku A (tabela 1). Legenda obejmuje
swoim zakresem wartosci ciénienia od 0,85644-10° do 1,0035-10° Pa, na osiach
zaznaczono wymiary liniowe w [m] z podziatka co 0,5m dla osi poziomej i 0,2m dla
osi pionowej

sredniej mozliwosci modyfikowania struktury wbudowanych modeli matema-
tycznych lub wprowadzania modeli wlasnych.

Do obliczen wykonywanych z wykorzystaniem pakietu Ansys model geome-
trii profilu przygotowano za pomoca procedur programu NX6.0. Zastosowano
interpolacje punktéw profilu lotniczego NACA 63-209 krzywymi sklejanymi
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typu B (B-sklejki, ang. B-spline) trzeciego stopnia. Obszar obliczeniowy —
domene obliczeniowa — wokdél profilu przewymiarowano w skali podobnej, jak
w przypadku poprzednim. Dyskretyzacji modelu dokonano w programie ICEM
CFD (pakiet Ansys). Utworzona strukturalna siatke obliczeniowa zageszczono
w obszarach przewidywanych duzych gradientéw parametréw oraz dokonano
wygladzenia Laplace’a. Obliczenia wykonano dla tych samych warunkéw brze-
gowych, jak w przypadku pakietu Comsol, stosujac model turbulencji k-¢.

Przy opracowywaniu wynikoéw programu Xfoil rozktad warto$ci wspdtezyn-
nika Cp przeliczono do wartosci ciSnienia na powierzchni profilu tak, by mozna
byto dokonaé¢ poréwnania wszystkich trzech rezultatéw. Postuzono sie w tym
celu zaleznosciami (2.1). Dwa pozostale rozklady do poréwnania to ci$nienia
na powierzchni profilu z obliczen w Comsolu i Ansysie. Do poréwnania roz-
ktadéw predkosci zastosowano bezposrednie wyniki obliczen Xfoila, Comsola
i Ansysa.

Aby uzyska¢ mozliwosé odniesienia uzyskanych wynikéw do danych do-
$wiadczalnych przedstawionych w raporcie [10], zakres analizy rozszerzono
rowniez o poréwnanie wartosci wspdétczynnika sity nosnej Cj. Przeliczenia da-
nych rozkladéw ci$nienia dokonano zgodnie z metodyka podana w [17]. Polega-
to ono na numerycznym catkowaniu rozktadu réznicy cisnienia dolnej i gérnej
powierzchni plata, nastepnie wyznaczeniu odpowiedniej sktadowej z danych
kata natarcia i odniesieniu uzyskanej warto$ci do wymiaru reprezentujacego
powierzchnie profilu i ciSnienie dynamiczne (por. [17], [20]). W podobnie prosty
sposéb mozna réwniez wyznaczy¢ wartosé wspotezynnika momentu pochyla-
jacego C,,. Z punktu widzenia rozwazanego zagadnienia, wyznaczenie tego
catkowego parametru analizowanego przeplywu nie wnosi zasadniczych zmian
do charakterystyki przeplywu — miarodajne jest przede wszystkim poréwnanie
rozktadéw cignienia na profilu. O wiele bardzie interesujace bytoby poréwnanie
wspotczynnikow oporu. Niestety, wyniki uzyskiwane w srodowiskach Comsol
i Ansys pozwalaja na wyznaczenie wyltacznie sktadowej ci$nieniowej oporu,
podczas gdy w srodowisku Xfoil uwzgledniany jest zaréwno opér cisnieniowy,
jak i tarcie (por. [13]).

3. Wyniki obliczen i ich opracowanie

Zasadnicze obliczenia przeprowadzono dla dwoch wersji danych wykaza-
nych w tabeli 1. W modelowaniu wykorzystane zostaly trzy omawiane pa-
kiety obliczeniowe. Podkresli¢ jednak nalezy, ze tylko dla wersji A parametry
wejéciowe mieszcza sie w ograniczeniach wszystkich trzech programoéw. Tylko
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w tym przypadku istnieje réwniez mozliwo$é poréwnania rezultatéw z danymi
doswiadczalnymi. Dla wersji B liczba Macha modelowanego przeplywu wy-
kracza poza gorne ograniczenie Ma,,q, = 0,4 poprawnych zastosowan pakietu
Xfoil jako narzedzia modelowania przepltywu niescisliwego. W zwiazku z tym
do wynikéw uzyskanych metoda panelowa zastosowano poprawke Prandtla-
-Glauerta. Teoria Prandtla-Glauerta dotyczy wplywu Scisliwoéci na warto$é
wspolczynnika Cp. Opracowana zostalta dla przeptywu dwuwymiarowego. Na
podstawie tej teorii mozna przyjac, ze dla Ma < 0,7 wplyw $cisliwosci da sie
uwzglednié, korygujac ci$nienie zredukowane do wartosci [22], [23]

CP _ CP,p:const Ma, — Woo

gdzie Cpp—const jest ciSnieniem dynamicznym w przeptywie niescisliwym,
Weo — predkodcia przeplywu niezaburzonego, s — wyktadnikiem izentropy, R —
indywidualna stala gazowa, T — temperatura bezwzgledna.

Wybrane reprezentatywne wyniki obliczen w postaci rozkladéw ci$nienia
i lokalnej predkosci wypadkowej zobrazowano na rys. 5, 6 i 7. Wyznaczone
z rozktadéw cidnienia wartosci wspotczynnika sity nosnej przedstawiono nato-
miast w tabeli 3. Wartosci te zostaly poréwnane z danymi doswiadczalnymi
z pracy [7] oraz z wynikami programowo wyprowadzanymi w $rodowisku Xfoil
(por. opisy rys. 1 i 2: warto$¢ przed renormalizacja Cr, = 1,1945).

(3.1)
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Rys. 5. Rozklad ci$nienia wzdtuz cieciwy profilu dla predkoéci naptywu 66,13 m-s~*
i kacie natarcia 4° (wersja A)
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Rys. 6. Rozklad predkosci optywu wzdtuz cieciwy profilu dla predkosci naptywu
66,13 m-s~! i kacie natarcia 4° (wersja A)
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Rys. 7. Rozklad ciénienia wzdtuz cieciwy profilu dla predkosci naptywu 150 m-s—!
i kacie natarcia 4° (wersja B)

Analizujac dane rozktadu ci$nienia z rys. 5, podkresli¢ nalezy zadowalajaca
zgodno$é jakoSciows oraz iloSciowa wynikéw obliczen uzyskanych w Srodowi-
skach Xfoil oraz Ansys. Wyniki obliczen z pakietu Comsol wykazuja z po-
przednimi tylko zgodnos¢ jakosciowa. Co do samych wartosci réznice ciSnienia
na gérnej i dolnej powierzchni sg w tym przypadku okolo dwéch razy wieksze.
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Tabela 3. Zestawienie wyznaczonych wartosci wspotczynnika C
. Woo | Raport | Xfoil Xfoil Xfoil-
Wartant [m-s71]| [10] |program |obliczenia | popr. P-G Ansys| Comsol
A 66,13 0,6 0,639 0,636 0,650 0,533 | 1,105
B 150,0 b.d. 0,730 0,726 0,819 0,585 | 1,267

Oszacowanie to znajduje potwierdzenie w wynikach obliczen wspotczynnika
sity nosnej przedstawionych w tabeli 3.

W przypadku rozktadéw predkosci najwieksze podobienstwo wykazuja wy-
niki Xfoila i Comsola (por. rys. 6). Pierwotne, odczytane bezposrednio z linii
profilu wyniki programu Ansys ukladaja sie wokol wartoéci o ponad poto-
we mniejszych. Jednak ani wyniki Comsola, ani Ansysa, nie odzwierciedlaja
bezposrednio warunku braku poglizgu na $ciance. Jest to najprawdopodob-
niej zabieg programowy i procedura odczytu ignoruje modelowa warstwe gra-
niczng. Aby zobiektywizowaé¢ wyniki poréwnania do rys. 6, zostaly dodatkowo
wprowadzone charakterystyki predkosci Ansysa i Comsola odczytywanej z linii
konturu okalajacego profil, oddalonego od niego o ok. 5 mm. Zgodnie z wyni-
kami oszacowan kontur lezy poza modelowa warstwa przy$cienna (por. [24]).
Poréwnywane charakterystyki wykazuja zgodno$é¢ wzajemng oraz zgodnos$é
z rozkladem predkosci Xfoila. Co do samych wartosci, warto zwrdci¢ uwage
na fakt, ze w przeciwienstwie do maksymalnych réznic cinienia Comsol daje
w rezultacie minimalne réznice predkosci. Réznice w wartos$ciach bezwzgled-
nych wszystkich trzech rozkladéw tylko lokalnie przekraczaja warto$é 20%,
a wartosci predkosci uktadaja sie wokél podobnej wartodci éredniej, odpowia-
dajacej predkosci przepltywu niezaburzonego.

Przedstawione na rys. 7 rozklady ci$nienia uzyskane dla wersji B parame-
tréw wejsciowych powielajg schemat wzajemnych proporcji z rys. 5. W uzupet-
nieniu mozna dodaé, ze podobnie rzecz sie¢ ma z rozkladami predkosci, ktore
w niniejszym opracowaniu nie sg prezentowane. Zmiana wartosci wyniku obli-
czen na zmiane zadanej wartosci predkosci naptywu jest przewidywalna. Doty-
czy to oczywiscie tylko analizowanej konfiguracji przeplywu (kat natarcia 4°)
i ograniczonego zakresu zmian predkosci.

Wszystkie powyzej poczynione spostrzezenia maja znaczenie przy ocenie
mozliwosci wykorzystania pakietéw MES do analizy zlozonej wymiany ciepta
w ewentualnym przeplywie oblodzeniowym. Z technicznego punktu widzenia
wieksze mozliwosci modelowania zjawisk ztozonych daje pakiet Comsol. Nie-
stety, w tym przypadku zakres mozliwosci modelowania turbulencji jest mniej-
szy. 7 tego tez powodu w obecnych obliczeniach ograniczono sie do wykorzy-
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stania modelu k-e. Uzyskane rezultaty pozwola jednak na oszacowanie bledu
modelowania zjawisk zlozonych.

Analizujac zgodno$é wyznaczonych w $rodowisku Xfoil wartosci wspol-
czynnika sily nosnej z wynikiem do$wiadczalnym (tabela 3, wersja A) i majac
na uwadze porownanie tego pakietu z pakietem Comsol, wykonano dodatko-
we obliczenia majace na celu wyznaczenie charakterystyki Cj(«), gdzie « jest
katem natarcia. Wynik obliczen odniesiony do charakterystyki doswiadczal-
nej [10] przedstawiony zostal na rys. 8. Analiza ilustracji potwierdza zasad-
nicza zgodnosé danych Xfoil z eksperymentem. W duzym zakresie wartosci
kata natarcia (od —10° do +10°) zachowane sa réwniez proporcje pomiedzy
wynikami Xfoila i Comsola, co oznacza réwniez prawidtowe wyznaczenie kata
zerowej silty noénej. Rezultaty Comsola sg zawyzone w stosunku do danych do-
swiadczalnych co do wartosci bezwzglednych, ale mozliwe jest podjecie préby
modelowania struktury oblodzeniowej i wplywu jej obecnosci na zmiane cha-
rakterystyki aerodynamicznej. Dodaé¢ jednak nalezy, ze przy wykorzystaniu
tego pakietu nie udato sie uzyskaé zbieznosci procedur obliczeniowych w za-
kresie katéw niewiele przekraczajacych warto$é krytyczna (przerwa od +17°
do +23° w linii charakterystyki danych Comsola na rys. 8).

Re=9- 10°, w =66 m-s™

4
3 -
5 1 e —
| JJ’M‘\‘
s M
) ) I’_—._ Xfoil
- Comsol
0 ., [0 NACA 63-209 [ |
-1
K, ) W
10 0 - =

«, deg

Rys. 8. Poréwnanie charakterystyk wspolczynnika sity nosnej wyznaczonych
z danych uzyskanych za pomoca programéw Xfoil oraz Comsol z danymi
do$wiadczalnymi badan profilu NACA 63-209 (raport [10])
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4. Podsumowanie

Przedmiotem analizy prezentowanej w niniejszym opracowaniu sg wyniki
numerycznego modelowania optywu profilu skrzydta samolotu TS-11 uzyska-
ne z wykorzystaniem dwoch metod i trzech réznych programéw: Xfoil, Comsol
i Ansys. Modelowano przeplyw dwuwymiarowy i uwage skupiono na rozkta-
dach cisnienia i predkosci wypadkowej dla zadanych parametréw wejsciowych.
Dodatkowo okreslono réwniez wartosci wspotczynnika sity no$nej i te wyniki
zostaly odniesione do danych do$wiadczalnych opracowania [10]. Podjete za-
gadnienie stanowi kontynuacje uprzednich badan wykonywanych w kontekscie
zjawisk oblodzeniowych (por. [8]). Celem tego etapu jest skonfrontowanie moz-
liwosci 1 uwarunkowan obliczeniowych pakietu Comsol z innymi narzedziami
numerycznego modelowania przepltywéw. Wybdr Comsola zostal podyktowany
wszechstronnoscia zawartych w tym pakiecie procedur obliczeniowych.

Rezultatem analizy jest stwierdzenie iloSciowych rozbieznosci wynikéw mo-
delowania przeliczonych do warto$ci wspoélczynnika sily nosnej. Zachowany
zostal jednak charakter lokalnych zmian rozktadéw cisnienia i predkosci. Spo-
strzezenia dotyczace réznic oraz ich wartosci beda wykorzystane w dalszych
pracach. Poérednim wynikiem realizacji badan jest opracowanie metodyki mo-
delowania i obliczen numerycznych, ktéra bedzie wykorzystana w dalszych eta-
pach przy modutowym modelowaniu zjawisk ztozonej wymiany ciepta i masy.
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The NACA 63-209 airfoil airflow studies applying different
numerical tools

Abstract

The 2D airflow over the NACA 63-209 airfoil has been studied by numerical simu-
lation. The analyses have been performed applying three different software packages:
Xfoil, Comsol and Ansys. In every individual case the methodology of numerical si-
mulation has been elaborated prior to calculations. In the course of simulation the
pressure and velocity field have been obtained for selected values of the angle of at-
tack. Applying these results the appropriate aerodynamic force coefficients have been
calculated. Finally, the obtained results have been compared with the experimental
data taken from the literature.
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Przedstawiony artykul Scisle nawiazuje do prac nad budowa obiektu la-
tajacego, ktéry generuje sile nosna tak jak latajace owady, czyli ento-
moptera. Celem pracy jest zbadanie zachowania obiektu podczas lotu
postepowego. Zbudowano prototypowe urzadzenie nasladujace niektoére
ruchy owadéw podczas lotu. Postuzyto ono do badan w tunelu wodnym,
a wyniki pomiaréw do stworzenia empirycznego modelu aerodynamiki
obiektu. Na podstawie tych danych mozliwe bylo zamodelowanie dy-
namiki ruchu entomoptera. Analiza przeprowadzona zostala w oparciu
o program zaimplementowany w $rodowisku Matlab.

Artykut sklada sie z dwoch czesci. Pierwsza opisuje metodologie eks-
perymentu przeprowadzonego w tunelu wodnym oraz jego wyniki. Idea
eksperymentu jest pomiar sit oraz momentéw hydrodynamicznych gene-
rowanych przez skrzydla robota w tunelu wodnym. Zasymulowany zo-
stal lot z predkoscia postepowa poprzez ruch wody w tunelu. W pracy
zawarte zostaly wyniki pomiaréw oraz opisane ptynace z nich wnioski.
W drugiej czesci opisana zostata analiza dynamiki ruchu entomoptera.
Przedstawiono sposéb wykorzystania danych eksperymentalnych, model
matematyczny obiektu oraz wyniki symulacji.

Oznaczenia
A'B — wspoétcezynniki szeregu Fouriera,
c — dlugosé cieciwy,
Cnryve — wspolezynniki sity normalnej, stycznej, pionowej (nosnej)
lub poziomej (napedowej),
f — czestotliwo$¢ trzepotania,

J —  posuw wzgledny,
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My — masa skrzydia,
— skladowa normalna sity hydrodynamicznej,

Vv — sila prostopadta do wektora predkosci postepowej (noéna),

H — sila réwnolegta do wektora predkosci postepowej (napedo-
Wa)?

T — skladowa styczna sily hydrodynamicznej,

U —  predkosé postepowa,

PA — kat pochylenia,

Re — liczba Reynoldsa,

R — odlegtos¢ koncowki skrzydta od osi obrotu,

Ry — odleglos¢ nasady skrzydta od osi obrotu,

Tsc by — odlegtos¢ érodka ciezkosci skrzydta od odpowiednich osi ob-
rotu,

Iy — momenty bezwtadnosci wzgledem odpowiednich osi,

P — katowy zakres ruchu wzgledem $redniej ptaszczyzny,

v — kat nastawienia,

¢ — polozenie azymutalne skrzydla,

p —  gestosé wody,

v — kinematyczny wspdlczynnik lepkosci,

w —  predkos¢ katowa skrzydta,

Epy — przyspieszenie katowe skrzydta wzgledem odpowiednich osi.

1. Ttlo i geneza problemu

Przedstawiony eksperyment przeprowadzony zostal w ramach projektu
rozwojowego ,,System monitorowania i detekcji aktywnosci istot zywych w po-
mieszczeniach zakrytych i budynkach oraz ochrony i monitorowania obiektow
z latajacym nanorobotem w uktadzie entomoptera” finansowanego ze $rod-
kéw NCBIR. Projekt ma na celu zbadanie mozliwosci budowy i wykorzystania
obiektéw klasy mikro w uktadzie entomoptera. Eksperyment byt doswiadczal-
na prébag sprawdzenia, w jaki sposob badany obiekt bedzie zachowywal sie
podczas lotu postepowego. Doswiadczenie przede wszystkim miato odpowie-
dzie¢ na pytania: jak szybko bedzie w stanie polecie¢? oraz w jaki sposob
nalezatoby nim sterowac?

Modelowanym obiektem byt prototypowy entomopter o konstrukcji przed-
stawionej na rys. 1. Podstawowe parametry charakteryzujace kinematyke ru-
chu zostaly zestawione w tabeli 1. Obiekt jest dwuskrzydtly. Do napedu stuzy
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miniaturowy silnik elektryczny, przekazanie mocy na skrzydta realizowane jest
przez uktad korbowy. Rozpietosé skrzydel wynosi 200 mm. Calkowity zakres
ruchu gtéwnego to 140°. Czestotliwosé trzepotania zawiera sie w zakresie
10-20 Hz, a srednia liczba Reynoldsa charakteryzujaca optyw skrzydet to prze-
dziat 11000-23000.

Rys. 1. Projekt entomoptera

Tabela 1. Parametry entomoptera

Masa M 10g
Odleglosc koncowki skrzydla R 100 mm
od osi obrotu

Amplituda ruchu P 140°
Czestotliwos¢ trzepotania f 10-20 Hz
Liczba Reynoldsa Re | 11000-23000

2. Idea eksperymentu

Idea eksperymentu byto zmierzenie sit hydrodynamicznych generowanych
przez skrzydla robota dla réznych predkosci postepowych i réznych katéw
pochylenia obiektu (wzgledem wektora predkosci) oraz okreslenie na tej pod-
stawie maksymalnej predkosci lotu postepowego. Eksperyment przeprowadzo-
ny zostal w tunelu wodnym. Opis aparatury badawczej mozna znalezé w [1]
oraz [2]. Powodem, dla ktérego warto jest przeprowadzaé tego typu testy
w wodzie, jest mozliwo$é¢ radykalnego zmniejszenia czestotliwosci trzepotania,
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a w efekcie zminimalizowanie udzialu w wynikach sil i momentéw bezwtad-
nosci, ktére utrudniaja (a moga wrecz uniemozliwi¢) identyfikacje sit aerody-
namicznych. Tego typu badania bardzo czesto prowadzone sg wlasnie w tym
osrodku, czego przykladem moga by¢ artykuly [3]-[5]. Jako model entomoptera
do badan w tunelu wodnym wykorzystany zostal specjalnie do tego zaprojek-
towany robot. Opis jego konstrukcji mozna znalezé w pozycji [6].

Ze wzgledow technicznych testy wykonywane byly ze érednia liczba Rey-
noldsa 7500 (trudnosci ze zwigkszeniem czestotliwosci, ograniczenie rozpigtosci
skrzydel ze wzgledu na szeroko$é sekcji pomiarowej). Liczba ta stosowana jako
kryterium podobienstwa dynamicznego oplywu zdefiniowana zostata w naste-
pujacy sposéb

APR3

Re = R = Ry

(2.1)

Mechanizm umozliwia obracanie kazdym ze skrzydel wzgledem trzech osi, jed-
nakze na potrzeby eksperymentu naped jednej z osi zostal wyltaczony. Zmia-
ny katowego polozenia skrzydla podczas jednego cyklu przedstawione zostaly
na rys. 6 i 7. Rysunek 2 przedstawia definicje katow opisujacych potozenie
skrzydta. Przebieg zmian kata azymutalnego odpowiada zaprojektowanemu
uktadowi korbowemu, natomiast kata nastawienia zostal przyjety arbitralnie.
Analitycznie ruch opisany jest za pomoca szeregu Fouriera [7]

N

o(t),~(t) = Z[Az cos(2im ft) + B;sin(2im ft)] + Ap (2.2)
i=1

Ksztalt obrysu skrzydla (rys. 2) zostal zaczerpnmiety z przyrody (skrzy-
dlo muchy domowej). Przekr6j stanowi plaska plytka zaostrzona na krawedzi
natarcia i sptywu.

Zakres sprawdzonych predkosci postepowych to u = 0-0,12m/s, co odpo-
wiada posuwowi wzglednemu J = 0-0,68 wyrazonego w postaci [7]

u
7= 20 fR

(2.3)

Zakres predkosci ustalony zostal w oparciu o dane statystyczne (maksymalny
posuw wzgledny osiagany przez latajace owady [8]). Kat pochylenia zdefinio-
wany jako kat pomiedzy osia silnikéw, a kierunkiem prostopadtym do wektora
predkosci postepowej, zmieniany byl w zakresie 0°-40°.
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Rys. 2. Definicja potozenia skrzydla

145

S~

Rys. 3. Ksztalt skrzydta
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3. Metodologia

Do pomiaru sily wykorzystana zostata pieciosktadnikowa waga tensome-
tryczna bedaca na wyposazeniu tunelu. Brane pod uwage byly tylko odczyty
z sekcji odpowiadajacych za site normalna oraz moment pochylajacy. Pozo-
stale wskazuja jedynie szum oraz sily i momenty bedace efektem asymetrii
ustawienia obiektu. Model wraz z waga umieszczony zostal na suporcie tunelu
wodnego, ktéry umozliwil zmiane kata pochylenia podczas cyklu badan. Lot
z predkoscig postepowa imitowany byt przez witaczenie przeptywu w tunelu.
Kazdy pomiar skladal sie z trzech faz (rys. 4): pomiaru sily normalnej, po-
miaru sily stycznej oraz tary. Podczas pomiaru sity normalnej przy zerowym
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kacie pochylenia o$ wagi pokrywala sie z kierunkiem przeptywu czynnika tu-
nelu. W takiej konfiguracji dokonywany byl pomiar tarujacy wage (pomiar
wypadkowych sil ciezkosci i wyporu oraz pochodzacych od nich momentéw)
dla réznych katéw pochylenia. Do pomiaru sily stycznej waga byta obracana
o 90° wzgledem gltéwnej osi robota.

T

WGA TENSOMETRYCZNA

N

Rys. 4. Sposéb pomiaru dwéch sktadowych sit

System pomiarowy dokonywal pomiaréw z czestotliwoscia 50 Hz. Sy-
gnal dodatkowo byl podawany obrébce filtrem eliptycznym o czestotliwosci
100 kHz. Podczas kazdego pomiaru robot wykonywatl trzydziesci powtérzen ru-
chu trzepoczacego. Wyniki pierwszych trzech byty odrzucane, pozostale usred-
niano. W wyniku pomiaru uzyskiwane byty spadki napie¢ na mostkach tenso-
metrycznych. Aby uzyska¢ wynik w postaci sil, nalezato przemnozyé spadki
napie¢ przez odwrdcona macierz kalibracji. Po przemnozeniu i usrednieniu wy-
niki byly aproksymowane szeregiem Fouriera o dlugosci 20 wyrazéw. Zabieg
ten ulatwia dalsze przetwarzanie danych oraz dodatkowo wygladza wyniki.
Oczywiscie, w uzyskanym w ten sposéb wyniku sa sity zaréwno hydrodyna-
miczne, jak réwniez sila ciezkoSci i wyporu oraz bezwladnosci (te wlasciwie
sa pomijalnie mate). Aby wyodrebnié sity hydrodynamiczne, dokonywana byta
tara, czyli robot byl wazony w bezruchu. Site hydrodynamiczng mozna wyrazié
w postaci réznicy

thd = Fzmierz - F1tara - FI (31)

gdzie FT to sily bezwladnosci.
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Sity bezwladnosci zostaly wyliczone na podstawie znajomosci geometrii
modelu oraz sposobu jego ruchu. W przypadku sil normalnych sity bezwtad-
nosci wyliczone zostaly z zaleznosci

F, = 1757\/@ cos[y(t)] + mrsey o, (t)? sinfy(t)] (3:2)

natomiast w przypadku pomiaru sit stycznych

Toey (1) Ley(t)
cos|p(t)] + ——==sin[y(t)] cos|p(t)]|+
L ()] \/g [v(£)] cos[o(?)] 53

+ Mgy (1) sin[@(H)] + mrse,w (1) cos[y(t)]

Fry =

Podczas eksperymentu przebadano dwie trajektorie ruchu, ktére réznity sie
sposobem zmiany kata nastawienia skrzydla. W pierwszym przypadku maksy-
malne wychylenie podczas pierwszego poétcyklu, jak i drugiego bylo identyczne
i wynosito po 45° od kata nastawienia 90° (minimalny i maksymalny kat na-
stawienia to 45° i 135°). Druga trajektoria ruchu odrézniala si¢ zréznicowa-
niem maksymalnego wychylenia. Skrajne potozenia skrzydta wzgledem kata
nastawienia to 63° 1 153°. Wspolczynniki szeregu Fouriera opisujace przebieg
zmian potozen katowych skrzydta zostaly zestawione w tabeli 2.

Tabela 2. Wspdlczynniki szeregu Fouriera

% 7 V2

i | B A B | A | B

0 90 90 90
64.1425 5.3681 —5.972 | 43.396 | —7.333 | 60.101
—2.5333 7.5098 —0.429 | 1.275 | —3.610 | 14.529
—2.8660 | —5.5862 | —1.631 | 3.095 | —1.936 | 4.864
1.4960 —0.1203 0.225 1.158 | —1.429 | 3.130
—0.6244 1.2777 0 0 0 0

QY x| Wi~ O

Na rysunku 5 przedstawiono katowe polozenie skrzydla w jednym okresie
ruchu. Katowe polozenie wzgledem $redniej plaszczyzny ruchu reprezentuje
krzywa oznaczona symbolem ¢, natomiast kat nastawienia jako ~; dla pierw-
szego sposobu ruchu oraz vy dla drugiego. Oba przebiegi zmian kata nasta-
wienia osiggaja warto$¢ 90° w momencie zmiany kierunku ruchu (w punktach
zwrotnych). Przebieg o zar6wno w pierwszym péleyklu (ruchu skrzydia do
przodu, czyli ,pod wiatr”), jak i drugim osiaga wartos¢ wyzsza niz -1, co ozna-
cza, ze w pierwszej fazie skrzydto oplywane jest pod mniejszym katem natar-
cia, w drugiej natomiast odwrotnie, pod wiekszym. Intuicyjnie spodziewano
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sie wiekszej efektywnosci uktadu poprzez pochylenie wypadkowego wektora
sity ku przodowi.
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Rys. 5. Trajektoria ruchu skrzydet

4. Wyniki pomiaréw

Wyniki pomiaréw to przebiegi napie¢ uzyskiwane na mostkach tensome-
trycznych. Rezultaty przemnazano przez odwrotng macierz kalibracji wagi,
w wyniku czego otrzymywane byly przebiegi sit oraz momentéw podczas cale-
go cyklu. W celu analizy wyniki zostaly uérednione. Na rysunku 6 zestawiono
przetworzone wyniki pomiaru dla zawisu (predkosé postepowa réwna 0m/s).
Sa to przebiegi sity normalnej do $redniej plaszczyzny trzepotania (N) oraz
stycznej (7). Analizujac przebieg sily normalnej, widaé¢ dwa maksima, kt6-
rych polozenia odpowiadajg maksymalnym predkosciom obrotowym skrzydta.
Ruch skrzydta do przodu (I péteykl) odbywal sie z mniejsza predkoscia. War-
tos¢ piku dla tej fazy jest znacznie (niemalze dwukrotnie, bo dla I polowy
0,232 N, dla II 0,41 N) mniejsza. Wartos¢ minimalna (—0,013 N) sila normal-
na uzyskuje w 1,5s okresu. Miedzy pierwszym a drugim maksimum przez
dluzszy czas (okolo 1s) utrzymuje sie niemalze zerowa wartosé sity. Miedzy
drugim a pierwszym wartos¢ jest wyraznie dodatnia, lecz réwniez przez oko-
to 1s utrzymuje sie na stalym poziomie. Przebieg sity stycznej jest podobny
w analogiczny sposob do sily normalnej. Ekstrema sa w tych samych miej-
scach. Ich wartodci rowniez znacznie réznia si¢ — drugie jest znacznie wigk-
sze. Poréwnujac wyniki dla zbadanych ruchéw (rysunki 6 i 7), widaé, ze dla
zawisu zamierzony efekt zostal osiagniety. Krzywa sily stycznej (7T') zostala
przesunieta do gory, co oznacza, ze wypadkowa sita w tym kierunku zwiekszy-
ta sie. Istotnej zmianie ulegta krzywa reprezentujaca sile normalna. Nastapit
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wzrost sity w pierwszej potowie cyklu, przy rownoczesnym jej spadku w dru-
giej. Warto zauwazy¢, ze wzrost sil normalnej nastapit dla potcyklu, w ktérym
zmniejszono kat natarcia. Oznacza to, ze skrzydto pracuje na zakrytycznych
katach natarcia (gdyby zaniedbaé¢ indukowane przez same skrzydla pole pred-
kosci, w zawisie dla I przypadku katy natarcia beda wigksze od 45°). Warto
sprawdzi¢, czy zwiekszenie amplitudy zmian kata nastawienia nie spowoduje
poprawy efektywnodci.
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Rys. 6. Zmierzone sktadowe sity hydrodynamicznej dla zawisu dla trajektorii 1
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Rys. 7. Zmierzone skladowe sily hydrodynamicznej dla zawisu dla trajektorii 1

Rysunki 8 i 9 zawieraja zestawienia wynikéw pomiaréw z préb z réznymi
predkosciami postepowymi, ale dla katow pochylenia, przy ktorych sktado-
wa sily réwnolegla do wektora predkosci wody byla najblizej zera (punktu
réwnowagi) dla pierwszego sposobu ruchu. Na wykresy naniesiono réwniez
orientacyjne przebiegi zmian katowego polozenia azymutalnego skrzydla (¢),
kata nastawienia () (wartosci nie odpowiadaja zamieszczonej skali na osi
wartoéci). Wraz ze wzrostem predkosci postepowej rosna maksymalne war-
tosci w I fazie ruchu (ruch skrzydla do przodu), maleja natomiast w fazie
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drugiej (ruch skrzydta do tylu). Znaczaca réznica jest takze pomiedzy 1-2,5s.
Przebiegi coraz wyrazniej przechodza ponizej osi zero. Analizujac przebiegi
zmierzone dla posuwéw wzglednych 0,48 i 0,54, zauwazalny jest jedynie lekki
spadek warto$ci maksymalnych.

—J=0

Y 4 — = m0a] |
Z —J-0208
RN A |03z /
0431
J=0541
—J=0597
— =088 V
/ R 7~

==

&A\\b

02

NN

02

04

08
0 1 2 3 a 5 6
tE

Rys. 8. Sktadowa normalna sity aerodynamicznej dla réznych predkosci postepowych
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Rys. 9. Skltadowa styczna sily aerodynamicznej dla réznych predkosci postepowych

W przypadku sit normalnych, jak i stycznych, najbardziej wyrdzniajacym
sie¢ wynikiem jest ten zmierzony dla zawisu. W przypadku sity stycznej on
wtadnie cechuje sie najwieksza wartoscia maksymalna i asymetria przebiegu,
czego efektem jest najwyzsza wartosé¢ wypadkowa. Zmiany w wartosciach eks-
treméw sa takie, jak dla sily normalnej. Rowniez réznica pomiedzy wynikami
dla najwiekszych predkosci jest taka, jak w przypadku pierwszej sktadowej
sity.
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W celu tatwiejszej analizy uzyskany uklad sil zostal przetransformowa-
ny do uktadu wspoélrzednych zwiazanych z przepltywem. Tak wiec sita nosna
zostanie wyrazona jako

V = N cos(PA) — T'sin(PA) (4.1)
a sila napedowa (réwnolegla do kierunku przepltywu)
H =T cos(PA)+ Nsin(PA) (4.2)

Analizujac uzyskane érednie sily nosne i napedowe w dziedzinie kata pochy-
lenia obiektu (rys. 10), mozna zauwazy¢, ze sila napedowa (F}) roénie wraz
ze wzrostem kata natarcia obiektu. Dla malych katéw (35°) i nieduzych pred-
kosci (J = 0,4) zmiany sit w funkcji wspomnianego kata z powodzeniem mo-
ga by¢ aproksymowane funkcjami liniowymi. Sitla normalna w funkcji kata
pochylenia przejawiata tendencje rosnaca dla dwéch predkosci postepowych
J = 0,1 oraz J = 0,48, w pozostalych przypadkach wraz ze wzrostem kata
pochylenia (pochylenie do przodu) érednia wartosé sily malata. Sila stycz-
na do posuwu 0,31 jest malejaca w dziedzinie kata pochylenia w przedziale
0,36-0,48 wykazywata charakter rosnacy, natomiast dla najwiekszej predkosci
ponownie byta malejaca. Mimo to, w kazdym przypadku sita napedowa ro$nie
wraz z pochyleniem, oczywiscie wzrost ten spowodowany jest kosztem spad-
ku sity noénej. Kat pochylenia, jaki jest potrzebny do zapewnia zerowej sity
poziomej (rys. 11), jest rosnacy w przebadanym zakresie dla obu sposob6éw
ruchu z wytaczeniem pomiaru dla najwiekszej predkosci drugiego sposobu ru-
chu. Ostatni punkt dla krzywej gammas na wykresie 11 jest wyraznie ponizej
poprzedniego.
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Rys. 10. Srednie wartosci skladowych sily aerodynamicznej dla predkosci 0,052 m/s
w funkcji kata pochylenia
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Rys. 11. Kat pochylenia dla warunku réwnowagi

Na wykresie 12 przedstawiona jest zmiana sity nosnej dla kata pochylenia
odpowiadajacemu réwnowadze. W przypadku trajektorii ruchu skrzydet -y,
najnizsze wartosci uzyskane zostaly dla zawisu oraz najwyzszej predkosci.
W najbardziej sprzyjajacych warunkach sita ta wzrosta nawet o 16%. W za-
kresie posuwu wzglednego J =0,15-0,41 sita utrzymywalta sie stalym pozio-
mie. Dla zawisu uzyskana wypadkowa sity dla trajektorii o byta, praktycznie
rzecz biorac, taka sama, jak dla poprzedniej (réznica jest na poziomie 3%).
Zasadnicza roéznice wida¢ w zachowaniu obiektu podczas lotu postepowego.
Powyzej predkosci odpowiadajacej posuwowi wzglednemu J =0,38 sita no-
$na drastycznie spadla (nawet o 50%). Mozna to przyréwnaé do klasycznego
przeciagniecia.
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Rys. 12. Sita no$na w warunkach ustalonych

Aby odnie$é¢ uzyskane wyniki do rzeczywistosci, nalezy w pierwszej kolej-
nosci wyniki sprowadzi¢ do postaci bezwymiarowych wspotczynnikow

V,Hd, N, T

R
o [ c(r)2Dfr) dr
Ro

Cv, Cu, Cn, Cr = (4.3)
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Wyznaczony wedlug powyzszego wzoru sredni wspotczynnik sity nosnej dla
maksymalnej mierzonej predkosci wyniesie Cy = 2,04. Nastepnie poprzez
przeksztalcenie tego samego wzoru i podstawienie parametréw entomoptera,
uzyskana zostanie wymagana czestotliwos¢ trzepotania potrzebna do uzyska-
nia pozadanej sily nosnej (réwnej sile ciezkosci) f = 11,5 Hz. Teraz mozna
wyznaczy¢ predkosé postepowa poprzez przeksztalcenie wyrazenia (2.3). Naj-
wieksza przebadana predko$é¢ odpowiada 3,17 m/s lotu obiektu rzeczywistego.

5. Model dynamiki ruchu

Na potrzeby prac projektowych opracowano model mechaniki lotu, wyko-
rzystujac srodowisko obliczeniowe Matlab. Celem analizy zachowania obiektu
podczas lotu jest opracowanie sposobu zapewnienia stateczno$ci oraz sterow-
noéci obiektu. W obecnej chwili wspomniany model jest wciaz udoskonalany,
a analiza w znacznej mierze uproszczona. Niemniej pozwala ona na wyciagnie-
cie pewnych wnioskow, ktére rzutuja na proces projektowania.
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Rys. 13. Schemat blokowy modelu (Simulink)

Model zasadniczo sklada si¢ z dwéch modutéw (rys. 13). Pierwszy (Custom
Variable Mass) jest wbudowanym modulem Matlaba, ktéry rozwiazuje trzy
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rownania ruchu dla obiektu uproszczonego do punktu materialnego o trzech
stopniach swobody

d F, d M-1

—w =— —w —qu— gcos(PA) _q:7q

4 E e |
¥ =, ~u—qw—gsin

Modul wymaga wprowadzenia sit oraz momentu pochylajacego w kazdym
punkcie czasu. Te informacje dostarczane sg z modutu odwzorowujacego wta-
snosci aerodynamiczne obiektu. Modul ten zostal napisany jako ,M-file S-
function”. Model aerodynamiczny docelowo beda stanowié trzy (dla wspdl-
czynnikéw sity normalnej, stycznej oraz momentu pochylajacego) wielowymia-
rowe tablice zawierajace wspotczynniki szeregéw Fouriera, za pomoca ktérego
zostaly opisane wspotczynniki sit aerodynamicznych. Na rysunku 14 przed-
stawiona zostala w sposéb schematyczny budowa takiej tablicy. W kolejnych
wierszach kazdej z kolumn znajduja sie wspotcezynniki kolejnych wyrazéw sze-
regu. Kazda kolumna zostala sporzadzona dla innej predkosci postepowej, na-
tomiast kazda z warstw dla innego kata natarcia entomoptera. Wspotczynniki
sil i momentu aerodynamicznego adekwatne dla danych warunkéw lotu (kat
natarcia, predkosé lotu) wyznaczane sa poprzez interpolacje pomiedzy warto-
Sciami zmierzonymi, zawartymi w tablicy.

_Al,.fl,o:_eK Al,J'Z,a_eK e . Al,.U,a:_eK
Az,.‘ _ek AZ,J’Z,a_eK e AZ,.U,a_eK b
"41,11,0:_92 Al,JZ,o:_eZ e e Al,ﬂ,rx_ez—‘
ANL _Al,.fl,a:_el Al,Jz,a_el TR Al,f.f,a_el |
_AI,- . AZ,JI,a_el AZ,J'Z,a_el A2,J’J,a_el
_Az‘,fl,
_AI,Jl,o:_el AI,JZ,a_el " . A[,.U,a_el_

Rys. 14. Budowa trojwymiarowej tablicy zawierajacej wspotczynniki szeregu
Fouriera

Aktualnie analiza zostata przeprowadzona przy zatozeniu, ze charaktery-
styki sa niezmienne i takie, jak dla zawisu. Kolejnym uproszczeniem jest za-
niedbanie dynamiki ruchu skrzydel, ktére w najblizszym czasie zostanie po-
prawione.
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6. Wyniki wstepnych symulacji

Symulacje przeprowadzono dla konfiguracji entomoptera (polozenie $rod-
ka ciezkosci) zapewniajacej stateczno$¢ obojetna w zawisie. Polozenie $rodka
ciezkosci zostala wyznaczona w oparciu o $rednie wartosci sit i momentdw.
Przyjeto mase obiektu rowna 9,23 g, a czestotliwo$¢ trzepotania réwna 15 Hz.

Na rysunku 15. przedstawiono przebieg zmian potozenia $rodka ciezko-
sci wzdluz dwoch kierunkéw, natomiast na wykresie 16 zmiany kata pochy-
lenia entomoptera. Maksymalne oscylacje odnotowano w plaszczyznie pozio-
mej (kierunek z) i wynosita 4,5 mm. Wypadkowe oscylacje wyniosty 5,1 mm.
Oscylacje katowego potozenia obiektu wyniosty okolo 4°. Wartodci osiaga-
nych maksymalnych predkoéci postepowych podczas oscylacji wyniosta oko-
o 0,28 m/s, co stanowi okoto 4% wartosci $redniej predkosci liniowej koncow-
ki skrzydta. W przypadku oscylacji katowego potozenia maksymalna wartosé
predkosci katowe] odniesiona do $redniej predkosci katowej skrzydla to 6%.
Whplyw pola predkosci zwiazanego z przemieszczeniem $rodka ciezkosci ento-
moptera na charakter optywu skrzydet jest znikomy, w zwiazku z czym wyko-
rzystanie do analizy danych tylko dla zawisu nie znieksztalca znaczaco modelu
aerodynamicznego. Mimo to, uwzglednienie zmian w sitach aerodynamicznych
spowodowatoby wytracenie obiektu z réwnowagi. Poniewaz obiekt znajduje sie
w stanie réwnowagi, to jego sitla noéna réwna jest zalozonej masie. Z powodu
istniejacych oscylacji w katowym potozeniu entomopera efektywna sita nosna
jest nizsza o okolo 4% od tej uzyskanej w hipotetycznym bezruchu (9,61 g).
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Rys. 15. Zmiana potozenia obiektu w czasie trwania eksperymentu
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Rys. 16. Zmiana kata pochylenia obiektu w czasie trwania eksperymentu

7. Whnioski

Dla pierwszej kinematyki ruchu nie udato sie zaobserwowaé przekrocze-
nia maksymalnej predkosci. Przy maksymalnej sprawdzonej, badany obiekt
uzyskiwal wartos¢ sily nosnej zblizona do tej podczas zawisu. Zmiana sity
napedowej uzyskiwana jest poprzez pochylenie entomoptera. Zaleznos¢ wy-
maganego kata pochylenia dla uzyskania réwnowagi w funkcji predkosci lotu
w rozpatrywanym zakresie jest zblizona do liniowej. Podczas préob z drugim
sposobem ruchu zaobserwowano zjawisko zblizone do przeciggniecia przy pred-
kosci odpowiadajacej posuwowi wzglednemu J = 0,38. Uzyskane maksymalne
wartosci sit stycznej i normalnej do wagi sa tego samego rzedu. Oznacza to, ze
sita oporu, a wiec takze potrzebna moc jest bardzo duza. Modyfikacja sposobu
zmiany kata nastawienia, tak aby obréci¢ wypadkowy wektor sitly aerodyna-
micznej, istotnie spowodowala wzrost wypadkowej sity stycznej. Potrzebne sa
jednak pomiary momentu obrotowego, ktére odpowiedziatyby, jakie jest fak-
tyczne zapotrzebowanie na moc. Bardzo uproszczona analiza zachowania sie
w swobodnym zawisie entomoptera wykazata, ze oscylacje w zakresie potozenia
srodka ciezkosci oraz kata pochylenia sa niewielkie i nie generujg znaczacego
pola predkosci. Mimo to mozna sie spodziewaé, ze nawet tak niewielkie waha-
nia beda wytracac¢ obiekt z réwnowagi.
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Experimental investigation on entomopter in forward flight

Abstract

The paper is strictly connected with project of an entomopter. The aim of work
is to investigate behavior of this flying object during forward flight. Prototype robot
was built. It can perform wing motion similarly to insects during flight. Flapping wing
robot was used in water tunnel test. Results of this empirical experiment were used to
generate empirical model of entomopter aerodynamics. Having this data it is possible
to model dynamic motion of projected flying object.

The paper is compound of two parts. First describe methodology and results of
experimental tests conducted in water tunnel. The conception of experiment is to
measure hydrodynamic forces and moments generated by robot wings. Forward flight
were simulated by setting water flow in tunnel. Second part describes analysis of
dynamic of flight of entomopter. Method of use of experimental data, mathematical
model of dynamic motion and results of simulations are shown.
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Wizualizacja opltywu od dawna jest cennym narzedziem do zrozumie-
nia naturalnych zjawisk. Czesto obserwowanie tych zjawisk jest mozliwe
dzigki deszczowi, mgle, kondensacji czy tez chmurom. W naturze czesto
jest zbyt trudno obserwowaé oplyw i ze wzgledu na ztozono$é tych zja-
wisk lub zbyt dlugie okresy przebiegu niemozliwa jest ich dokumentacja
i analiza. Istnieja rézne metody i sposoby wizualizacji opltywu statkow
powietrznych. Jedna z najbardziej efektywnych metod badania optywu
jest wizualizacja barwna.

Badania oplywéw prowadzone sa w celu odkreslenia charakteru optywu,
zidentyfikowania obszaréw oderwan strumienia oraz rozpatrywania ob-
szarow wirowych generowanych przez podzespotly statku powietrznego.
Tunele aerodynamiczne, powietrzne i wodne, stanowia wygodne narze-
dzie do obserwacji i archiwizacji zjawisk zachodzacych w czasie oplywu.
Tunel wodny, model 2436 firmy Rolling HillsResearchCorporation jest
doskonalym narzedziem do projektowania oraz prowadzenia badan fizyki
zjawisk zachodzacych podczas opltywu statkow latajacych. Jest to przede
wszystkim mozliwe ze wzgledu na wysoka jakos¢ wizualizacji przeptywu
w tunelu wodnym. W artykule opisano metody badan opltywu statkow
powietrznych oraz przedstawiono wyniki badan za pomoca wizualizacji
barwnej w tunelu wodnym.

1. Wprowadzenie

Wsérod podstawowych elementow struktury wszechswiata, do ktérych za-
licza sie ogien, wode, powietrze i ziemie, trzy z nich sa ptynami. W zasadzie
struktura ziemi w znacznej mierze jest rowniez ptynem, za wyjatkiem sto-
sunkowo niewielkiej grubosci skorupy ziemskiej. Stad tez, nie do przecenienia
jest znaczenie dziatu fizyki, jakim jest mechanika plynéw. Nauka ta badajac
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i opisujac zjawiska zwigzane z ruchem cieczy i gazow, pozwala na zrozumienie
praw rzadzacych $rodowiskiem naturalnym, zaréwno ozywionym, jak i nieozy-
wionym.

Historia rozwoju mechaniki ptynéw rozpoczyna sie od prac Galileusza,
Pascala oraz Torricellego (rys. 1).

Rys. 1. Prekursorzy mechaniki ptynéw [8], [10], [12]

Mimo prawie pieciuset lat badan prowadzonych nad ta dziedzing nauki
nadal stanowi ona aktualny i wcigz nie w pelni rozwigzany problem poznaw-
czy [1].

Zjawiska takie jak np. huragany, wybuchy wulkanéw, ale réwniez zjawiska
zwiazane z oplywem powierzchni noénych statkéw latajacych mozna opisaé
postugujac sie narzedziami, jakimi dysponuje mechanika pltynéw, a w szcze-
gblnosci zastosowanie ma tu podstawowe réwnanie Naveria-Stokes’a [7]:

pll))t = AR+ pf (1.1)
gdzie:
P — gestosé plynu,
% — operator Stokes’a (pochodna substancjalna),
v — wektor predkosci,
R - tensor naprezen wewnetrznych w elemencie ptynu,
f — wektor przyspieszenia pltynu.

Tensor naprezen wewnetrznych w trzech wymiarach ma ogdélna postac:

oxx TXY TXZ
R=|7vx oyy 7vz (1.2)
TzX Tzy 0zZz

gdzie:
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o — naprezenia normalne,
T — naprezenia styczne.

Réwnanie Naveria-Stokes’a w istotny sposob utatwia badania w zakresie
mechaniki ptynow, jednak dla odpowiedniej klasy przepltywéw — przepltywéw
turbulentnych — jest ono nadal nie rozwiazane. Prawdziwym przetom w rozwo-
ju mechaniki ptynéw nastapil wraz z rozwojem techniki komputerowej i zasto-
sowaniem tego nowego, wcigz dynamicznie doskonalonego narzedzia do badan.

Mechanika ptynéw jest réwniez podwaling dziatalnosci technicznej i inzy-
nierskiej. Znakomita wiekszo$¢ maszyn energetycznych i procesowych opiera
swa zasade dzialania na prawach mechaniki ptynéw. Jednak mimo dynamicz-
nego rozwoju techniki komputerowej, wydaje sie, ze w wielu przypadkach opty-
wow cial przez plyn, jego zlozono$é wymaga zaréwno badan symulacyjnych,
jak réwniez wizualizacji oplywu.

2. Cele badan wizualizacyjnych

Jak juz wspomniano, mechanika ptynéw oprocz zadan typowo naukowych,
jest réwniez narzedziem wspomagania dziatalnosci technicznej i inzynierskiej.
Proces projektowania, w szczegdlnodci statkow powietrznych, wymaga dogteb-
nej analizy charakteru opltywu. Wizualizacja opltywéw moze byé¢ metoda stoso-
wang w badaniu zagadnien mechaniki ptynéw, ale réwniez moze by¢ wykorzy-
stana jako sposdb wspomagania procesu projektowania. Stad tez wizualizacja
oplywdéw jest stosunkowo czesto stosowana metoda szczegdlnie w dziatalnodci
inzynierskiej. Zrozumienie dynamiki oplywu wymaga znajomosci — w odnie-
sieniu do plynu — jego: ci$nienia, gestosci, sit bezwtadnosci, sit lepkosci, sit
powierzchniowych. Sity te powoduja w czasie przeptywu takie skutki, jak pole
predkosci przepltywu, przyspieszenia czasteczek, zawirowania, zmiany gestosci
i temperatury. Wielkosci te w znacznym stopniu moga by¢ badane za pomoca
metod wizualizacyjnych.

Wizualizacja oplywéw umozliwia:

a) Identyfikacje charakteru optywu. Z punktu widzenia sil aerodyna-
micznych generowanych na optywanych powierzchniach statku powietrz-
nego, istotnym jest, czy przeplyw jest laminarny, czy tez turbulentny.
Badanie wizualizacyjne, w zaleznoéci od zastosowanej metody, umozli-
wia lokalizowanie obszaréw przeptywéw laminarnych, punktow przejécia
i obszaréw przeplywéw turbulentnych.
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b) Okreslanie punktéw separacji (oderwan). Wizualizacja umozliwia
w prosty sposéb, a ponadto dostatecznie precyzyjnie, okresli¢ punkty
oderwan strug powietrza. Pozwala to, np. w odniesieniu do samolotéw,
na wyznaczenie wartosci krytycznego kata natarcia dla profilu lotniczego
albo dla rzeczywistego skrzydla samolotu. Mozliwo$¢ wyznaczenia punk-
tow separacji jako funkcji parametrow przeptywu, geometrii i orientacji
przestrzennej badanego obiektu, umozliwia modyfikacje, zaréwno uktadu
aerodynamicznego statku powietrznego, jak i okreslenia dopuszczalnych
warunkow lotu.

¢) Lokalizowanie interferencji strug. Doswiadczenie wskazuje, ze sila
oporu czolowego wyizolowanych podzespoléw samolotu czy tez innego,
dowolnego statku powietrznego, jest sumarycznie mniejsza, niz zmie-
rzona sita oporu czolowego catego ptatowca. Przyczyna takiego stanu
rzeczy jest fakt, iz w miejscach laczenia podzespotéw nastepuje nakta-
danie sie strug optywajacego powietrza, co skutkuje dodatkowymi zawi-
rowaniami, te za$ z kolei, z powodu strat energii zwiekszaja sile oporu
czotowego. Statki powietrzne zazwyczaj maja ztozone ksztalty i w wielu
miejscach wystepuje zjawisko interferencji strug powietrza. Odpowiednie
ksztaltowanie geometrii potaczen podzespoléw platowca przyczynia sie
do znacznej redukcji catkowitej sity oporu czotowego. Jedng z najprost-
szych i jednoczeénie najskuteczniejszych metod lokalizacji interferencji
strug powietrza jest wizualizacja optywu.

d) Identyfikacje rodzaju zawirowan. Generowane zawirowania maja
rézny charakter, ktory wynika zarowno z parametrow przepltywu, jak
réwniez z geometrii zaréwno oplywanego ciala, jak i samego przepltywu
(np. kat naplywajacych strug). Poniewaz rodzaj zawirowan ma wplyw
na sity aerodynamiczne waznym zagadnieniem jest identyfikacja rodza-
ju zawirowan. Nie mniej waznym problemem jest rozpoznanie obszaréw
rozprzestrzeniania sie zawirowan. Pojawiaja sie tu problemy np. z zacie-
nianiem aerodynamicznym steréw statku powietrznego albo z drganiami
typu Buffeting — drganiami wymuszonymi usterzenia samolotu.

e) Pomiar pola predko$ci. Pomiar pola predkosci moze byé¢ dokonany
za pomoca metody PIV (Particle Image Velocimetry). Uzyskanie pola
predkosci opltywanego obiektu pozwala na obliczenia polozenia punktow
przejscia przeptywu z laminarnego na turbulentny, a ponadto, uzyska-
ne wartosci predkosci przeptywu mozna wykorzystaé¢ do obliczenia sit
aerodynamicznych.

Powyzsze rozwazania dowodza, iz badania wizualizacyjne obejmuja sto-
sunkowo szerokie obszary badawcze.
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Mozna stwierdzié, iz wizualizacja oplywu moze by¢ wykorzystana do:
e weryfikacji modelu fizycznego zjawisk,
e weryfikacji wynikéw badan symulacyjnych,

e jako narzedzie wspomagajace proces projektowania.

3. Metody badan wizualizacyjnych

Zagadnienie badan wizualizacyjnych ma stosunkowo dluga historie i obec-
nie znane sa liczne metody tych badan. Merzkirh (’87) i Yang (’89) w swoich
pracach opisali podstawowe techniki wizualizacji opltywu oraz przedstawili wie-
le zastosowan tych metod do badan eksperymentalnych [4].

Wedtug Merzkirh, metody wizualizacji przeptywu mozna podzieli¢ na trzy
podstawowe:

e 7z dodawaniem obcej substancji,
e techniki optyczne,

e 7 dodawaniem ciepta lub innego rodzaju energii.

Badania wizualizacyjne z dodawaniem obcej substancji oparte sa na wy-
korzystaniu wlasnosci wynikajacych z innej gestosci i lepkosci dodawanej sub-
stancji niz gestosé i lepkosé oérodka, w ktérym prowadzone sa badania. Do
najbardziej rozpowszechnionych technik badan wizualizacyjnych z wprowa-
dzeniem obcych substancji zaliczamy badania z wykorzystaniem:

e dymu (rys. 2a),

e barwnikéw (rys. 2b),

e oleju (rys. 2¢).

Ponadto, mozna wyréznié¢ techniki z zastosowaniem takich substancji jak
np. ciata stale — nasiona kwiatéw lub ptonace trociny.

Metody optyczne wykorzystuja fakt, iz nastepuje zmiana wspotczynnika
zalamania $witala wraz ze zmiana gestos$ci pltynu. Technika ta moze by¢ zasto-

sowana jedynie w przypadkach, gdy gesto$¢ ptynu nie jest stata. Wyrdézniamy
trzy zasadnicze metody optycznych badan wizualizacyjnych:

e metoda cienia,
e metoda ,,Schlieren”,

e interferometria.
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Rys. 2. Wizualizacja z uzyciem: (a) barwnika, (b) dymu, (c¢) oleju

Metoda cienia polega na przepuszczaniu Swiatta przez badany obszar
przeptywu i wykorzystuje sie tu efekty zalamania $wiatta spowodowane zmiana
wspolczynnika ztamania jako skutek zmian gestosci plynu.

Metoda ,,Schlieren” jest podobna do metody cienia. Zasadnicza réznica
polega na uzywaniu dwoch wiazek spolaryzowanego $wiatta. Takie rozwiazanie
umozliwia badania gradientu zmian gestosci ptynu.

Interferometria bazuje na tym, ze zmiany gestosci ptynu powoduja nie
tylko zmiany wspotczynnika zalamania $wiatla, ale réwniez przesuniecia fazo-
we.

Metody badan wizualizacyjnych z dodawaniem ciepla lub innego
rodzaju energii stosowane sa tam, gdzie zastosowanie technik optycznych lub
polegajacych na dodawaniu innej substancji nie pozwalaja na osiagniecie od-
powiednich rezultatow. Najczesciej ma to miejsce w przypadku matych predko-
Sci przeptywu. Cieplo dostarczane w rejon przeplywu ma za zadanie sztucznie
zmienié¢ gestos¢ przepltywu. Jesli ciSnienie jest state, wéwczas dostarczanie cie-
pta powoduje spadek gestodci ptynu, co z kolei umozliwia wizualizacje np. przy
wykorzystaniu metody cienia.
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Rys. 3. Pocisk lecacy z predkoscia naddzwiekowa: (a) wizualizacja optyczna [4],
(b) technika Schlieren [4]

Wizualizacja profilu predkosci przeptywu mozliwa jest przy wykorzysta-
niu metody ,Sledzenia iskier”. Technika ta polega na wykorzystaniu jonizacji
plynu przy pomocy iskier wytwarzanych za pomoca dwéch elektrod. Sledze-
nie Sciezek zjonizowanych czasteczek ptynu pozwala na identyfikacje profilu
predkosci przeptywu.

Przy bardzo malych predkosciach przeptywu, uzyteczna metoda badan wi-
zualizacyjnych jest metoda ,wiazki elektronéw”. Kiedy elektrony zderzaja sie
z molekulami pltynu, wéwczas nastepuje ich wzbudzenie i w efekcie czastecz-
ki ptynu emituja promieniowanie. Intensywnosé promieniowania jest funkcja
gestosci plynu.

4. Charakterystyka wizualizacji barwnej oplywu

Do wizualizacji barwnej wykorzystano tunel wodny firmy Rolling Hills Re-
search, model 24 36 (rys. 4) oraz do rejestracji oplywéw kamere szybkoobro-
towa firmy Olympus — model ,i-Speed TR Colour 4GB”.

Tunel wodny umozliwia badanie optywu cial o réznych ksztattach, zaréwno
modeli ptaskich, jak i przestrzennych, w tym symetrycznych i niesymetrycz-
nych.

W czasie badan mozliwie jest uzyskanie wizualizacji optywu modelu sa-
molotu lub dowolnej czesci modelu. Do badan wykorzystywane sa barwniki
spozywcze, przy czym do dyspozycji jest szesé réznych koloréw (rys. 5). Naj-
czedciej do wizualizacji wykorzystywane sa maksymalnie trzy kolory. Uzycie
wiekszej liczby koloréow z reguly powoduje wymieszanie sie barwnikéw, co z ko-
lei negatywnie wplywa na jako$¢ obserwacji.
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Rys. 5. Zbiorniki z barwnikami

Badanie modeli statkéw powietrznych wymaga, aby badany obiekt mial
zamontowane, w strukturze ptatowca, odpowiednie dyszki, do ktérych podia-
czone sa przewody doprowadzajace barwniki (rys. 6).

Od miejsca rozmieszczenia dysz zalezy obszar badan. Technologia zabudo-
wania dysz jest bardzo prosta, co sprzyja prostocie zmian obszaréw podda-
wanych wizualizacji optywu. Zabudowanie we wtasciwym miejscu dysz wyma-
ga nierzadko wielu préb i powtérzen badan, jednak jak juz wspomniano nie
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26/05/2009

Rys. 6. Wizualizacja oplywu przedniej czeéci kadluba modelu samolotu F-18

nastrecza to duzych trudnosci. Gléwnym ograniczeniem w dowolnym kompo-
nowaniu zabudowy dysz moga by¢ niewielkie rozmiary badanego modelu. Na
rysunkach 7-9 przedstawiono przyktadowe fotografie z badan metoda wizuali-
zacji barwnej.

5. Whnioski

Wizualizacja przeplywu i opltywu réznych cial, jak réwniez (jak to najcze-
Sciej bywa w przypadku statkéw powietrznych) ich modeli, jest niewatpliwie
jedna ze skutecznych i efektywnych metod badan eksperymentalnych.

Badania wizualizacyjne umozliwiaja:

e zrozumienie fenomenu przeplywu cieczy,

o weryfikacje przyjetego modelu fizycznego zjawisk zwiazanych z ruchem
plynu,

e weryfikacje wynikéw badan symulacyjnych,

e wspomaganie procesu projektowania i konstruowania maszyn i urzadzen,

e rozwdj nauki, w szczegdlnodci mechaniki pltynéw.

Rozwéj techniki komputerowej sprzyja rozwiazywaniu probleméw zwiaza-
nych z ruchem plynéw za pomocg badan symulacyjnych. Jednak zlozonos$é
zjawisk zwiazanych z wielowymiarowymi przepltywami turbulentnymi powo-
duje, iz w dalszym ciggu wyniki badan powinny byé¢ weryfikowane za pomoca
eksperymentow. Stad tez wydaje sie, ze techniki badania oplywu beda miaty
w dalszym ciaggu zastosowanie, jak rowniez autor widzi potrzebe ich rozwoju
i doskonalenia.
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—

26/05/2009

Rys. 8. Wizualizacja optywu kadluba modelu samolotu F-18

—  26/05/2009

Rys. 9. Wizualizacja opltywu $rodkowej czesci kadtuba modelu samolotu F-18 [3]
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Visualization of colours as a method of investigation of flow physics
around aircraft

Abstract

Flow visualization has long been a valuable tool for understanding the natural
phenomenon. Often, a flow is observable because of rain, fog, condensation or clouds.
In nature, it is often difficult to observe the flow at multiple angles or a long enough
period to document or analyse. There are different methods and ways to visualize of
flow around aircraft. One of the most effective methods of research is visualization of
colours.

Streamlined research on the flow is intendent to investigate the type of flow and
kind of vortex.
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The wind and water tunnels provide a convenient way to observe flow patterns
and to record them. The Rolling Hills Research Corporation Model 2436 water tunnel
is an excellent preliminary design and research toll for investigating and underlying
flow physics that drive the air-vehicle performance. This is primarily because of the
extremely high quality of flow visualization that is possible in the water tunnel. The
paper outlines methods of visualization of flow around aircraft and presents the result
of flow tests using the water tunnel colour visualization.
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Sterowanie przeplywem przy wykorzystaniu dodatkowego nadmuchu
na oplywane powierzchnie byto przedmiotem badan eksperymentalnych
i obliczeniowych od wielu dziesigcioleci. Dodatkowy nadmuch zwigksza
predkosé przeptywu w warstwie przysciennej oplywanego obiektu, co
skutkuje opdznieniem oderwania przeptywu, a tym samym podwyzsze-
niem wlasnosci aerodynamicznych tego obiektu.

W pracy przedstawiono projekt sterowania przeplywem na wychylanej
klapie modelu profilu przy uzyciu dodatkowego nadmuchu na te klape.
Nadmuch powietrza realizowany bedzie poprzez dysze umieszczone na
krawedzi spltywu czesci glownej profilu. Wydatek powietrza przeplywa-
jacego przez dysze regulowany bedzie przez zespét zawordw elektroma-
gnetycznych umieszczonych wewnatrz modelu. Cisnienia mierzone przez
czujniki zamontowane na klapie beda sygnatem sterujacym dla pracuja-
cego w ukladzie sprzezenia zwrotnego sterownika tych zaworéw. Praca
realizowana jest w ramach projektu europejskiego ,ESTERA”.

Wykaz oznaczen

— cieciwa profilu, [m]

—  rozpieto$¢ modelu, [m]

—  wspolcezynnik sity noénej

—  czestotliwo$é pulsacji strumienia, [Hz]

— sumaryczny wydatek powietrza wyptywajacy z dysz na profilu,

[m? /5]
— liczba Macha przeplywu niezakléconego

—  wydatek powietrza wyplywajacy z dyszy generatora wiréw [kg/s]

— predkosé przeplywu niezakl6conego, [m/s]
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a — kat natarcia profilu, [deg]
d — kat wychylenia klapki profilu, [deg]
@ — kat pochylenia strumienia powietrza z dysz generatoréw wirow,
[deg]
¥ —  kat przekoszenia strumienia powietrza z dysz generatorow wirow,
[deg]
1. Wstep

Instytut Lotnictwa jest uczestnikiem projektu europejskiego realizowane-
go w ramach platformy CLEAN SKY zatytulowanego ,,Multi-level Embedded
Closed-Loop Control System for Fluidic active Flow Control Actuation Ap-
plied in High-Lift and High-Speed Aircraft Operations”, co mozna przettu-
maczy¢ na jezyk polski jako ,Wielopoziomowy wbudowany system aktywnego
sterowania oplywem funkcjonujacy w petli sprzezenia zwrotnego wykorzysty-
wany do faz lotu wymagajacych uzycia urzadzen hiperno$nych oraz przy du-
zych predkosciach lotu samolotu”.

Gléwnym celem tego projektu (projekt jest w trakcie realizacji) jest za-
projektowanie, wykonanie i przebadanie kompletnego systemu funkcjonujacego
w petli sprzezenia zwrotnego (ang. Close Loop Control System — CLC-System)
wykorzystywanego do aktywnego sterowania przeplywem (ang. Active Flow
Control — AFC) na splywowej czesci skrzydla.

Zgodnie z wymaganiami projektu, prototyp urzadzenia zawierajacy CLC-
system powinien by¢ przetestowany w tunelu aerodynamicznym na wybranym
modelu. Jako model do badan testowych wytypowano segment profilu NACA
0012 z ruchoma 30%-owa klapka wyposazony w uklad nadmuchu powietrza
na te klapke. Gléwnym zadaniem zastosowanego nadmuchu byto zwiekszenie
predkosci przeplywu w warstwie przysciennej klapki, co powinno skutkowaé
opdznieniem oderwania przeptywu na tej klapce, a tym samym podwyzszeniem
wlasnosci aerodynamicznych catego profilu (wzrost wspo6lezynnika sity nosnej).

2. Technika badan

2.1. Tunel Malych Predkosci (1.5 m

Tunel aerodynamiczny T-1, w ktérym prowadzone byty badania mode-
lu profilu NACA 0012 z nadmuchem na ruchoma klapke, jest tunelem matych
predkosci ciaglego dzialania o otwartej przestrzeni pomiarowej (Srednica 1.5 m,
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dlugosé 2m). Maksymalna predko$é powietrza w tunelu wynosi 40 m/s, a mini-
malna 15m/s. Model profilu NACA 0012 umieszczony byl w tunelu w pozycji
pionowej (rys. 1) pomiedzy dwoma plytami brzegowymi, w ktérych umiesz-
czone byly lozyska kulkowe, dajace mozliwo$¢ zmiany kata natarcia w zakresie
o = £45°.

Rys. 1. Model profilu NACA 0012 z nadmuchem na ruchoma klapke w tunelu T-1

2.2. Model profilu NACA 0012 badany w Tunelu Matych Predkosci T-1

Badany model profilu NACA 0012 z 30% ruchomag klapka jest mode-
lem laminatowym, dwudzwigarowym z odejmowanymi gérnymi i dolnymi po-
krywami oraz wolng przestrzenia w $rodku modelu. Cieciwa modelu wynosi
¢ =0.5m, a rozpietos¢ d = 1m (rys. 2).

Rys. 2. Model profilu NACA 0012 z ruchoma 30% klapka
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Doktadno$¢ wykonania powierzchni zewnetrznej profilu  wynosita
+0.05mm. Na krawedzi splywu gléwnego segmentu profilu (w jego czesci
srodkowej umieszczono 36 dysz o wymiarach 5,6 mm X 1 mm, rozstawionych
co 5,6 mm) zasilanych powietrzem z 12 zaworéw elektromagnetycznych typu
MHE4-MS1H (rys. 3).

czu jniki
cignienioa

os obrotu klapy

C = 500

Rys. 3. Model profilu NACA 0012 z nadmuchem na klapke

Na gérnej i dolnej powierzchni badanego modelu (zaréwno na segmencie
gléwnym, jak i na klapce) wzdluz cigciwy profilu wykonano otworki pomiaro-
we shuzace do pomiaru rozkladu ci$nienia na powierzchni tego modelu. War-
tosci wszystkich cisnien, tj ci$nien z profilu, z sondy wzdtuznej umieszczonej
w przeplywie za modelem oraz cisnien statycznego i spietrzenia przeptywu nie-
zakléconego, mierzone byty przez zestaw 6. elektronicznych skaneréw cisnienia
ESP-32HD (o zakresie pomiarowym 254 mm Hy0) obstugiwanych przez sys-
tem INITIUM. Uzyskane rozklady ci$nienia na profilu oraz w jego $ladzie
pozwolity na okreslenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych pro-
filu NACA 0012, tj. wspoOlczynnikow sity nosnej, sily oporu oraz momentu.
Prezentowane w niniejszej pracy charakterystyki aerodynamiczne uwzglednia-
ja korekcje uzyskanych wynikéw badan o poprawki tunelowe przewidziane dla
tunelu T-1.

Zawory elektromagnetyczne znajdujace sie wewnatrz modelu profilu za-
silane byly powietrzem ze sprezarki o maksymalnym wydatku powietrza
11001/min. W ukladzie zasilania umieszczono ponadto zbiornik wyréwnaw-
czy (o pojemnosci 10001), zawér regulacyjny (proporcjonalny) oraz przeply-
womierz. Schemat zasilania zaworéw elektromagnetycznych powietrzem przed-
stawiono na rys. 4.
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Rys. 4. Schemat zasilania zaworéw elektromagnetycznych powietrzem

Plynny ruch klapki z zadawana predkoscia (w zakresie katéw jej wychyle-
nia od 0° do 40°) zapewnial uklad 4 serwomechanizméw (typu HS-7955TG)
sprzezonych i zsynchronizowanych elektronicznie (poprzez Power Box System).
Aktualne polozenie katowe klapki rejestrowane bylo poprzez encoder CEV
58M SSI.

3. Projekt sterowania opltywem klapki profilu funkcjonujacy
w petli sprzezenia zwrotnego

Sterowanie optywem klapy skrzydlowej funkcjonujace w petli sprzezenia
zwrotnego wymaga zdefiniowania czujnika sterujacego uktadem oraz jego za-
dania. W niniejszym projekcie role czujnika sterujacego pelni czujnik ci$nienia
(w obecnej wersji ukladu jest to skaner cisnienia ESP-32HD) mierzacy cisnie-
nie statyczne na gérnej powierzchni klapki w poblizu jej krawedzi sptywu.
Wybor tego punku pomiarowego wynikal z rezultatow wczesniejszych badan
rozktadow cidnienia, prowadzonych w Instytucie Lotnictwa, na wielu réznych
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profilach. Przeprowadzone badania wskazywaly na istnienie Scistej zalezno-
Sci pomiedzy wartoscig ciSnienia na krawedzi splywu profilu a wystepowa-
niem oderwania przeplywu na tym profilu. Otéz, w przypadku wystepowania
przeplywu bez oderwania, wartos¢ wspélczynnika cisnienia mierzonego w tym
punkcie jest dodatnia lub bliska zeru, natomiast w przypadku wystepowania
oderwania, przeplywy wspolczynnik cinienia przyjmuje wartos¢ ujemna. Na
rys. b przedstawiono przykladowy rozklad cidnienia na profilu NACA 0012
(uzyskany w badaniach eksperymentalnych dla M = 0,0751 a = 13,3°) z wy-
stepujacym oderwaniem (profil bez nadmuchu) oraz bez oderwania (z nadmu-
chem na profil) realizowanym przez zesp6t strumieniowych generatoréw wiréw,
przy wydatku powietrza @ = 6.1-10"*kg/s i cigglym strumieniu powietrza
wylatujacy z dysz tych generatoréow f = 0Hz).

-10

D65/104 M=0.075 Alfa=13.3" (p.II)
bez nadmuchu
nadmuch: ™=60°, «<30°
Q=6.1%10"4 kg/s, f=0Hz

Rys. 5. Rozklad ci$nienia na profilu NACA 0012 z nadmuchem oraz bez nadmuchu

Zakltada sie, ze projektowany uktad sterowania optywem klapki profilu
funkcjonujacy w petli sprzezenia zwrotnego bedzie funkcjonowal w nastepuja-
cy sposéb (rys. 6):

e w momencie, kiedy klapka profilu zaczyna sie wychyla¢ do dotu, umiesz-
czone w niej czujniki cinienia zaczynajg mierzy¢ wartosé cisnienia na
gérnej powierzchni tej klapki (w poblizu jej krawedzi sptywu) i przeka-
zuja te warto$¢ do uktadu sterujacego,

e uklad sterujacy (zaprojektowany i wykonany przez firme TechDesign)
przetwarza wartos¢ zmierzonego ci$nienia wedlug odpowiedniego algo-
rytmu i przesyta stosowny sygnal do zaworéw elektromagnetycznych,
umieszczonych wewnatrz modelu profilu,
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e stosownie do otrzymanego sygnatu zawory reguluja wydatkiem powie-
trza wyplywajacym przez dysze zamontowane na krawedzi splywu seg-
mentu gtéwnego profilu,

e wyplyw powietrza przez dysze zmienia optyw klapki, a tym samym roz-
ktad ci$nienia na jej powierzchni,

e zmienione cisnienie rejestrowane jest przez czujniki.

pomiar cisnienia na
powierzchni klapy

regulujace wydatkiem powietrza
H‘ przeplfywajacego przez dysze

np. pomiar parametrow
przeplywu

U I

(Software —I.Lot+ Hardware -Techdesign)

Rys. 6. Projektowany uklad sterowania oplywem klapki profilu funkcjonujacy
w petli sprzezenia zwrotnego

4. Przykladowe wyniki badan wplywu nadmuchu klapy na
charakterystyki aerodynamiczne profilu NACA 0012

Na rys. 7, 8 i 9 przedstawiono zaleznosci wspotezynnika sity noénej C'z
w funkcji kata natarcia profilu NACA 0012 uzyskane dla profilu gladkiego
(bez nadmuchu) oraz dla profilu z nadmuchem na klapke (rn = 120m3/s).
Badania wykonane zostaly przy jednakowej predkosci przeptywu niezaktdco-
nego odpowiadajacej liczbie Macha M = 0,1 dla katéw wychylenia klapki
60 =20°, 30° i 40°.

Przeprowadzone pierwsze wstepne badania eksperymentalne (projekt jest
w trakcie realizacji) wykazaly wysoka skuteczno$é dziatania nadmuchu na ba-
dang klapke profilu. I tak, dla katow wychylenia klapki § = 20° 1 30° nadmuch
powietrza z dysz (o sumarycznym wydatku 7 = 120m?/s) powoduje przy-
rost wartosci wspotcezynnika sity nosnej o ACz =~ 0,45, a dla kata wychylenia
klapki 0 = 40° przyrost wartodci tego wspélczynnika o ACz =~ 0,7.
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Rys. 7. Wplyw nadmuchu na klapke na zalezno$¢ wspoélczynnika sity nosnej C'z
w funkcji kata natarcia profilu NACA 0012 dla § = 20°

I
0 8 6 -4 -2 0 2 4

22 —
Cz -

S
08 —| -
4 .
06 A—A Dmuch (15); f=0 mé/h

%¥—3X Dmuch (45); m=120 m* h
04 i / |
|||||]|I| Illllllllllll
8 10 12 14 16 1(81[0?
Rys. 8. Wplyw nadmuchu na klapke na zaleznosé¢ wspoltczynnika sity noénej Cz
w funkcji kata natarcia profilu NACA 0012 dla § = 30°
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Rys. 9. Wplyw nadmuchu na klapke na zaleznosé¢ wspotczynnika sity noénej Cz
w funkcji kata natarcia profilu NACA 0012 dla § = 40°
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5. Wnioski

Zaproponowany projekt sterowania optywem klapki profilu, funkcjonuja-
cy w petli sprzezenia zwrotnego przy wykorzystaniu nadmuchu powietrza
na klape, powinien spelni¢ wymagania stawiane w realizowanym projekcie
europejskim ESTERA. W niniejszym projekcie role czujnika sterujacego pelni
czujnik ci$nienia, mierzacy cisnienie statyczne na gérnej powierzchni klapki
w poblizu jej krawedzi spltywu.

Przeprowadzone pierwsze wstepne badania eksperymentalne (projekt jest
w trakcie realizacji) wykazaly wysoka skuteczno$é dziatania nadmuchu na ba-
dang klapke profilu. Dla najwiekszego kata wychylenia klapki tj. ¢ = 40°
uzyskano przyrost wartoéci wspotczynnika sity nosnej o ACz =~ 0,7.

Design of the flow control on the airfoil flap working in the closed loop
control system

Abstract

Flow control by using an additional blowing on the flowed surface has been a sub-
ject of experimental and computational research for many decades. The main task
of an additional blowing is to increase the flow velocity in the boundary layer of the
flowed object to delay the flow separation phenomenon and in result to improve the
aerodynamic performance of the object.

This paper presents the design of the flow control system on the movable airfoil
flap using an additional blowing. Blowing will be realized by an air supplying system
provides the nozzles (located on the trailing edge of the main body of the airfoil) with
air. Air flow through the nozzles will be controlled by a set of the electromagnetic
valves located inside the model. Pressures measured by sensors mounted on the flap
surface will create a control signal for a feedback system regulating an air flow through
the nozzles. Work is performed under the European project “ESTERA”.
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Profile skrzydla szybowcdéw wyczynowych osiggnely kres mozliwosci
zmniejszania ich oporu, a tym samym osiagow szybowca mierzonych
doskonaltoscia aerodynamiczna bez uciekania si¢ do sterowania warstwa
przyscienna. Jedyna ,klasyczna” metoda poprawy osiagéw pozostaje
zwiekszenie efektywnosci odzysku energii z atmosfery — poprzez poprawe
wlasnodci krazenia oraz wykorzystanie energii turbulencji atmosferycz-
nej, bez pogarszania charakterystyk oporu w przelocie. Efektywnos¢ eks-
trakcji energii atmosfery zalezy miedzy innymi od wtasnosci aerodyna-
micznych profilu skrzydla. Prezentowana praca przedstawia opracowana
metodyke projektowania profilu o cechach sprzyjajacych lepszemu przej-
mowaniu energii atmosferycznej i poprawie predkosci przelotowych. Jest
ona oparta o genetyczny algorytm optymalizacji oraz zmodyfikowany
program XFOIL do analizy optywu i charakterystyk aerodynamicznych
profilu.

1. Wprowadzenie

Wspodlczesne szybowce wyczynowe osiagnety bardzo wysoki poziom ja-
kosci aerodynamicznej mierzonej maksymalna doskonatoscia aerodynamicz-
na badz minimalnym oporem. Dzieki nowym koncepcjom aerodynamicznym
oraz zaawansowanym metodom projektowania przeplyw laminarny nowocze-
snych profili szybowcowych siega 65-75% gornej i 90-95% dolnej powierzchni,
a wspolezynnik oporu dla liczb Reynoldsa 2,5-3 mln osiagnal warto$é¢ ponizej
0,004. W celu uzyskania dobrych charakterystyk oporu w szerokim zakresie
warunkéw lotu wyposazane sa one czesto (poza szybowcami klasy standard)
w tzw. klapy predkosciowe. Jedyna mozliwoscig dalszej poprawy ich efektywno-
Sci aerodynamicznej jest zastosowanie sterowania warstwa przys$cienna, ktére
byloby kosztowne i niepraktyczne w codziennym uzytkowaniu. Wyrazane sa



160 K. KUBRYNSKI

nawet opinie, ze szybowce osiagnety taki poziom rozwoju, ze nowoopracowy-
wany szybowiec nie daje gwarancji bycia lepszym pod wzgledem osiggdéw od
juz istniejacych. Z drugiej strony, miara osiagéw szybowca wyczynowego jest
predkosé przelotowa, ktora mozna uzyska¢ w danych warunkach termicznych —
a ta wynika zaréwno z osiagéw uzyskiwanych w przelocie, jak i z efektywnosci
ekstrakeji energii atmosferycznej niezbednej do realizacji lotu. O ile pierwszy
aspekt osiagnal juz niemal maksimum, to drugi wydaje sie wciaz mozliwy
do poprawy. W tym celu konieczne jest okreslenie wplywu réznych cech kon-
strukcyjnych i aerodynamicznych szybowca na uzyskiwana predkos¢ przeloto-
wa, co wymaga uwzglednienia zaréwno odpowiedniego modelu termiki, cech
konstrukcyjnych szybowca (wydluzenie, mase, momenty bezwladnosci, itp.),
jak i cech aerodynamicznych profilu skrzydla. Analiza taka zaprezentowana
zostala w pracy [1], pozwalajac okresli¢ jakosciowy, jak i iloSciowy wplyw pa-
rametrow konstrukcyjnych szybowca oraz cech aerodynamicznych profilu. Ce-
chy te nie ograniczaja sie do niskiego oporu, lecz réwniez duzej wartosci sity
no$nej w warunkach krazenia, monotonicznego charakteru przebiegu zalezno-
sci Cz(«v) oraz wlasciwego dopasowania charakterystyk do katéw wychylenia
klapy predkosciowej. Uzyskanie tak sprecyzowanych charakterystycznych cech
profilu jest przedmiotem projektowania aerodynamicznego.

Aktualnie projektowanie prowadzi sie w oparciu o metody obliczenio-
we z ewentualna finalng weryfikacja rezultatow projektowania badaniami tu-
nelowymi. Efekty te zaleza od szeregu czynnikéw, w tym od poprawnosci
sformulowania zadania, jako$ci metod obliczeniowych, algorytmu projekto-
wania/optymalizacji oraz przyjetej koncepcji aerodynamicznej. Podstawowa
obecnie metoda projektowania aerodynamicznego tego typu profili jest wielo-
punktowe projektowanie metodami odwrotnymi badz optymalizacyjnymi, wy-
muszajac pozadany rozklad cinienia i rozwdj warstwy przysciennej, zapew-
niajacy niski poziom oporu w okre$lonym (konstrukcyjnym) zakresie wartosci
wspoOtczynnikow sity nosnej i liczb Reynoldsa. Metody te prowadza w przypad-
ku profili z klapa predkosciowa do istotnej wady: niemonotonicznego charakte-
ru przebiegu sity nosnej, ktéry odbija sie w sposéb negatywny na wlasnosciach
krazenia [1] oraz na uzyskiwanej predkosci przelotowe;.

Prezentowana metodyka projektowania, oparta o zmodyfikowang meto-
de analizy optywu i charakterystyk profilu, wydaje sie usuwaé te problemy.
Calo$¢ zrealizowanej pracy objeta badania tunelowe istniejacych profili szy-
bowcowych w celu okreslenia ich charakterystycznych cech przeplywowych,
okreslenia optymalnych parametréw systemu turbulizacji pneumatycznej, po-
prawienia jakosci programu XFOIL [2] wykorzystywanego do analizy cha-
rakterystyk aerodynamicznych profilu, opracowania metodyki projektowania
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aerodynamicznego w oparciu o algorytm genetyczny, wykonanie projektu ae-
rodynamicznego i jego weryfikacje w toku badan tunelowych. Prezentowana
praca przedstawia trzy zagadnienia: modernizacje programu XFOIL, szkic za-
stosowanego algorytmu projektowania oraz prezentacje uzyskanych wynikéw
badan eksperymentalnych.

2. Modyfikacja programu analizy oplywu profilu

Program XFOIL do analizy optywu profilu oraz do projektowania meto-
da odwrotna jest prawdopodobnie najskuteczniejszym i najbardziej popular-
nym programem do obliczen w zakresie matych liczb Reynoldsa. Bazuje on
na silnym sprzezeniu rozwiazania nielepkiego (oryginalna metoda panelowa)
z réwnaniami warstwy przySciennej, uzupelnionego analiza statecznosci war-
stwy przysciennej (obwiedniowa metoda e”). Pozwala to na stosunkowo po-
prawne okreslenie opltywu tak ztozonych przypadkéw, jak optyw z pecherzem
oderwania laminarnego czy ograniczonym oderwaniem przy krawedzi sptywu.
Podstawowa wada metody jest zanizanie oporu minimalnego oraz zawyzanie
C'Zmaz Oraz krytycznego kata natarcia [3], zwlaszcza dla warunkéw oplywu ty-
powych dla aerodynamiki szybowcowej (mate i umiarkowane liczby Re). W od-
niesieniu do klapowych profili szybowcowych czesto nieprawidtowe jest okre-
$lanie charakteru Cz(a) w poblizu C'zy,4, (monotonicznosci charakterystyki).
W prezentowanej pracy duzy nacisk potozony zostal na poprawe ilosciowych
wynikéw analizy profilu. Wykonane to bylo nie tyle w oparciu o szczegdtowa
analize sformutowan zastosowanych w programie, lecz raczej o kalibracje meto-
dy w celu przyblizenia uzyskiwanych wynikow do danych eksperymentalnych.

Rysunek 1 przedstawia poréwnanie wynikéw oryginalnego programu
XFOIL (defaultowe wartosci sterujace) z wynikami badan Althausa [4] dla
profilu SM-701 i Re = 1,5mlIn. Widoczna jest znaczna rozbiezno$é ilosciowa
charakterystyk. Lepsze wyniki mozna uzyskaé¢, zmniejszajac krytyczny wspot-
czynnik wzmocnienia w analizie przejécia do wartosci N, = 06, lecz przebieg
wciaz nie jest satysfakcjonujacy.

Pierwsza préba poprawy metody byto zaimplementowanie pelnej meto-
dy eV zamiast uproszczonej metody obwiedniowej [5]. Wyniki przedstawione
na rys. 2 pokazuja, ze dla defaultowej wartosci N, = 9 nieco poprawione
zostato okredlenie Cz gornej granicy siodla laminarnego, jednak dolna war-
tos¢ wrecz ulegla pogorszeniu. Dla okreslenia poprawnej wartosci dolnej gra-
nicy siodta laminarnego konieczne jest okreslenie znacznie mniejszej wartosci
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Rys. 1. Wyniki analizy XFOIL-em profilu SM-701, sformulowanie defaultowe
(Ner =9) oraz dla N =6
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Rys. 2. Por6wnanie sformulowania defaultowego (metoda obwiedniowa) oraz pelnej
metody eV, N, =9

N¢ = 5,2. Najlepsze wyniki daje zréznicowanie wartosci krytycznego wspot-
czynnika wzmocnienia dla warstw przysciennych na obu powierzchniach pro-
filu: Ng. =11 dla goéry i N, = 5,2 dla dotu — rys. 3.

Poprawe okreslenia oporu osiggna¢ mozna poprzez zmiane wyrazenia na
tarcie w turbulentnej warstwie przysciennej. W tym celu zastosowano istnieja-
ca juz w programie (lecz ukryta) opcje CFAC pozwalajaca na przeskalowanie
wartosci wspotezynnika tarcia warstwy turbulentnej. Rysunek 4 przedstawia
wynik dla CFAC =1,5. Jak widaé¢ nie tylko znacznie poprawiono charakte-
rystyke oporu, lecz réwniez oszacowanie Cz,q., krytycznego kata natarcia
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Rys. 3. Wyniki dla indywidualnych wartosci N, = 11, N, = 5,2 dla gornej oraz
dolnej powierzchni
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Rys. 4. Wyniki dla zwigkszonej wartosci tarcia w turbulentnej warstwie przysciennej
(CFAC =1,5)

oraz wartosci momentu pochylajacego. Wciaz wystepuje jednak pewien btad
w okresleniu Cz,q, profilu. Analiza pokazata, ze wartosé dyssypacji w $ladzie
za profilem jest zawyzona i powoduje gwaltowny spadek grubosci straty wy-
datku w $ladzie, co skutkuje zanizeniem cidnien w poblizu krawedzi sptywu
i zmniejsza tendencje to oderwania na profilu. Poprzez modyfikacje (zmniej-
szenie) dyssypacji tuz za krawedzia spltywu uzyskano znaczne poprawienie uzy-
skiwanej wartodci Czpnq, 1 krytycznego kata natarcia — rys. 5. Klopot z wy-
korzystaniem tak zmodyfikowanej metody sprowadza sie do koniecznosci in-
dywidualnego dostosowywania wartosci N, dla obu powierzchni, jak réwniez
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w zaleznosci od liczby Reynoldsa, a to mozna wykonaé¢ jedynie, dysponujac
wynikami badan tunelowych. Okreslenie zakresu poprawnych wartosci w za-
leznosci od liczby Re i warunkéw oplywu probowano przeprowadzi¢ w oparciu
o systematyczne wyniki badan tunelowych profili szybowcowych z klapami.

SM701 Re = 1500000 Ma = 0.000 Neryt = -11.0/-5.2 (C) CFr = 1.5 DIm = 2.0/2.0

2. sesmve R i ags XFOIL, ¥ 6.97
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Rys. 5. Wyniki przy zmniejszonej dyssypacji w $ladzie lepkim za profilem —
ostateczna modyfikacja metody

Na rysunkach 6-9 przedstawiono poréwnanie przyktadowych wynikow ba-
dan tunelowych wysokowyczynowego szybowcowego profilu klapowego DU-89-
138/14 z wynikami obliczen oryginalnym oraz zmodyfikowanym programem
XFOIL. Profil byl zaprojektowany i przebadany w Delft University of Techno-
logy [6] w jednym z najlepszych tuneli niskiej turbulencji: poziom turbulencji
siegal ok. 0,02% dla Re = 0,7 mln i ok. 0,07% dla Re = 3mln. Profil wyposa-
zony byl w turbulizator mechaniczny (ZIG-ZAG) w 82% cieciwy na dolnej po-
wierzchni. Klapa o cieciwie 14% wychylala sie w zakresie —4deg do +25 deg.
Przy zaprezentowanej modyfikacji metody i prawidlowym okresleniu N, wy-
niki obliczeniowe i eksperymentalne praktycznie pokrywaja sie.

3. Projektowanie aerodynamiczne

Podstawa metody projektowania zastosowanej w prezentowanej pracy byt
genetyczny algorytm optymalizacji, oparty o standardowa biblioteke PGA-
Pack [7]. Funkcja celu byla predkos$é przelotowa szybowca w zadanych wa-
runkach termicznych przy ustalonych parametrach konstrukcyjnych szybow-
ca (rozpietosé, powierzchnia nosna, masa, ...). Wplyw (wrazliwo$¢) réznych
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Rys. 6. DU 89-138/14; klapa —4 deg, Re = 3mln
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Rys. 7. DU 89-138/14; klapa 0deg, Re = 2,5mln
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Rys. 8. DU 89-138/14; klapa 10deg, Re = 1,0 mln
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DU-89-138/14 <860,0>{180} Re = 700000 Ma = 0.000 Nerit = 10.5 /9.0 CFr = 1.5 DIm = 1.0/1.4
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Rys. 9. DU 89-138/14; klapa 18deg, Re = 0,7mln

parametréow aerodynamicznych profilu (charakterystyka oporu, C Zkrazenias
dCz/do powyze] Cz krazenia, CZzpg, 1 inne) wprowadzany jest jako dane
wejsciowe, okre$lone na podstawie analizy krazenia oraz dynamicznego za-
chowania szybowca w turbulentnej atmosferze [1]. Profil zostal przedstawiony
jako ztozenie rozktadu grubosci i ksztattu szkieletowej. Obie wielkosci zostaty
przedstawione parametrycznie. Optymalizacji podlegaly: ksztalt profilu, pro-
mien noska, cieciwa klapy, wychylenia klapy dla réznych warunkéw lotu oraz
potozenie turbulizatora na dolnej powierzchni profilu. Liczba Reynoldsa od-
powiadala warunkom lotu poziomego i byla funkcja Cz (a wiec i predkosci):
Re = 0,89 - 10°/1/C. Wyznaczenie wartosci tak sformutowanej funkcji celu
wymagato wyznaczenia calej biegunowej profilu. Ograniczenia dotyczace geo-
metrii profilu (grubosci, katéw wychylenia klap itd.) wprowadzono poprzez
funkcje kary. Wykorzystano skalarng wersje biblioteki PGAPack, jednak w ce-
lu przyspieszenia obliczen funkcja celu wyznaczana byta w oparciu o przetwa-
rzanie rownolegte. Prezentowane obliczenia zajely nieco ponad cztery doby,
w trakcie ktérych przeanalizowano blisko 140 tysiecy wariantéw profili. Wy-
brany profil podlegal dodatkowo ,doprojektowaniu” w oparciu o metode od-
wrotna (poprzez niewielka modyfikacje rozkladéw cidnienia), gtéwnie w celu
wyeliminowania ewentualnych zafalowan powierzchni. Na rysunku 10 przedsta-
wiona zostata historia przebiegu procesu optymalizacji. Profilem poczatkowym
byt KL-002-128f z szybowca Diana-2. W poréwnaniu z jednym z najlepszych
typowych profili szybowcowych (DU89-134/14 z szybowca ASW-27/ASG-29)
dla przyjetych warunkéw termicznych posiada on przewage w oczekiwanej
predkosci przelotowej o ok. 1km/h — ktéra zapewnia zdecydowana przewa-
ge prezentowana w licznych zawodach. Zaprojektowany nowy profil wykazuje
obliczeniowo znaczna przewage nad profilem startowym — o ok. 2,5 km/h.
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Rys. 10. Wykres historii optymalizacji profilu

Na rysunkach 11-14 przedstawiono wplyw réznych wielkosci geometrycz-
nych i aerodynamicznych na oczekiwana wartos¢ funkcji celu. Plaskie maksi-
mum przewidywane jest dla grubosci z zakresu 12,6-13,7%.
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Rys. 11. Wplyw grubosci wzglednej profilu na wartos¢ funkeji celu

Ciekawa zalezno$¢ uzyskiwana jest dla cieciwy klapy: dos¢ ostre maksi-
mum wystepuje dla osi obrotu klapy w 87% cieciwy profilu — co odpowia-
da 13% cieciwie klapy. Pozostaje to w wyraznym kontrascie do stosowanych
powszechnie cieciw klap w zakresie 14-17%. Polozenie turbulizatora ma sto-
sunkowo niewielki wplyw na wynik, o ile lezy poza 90% cieciwy. Warto$é¢ Cz
krazenia okreslona w obliczeniach wynosi 1,55 (warunek dla tej wielkosci to
30% zmniejszenie Cz/da w stosunku do zakresu liniowego). Jest to warto$¢
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Rys. 12. Wplyw potozenia osi klapy profilu na wartos¢ funkeji celu
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Rys. 13. Wplyw potozenia turbulizatora na warto$¢ funkcji celu
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Rys. 14. Wplyw uzyskiwanej wartosci wspdlezynnika sity nosnej w krazeniu na
warto$¢ funkcji celu
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wyjatkowo duza w poréwnaniu z istniejacymi profilami. Rowniez oczekiwana
warto$¢ Czma: jest bardzo obiecujaca i wynosi 1,65. Dodatkowo oczekiwa-
ny jest monotoniczny przebieg charakterystyki sily nosnej — co byto jednym
z gltéwnych zamierzen calego przedsiewziecia.

Na rysunku 15 przedstawiono poréwnanie geometrii trzech profili szybow-
cowych: DU89-134/14, K1-002-128f oraz nowego profilu, oznaczonego KL-012-
132f.

a DU-TYPE (134/14) <860,0>{0}
d area = 0.09009
thick. = 0.13389
canber = 0.04013
rie = 0.00667
A = 7.64°

o.
-0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 .0

b KL-002-128 <830, -15>{0}
- 0.08654

0.1 0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

K1-012-132F <870, -10>(0}
area = 0.08872
thick. = 0.13169
camber - 0.03767
re = 0.01337
- 2.92°

0.1

0.1 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

Rys. 15. Geometria profili: DU89-134/14 (a), KL-002-128f (b) oraz
zaprojektowanego KL-012-132f

Poréwnanie obliczeniowych charakterystyk aerodynamicznych tych profili
w oparciu o wezesniej zmodyfikowany program XFOIL pokazuje, ze charakte-
rystyki oporu przebiegaja bardzo podobnie w istotnych zakresach warunkéw
lotu szybowca (rys. 16-19). Profil KL-002-128f zgodnie z intencjami mial by¢
pierwszym profilem z monotoniczng charakterystyka sily no$nej w warunkach
krazenia (duze katy wychylenia klap) — i taka charakterystyke przewiduje ory-
ginalny program XFOIL. Zaréwno zmodyfikowana wersja programu, jak i ba-
dania tunelowe pokazuja, ze nie udato sie tego uzyskaé, chociaz lokalne mi-
nimum C'z po przekroczeniu wartosci C'z krazenia jest duzo tagodniejsze niz
dotychczasowych profili.
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Rys. 16. Por6wnanie obliczeniowych charakterystyk profili DU89-134/14,
K1-002-128f oraz KL-012-132f; klapa: 0 deg
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Rys. 17. Poréwnanie obliczeniowych charakterystyk profili DU89-134/14,
K1-002-128f oraz KL-012-132f; klapa: 10 deg
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Rys. 18. Poréwnanie obliczeniowych charakterystyk profili DU89-134/14,
KI-002-128f oraz KI1.-012-132f; klapa: 25 deg
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Rys. 19. Obliczeniowe charakterystyki profilu KL-012-132f, klapa: 25, 30, 35 deg

Widaé, ze zaprojektowany profil ma zdecydowanie lepsze charakterystyki
przebiegu sity nosnej w poblizu maksymalnych jej wartosci. Dodatkowo mak-
symalne katy wychylenia klap stosowane na wczesniejszych profilach siegaja
20-25 deg, podczas gdy przewidywane obliczeniowo katy wychylenia mozliwe
do zastosowania w warunkach krazenia na nowym profilu siegaja 30 deg. Ry-
sunek 19 przedstawia charakterystyki nowego profilu dla wychylen klap 25, 30
i 35 deg. Jak wida¢, monotonicznosé jest przewidywana nawet dla najwieksze-
go kata wychylenia: 35 deg.

4. Badania tunelowe

Finalng weryfikacja, zaréwno zmodyfikowanej metody obliczeniowej jak
i samego projektu profilu, byly badania tunelowe. Przeprowadzono je w zmo-
dyfikowanym tunelu matych predkosci Instytutu Techniki Lotniczej i Me-
chaniki Stosowanej. Jest to stosunkowo malty tunel o zamknietym obiegu
i zamknietej przestrzeni pomiarowej. Przestrzen pomiarowa ma wymiary
0,46 m x 0,67 m. Maksymalna predkosé¢ siega 90 m/s. Wyposazony jest w jed-
nostopniowy wentylator, uktad chlodzenia powietrza oraz 8 siatek stuzacych
tltumieniu turbulencji. Wykonano dwa modele aerodynamiczne, o cieciwach
odpowiednio 390 mm i 260 mm. Pierwszy stuzy do badan w ograniczonym za-
kresie katéw natarcia, lecz umozliwia uzyskanie duzych liczb Reynoldsa. Drugi
model pozwala na badania w pelnym zakresie katéw natarcia, lecz przy ogra-
niczeniu liczb Reynoldsa. Oba platy wyposazone byly w przestawialne klapy
oraz system turbulizacji pneumatycznej. Rysunki 20-24 przedstawiaja wyni-
ki badan tunelowych wraz z ich poréwnaniem z wynikami obliczen dla liczby
Reynoldsa 0,7 mln i szerokiego zakresu wychylen klap.
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Rys. 20. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f,
Re = 0,7mln, kat wychylenia klap: 0 deg
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Rys. 21. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f
Re = 0,7mln, kat wychylenia klap 10deg
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Rys. 22. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f,
Re = 0,7mln, kat wychylenia klap 20 deg



METODYKA PROJEKTOWANIA AERODYNAMICZNEGO PROFILU... 173

k1-012-132f <870,-10>{300} Re = 700000 Ma = 0.000 Nerit = 8.0 /9.0 CFr = 1.5 DIm = 1.0/1
. F01L_no

2.0

SRR AR
|
C, CL

I I\
[ ,__S—*“ws(“ ~_
3

1.5 = o ¥RE

1.0 0’ é’ 5] ‘
F voob. |
i\ |

30Dy

815 oo

810

-8.65

50 150 200 -6-4-2 2 4 B 810121416 0.0 0.5 1.0

"o 5 N xisile
Rys. 23. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f,
Re = 0,7mln, kat wychylenia klap 30 deg

k1-012-132fF <B70,-10>{350} Re ~ 700000 Ma = 0.000 Nerit = 8.0 /9.0 CFr = 1.5 DIm = 1.0/1.4
XFO1L_no0 ¥ 5.97

2.0 2.0
©£:35 Re:0.70  kLOIp-132 Z6(]

s i
a\i
71
H o
I I b
o o
5 £ "
< >
© o
o
s
oot ]
RS

-B10

585

S0 muo 160 200 250 -6-4-2 2 4 6 B 10121416 0.0 0.5 1.0

10"~ Cp N xer /C

Rys. 24. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f,
Re = 0,7mln, kat wychylenia klap 35deg

Rysunki 25-27 prezentuja to samo dla niewychylonej klapy przy wiekszych
wartosciach liczb Reynoldsa. Jak widaé¢, rozbiezno$é obliczen z wartosciami
eksperymentalnymi jest znacznie wigksza, niz uzyskiwana wczesniej, ale gtow-
nie w zakresie duzych katéw natarcia. Uzyskane wyniki w pelni potwierdzaja
oczekiwania: uzyskano bardzo dobre, w pelni poréwnywalne do wezesniejszych
profili, charakterystyki oporu. Natomiast uzyskano znacznie lepsze charaktery-
styki sity noénej dla duzych katéw natarcia. Profil wykazuje klasyczne charak-
terystyki przebiegu sily noénej w poblizu Cz,,q. — typowe jedynie dla profili
bezklapowych. Jest to pierwszy taki przypadek wsréd profili szybowcowych
z klapami predkosciowymi. Ponadto uzyskano nawet lepsze charakterystyki
od przewidywanych obliczeniowo w zakresie duzych katéow wychylenia klap.
Istnieja pewne przestanki do wyjadnienia réznic miedzy obliczeniami i wy-
nikami badan, zwiazane z innym przebiegiem zmian statecznosci laminarnej
warstwy przysciennej przy wzroscie katéw natarcia w poréwnaniu z poprzed-
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Rys. 25. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f dla klapy
niewychylonej dla Re = 1,5mln
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Rys. 26. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f dla klapy
niewychylonej dla Re = 2,0 mlIn
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Rys. 27. Obliczeniowe i zmierzone charakterystyki profilu KL-012-132f dla klapy
niewychylonej dla Re = 2,4mln
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Rys. 28. Obliczeniowe i zmierzone rozktady cisnienia na profilu KL-012-132,
Re = 0,7mln, klapa: 30deg; (a) o = —5deg, (b) o = 12deg

nimi profilami, jednak wyjasnienie tego bedzie wymagato dodatkowych badan.
Warto rowniez odnotowaé¢ dobra zgodno$é rozktadow cisnienia uzyskiwanych
z obliczen oraz z badan tunelowych i to nawet dla duzych katéw wychylen klap
oraz stosunkowo znacznych obszaréw oderwania — rys. 28.

5. Wnioski

Zaprezentowano oryginalng metodyke projektowania i optymalizacji szy-
bowcowego profilu klapowego, ktérej celem jest uzyskanie takich cech aerody-
namicznych profilu, ktére maksymalizuja predkosé przelotows szybowca w za-
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danych warunkach termicznych. Oparta jest ona na algorytmie optymalizacji
genetycznej, a funkcja celu uwzglednia rézne aspekty lotu, zaréwno zwigza-
ne ze ,statycznym” krazeniem w kominie termicznym, z dynamika szybowca
w turbulentnej atmosferze, jak i te zwigzane z przelotem miedzy kominami
termicznymi. Wykorzystano przy tym wczesniejsze badania zwiazane z wply-
wem (wrazliwoscia) réznych parametréw aerodynamicznych profilu skrzydla
(i szybowca w ogdle) na ekstrakcje energii atmosferycznej przez szybowiec.
W efekcie uzyskano profil, ktéry charakteryzuje sie w pelni monotoniczna cha-
rakterystyka sity nosnej — typowa jedynie dla klasycznych profili pozbawionych
klapy.

Uzyskane wyniki sugeruja znaczna poprawe osiagéw szybowca mierzonych
uzyskiwana predkoscia przelotowa w okreslonych warunkach termicznych.
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Aerodynamic design methodology for sailplane airfoil with flap

Abstract

Currently it was reached nearly an end of sailplane performance development me-
asured by L/D ratio or minimum drag using natural aerodynamics, without using
boundary layer control technique. The only “classic” way to improve performance is to
increase the efficiency of energy extraction from the atmosphere — both by improving
the circling characteristics in thermal and extraction energy of atmospheric turbu-
lence, without worsening inter-thermal flight characteristics. This depends also on
aerodynamic characteristics of wing section. The paper presents method that allows
to design the airfoil having better characteristics of atmospheric energy extraction and
finally better cross-country flight speed. The method is based on genetic optimization
algorithm and improved XFOIL program to determine airfoil characteristics.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw Ministerstwa Nauki i Szkolnictwa Wyzszego
jako projekt badawczy nr 2867/B/T02/2008/35
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Aktualnie osiagnieto kres mozliwosci poprawy osiagdéw szybowca mierzo-
nych doskonatoscia aerodynamiczng lub minimalnym poziomem oporu
bez uciekania sie do sterowania warstwa przyscienna. Jedyna ,klasyczna”
metoda poprawy osiagdéw jest zwiekszenie efektywnosci odzysku ener-
gii z atmosfery, w tym rowniez poprzez wykorzystanie energii turbulen-
cji atmosferycznej oraz wystepujacych gradientéw predkosci powietrza.
Prezentowana praca przedstawia prébe oceny wplywu poszczegdlnych
parametréw konstrukcyjnych szybowca oraz wtasnosci aerodynamicz-
nych profilu skrzydta na efektywnosé ekstrakcji energii atmosferycznej,
ze szczegblnym uwzglednieniem dynamiki szybowca w turbylentnej at-
mosferze.

1. Wprowadzenie

Powszechnie panuje przekonanie, ze osiagi szybowca mierzone sa jego
maksymalng doskonalosciag aerodynamiczna badz biegunowa predkosci.
Wspolcezesne szybowce wyczynowe osiagnety bardzo wysoki poziom jakosci ae-
rodynamicznej mierzonej w taki sposéb: maksymalna doskonatosé szybowcéw
klasy wyscigowej (15m) wynosi obecnie ok. 50, a szybowcéw klasy otwartej
sigga 70. Opdr wszystkich elementéw skladowych szybowca osiggnal prak-
tycznie najmniejsza mozliwa warto$é uzyskiwanag w sposob naturalny. Dzieki
nowym koncepcjom aerodynamicznym oraz zaawansowanym metodom projek-
towania aerodynamicznego przeplyw laminarny nowoczesnych profili szybow-
cowych obejmuje 65-75% gornej i 90-95% dolnej ich powierzchni, a wspotczyn-
nik oporu przy liczbach Reynoldsa 2,5-3 mln osiagnal warto$¢ ponizej 0,004.
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Praktycznie, bez zastosowania rozwiazan typu aktywnego sterowania warstwa
przyscienna, ktéra bytaby wyjatkowo kosztowna i niepraktyczna w codzien-
nym uzytkowaniu, nie ma juz mozliwosci obnizania oporu. Wyrazane sg wrecz
opinie, ze jako$¢ aerodynamiczna szybowcéw osiagnela taki poziom, ze nie
ma gwarancji, iz nowo opracowywany szybowiec bedzie lepszy pod wzgledem
osiagdéw od istniejacych konstrukcji. Z drugiej strony, miarg osiagéw szybowca
wyczynowego jest predkosé przelotowa, ktora mozna uzyskaé¢ w danych warun-
kach termicznych — a ta wynika zaréwno z osiagéw uzyskiwanych w przelocie,
jak i z efektywnodci ekstrakcji energii atmosferycznej niezbednej do realizacji
lotu. O ile pierwszy aspekt wydaje sig, ze osiagnal juz niemal maksymalny
poziom, to drugi wydaje sie wcigz mozliwy do poprawy.

W celu oceny wplywu réznych parametréw szybowca na finalng predko$é
przelotows szybowca konieczne jest zbudowanie odpowiedniego matematycz-
nego modelu przelotu szybowcowego i wykorzystanie go do okreslenia optymal-
nych wartosci réznych parametréw konstrukcyjnych i aerodynamicznych szy-
bowca. Takie podejscie do optymalizacji szybowca musi uwzgledniaé zaréwno
odpowiedni model termiki, aerodynamike szybowca (w tym jego szeroko poj-
mowana ,technologie aerodynamiczng”), jak i inne istotne cechy konstrukcyj-
ne (wydluzenie, mase, momenty bezwladnosci, itp.). Analiza wplywu takich
parametréw jest do$¢ powszechnie znana [1]-[3] i obejmuje wplyw wydluze-
nia, masy i ewentualnie charakterystyk aerodynamicznych profilu na wtasno-
Sci szybowca w krazeniu oraz na przelocie miedzy kominami termicznymi przy
zalozeniu ustalonych warunkéw lotu.

Prezentowana praca omawia jedynie fragmentarycznie taka analize, skupia-
jac sie gléwnie na wplywie dynamiki szybowca na jego osiagi przelotowe oraz
jego reakcje na turbulencje atmosferyczna, ktéra dotychczas byta praktycznie
pomijana. Jedyna znana praca poruszajaca ta tematyke, zaprezentowana na
Kongresie OSTIV-u w Lusse-Berlin podczas Szybowcowych Mistrzostw Swiata
2008 roku, zawierata kardynalne btedy, prowadzace do catkowicie nieakcepto-
walnych wynikéw [4], [5]. Rezultaty tej analizy byly jednak podstawa zmiany
nastawienia do projektowania profili szybowcowych [6], tym niemniej jej efekty
mozna traktowaé jedynie jako jakosciowe i znacznie zawyzone energetycznie.
W poréwnaniu do wynikoéw prezentowanych w obecnej pracy réznice sa okoto
20-krotne ().

Innym przyktadem analizy dynamiki obiektu latajacego i efektywnosci eks-
trakcji energii atmosferycznej przez model latajacy, jest praca [7] przedstawio-
na na tymze kongresie OSTIV, jednak nie nie analizuje ona wplywu parame-
tréow konstrukcyjnych i aerodynamicznych.
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2. Wplyw parametréw konstrukcyjnych na ,statyczne” osiggi
szybowca

Wplyw parametréw konstrukcyjnych i aerodynamicznych szybowca na je-
go wlasnosci w przelocie miedzykominowym sg stosunkowo proste do analizy
i byty wielokrotnie prezentowane w literaturze przedmiotu i nie beda tu rozpa-
trywane. Znacznie bardziej ztozone jest zagadnienie wplywu réznych aspektow
konstrukcyjnych szybowca na skutecznosé ekstrakceji energii kominéw termicz-
nych — a to gléwnie z powodu trudnoéci z okresleniem rzeczywistych danych
kominéw termicznych. Przyjmujac jednak typowe przyjmowane obecnie mo-
dele kominéw [8], mozna réwniez takie zagadnienie skutecznie i stosunkowo
prosto rozwiaza¢ na gruncie zalozenia lotu ustalonego. W przypadku pradéw
wznoszacych z promieniowym gradientem predkosci pionowej oraz maksimum
w obrebie centrum, okazuje sie, ze najskuteczniejszym sposobem poprawy wy-
korzystanie energii komina jest zwigkszenie wspélczynnika sity nosnej w kra-
zeniu, nawet kosztem znacznego wzrostu oporu — rys. 1.

HORSTMANN THERMAL MODEL -A2-

o

[m/s]

w_therm, w_sink, w_lift
=

&l SAILPLANE"™= 2 7; /L N

SINK
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Rys. 1. Wplyw wartosci wspolezynnika sity nosnej na opadanie wlasne oraz
wynikowa predkos¢ wznoszenia szybowca

Jest to jeden z najwazniejszych czynnikéw pozwalajacych poprawié osiagi
przelotowe szybowca, ktéry dotychcezas byt bardzo niedoceniany — a wydaje sie,
ze obecnie jest to praktycznie jedyny ,klasyczny” sposéb poprawy dostepny
przy projektowaniu aerodynamicznym. Niestety uzyskanie wiekszych warto-
Sci Cz w krazeniu przy zachowaniu dobrych wtasnosci przy duzych predko-
Sciach jest bardzo problematyczne, a wynika to z wielu przyczyn. Szczegdlna
role odgrywa tu réwniez dynamiczne zachowanie szybowca w turbulentnym
powietrzu.
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3. Wplyw parametréow konstrukcyjnych i aerodynamicznych na
dynamike szybowca

Waznym efektem w locie szybowca jest wplyw podmuchéw oraz turbulen-
¢ji atmosferycznej na zachowanie szybowca, jak i ich wplyw na bilans ener-
getyczny. W przypadku cyklicznych zmian predkosci pionowej (turbulencji)
wystepuje tzw. efekt Katzmyera [9], ktéry pozwala na transfer pewnej czesci
energii turbulencji do szybowca. Przy zalozeniu bardzo prostego modelu (po-
ziome przemieszczanie profilu bez zmian kata ustawienia i potozenia pionowego
oraz sinusoidalna zmiennos$¢ predkosci pionowej) mozna uzyskaé¢ wyrazenie na
rownowazny zysk wysokosci zwiazany z turbulencja. Wyraza sie on wzorem

(3.1)

gdzie: AH/l oznacza przyrost wysokosci (energetycznej) na drodze [, a wy
jest amplituda turbulencji atmosferycznej. W rzeczywistosci nalezy oczekiwad,
ze wplyw na oddzialywanie turbulencji bedzie mialy takie parametry, jak:
skala turbulencji, momenty bezwladnosci, zapas statecznosci podtuznej oraz
rzeczywista charakterystyka aerodynamiczna szybowca.

Wiekszos$¢ nowoczesnych szybowcéw wyczynowych korzysta z wysoko zla-
minaryzowanych profili wyposazonych w klapy predkosciowe, ktore pozwalaja
na pewng adaptacje profilu do aktualnych warunkéow przeptywu. Profile takie
posiadaja bardzo charakterystyczna ceche [6], [10]: przy duzych katach natar-
cia przebieg sily nosnej ma lokalne minimum przy wzrodcie kata natarcia —
rys. 2.

Wezesdniejsze analizy i opracowania sugeruja (jednak wylacznie jakoscio-
wo), ze taka charakterystyka ma znaczacy wplyw na efektywnosé krazenia.
Wiynika to z nieustalonego charakteru lotu w kominie termicznym (charaktery-
zujacym sie nieréwnomiernoscia predkosci pionowej) oraz podczas wlatywania
i wylatywania z komina. Schematycznie pokazano to na rys. 3.

Jezeli krazenie odbywa sie przy duzych wartosciach Cz w poblizu mak-
simum (z uwagi na efektywnosé), dodatkowa predkosé od géry (zmniejsze-
nie predkosci pionowej réwnowazne ujemnemu podmuchowi w stosunku do
wartodci Sredniej) powoduje spadek sity nosnej i przyspieszenie do dotu oraz
zmniejszenie wznoszenia. Chwilowy przyrost predkosci pionowej (podmuch do
géry) powoduje wzrost sity nosnej i wznoszenia w przypadku monotonicznego
przebiegu charakterystyki sily nosnej oraz zmniejszenie sity noénej i spadek
predkosci wznoszenia w przypadku lokalnego minimum sity nosnej. W celu
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Rys. 2. Zmierzone charakterystyki aerodynamiczne profilu DU97-127/15 dla
Re = 1,5-10° i réznych katéw klap [6]
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Rys. 3. Wplyw charakterystyki przebiegu sily nosnej na sile nosna w warunkach
turbulencji atmosferycznej

pelniejszej analizy wplywu charakterystyk szybowca na jego dynamiczne za-
chowanie w burzliwej atmosferze oraz wynikajaca stad efektywnos$é energe-
tyczna lotu, stworzono prosty, lecz bardzo uzyteczny, 2-wymiarowy symulator
lotu.

Sktada sie on z trzech zasadniczych blokéw: catkowania réwnan ruchu przy
zadanym profilu podmuchéw atmosferycznych, sterowania (sprzezonego z joy-
stickiem, co pozwala na bezposrednie uwzglednienie zachowan pilota) oraz
interfejsu graficznego, pozwalajacego na do$¢ realna ocene wzrokows zacho-
wania szybowca — rys. 4. Pozwala on zaréwno na okreélenie zachowania szy-
bowca w turbulentnej atmosferze oraz przy wejsciu oraz wyjsciu z podmuchu
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(komina termicznego), jak réwniez pozwala uwzglednié¢ efektywnosé sterowa-
nia szybowcem przez pilota i jego wplyw na zysk energetyczny.
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Rys. 4. Interfejs graficzny symulatora
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Rys. 5. Ukltad wspélrzednych przyjety dla rownan ruchu szybowca
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Dwuwymiarowe réwnania ruchu szybowca z uwzglednieniem pionowych
i poziomych podmuchéw powietrza (rys. 5) mozna zapisac

mi +mQw = X mw —mQu = Z

J,Q =M Q=6

T1 = ucos © + wsin © 71 = —usin® + w cos O

X = Lsinag — D cosag — mgsin © (3.2)
Z = —Lcosar — Dsinag + mgcos ©

Cr, = Cr(ag,control, @, . ..) Cp = Cp(ag,control,Q, . ..)

Cu = Cu(ag, control, c.g.location, Q(damping)s - - -)

Roéwnania te uwzgledniaja zaréwno cechy konstrukcyjna (masa, momenty
bezwladnosci, geometrie,...), aerodynamiczne (Cz, Cz, Cm, zapas statecz-
nosci podluznej, tlumienie) i sterowanie szybowcem, jak tez pozwalaja na
modelowanie réznych wariantéw podmuchéw /turbulencji. W efekcie pozwa-
la to na okreélenie wpltywu réznych czynnikow charakteryzujacych szybowiec
na jego osiagi przelotowe poprzez uwzglednienie oddzialywania dynamicznego
atmosfery na szybowiec i zwigzany z tym transfer energii atmosferycznej do
szybowca.

INFLUENCE OF ATMOSPHERIC TURBULENCE: X-SCALE, STATIC_MARGIN: 30[%], ALFA: 2[deg]

SIMULATION A —&—
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SIMULATION C ---4---
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DIANA-2 sailplane design parametersj m=500kg
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Rys. 6. Wplyw przebiegu Cz(a) i skale turbulencji atmosferycznej na zysk
energetyczny szybowca

Rysunek 6 przedstawia przykladowy wplyw turbulencji atmosferycznej
(amplituda 0,5m/s) na zysk energetyczny szybowca w zaleznosci od charak-
teru zaleznosci Cz(«) i skali (dlugosci fali) turbulencji przy ustaleniu pozo-
stalych parametréow. Parametry konstrukcyjne i masowe odpowiadaja danym
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szybowca Diana-2 i zapasie statecznosci statycznej 30%. Wariant A dotyczy
stalej wartosci dCz/da = 0,1 [1/deg]. Kolejne warianty posiadaja zalama-
nie przebiegu Cz(«) dla Cz bedacego wartoscia $rednia w locie (réwna 1,4),
a warto$¢ dCz/da dla katéw natarcia przekraczajacych $rednia wynosi od-
powiednio: B — 0,025, C — 0, D — —0,015 1/deg. Zaznaczono réwniez poziom
zysku energetycznego dla uproszczonego wariantu efektu Katzmyera, rowna-
nie (3.1). Jak widaé¢, wplyw charakteru przebiegu sily nosnej ma znaczacy
wplyw na odzyskiwanie energii turbulencji atmosferycznej. Warto réwniez za-
uwazy¢ (w odréznieniu od uproszczonej analizy efektu Katzmyera), ze efekt
silnie zalezy od skali turbulencji. Maksimum efektu dla analizowanego przy-
padku odpowiada dtugosci fali podmuchéw okoto 40 m.

Bardzo silny wplyw na zysk energetyczny szybowca w turbulentnej atmos-
ferze maja rowniez inne parametry, zwlaszcza zapas statecznosci statycznej.
Rysunek 7 przedstawia wplyw zapasu statecznosci statycznej na zysk ener-
getyczny szybowca dla wariantu A charakterystyki Cz(«). Jak widaé, sta-
tecznos¢ statyczna szybowca ma bardzo silny wplyw na zachowanie szybowca
w turbulencji, a zmniejszenie zapasu statecznosci znacznie rozszerza skale tur-
bulencji, dla ktérej obserwujemy zysk energetyczny. Wynik ten potwierdza ob-
serwacje pilotow, ktérzy dosé¢ dawno stwierdzili, ze zwiekszenie balastu wodne-
go w ogonie (réwnowazne zmniejszeniu statecznosci) poprawia osiagi szybowca
w krazeniu. Podobne analizy pokazuja wplyw innych czynnikéw, jak moment
bezwladnosci szybowca, jego masa czy wrecz takie parametry konstrukcyjne,
jak odlegtoé¢ skrzydlo-usterzenie i wielkosé usterzenia (co zmienia tlumienie
aerodynamiczne).

INFLUENCE OF ATMOSPHERIC TURBULENCE: X-SCALE, SIMULATION A, ALFA: 2[deg]

DIANA-2 sailplane design parametersj m=500kg g'ltﬁ;:g mﬁgg g:z —.
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Rys. 7. Wplyw zapasu statecznosci statycznej i skali turbulencji atmosferycznej na
zysk energetyczny szybowca
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Rysunek 8 przedstawia zachowanie szybowca z charakterystyka Cz(«) ty-
powa dla wspélezesnych szybowcéw klapowych (z lokalnym minimum Cz —
wykres w lewym gérnym rogu) w przelocie przez obszar podmuchu. Warto
odnotowaé¢ typowe efekty zwiazane z zachowaniem takiego szybowca. Wlot
w obszar podmuchu powoduje wzrost kata natarcia i niewielki spadek sity
nosnej oraz znaczny wzrost predkosci poziomej.
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Rys. 8. Zachowanie szybowca w obszarze podmuchu pionowego

Wzrost predkosci pionowej nastepuje dopiero na skutek wzrostu sity no-
$nej, bedacej nastepstwem wzrostu predkosci poziomej. Warte jest odnoto-
wanie trzech istotnych efektéow. Pilot wyczuwa podmuch z wyraznym opdz-
nieniem, co nie sprzyja wtasciwej jego reakcji. Wzrost predkosdci poziomej
powoduje skrécenie czasu przebywania w obszarze o wiekszym noszeniu, co
zmniejsza efektywne wykorzystanie energii podmuchu w stosunku do charak-
terystyki monotonicznej (typu B) réwnowaznej 2-3% zysku wysokosci. Ostat-
nim zaobserwowanym efektem jest brak mozliwosci efektywnej reakcji pilota
w celu zwiekszenia efektywnosci wykorzystania energii podmuchu. W przypad-
ku monotonicznej charakterystyki C'z(«) poprawna reakcja pilota pozwala na
dodatkowy zysk energetyczny rzedu 2%. Wplyw na wykorzystanie takiego po-
dmuchu poprzez dynamiczng reakcje szybowca maja rowniez inne parametry,
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a zaprezentowany ,symulator” pozwala na efektywna analize (jakoSciowa, jak
i iloSciowa) wplywu réznych cech szyboweca, zaréwno konstrukcyjnych jak i ae-
rodynamicznych, na jego osiagi, uwzgledniajac rowniez mozliwy wpltyw pilota.

4. Whnioski

Zaprezentowano metode analizy wptywu charakterystyk szybowca, zaréw-
no konstrukcyjnych jak i aerodynamicznych, na jego osiagi wynikajace z eks-
trakcji energii atmosferycznej zawartej w kominach termicznych oraz turbu-
lencji atmosferycznej. Jak wynika z zaprezentowanej analizy, na skutecznosé
odzyskiwania energii atmosferycznej ma wplyw zaréwno statyczne zachowa-
nie szybowca podczas krazenia w kominie termicznym, jak i jego zachowanie
dynamiczne wynikajace z odpowiedzi na podmuchy atmosferyczne — typowe
dla rzeczywistych warunkéw lotu. Gléwnym celem pracy bylo przygotowanie
metody iloSciowego okreslenia wplywu (wrazliwosci) réznych cech szybowca,
zwlaszeza aerodynamicznych, na jego efektywnos$é energetyczng w przelocie.
Informacje te moga by¢ skutecznie wykorzystane w projektowaniu szybowca,
a w szczegolnosci podczas projektowania aerodynamicznego profilu skrzydla,
w celu poprawy jego osiagéw zawodniczych.
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Influence of design and aerodynamic parameters of sailplane on
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Abstract

Currently it was reached nearly an end of sailplane performance development
measured by L/D ratio or minimum drag using natural aerodynamics, without using

boundary layer control technique. The only “classic” way to improve performance is to
increase the efficiency of energy extraction from the atmosphere — both by improving
thermaling property and utilizing atmospheric turbulence and velocity gradients. This
work presents an attempt to resolve such issues with particular emphasis on the
dynamics of the glider and influence of some design and aerodynamic parameters on
extraction energy of turbulence.
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Badania zrzutu modeli podwieszen z samolotéw bojowych (eksperymen-
talne i numeryczne) wykonuje sie zawsze przed wdrozeniem nowego ty-
pu podwieszenia. Pozwalaja one okresli¢ zjawiska wystepujace w trakcie
zrzutu. Zasadniczym celem badan jest wyznaczenie trajektorii lotu zrzu-
canego obiektu w bliskiej obecnosci nosiciela, a przez to dostarczenie
informacji na temat bezpieczenstwa zrzutu w okreélonych warunkach.
Wazne jest zatem, aby symulacja zrzutu podwieszen z belek podskrzy-
dtowych modelu samolotu bojowego w miare mozliwosci jak najwierniej
odwzorowywala zrzut w warunkach lotu rzeczywistego.

W pracy przedstawiono eksperymentalng czeéé¢ badan zrzutu dynamicz-
nie podobnych modeli wybranych podwieszen z modelu samolotu F-16C
Block 52 Advanced w skali 1:4,5. Odniesiono sie do najczesciej stoso-
wanych zasad modelowania zrzutow podwieszen i powiazano je z ekspe-
rymentem. Omoéwiono zastosowang metode wyznaczania trajektorii lotu
podwieszen. Badania zostaly przeprowadzone w Tunelu Aerodynamicz-
nym Matych Predkosci T-3 Instytutu Lotnictwa w Warszawie.

Wykaz oznaczen

Fy, - sila aerodynamiczna dzialajaca na zrzucane podwieszenie [N],
m — masa ciala podwieszanego [kg],

Vv —  objetoéé ciata podwieszanego [m?],

g —  przyspieszenie ziemskie g=9,8065 m/s?,
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Indeksy:

T
R
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przyspieszenie aerodynamiczne zrzucanego podwieszenia,
a=Fa/m [m/s?],

wspolezynnik aerodynamiczny zrzucanego podwieszenia,

¢ = Fa/(aS) [,

dlugosé ciala podwieszanego [m],

powierzchnia odniesienia (maksymalne pole powierzchni przekroju
poprzecznego podwieszenia) [m?]
ci$nienie statyczne w przeplywie [Pa=N/m?],

ci$nienie dynamiczne w przeplywie, ¢ = pv?/2 [Pa=N/m?],

liczba Reynoldsa [-],

wspdélezynnik turbulencji w przeplywie [-],

stala gazowa [J/(kgK)],

temperatura [K],

predkoéé przeplywu niezakléconego [m/s?],

wspOtezynnik skali modelu [,

gestoéé ciata podwieszanego [kg/m?],

gestoéé powietrza [kg/m?],

lepko$é¢ kinematyczna [m? /s],

czas wymiarowy [s],

kat natarcia modelu podwieszenia mierzony pomiedzy osia kadtu-
ba modelu a rzutem wektora predkosci na plaszczyzne pionowa
[deg],

kat §lizgu mierzony pomiedzy kierunkiem wektora predkosci a rzu-
tem osi podtuznej modelu na plaszczyzne pozioma [deg].

)

warunki tunelowe,
warunki modelowane (rzeczywiste).

1. Wstep

Samoloty bojowe na calym $wiecie wyposazane sa w roznego typu podwie-
szenia (tj. bomby, rakiety, zbiorniki paliwa itd.). Uzbrojenie, ktére dobierane
jest w zaleznosci od realizowanego zadania, zwykle mocuje sie na zewnetrz-
nych punktach podwieszen samolotu. Pylony pod podwieszenia zamocowane
sg do koncowek skrzydel, pod skrzydtami oraz do kadtuba samolotu. W kon-
strukcjach typu ,stealth”, ze wzgledu na zmniejszenie odbicia fali radarowej
uzbrojenie umieszcza sie w wewnetrznych komorach kadluba.
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W trakcie wykonywania misji bojowej nastepuje zrzut podwieszen samo-
lotu. Odejscie zasobnika moze mie¢ charakter swobodny lub wymuszony, (np.
przy uzyciu tzw. pironaboi). Stosowane mechanizmy zwalniajace moga dodat-
kowo nadaé¢ wstepny kierunek ruchu lub obrotu. Niemniej, poczatkowy cha-
rakter oddalania podwieszenia od nosiciela silnie zalezy od warunkéw lotu
samolotu, przy jakim nastapil zrzut (orientacja wzgledem ziemi — grawitacja,
predkos¢, kat natarcia, kat $lizgu samolotu itp.). Liczne przypadki w historii
lotnictwa pokazuja, ze dochodzito do kolizji zrzucanego podwieszenia z nosicie-
lem. Spadajace podwieszenie, uderzajac w nosiciela, najczesciej uszkadzalto je-
go elementy nosne, powierzchnie sterowe, co niekiedy prowadzito do katastrofy.
Z tych tez powodéw wykonuje sie badania symulacji zrzutu podwieszen (nume-
ryczne i eksperymentalne). Dzieki nim mozna okresli¢, czy wybrane zamocowa-
nie podwieszenia wzgledem nosiciela oraz zastosowany mechanizm zwalniajacy
pozwola na bezkolizyjny zrzut w okreslonych warunkach lotu. Co wiecej, dla
kazdego samolotu bojowego na podstawie przeprowadzonych wcze$niej badan
wyznacza sie zakres uzytkowy, w ktérym mozna bezpiecznie wykonaé zrzut
podwieszen.

2. Warunki podobienstwa

W celu przeprowadzenia badan zrzutéw dynamicznie podobnych mode-
li podwieszen, skorzystano z odpowiednich warunkéw podobienstwa i zasad
modelowania zawartych w literaturze oraz stosowanych w Zaktadzie Aerody-
namiki Instytutu Lotnictwa [1]-[5].

W warunkach eksperymentalnych zrzucane podwieszenie traktowane jest
jako ciato sztywne. W czasie zrzutu $rodek ciezkosci podwieszenia przemiesz-
cza sie ruchem postepowym, a podwieszenie wykonuje dodatkowo ruch obro-
towy [1]. W trakcie wykonywania badan do$wiadczalnych dazy sie do tego,
aby trajektoria lotu zrzucanego podwieszenia jak najwierniej odwzorowywa-
ta trajektorie zrzutu podwieszenia w warunkach rzeczywistych. W tym celu
stosuje sie kryteria podobienstwa pomiedzy warunkami tunelowymi i rzeczywi-
stymi. Podobienstwo wystepuje pomiedzy wielkoSciami geometrycznymi, kie-
runkiem dziatania sil i momentéw aerodynamicznych oraz sit masowych dzia-
tajacych na podwieszenie, a takze w odpowiednich relacjach miedzy tymi sita-
mi. W trakcie wykonywania doswiadczalnych zrzutéw podwieszen wystepuja
istotne ograniczenia wynikajace chociazby z konstrukcji tunelu aerodynamicz-
nego, ktore ograniczaja mozliwosci odwzorowania warunkéw rzeczywistych.
Kierunek predkosci powietrza w tunelu jest zwykle prostopadly do kierunku
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sit grawitacyjnych. Ogranicza to mozliwos¢ modelowania zrzutu podwieszenia
do przypadku zrzutu w trakcie ustalonego lotu poziomego nosiciela [3].
Poza zachowaniem warunkéw podobienstwa geometrycznego

Lp

=) (2.1)

wymaga sie, aby zostaly spetnione warunki zachowania dynamicznego podo-
bienstwa przeptywu pomiedzy warunkami tunelowymi i rzeczywistymi. Okre-
slaja je liczby podobienstwa [2]:

1. Liczby Reynolds’a

LV, LV,
(=7),= (57, (22

1% 1%

2. Liczby Macha
(V;.O)R - (V;.O)T (2.3)

3. Liczby Froude’a

V2 V2
(=)= (), (24)
4. Liczby Strouhala
Vool Vool
(F)e= 5 (2:5)

Warunkiem zachowania podobienstwa w zakresie sil masowych dzialaja-
cych na podwieszenie jest odpowiedni dobér ciezaru modelu oraz jego mo-
mentéw bezwladnodci. Poniewaz warto$¢ przyspieszenia ziemskiego w warun-
kach tunelowych oraz w rzeczywistosci jest taka sama, podobienstwo pomiedzy
trajektoriami lotu zrzucanego podwieszenia uzyskuje sie przy zachowaniu jed-
nakowych stosunkéw i kierunkéw sit aerodynamicznych do sit ciezkosci

F F
(g) = (g 26)

Zapewnienie wszystkich wspomnianych warunkéw podobienstwa ze wzgle-
dow technicznych jest czesto niemozliwe. W zwiazku z tym korzysta sie
z uproszczonych zasad modelowania, ktére pozwalaja na uzyskiwanie wiary-
godnych wynikéw badan eksperymentalnych. Najczesciej stosowanymi sposo-
bami modelowania przy zrzucie swobodnym podwieszen w tunelach aerody-
namicznych sa: modelowanie ,lekkie” oraz modelowanie ,ciezkie”.
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2.1. Modelowanie ,lekkie” swobodnego zrzutu podwieszenia lotniczego

Metoda modelowania ,lekkiego” zrzutu swobodnego podwieszen (zwana
réwniez metoda modelowania Froude’a) jest zwykle stosowana w tunelach ae-
rodynamicznych z podkrytycznym zakresem liczb Macha [3]. W metodzie tej
nie sa zachowane liczby Reynoldsa oraz Macha. W zwiazku z tym stosuje sie¢ ja
wtedy, gdy wplyw liczb Reynoldsa oraz Macha na oplyw badanych obiektéw
nie jest znaczacy. W metodzie modelowania ,lekkiego” zachowane sg nastepu-
jace kryteria podobienstwa:

1) zachowanie liczby Froude’a;

2) zachowanie podobienstwa geometrycznego;

3) spelnienie warunku polegajacego na tym, ze stosunek sil aerodynamicz-
nych do sit ciezkosci jest jednakowy zarowno w warunkach rzeczywistych,
jak i tunelowych.

7 pierwszego kryterium wynika zalezno$¢ na predko$é optywu w warunkach

tunelowych
(VOO)R
VA
Z réwnania (2.7) wynika, ze predkosé strumienia powietrza w warunkach
modelowych w odniesieniu do rzeczywistych jest mniejsza. Z kolei zachowanie
warunkow 1. oraz 2. prowadzi do uzyskania zaleznosci

LA (£ ), (2.8)

)

(Voot R (Vao)rVAtr VA \ Vot
Zachowanie warunkow 1. oraz 3. powoduje jednoczesne zachowanie podo-
bienstwa liczby Strouhala. Przy takim zachowaniu podobienstwa wypadkowe
przyspieszenie podwieszenia jest takie samo w warunkach tunelowych i rze-

czywistych. Stad wynika
b = 1B
T= =
VA

Z warunkow 1. oraz 3. wynikajg réwniez warunki masowe dla modelu powie-

(2.9)

szenia.
Z réwnania (2.6) wynika, ze

Fy Fy
G = Gas 210
czyli, po rozwinieciu sil aerodynamicznych

R
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z warunku (2.1) wynika
Sr = NS (2.12)
a z zaleznosci (2.7)
(Vo) = A(Veo) 7 (2.13)

Zakladajac, ze wspolczynniki sit aerodynamicznych w warunkach tunelo-
wych oraz w warunkach rzeczywistych (dla predkos$ci w obszarze niescigliwym,
tj. dla matych liczb Macha) sa réwne

CrR = CT (2.14)
oraz uwzgledniajac, ze
p
= 2.15
P=RT (2.15)
przy zalozeniu, ze Tg =~ Tp oraz uwzgledniajac réwnania (2.12)-(2.15) otrzy-
mujemy
my . 3/m
2,7, o

Roéwnanie (2.17) jest przydatne przy konstruowaniu modelu podwiesze-
nia wykorzystywanego podczas badan do$wiadczalnych. Modelowanie ,lekkie”
narzuca warunek prawidtowego modelowania méwiacy o tym, aby stosunek
gestosci zrzucanego ciala do gestosci powietrza byl jednakowy dla warun-
kéw tunelowych oraz rzeczywistych. Polozenie §rodka masy oraz rozklad mas
w zrzucanym podwieszeniu (czyli momenty bezwladnosci) réwniez powinny
by¢ okreslone na zasadach podobienstwa

I I
(E)R = x”(E)T (2.17)

gdzie I to moment bezwtadnodci zrzucanego podwieszenia wzgledem dowolnej
jego osi.

2.2. Modelowanie ,,ciezkie” swobodnego zrzutu podwieszenia lotniczego

Metode modelowania ,,ciezkiego” stosuje sie przy duzych predkosciach lotu
samolotu, gdzie ze wzgledu na wystepowanie zjawisk falowych zachowanie liczy
Macha jest istotne [3]. Zachowane sa nastepujace warunki podobienstwa:

1) zachowanie podobienstwa geometrycznego;

2) zachowanie liczby Macha

(Voo)r = (Vo) R (2.18)

przy zalozeniu, ze (oo)T = (oo )R;
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3) spelnienie warunku: stosunek sit aerodynamicznych do sit ciezkosci jest
jednakowy zaréwno w warunkach rzeczywistych, jak i tunelowych.

Stosujac metode modelowania ciezkiego”, nie zachowuje sie liczby Rey-
noldsa. Nie ma to jednak znaczacego wplywu na uzyskiwane wyniki ze wzgledu
na wieksze wartosci liczby Reynoldsa od krytycznej liczby Reynoldsa w bada-
niach tunelowych.

7, warunku zachowania liczby Macha oraz ze spelnienia warunku jedna-
kowych stosunkéw sil aerodynamicznych do sit ciezkosci (w warunkach tu-
nelowych i rzeczywistych) wynika odpowiedni warunek masowy dla modelu

podwieszenia
(2),-(2), 2

Masa zrzucanych modeli podwieszen w tym przypadku bedzie o rzad skali
(czyli o A-razy) wieksza, niz w metodzie modelowania ,lekkiego”. Moment
bezwladnosci wyznacza sie z zaleznosci

I I
(E)R = )\4(5)T (2.20)

3. Badania eksperymentalne

3.1. Technika pomiarowa, modele do badan

Badania zrzutéw dynamicznie podobnych modeli podwieszen przeprowa-
dzono w tunelu aerodynamicznym T3 Instytutu Lotnictwa.

Tunel aerodynamiczny T3 jest tunelem atmosferycznym o obiegu zamknie-
tym z otwarta przestrzenia pomiarowa. Wymiary przestrzeni pomiarowej wy-
nosza: $rednica b m, dtugosé 6,5 m. W przestrzeni pomiarowej mozna osiagnaé
maksymalna predko$é przeptywu czynnika roboczego 57 m/s. Silnik o mocy
1500 kW napedza 8-topatowy wentylator. Maksymalne obroty wentylatora wy-
nosza 500 obr/min.

Modele podwieszen zrzucane byly z modelu samolotu bojowego F-16C
Block 52 Advanced w skali 1:4,5. Zrzucano dwa rodzaje cial:

1. Model bomby GBU-31 JDAM (Mk-84 Warhead) w skali 1:4,5 (rys. 1)

2. Model pustego lotniczego zbiornika paliwa (o pojemnosci ok. 1400,41)
wraz z modelem belki podskrzydlowej w skali 1:4,5 (rys. 2).
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Rys. 2. Model zbiornika paliwa o pojemnoéci ok. 1400,41

Oba modele zostaly wykonane z kompozytu (laminat szklany) w tej same;
skali co nosiciel (1:4,5). Modele starano sie wykonaé zgodnie z zasadami mode-
lowania ,lekkiego”, opisanymi w rozdziale 2.1. Najwiecej problemoéw sprawito
uzyskanie odpowiedniego rozkladu masy, a w zwigzku z tym pozadanych mo-
mentéw bezwladnoéci. Dla zbiornika paliwa bez belki nie udalto sie uzyskaé
zalozonego potozenia érodka cigzkosci. W efekcie érodek ciezkoséci zbiornika
paliwa przemiescil sie¢ w strone przedniego zaczepu pod belka podskrzydto-
wa. Wynikato to z braku mozliwosci balansu masa pustego zbiornika, ktérego
masa samych Scianek laminatowych juz byla zblizona do modelowe;.

Sposéb mocowania podwieszen do belek podskrzydlowych przewidziano
podobny, jak w samolocie F-16. Model zbiornika paliwa oraz model belki
podskrzydtowej stanowily calo$é¢ do rzutu. Model bomby zrzucano bez belki.
Zrzuty mialy charakter swobodny. Modele podwieszen zwalniano zdalnie za
pomocg serwomechanizmu umieszczonego wewnatrz belek podskrzydtowych.
W chwili zwolnienia zaczepéw wewnatrz belki podskrzydlowej model bomby
ustawiony byt rownolegle do strumienia powietrza i zaczynal spadaé swobod-
nie. Z kolei model zbiornika paliwa, po zwolnieniu przedniego haka w belce
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podskrzydlowej, zaczynal obracaé sie na tylnym zaczepie, a jego przod prze-
mieszczal sie w dét (grawitacyjnie). Calkowite wypiecie nastepowalo po po-
chyleniu modelu zbiornika na wczeéniej okreslony kat natarcia.

W czasie zrzutu modele podwieszen tapane byty w siatke w celu ponownego
ich wykorzystania (rys. 3). Trajektorie lotu zrzucanych modeli rejestrowano za
pomoca kamery cyfrowej. W celu doktadniejszej analizy toru lotu zrzucanych
cial w ptaszczyznie pionowej uzyto kamery szybkiej Centurio-100. Nastepnie
z obrazu wideo pozyskano zdjecia dla odpowiedniego kroku czasowego i pod-
dano je obrobce graficzne;j.

Rys. 3. Zrzut modelu podskrzydlowego zbiornika paliwa z modelu samolotu F-16C
Block 52 Advanced w skali 1:4,5 w tunelu aerodynamicznym T-3

3.2. Warunki badan

Wspodlezynnik turbulencji strumienia powietrza w trakcie badan do$wiad-
czalnych w tunelu T3 wynosit Ef = 1,22. Predkos¢ strumienia powietrza,
przy ktérej wykonano zrzuty modeli podwieszen wynosita 32 i 45m/s, co
odpowiadalo cignieniu dynamicznemu ¢ = 64 i ¢ = 118kG/m?. Wybra-
ne wartoéci predkosci przekladaja sie na nastepujace predkosci rzeczywiste:
(Vao)r = 68m/s oraz (Voo)r = 95m/s. Odpowiadaja one warto$ciom z dol-
nego zakresu predkosci uzytkowych samolotu F-16.

Podczas badan model samolotu ustawiany byt na kat natarcia a = 0°, 5°,
10° oraz na kat $élizgu S = 0°, 10°, —10°. Modele podwieszen zrzucane byly
z modelu samolotu w nastepujacych konfiguracjach:
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1. model 4 belki 4+ 2 bomby na $rodkowych belkach podskrzydtowych;

2. model + belki (tylko pod zbiornikiem paliwa) + 2 zbiorniki paliwa na we-
wnetrznych belkach podskrzydtowych;

3. model + belki 4+ 2 rakiety AIM-120+ 2 rakiety AIM-94 2 bomby + 2
zbiorniki paliwa.

Konfiguracje nr 3 do badan zrzutéw modeli dynamicznie podobnych przed-
stawiono na rysunku 4.

Konfiguracja nr 3

model+belki+2 rakiety AIM-120 AMRAAM
+2 rakiety AIM-9 SIDEWINDER

+2 bomby GBU-31 JDAM (Mk-84 WARHEAD)
+2 zbiorniki paliwa 1400.4 1

jact —= J;W
- romewor R

Rys. 4. Konfiguracja nr 3 do zrzutéw podwieszen

4. Wyniki badan

Badania w tunelu T3 ()5 m wykazaly, ze w przypadku zrzutu modelu bom-
by, nie uderza ona w model samolotu F-16. Model bomby dla wszystkich ba-
danych konfiguracji szybko opadal. Podczas spadku przéd bomby pochylat
sie w dot. Odchylenie modelu bomby od pionowej plaszczyzny zrzutu bylo
nieznaczne dla badanych predko$ci modelowych.

Model pustego zbiornika paliwa dla wszystkich zbadanych przypadkdw
zrzutu nie uderzal w model samolotu F-16. Ze wzgledu na zastosowany me-
chanizm wypinajacy, tor kolejnych potozen modelu zbiornika paliwa do chwili
wypiecia z tylnego zaczepu belki podskrzydtowej byt praktycznie identyczny
dla wszystkich rozpatrywanych przypadkéw. Przednia czes¢ modelu zbiorni-
ka paliwa opadala w pionowej plaszczyznie symetrii przy jednoczesnym ob-
rocie calego modelu wzgledem tylnego zaczepu na belce podskrzydtowej. Po
wypieciu z tylnego zaczepu model kontynuowal obrét w ptaszczyznie zrzutu,
ustawiajac sie prostopadle do kierunku przeplywu i oddalal sie zgodnie z kie-
runkiem przeptywu oraz w dot. Niemniej, ruch modelu zbiornika paliwa po
wypieciu z tylnego zaczepu belki réznit sie miedzy badanymi konfiguracjami
i dla zadanych katéw natarcia i slizgu.
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Dla zrzutéw w konfiguracji nr 2 (tylko zbiorniki paliwa) model zbiornika
paliwa spadal podobnie jak w konfiguracji nr 3 (z pelnym zestawem podwie-
szen). W miare spadania model oddalal sie w mniejszym stopniu od plaszczy-
zny symetrii nosiciela, niz dla konfiguracji nr 3.

Dla zrzutéw w konfiguracji nr 3 (z pelnym zestawem podwieszen) model
zbiornika paliwa po wypieciu z tylnego zaczepu, oprocz kontynuacji obrotu
w plaszczyznie zrzutu, obracal sie wzgledem swojej osi podtuznej w lewa stro-
ne.

Dla kata natarcia a = 10° model zbiornika paliwa nie wyczepit sie z belki
podskrzydtowej.

Zwiekszenie predkosci przepltywu skutkowato szybszym odejéciem zbiorni-
ka paliwa od nosiciela.

Przyktadowe zdjecie z badan poddane obrébce graficznej zaprezentowano
na rysunku 5. Na podstawie charakterystycznych oznaczen na modelu oraz
natozonych kadréw zdjeé ze znanym skokiem czasowym mozna byto odtworzy¢
kolejne sekwencje trajektorii lotu.

Voo =32 [m/s], At=0.1[s]
a=0°[deg], PB=0°[deg]

0 [mm]

Rys. 5. Zrzut modelu zbiornika paliwa w konfiguracji nr 2

5. Whnioski

Badanie trajektorii lotu podwieszen w bliskiej obecnosci nosiciela dostarcza
istotnych informacji na temat warunkow bezpieczenstwa zrzutu.

Zastosowana metoda modelowania ,lekkiego” pozwala na uzyskanie za-
dawalajacych wynikéw. Jednak, jak zasugerowano w literaturze [3], rezultaty
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badan powinny by¢ dodatkowo poréwnane z wynikami uzyskanymi przy zasto-
sowaniu metody modelowania ,ciezkiego”. Dlatego tez wyniki przedstawione
w niniejszej pracy powinny by¢ potraktowane jako pewne przyblizenie.

Zgodnos¢ danych z rzeczywistymi na etapie modelowania dynamicznego
oraz doktadnos¢ wykonania modeli podwieszen maja istotny wplyw na po-
prawnos¢ uzyskanych torow lotu.

Prezentowane w pracy wyniki badan wykazaly, ze w przypadku podwiesze-
nia o duzej gestosci (model bomby) tor lotu podwieszenia nie koliduje z mo-
delem samolotu. Zrzut tego typu podwieszenia w bliskiej obecnoéci nosiciela
odbywal sie zasadniczo w plaszczyznie pionowej, a Srodek ciezkosci poruszat
sie w przyblizeniu w kierunku grawitacyjnym.

Zastosowanie odpowiedniego mechanizmu zwalniajacego dla podwieszen
o malej gestosci wlasciwej powoduje, ze odejscie podwieszenia odbywa sie
w sposob bardziej przewidywalny, a tym samym bezpieczny ze wzgledu na
unikniecie kolizji z nosicielem.
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The investigation of the store separation trajectory from combat
aircraft pylons

Abstract

Tests of the store separation from combat aircraft (experimental and numerical)
are always undertaken before the implementation of the new store type. They define
the phenomena that occurs during drop. The overall objective of the research is the
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estimation of a trajectory of flight of released object and provide information on
safety discharge under specific conditions. It is therefore important to simulate the
store separation from pylons of combat aircraft as faithfully as possible with respect
to real flight condition.

In this paper the experimental part of dynamic similar store separation models
of selected armament from F-16C Block 52 Advanced aircraft in scale 1:4.5 is shown.
Mentioned about the most commonly used principles of modelling the store separation
and relative them to the experiment. Tests have been carried out in the Low Speed
Aerodynamic Wind Tunnel T-3 of Aviation Institute in Warsaw.
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Struktury wirowe odgrywaja fundamentalng role w mechanice pltynéw,
zarowno w badaniach podstawowych dotyczacych np. zjawisk przejscia
do turbulencji, proceséw mieszania, jak rowniez w zagadnieniach inzy-
nierskich dotyczacych m.in. generacji sily nosnej na profilu lotniczym
czy sily oporu przy oplywie trojwymiarowych przeszkod.

W kontekscie wymienionych zagadnien aplikacyjnych szczegdlna role
odgrywa oddzialywanie tréjwymiarowych struktur wirowych z Sciana
sztywna. W pracy przedstawiono wyniki modelowania numerycznego
ewolucji pierscienia wirowego w przeplywie lepkim w obecno$ci Sciany
sztywnej, wykorzystujac tréjwymiarowa metode ,wir w komoéree” ( Vor-
tex in Cell — ViC). W metodzie ViC ciagle pole wirowosci zastepowane
jest dyskretnym rozkladem czastek niosacych informacje o trzech skla-
dowych pola wirowosci, a obliczenia prowadzone sa w zmiennych wiro-
woscl w i potencjatu wektorowego A.

Wiyniki symulacji numerycznych wykazaty skutecznosé metody w odtwa-
rzaniu dynamiki pierécienia oraz poprawnos¢ wyboru warunkéw brzego-
wych stawianych na potencjal wektorowy A w celu realizacji warunku
nieprzenikania cieczy przez $ciang sztywna.

1. Wprowadzenie

Pierécienie sa najprostszymi strukturami wirowymi, ktére mozna w rela-
tywnie prosty sposéb wygenerowaé¢ w tréjwymiarowych przeplywach [1], [3],
[5], [6]. Pomimo ich geometrycznej prostoty, dynamika tych struktur jest inte-
resujacym przykladem nieliniowej interakcji obszaréow o skoncentrowanej wi-
rowosci. W realizowanych badaniach podstawowych dotyczacych np. zjawisk
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przejscia do turbulencji, proceséw mieszania, jak rowniez w zagadnieniach in-
zynierskich dotyczacych m.in. generacji sily no$nej na profilu lotniczym czy
sity oporu przy oplywie trojwymiarowych przeszkdod wystepuje zagadnienie
oddzialywania wygenerowanych w przepltywie struktur wirowych ze $ciana
sztywna [4], [6], [7], [11]. W modelowaniu numerycznym istotne jest zatem
prawidlowe sformutowanie warunkéw brzegowych w celu realizacji warunku
przylegania cieczy lepkiej do $éciany. Fizycznie warunek ten wyraza sie po-
przez zerowanie trzech sktadowych pola predkosci w = w(usi1, usi2, upn) na
oplywanej powierzchni. W przypadku rozwigzywania réwnan Naviera-Stokesa
w zmiennych pierwotnych, tj. predkosci i cisnienia, warunek ten jest realizo-
wany w sposdb naturalny. W tréjwymiarowych metodach wirowych typu ,wir
w komorce” réwnanie Naviera-Stokesa zostaje przeksztatcone do postaci opisu-
jacej ewolucje pola wirowosci w [1], [3], [8], [10]. Pojawia si¢ wéwczas problem
prawidtowego sformulowania warunku brzegowego na potencjal wektorowy A
tak, aby zagwarantowac¢ bezzrédtowosé pol: wirowosci w i predkosci w. W pra-
cy zaproponowano sformutowanie warunkéw brzegowych na potencjal wekto-
rowy A dla Sciany plaskiej, ktore nastepnie zwalidowano, modelujac zderzenie
pierscienia wirowego z ptaska, nieruchoma powierzchnia.

2. Tréjwymiarowa metoda ,wir w komérce”

Réwnania opisujace ewolucje pola wirowosci w tréjwymiarowym, lepkim,
niescisliwym przeplywie maja postaé [1], [5], [8], [10]

0
8—?+(u-V)w:(w'V)u—|—yAw V-u=0 (2.1)
gdzie w = (wi,ws,ws) oznacza pole wirowosci, za§ u = (uq,us,us) — pole
predkosci. Warunek niescisliwosci plynu (2.1) gwarantuje istnieje potencjatu
wektorowego A [1], [2], [5]

u=VxA (2.2)

Sktadowe pola wektorowego A wyznaczane sa z rozwigzania réwnania Pois-
sona przy dodatkowym zatozeniu, ze V- A =0

Ai = —Ww; 1= 1, 2, 3 (23)

W metodzie ,wir w komérce” ciaglte pole wirowosci jest zastepowane dyskret-
nym rozktadem czastek wirowych niosacych informacje o trzech sktadowych
pola wirowosci w (d(z) — delta Diraca) [1], [2]
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N
w(z) = Z ap(xp)d(x — ) (2.4)

p=1
gdzie ap = oap(op1, ap2, ap3) oznacza intensywnosé czastki wirowej (in-
deks p numeruje czastki w przeplywie p = 1,...,N) w polozeniu

xp = Tp(Tp1, xp2, xp3). Obszar obliczeniowy pokryty jest siatkg numeryczna
(Ny x Ny x N) o réwnomiernym kroku przestrzennym h, a i-ta skltadowa
wektora a, jest definiowana wyrazeniem (x, € Vj, |V,| = h?)

a;(xp) = /w,-(ml,azg,xg) dx ~ h?’w,-(wp) (2.5)
Vo

W metodzie ViC modelowanie ewolucji struktur wirowych w przepltywie
lepkim prowadzone jest w dwdch etapach, stosujac algorytm dekompozycji
lepkosciowej. W pierwszym kroku rozwiazywane jest rownanie Eulera dla tréj-
wymiarowego, nielepkiego przeplywu, nastepnie uwzglednia sie w obliczeniach
czton lepkoéciowy.

Z teorii Helmholtza wynika, ze w przeplywie nielepkim wirowos¢ unoszona
jest przez ciecz, a zatem ewolucja polozen i intensywnosci czastek wirowych
odbywa sie zgodnie z rownaniami
Do ulwpt) 0 [Vl ) o (2.6
Prawa strona réwnania (2.6); moze byé wyrazona na podstawie tozsamosci
wektorowej

(w-Vu=[Vu]-w=[Vu]T -w= %([VU]T + Vu) - w

W obliczeniach zastosowano wyrazenie ([Vu]'-w), poniewaz lepiej zachowuje
niezmienniki ruchu dla przeplywu nielepkiego [1], [8], [9]. W celu rozwiaza-
nia réwnania Poissona (2.3) intensywnosci czastek o, sa redystrybuowane na
wezly siatki numerycznej (k,l,m), wykorzystujac metode ,objetosci wezta”
[1], [9]

2p () Phim (ZTp)

wzn(mklm) = J]?lm
0 dla  J3,, =0

dla  JJ,, #0 2.7)

gdzie czlon Jj, = >, h?’gpzlm(mp) jest nazywany objetoscia wezta, a gorny
indeks n okresla krok czasowy t" = nAt. Zastosowana metoda redystrybu-
cji jest mniej czuta na potozenie czastki w oczku siatki numerycznej i lepiej
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przeciwdziala samorzutnemu grupowaniu sie czastek wirowych w obszarach
o duzych gradientach predkosci. Jako funkcje ¢(x) wybrano tréjwymiarowa
funkcje sklejana trzeciego stopnia @rim(x) = wr(z)ei(y)em(2). Jednowymia-
rowa funkcja sklejana trzeciego stopnia ma postaé

1 5 9 2
R . I 1 1
2|x| x + 3 dla  |z| <
= 1 4
() —6|:17|3 + 22 — 2Jz| + 3 dla  1<|z] <2 (2:8)
0 dla |z >2

Wyznaczenie pola predkosci w przeplywie lepkim w obecnosci éciany sztywnej
(na ktorej fizyczna warto$¢ wektora predkosci wynosi zero) wymaga uzupel-
nienia réwnan Poissona (2.3) warunkami brzegowymi na trzy sktadowe poten-
cjalu wektorowego A, ktére zapewniaja bezzrédlowosé tego pola. Do obliczen
numerycznych wybrano nastepujacy zestaw warunkéw brzegowych:

e sktadowe styczne wektora A na powierzchni $ciany sa rowne zero:

A1 = Ast2 =0,
e skladowa normalna do powierzchni spelnia warunek: 9A,/0n = 0.

Taki wybér warunkéw brzegowych gwarantuje zerowanie sie sktadowej normal-
nej predkosci w na $ciance (warunek braku przenikania ptynu przez $ciane), ale
nie jej skltadowych stycznych. Aby wyzerowaé sktadowe styczne predkosci na
Sciance, generowana jest warstwa wirowa o cyrkulacji zapewniajacej znikanie
sktadowych stycznych (ugy = uge = 0).
W algorytmie dekompozycji lepkosciowej, czton dyfuzyjny modelowany jest
poprzez rozwigzanie réwnania dyfuzji
doy,
dt
W obliczeniach do modelowania cztonu dyfuzyjnego uzyto metody wymiany
intensywnosci czastek [1], w ktorej laplasjan po prawej stronie (2.9) zastepo-
wany jest przez sumowanie po wszystkich czastkach w przeplywie

=vAay(x,) (2.9)

vhay (@) = 2 [laly) - ale)(y - o) dy =
2.10
~ ;gmq R 0
gdzie 1 jest funkcja o no$niku ograniczonym
() = C%W dla |z <2 (2.11)

0 dla  |z| > 2
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Stata C' = 0.269 zostala tak dobrana, aby metoda wymiany intensywno$ci
czastek byla rzedu drugiego.
Podsumowujac, obliczenia w jednym kroku czasowym t" przebiegaly na-
stepujaco [2], [9]:
e redystrybucja intensywnosci czastek wirowych na wezty siatki numerycz-
nej zgodnie z réwnaniem (2.7),

e rozwiazanie réwnania Poissona (2.3) z opisanymi warunkami brzegowymi
na potencjal wektorowy oraz wyznaczenie w weztach siatki pola predko-
§ci z formuly (2.2),

e interpolacja predkosci z wezléow siatki na polozenia czastek wirowych
z wykorzystaniem interpolacji Lagrange’a drugiego rzedu oraz wyznacze-
nie nowych pozycji czastek zgodnie z réwnaniem (2.6);, wykorzystujac
w tym celu metode Rungego-Kutty drugiego rzedu,

e uaktualnienie intensywnosci czastek w nowych polozeniach zgodnie
z réwnaniem (2.6)2,

e na podstawie wygenerowanego pola wektorowego A, ze zmodyfikowanej
formuty Thoma obliczana jest intensywnos$é dodatkowej warstwy wirowej
powstajacej na Scianie w celu zapewnienia warunku przylegania cieczy,

e efekt lepko$ciowy modelowano za pomoca metody wymiany intensywno-
Sci czastek (2.10) z funkcja obciecia zadana formuta (2.11).

To konczylo jeden krok czasowy.

3. Wyniki obliczen numerycznych

Jako obszar obliczeniowy wybrano sze$cian o wymiarach 10 x 10 x 10
pokryty prostokatna siatka o réwnomiernym kroku h = 0.1 w kazdym kie-
runku (rys. la). Krok czasowy przyjeto At = 0.02. Pierscien wirowy zostal
podzielony na 100 przekroi (rys. 1b), a w kazdym przekroju rozmieszczono
réwnomiernie 121 czastek wirowych (rys. 1c). Finalnie, pojedynczy pierscien
byl aproksymowany 12100 czastkami [2], [9].

W celu weryfikacji metody, w pierwszym etapie zamodelowano ruch nielep-
kiego pierscienia wirowego z okresowymi warunkami brzegowymi na potencjal
wektorowy A w celu poréwnania wartosci predkosci translacji U otrzymanych
w wyniku obliczen numerycznych z formula teoretyczna Up [10] (gdzie a, R
— wewnetrzny i zewnetrzny promien pierécienia, I' — cyrkulacja)

Ur = gz () - 4] (3.1
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Rys. 1. a) Obszar obliczeniowy z przykladowym pierscieniem wirowym; b) podzial
pierscienia na 100 przekroi; ¢) poczatkowy rozklad 121 czastek wirowych
w pojedynczym przekroju

Otrzymano bardzo dobra zgodnosé wynikéw w szerokim zakresie parametrow
a, R, I', ktore zestawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Poréwnanie predkosci translacji z obliczen numerycznych U z for-
mula analityczna (3.1)

[a [RIT [ U [ U |
0.30 | 2.0 | 0.80 | 0.110 | 0.120
030 | 15| 1.0 | 0.181 | 0.185
0.30 | 1.0 | 1.6 | 0.394 | 0.390
0.20 | 2.0 | 0.80 | 0.120 | 0.133
020 [ 15| 1.0 | 0.215 | 0.217
020 | 1.0 | 1.6 | 0.430 | 0.441

W kolejnym etapie zamodelowano zderzenie pierécienia wirowego ze $ciang
sztywna. Przykladowe sekwencje kolejnych polozen pierscienia przedstawiono
narys. 21 3.

Na rysunku 2 pierécien wirowy poruszal sie prostopadle w kierunku scia-
ny sztywnej. Podczas zblizania sie do powierzchni, na skutek wytworzonego
pola predkosci wynikajacego z wzajemnej interakcji struktury wirowej i $cia-
ny, Srednica zewnetrzna pierscienia ulegata powiekszeniu przy jednoczesnym
zmniejszaniu sie jego $rednicy wewnetrznej. Jest to efekt rozciagania struktury
wirowej dobrze znany z prac eksperymentalnych [6], [7], [11]. Wraz z uplywem
czasu predkosé przemieszczenia sie pierScienia malata, co wynikato z uwzgled-
nienia w obliczeniach efektu lepkosciowego. Warto podkresli¢, ze do momentu
zakonczenia obliczen rozklad czastek wirowych bardzo dobrze odtwarzal geo-
metrie pierscienia. W trakcie obliczen monitorowano zmiany intensywnosci
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Rys. 2. Przyktadowe wyniki obliczen uzyskane dla prostopadtego zderzenia
pierdcienia wirowego ze $ciana sztywna (parametry pierécienia: a = 0.30, R = 1.5,
I' =1.0, » = 0.001, Re = 1000). Aproksymacja pierécienia wirowego zbiorem 12100

czastek wirowych

czastek wirowych. Czastki, ktorych intensywnosci byty mniejsze od chwilowej
sredniej wartodci «(t)

ol = | 3 002, (1) + a25(0) + a4 (1)
p

zaznaczane byly kolorem szarym, za$ o wartosciach wiekszych od «(t) — ko-
lorem ciemnoszarym. 7 zamieszczonej sekwencji slajdow na rys. 2 widaé, ze
efekt Sciskania linii wirowej najsilniej uwidacznia si¢ w wewnetrznej czesci
pierscienia. W tym obszarze linie wirowe ulegaja $ciskaniu i efekt stretchingu
dominuje nad cztonem dyfuzyjnym w réwnaniu ewolucji wirowosci.

Na rysunku 3 przedstawiono przykladowe zderzenie pierscienia wirowego ze
Sciana sztywna dla poczatkowego kata nachylenia pierscienia § = 45°. Wraz
z uptywem czasu nastepuje deformacja struktury wirowej. Czesé pierscienia
znajdujaca sie blizej $ciany szybciej ulega rozciggnieciu i splaszczeniu. W ob-
szarze tym silniej réwniez uwidacznia sie efekt dyfuzji pola wirowoéci. Inaczej
zachowuje sie czes¢ pierdcienia, ktora poczatkowo byla najbardziej oddalona
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od $ciany, gdyz az do zakonczenia obliczen (¢ = 20) pozostaje praktycznie
niezdeformowana.

I I
t=10.0 t=20.0

\L——-—"/

Rys. 3. Oddzialywanie pierscienia wirowego ze $cianka sztywna (przedstawiono
izopowierzchnie stalej wirowosci). Poczatkowy kat nachylenia pierscienia [ = 45°
(parametry pierscienia: a = 0.30, R = 1.5, I' = 1.0, v = 0.001, Re = 1000)

4. Podsumowanie

Zaprezentowane wyniki wskazuja, ze zaproponowane warunki brzegowe na
potencjal wektorowy A pozwalaja prawidlowo zamodelowaé¢ oddzialywanie
struktury wirowej ze $ciang sztywna. Warto odnotowaé fakt, ze prosta mody-
fikacja tych warunkéw brzegowych umozliwia zamodelowanie oddzialywania
struktury wirowej z powierzchnia poruszajaca sie z dowolnie zadana predkoscia
styczna (warunek ruchomej $ciany). W obliczeniach zastosowano, w celu redy-
strybucji intensywnosci czastek wirowych na wezly siatki numerycznej, meto-
de ,objetosci wezta”, ktora zapobiega samorzutnemu grupowaniu sie czastek
wirowych w obszarach o wysokim gradiencie predkosci. Jest to niepozadane
zjawisko, ktore moze prowadzi¢ do wzrostu btedu metody i w konsekwencji
przerwania obliczen.

Zaprezentowane wyniki wskazuja, ze tréjwymiarowa metoda czastek wi-
rowych jest efektywnym i atrakcyjnym narzedziem do modelowania dynamiki
struktur wirowych, nawet jezeli do obliczen wprowadzonych zostaje kilkanascie
tysiecy czastek wirowych.

Aproksymacja ciagltego pola wirowosci dyskretnym rozktadem czastek, nio-
sacych informacje o trzech sktadowych pola wirowosci, wymaga w trakcie pro-
cesu obliczeniowego stalej kontroli bezzrodlowosci pol: predkosci i wirowosci.
Wartoéci te w trakcie symulacji numerycznej zmienialy sie w zakresie od 1074
do 1072 na koncu obliczen.
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Numerical modelling of interaction of vortex structures with rigid wall
using 3D “Vortex in Cell” method

Abstract

Vortex structures play fundamental role in fluid mechanics both in basic researches
concerning e.g. transition to turbulence, mixing processes or eruption of boundary
layer and in engineering problems like generation of lift force on airfoil or modeling
of flow around rigid obstacles.
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In the context of above-mentioned applied issues the crucial role plays an interac-
tion of three-dimensional vortex structures with fixed surfaces. In the paper there are
presented numerical results of vortex ring evolution in vicinity of rigid wall. In order
to model viscous flow an three dimensional “Vortex in Cell” method was used.

In the ViC method continuous field of vorticity is replaced by discrete distribu-
tion of vortex particles which carry information about three components of vorticity.
Calculation are provided in vorticity w and vector potential A variables.

Results of numerical simulations show that the method is very effective in mode-
ling of dynamics of vortex ring and boundary conditions posed on vector potential
field A at the wall guarantee zero flux of fluid through the rigid surface.
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7Z literatury wiadomo, ze struktura wirowa nad $cianka moze prowadzi¢
do erupcji warstwy przysciennej (np. [7]). Podobne zjawisko zaobserwo-
wano za walcem ustawionym pionowo w ptytkiej wodzie.

Badania dotyczace formowania sie struktury wirowej za pionowym wal-
cem przeprowadzono, wykorzystujac wizualizacje metoda barwnikowa.
Zaobserwowano reakcje tworzacej si¢ w takich warunkach struktury
z plaska $cianka (dnem tunelu wodnego). Do$wiadczenia przeprowadzono
w tunelu wodnym. Pionowy walec o Srednicy D = 14,65 mm odsunig¢to
od wlotu do sekcji badawczej tak, aby mie¢ pewnosé, ze profil predkosci
w przestrzeni pomiarowej jest uformowany.

Dotychczasowe badania optywu pionowego walca prowadzone byly dla
stosunkowo matych wartosci h.,,/D, gdzie h,, jest wypelnieniem wody
w sekcji badawczej, np. hy, /D < 1 [2] czy hy,/D = 0,5; 1; 2 [1].
Badania prezentowane w artykule przeprowadzono dla h,,/D z zakresu
1,43 + 4,78 dla réznych wartosci predkosci éredniej w sekeji badawczej
i w przyblizeniu stalej wartosci liczby Reynoldsa obliczanej w oparciu
o wymiar h,,. Zaobserwowano formowanie si¢ trojwymiarowej struktury
wirowej tuz za walcem. Zauwazono, ze struktura ta podrywa barwnik
z obszaru warstwy przysciennej, a jej rozmiar, ksztalt i ewolucja zaleza
od bezwymiarowego wypelnienia tunelu h,,/D.

1. Wprowadzenie

Dotychczasowe badania dotyczace oplywu walca ustawionego pionowo
w przeplywie wody prowadzono dla stosunkowo malych wartosci hy,/D
(hy jest glebokoscia wody w sekcji badawczej tunelu), np. h,/D < 1 [2]
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czy hy/D = 0,5; 1; 2 [1]. Chen i Jirka [2] przeprowadzili obszerne bada-
nia doswiadczalne dla przypadku, gdy srednica walca byla znacznie wigksza
od glebokosci wody. Opisali oni trzy podstawowe modele przepltywu: scho-
dzenie wiréw typu Karamana, niestabilne i stabilne pecherze wirowe. AKkilli
i Rockwell [1] wykorzystali w badaniach zaréwno wizualizacje metoda barw-
nikowa, jak i PIV (Particie Image Velocimetry). Przedstawili oni wyniki wi-
zualizacji tworzenia sie struktury wirowej za pionowym walcem dla stosunko-
wo niewielkich wartosci predkosci w sekcji badawczej od wp, = 20,0 mm/s
do Upgr = 25,0mm/s. Skutkowalo to liczba Reynoldsa (obliczana w oparciu
o wypelnienie wody w sekcji badawczej: Re = uh,,/v) od okolo Rep,i, = 500
do okolo Reyee = 2500.

Zaréwno autorzy wspomniani powyzej, jaki inni, ktérzy zajmowali sie za-
ganianiem oplywu pionowego walca (np. [3]-[5]) nie poswiecali uwagi oddzia-
tywaniu tworzacej sie w takich warunkach struktury wirowej z warstwa przy-
Scienna.

W celu zglebienia zjawisk towarzyszacych procesowi formowania sie i ewo-
lucji struktury wirowej za pionowym walcem, w szczegdlnodci interakeji tej
struktury wirowej z warstwa przysScienna, autorzy artykulu zdecydowali sie
przeprowadzi¢ dodatkowe badania dla h,, /D = 1,43 + 4,78. Predko$¢ $rednia
w obszarze sekcji badawczej wynosita od u = 6,00mm/s do u = 35,0 mm/s,
a liczba Reynoldsa w kazdym przypadku wynosita okoto Re = 440, przy czym
Re = uhy, /v.

2. Stanowisko badawcze

Dos$wiadczenia przeprowadzono w tunelu wodnym. Schemat stanowiska ba-
dawczego pracujacego w uktadzie zamknietym przedstawiono na rys. 1. W ra-
zie potrzeby czesé lub cala masa wody z systemu moze by¢ wymieniona na
czysta. Ma to szczegdlne znaczenie w przypadku badan wizualizacyjnych pro-
wadzonych metoda barwnikowa ze wzgledu na stopniowa utrate kontrastu na
uzyskiwanych obrazach.

Woda jest pompowana ze zbiornika dolnego (ZD) przez jedna, dwie lub
trzy pompy (P, P2, P3) — zaleznie od wymaganej objetosci strumienia,
nastepnie przeplywa przez filtr (F) i rotametr (R) (uklad jest wyposazony
w cztery rotametry o zakresach pomiarowych odpowiednio: Ry — 2 =+ 191/h,
Re — 18 +1801/h, R3 — 170 = 17001/h, R4 — 1500 =+ 150001/h), naczynie
przeponowe (NP) tlumiace pulsacje ci$nienia i zawér regulacyjny (ZR) do ko-
lektora wlotowego (KW). Aby uniknaé¢ dodatkowych zaburzen, rura zasilajaca
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Rys. 1. Schemat stanowiska badawczego

kolektor wlotowy jest na koncu perforowana i umieszczona gleboko wewnatrz
tego kolektora.

Rotametry pelnia jedynie role wskaznikéw. Dokladny strumien objetosci
jest wyznaczany metodg masowa. Dla malych warto$ci strumienia objetosci
woda ze zbiornika dolnego (ZD) przeplywa do zbiornika gérnego (ZG), w kto-
rym poziom stabilizowany jest przelewem, dalej plynie przez rotametr (R)
i zawér regulacyjny (ZR) do kolektora wlotowego (KW). Nastepnie wplywa do
sekcji uspokajania przepltywu sktadajacej sie z dwdch pakietow rurek o éredni-
cy 5mm oraz dyszy Witoszynskiego, za ktora uzyskuje si¢ prostokatny profil
predkosci. Diugos¢ kazdego pakietu rurek zostala wyznaczona zgodnie z PN-
EN ISO5167-1:2005.

Po pokonaniu tego odcinka, woda jest wprowadzana do sekcji badawczej
zbudowanej z pleksi, ktérej wymiary wynosza: gltebokosé¢ 100 mm, szerokos$é
100 mm, dtugo$é 2000 mm. Nastepnie woda przeplywa do kolektora odptywo-
wego (KO), zbiornika mierniczego (ZM) ustawionego na wadze (W) — celem
wyznaczenia strumienia objetosci metoda masowa, a stad do zbiornika dolne-
go (ZD).

Wizualizacje powstawania struktury wirowej za walcem ustawionym pio-
nowo w plytkiej wodzie przeprowadzono metoda barwnikowa. Aby zapew-
ni¢ w pelni uformowany profil predkosci, walec (o $rednicy D = 14,65 mm)
umieszczono w odlegtosci 1000 mm od wlotu do sekcji badawczej. Schemat
sekcji badawczej do doswiadczen w plytkiej wodzie (hy, — glebokosé wody)
przedstawiono na rys. 2. Barwnik jest wprowadzany do przeplywu z podstawy
walca za pomoca pompy infuzyjnej. Sposéb dozowania barwnika zaprezento-
wano schematycznie na rys. 3.
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a) Dozowanie barwnika b)
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Rys. 2. Schemat sekcji badawczej do do$wiadczen w plytkiej wodzie:
a) widok z géry, b) widok z boku

Barwnik z pompy
infuzyjnej

Przeptyw

Rys. 3. Schemat sposobu dozowania barwnika
3. Wyniki badan wizualizacyjnych

Obserwacje procesu formowania sie struktury wirowej pomiedzy powierzch-
nig swobodna a dnem tunelu prowadzono, stosujac wizualizacje metoda barw-
nikowa. Doswiadczenia przeprowadzono dla réznych wartoéci bezwymiarowego
wypelnienia tunelu h,,/D z zakresu 1,43 + 4,78 oraz stalej liczby Reynoldsa
obliczanej na podstawie gtebokosci wypeltnienia. Parametry hydrodynamiczne,
dla ktérych prowadzono doswiadczenia, zamieszczono w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry hydrodynamiczne przeptywu
‘ hw/D [ ‘ u [mm/s] ‘ Re [ ‘

1,43 20,0
2,05 14,0
2,80 10,2 440
1,44 6,45
4,78 6,00
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Dla wszystkich analizowanych obrazow dla stosunkowo malych wartosci
bezwymiarowej glebokosci h,, /D = 1,43; 2,05 (przedstawionych na rys. 4)
barwnik szybko rozptywa sie po dnie tunelu w obszarze sekcji badawcze]j.
Natychmiast po uformowaniu sie struktury wirowej, barwnik jest porywany
z obszaru dna i prowadzony w kierunku prostopadlym do dna tunelu. Nastep-
nie jest on zawijany w kierunku walca, uwidaczniajac tworzaca sie pomiedzy
powierzchnig swobodng i dnem tunelu wodnego strukture wirowa. Struktura
wirowa jest rozciagnieta pomiedzy zwierciadlem cieczy i powierzchnia dna, co
mozna dostrzec po lewej stronie kazdego z prezentowanych obrazdw.

h/D=1,43

Rys. 4. Przyktadowe obrazy obszaru za walcem, widok z boku:
a) hy/D = 1,43 — tworzenie struktury wirowej, b), ¢) hy/D = 1,43 — ewolucja
struktury wirowej, d) hy,/D = 2,05 — tworzenie struktury wirowej,
e), ) hy/D = 2,05 — ewolucja struktury wirowej

Widaé¢ wyraznie, ze barwnik jest gwaltownie zabierany z dna (np. rys. 4d),
nastepnie przemieszczany do wnetrza struktury wirowej. Wskazuje to, ze two-
rzaca sie w takich warunkach struktura wirowa oddziatuje na warstwe przy-
Scienna za pionowym walcem.

Powstanie tréjwymiarowej pionowej (prostopadlej do przeplywu) struk-
tury wirowej najprawdopodobniej inicjowane jest przez wiry tworzace sie na
powierzchni swobodnej. Wiry te wyraZznie widac¢ na przedstawionych zdjeciach.
Cisnienie w érodku wiréw, ze wzgledu na wzrost predkosci, jest mniejsze niz ci-
$nienie przy dnie. Gradient ci$nienia pomiedzy dnem i powierzchnia swobodna
wywoluje erupcje warstwy przysciennej. Jezeli gtebokosé h,, jest dostatecznie
mala, to wir zajmuje cala gleboko$é (np. rys. 4f). Przy wiekszej glebokosci hy,
moze sie tworzy¢ wirowa struktura komérkowa (kolumna wirowa).
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W przypadku analizowanych obrazéw dla h, /D = 1,43; 2,05, struktura
wirowa jest formowana, nastepnie traci swoj symetryczny ksztalt, po czym na-
tychmiast sie odbudowuje i powraca do symetrii. Nici barwnika sa wyciagane
z wnetrza struktury wirowej w kierunku prostopadlym do osi walca, po czym
barwnik ten jest porywany i wprowadzany do przeptywu gtéwnego. Proces ten
przedstawiono takze na rys. 5 w widoku z géry dla h,,/D = 1,43.

hy/D =143
4) (=405 b) (=905 9 ¢=120s

Rys. 5. Przyktadowe obrazy obszaru za walcem, widok z gory:
a) hy/D = 1,43 — tworzenie struktury wirowej, b), ¢) h, /D = 1,43 — ewolucja
struktury wirowej

Dla najmniejszej prezentowanej wartosci bezwymiarowego wypelnienia
hyw/D = 143 struktura wirowa ,przykleja sie” do tylnej czesci walca
(rys. 4a-c). Zbliza si¢ ona do walca, traci symetrie, po czym si¢ odbudowu-
je. Mozna w tym przypadku wyrézni¢ dwa obszary: pierwszy (tuz pod po-
wierzchnia swobodna) — w ktérym barwnik obraca sie, drugi (pomiedzy dnem
i w przyblizeniu polowa wypelnienia) — w ktérym pelznie po $cianie walca
w dél. Barwnik nie rozplywa sie na znaczna odlegto$¢ po dnie tunelu, jest
porywany ku goérze, wprowadzany do struktury wirowej, a stad wyrzucany do
przeptywu gltéwnego.

W przypadku h,, /D = 2,05 zaobserwowano strukture wirowa o duzej $red-
nicy. Tym razem jest ona rozciggnieta od dna az do powierzchni swobodnej,
splaszczona przez zwierciadto wody.

Dalszy wzrost bezwymiarowego wypelnienia tunelu (rys. 6) skutkuje tym,
ze barwnik rozplywa sie na znaczng odleglo$é¢ po powierzchni dna w kierunku
przeptywu glownego. Nie jest juz porywany z obszaru dna i wprowadzany do
struktury wirowej, a dalej do przeplywu gléwnego tak intensywnie. Struktu-
ra wirowa rozciaga sie od dna do swobodnego zwierciadla cieczy jedynie dla
hw/D = 2,8 (rys. 6a-c), dla wiekszych wartosci hy,/D zajmuje juz znacznie
mniejszy obszar.

Dla hy/D = 4,44 i 4,78 barwnik nadal obraca sie w kierunku cylindra
i spltywa po jego tylnej Scianie. Struktura wirowa jest zlokalizowana blizej dna,
ale wciaz porywa barwnik z obszaru warstwy przys$ciennej (np. rys. 6 e-f).
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e 11—

h,/D =478
——

Rys. 6. Przyktadowe obrazy obszaru za walcem, widok z boku:
a) hy/D = 2,80 — tworzenie struktury wirowej, b), ¢) h, /D = 2,80 — ewolucja
struktury wirowej, d) hy,/D = 4,44 — tworzenie struktury wirowej,
e), f) hy/D = 4,44 — ewolucja struktury wirowej, g) hy,/D = 4,78 — tworzenie
struktury wirowej, h), i) h,/D = 4,78 — ewolucja struktury wirowej

Mechanizm przemieszczania znacznika z dna tunelu wodnego do przepty-
wu gléwnego pozostaje taki sam niezaleznie od bezwymiarowego wypelnie-
nia hy, /D czy predkosci redniej w obszarze sekcji badawczej.

4. Podsumowanie

Przeprowadzono badania wizualizacyjne metoda barwnikowa tworzenia sie
i ewolucji struktury wirowej za walcem w plytkiej wodzie. Obserwacje pro-
wadzono dla réznych wartosci bezwymiarowego wypetnienia tunelu wodne-
go hy/D i réznych predkosci srednich w sekcji badawczej, utrzymujac stala
warto$¢ liczby Reynoldsa Re = 440 (obliczanej w oparciu o hy,, Re = uh,,/v).
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Wyrdzniajaca cechg prezentowanego przepltywu w plytkiej wodzie jest po-
wstanie tréjwymiarowej pionowej struktury wirowej (prostopadlej do przepty-
wu), najprawdopodobniej inicjowane przez wiry tworzace sie na powierzchni
swobodnej. Dochodzi do poderwania barwnika z dna tunelu i wprowadzenia go
do wnetrza struktury wirowej obracajacej sie w kierunku pionowo ustawionej
przeszkody (cylindra).

Zaobserwowano, ze barwnik szybko rozptywa sie po dnie tunelu w obsza-
rze sekcji badawczej, po uformowaniu sie struktury wirowej jest on porywany
z obszaru dna i przenoszony w kierunku réownoleglym do osi walca. Nastep-
nie jest on zawijany w kierunku walca, uwidaczniajac tworzaca sie strukture
wWirowaq.

Mechanizm przemieszczania znacznika z dna tunelu wodnego do przepty-
wu gléwnego pozostaje taki sam niezaleznie od bezwymiarowego wypelnie-
nia h,,/D czy predkosci sredniej w obszarze sekcji badawczej. Zmienia sie jed-
nak wielko$é¢ i ksztalt struktury wirowej oraz intensywno$é¢ przemieszczania
barwnika z obszaru potozonego przy dnie do przeptywu gléwnego.

Dla wystarczajaco malej warto$ci bezwymiarowego wypelnienia tunelu
(hy/D = 1,43 + 2,80) obserwowana struktura wirowa rozciaga sie na calej
odlegltosci od dna do powierzchni swobodnej, a barwnik jest przenoszony do
przeplywu gléwnego bardzo intensywnie. Wzrost h,,/D powoduje, ze struk-
tura wirowa zajmuje mniejszy obszar pomiedzy dnem a zwierciadtem wody,
a barwnik nie jest tak intensywnie przez nia porywany.
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Visualisation of three-dimensional vortex structure forming behind a
vertical cylinder in shallow water flow

Abstract

The vortex structure above the flat plate can lead to eruption of a boundary layer
(e.g. [7]). Tt seems that similar phenomenon was observed behind a vertical cylinder
in shallow water. Vortex formation from a vertical cylinder was investigated using
visualization by dye marker. Its reaction with the flat plate (water channel bottom)
was observed. Experiments were conducted in a water channel equipped with settling
reservoir and two packets of drinking straws. The main test section is 100 mm in
depth, 100 mm in width and 2000 mm in length. The entrance to the test section is
preceded by Witoszynski’s nozzle guaranteeing a uniform flow in this cross-section.
The vertical cylinder D = 14,65 mm in diameter was separated from the entrance
to the test section and located at a distance of 1000 mm from it to ensure the fully
formed velocity profile.

Previous investigations of flow past a vertical cylinder in shallow water were car-
ried out for low values of h, /D, where h,, is the water depth in the test section,
e.g. hy/D =0,5; 1; 2 [1]. The present research was conducted for h,,/D changing in
the range of 1,43 + 4,78 for various mean velocity in test section and approximately
constant Reynolds number. Formation of a three-dimensional horizontally oriented
vortex in the near-wake region was observed by dye visualization. It was noticed that
the size, shape and evolution of this vortex structure depend on h,, /D and mean
velocity.
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Szkolenia techniczne personelu lotniczego od zarania lotnictwa prowa-
dzone sa wedlug ustalonego schematu: pierwszy etap to szkolenie teo-
retyczne obejmujace budowe, zasade dzialania urzadzen, systemoéw oraz
zasad ich eksploatacji, a nastepnie etap szkolenia praktycznego realizo-
wany w oparciu o samoloty i §migtowce, czesto znajdujace sie w biezacej
eksploatacji.

Symulatory diagnostyczne umozliwiaja realizacje szkolenia praktyczne-
go bez koniecznosci dysponowania rzeczywistym statkiem powietrznym.
Upraszcza to proces logistycznego zabezpieczenia zajeé, powoduje znacz-
ne obnizenie kosztéw szkolen oraz zwieksza ich efektywnosé, gdyz na rze-
czywistym statku powietrznym nie mozna wykonywac szeregu czynnosci
mozliwych do wykonania na symulatorze.

Symulatory diagnostyczne pojawily sie w wysoko rozwinietych krajach
stosunkowo niedawno (wiele lat po pierwszych symulatorach lotu) i sa
obecnie coraz czesciej wykorzystywane zaréwno w lotnictwie wojskowym,
jak i cywilnym.

Polskie lotnictwo wojskowe do niedawna nie dysponowalo zadnym symu-
latorem tego typu. Pierwszym byl symulator przeznaczony do szkolenia
personelu technicznego samolotu F-16 MSAMT (Modular Simulated Air-
craft Maintenance Trainer), ktéry zostal dostarczony do WSOSP w De-
blinie wraz z zakupem samolotéw F-16.

W artykule przedstawiono symulatory diagnostyczne uzytkowane w réz-
nych krajach, ich wykorzystanie w procesie praktycznego szkolenia per-
sonelu lotniczego, a takze budowany przez konsorcjum WSOSP-ITWL
symulator dla samolotu M-28.



228 R. BIENCZAK I INNI

1. Przeznaczenie i rodzaje symulatoréw diagnostycznych

Duzy nacisk na bezpieczenstwo lotéw oraz konieczno$é¢ obnizenia kosztow
szkolenia spowodowat rozwéj urzadzen symulujacych lot, w ktorych piloci mo-
ga ¢wiczy¢ swoje umiejetnosci praktyczne. Nalezy zaznaczy¢, iz dosy¢ dlugo
symulatory lotnicze zaspokajaly wylacznie potrzeby szkolenia pilotow, a ich
wykorzystanie do szkolenia personelu technicznego byto sporadyczne.

Personel techniczny szkolit sie z wykorzystaniem rzeczywistych statkow
powietrznych (SP), zar6wno wycofanych z eksploatacji, jak rowniez wykorzy-
stywanych do lotow, lecz czasowo przeznaczonych do szkolenia.

Szkolenie technikéw z wykorzystaniem sprzetu lotniczego odsunietego cza-
sowo od lotéw ma szereg mankamentow. Jest drogie, gdyz odsuniety od lotéw
statek powietrzny nie mze by¢ wykorzystywany do wykonywania zadan, do
ktorych jest przeznaczony, a jednoczesnie wymaga wykonywania kosztownej
obstugi.

Wykorzystujac do szkolenia sprawny SP, nie mozna wykonaé¢ wielu czyn-
nosci szkoleniowych wymagajacych demontazu przyrzadéow czy podzespotow
samolotu. Nie jest rowniez mozliwe zasymulowanie uszkodzen, tak jak to ma
miejsce w przypadku szkolenia personelu latajacego z wykorzystaniem symu-
latorow.

Nie bez znaczenia jest réwniez fakt, ze w miejscu wykonywania pracy per-
sonel techniczny nie zawsze posiada ciagly kontakt z obstugiwanym samolotem
czy $migtowcem, co powoduje nieprzewidziane przerwy w szkoleniu. Okazuje
sie wowczas, ze symulatory mozna znakomicie wykorzystaé celem samoksztal-
cenia lub przypomnienia zasad wykonywania czynnosci obstugowych, nawet
w przypadku braku rzeczywistego statku powietrznego.

Wszystkie te przyczyny wrecz wymusilty koniecznosé skonstruowania symu-
latora diagnostycznego przeznaczonego do szkolenia personelu technicznego.

Nie oznacza to jednak, ze symulatory moga catkowicie zastapié¢ szkolenie
praktyczne na rzeczywistym sprzecie, w rzeczywistych warunkach wystepuja-
cych w hangarze i na lotnisku. Podsumowujac, system szkolenia technikdw
sktada sie z trzech gtéwnych etapéw: szkolenia teoretycznego, szkolenia symu-
latorowego oraz szkolenia na rzeczywistym SP (rys. 1).

Obecnie mozna wyrézni¢ dwa podstawowe rodzaje symulatoréw statkow
powietrznych przeznaczonych do szkolenia technikéw:

e symulator wykonany w postaci kabiny statku powietrznego (Hardware
Based Trainer — HBT),

e wirtualny symulator diagnostyczny (Virtual Maintenance Trainer —
VMT).
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°

Symulator wykonany w oparciu o\

Zakwalifikowani rzeczywisty SP wycofany z eksploatacji

do szkolenii (Hardware Based Trainer - HBT)

/ Szkolenie praktyczne z w warunkach
rzeczywistych z

wykorzystaniem statku powietrznego
(On the Job Training - OJT)

Ksztalcenie teoretyczne
(wykiady, ¢wiczenia
e -edukacja)

i

Wirtualny symulator diagnostyczny
(Virtual Maintenance Trainer - VMT)

Szkolenie z wykorzystaniem symulatorow

Rys. 1. System szkolenia personelu technicznego

Symulatory klasy HBT sa zwykle wykonane z wykorzystaniem wycofanego
z eksploatacji statku powietrznego. Nie posiadajg komputerowego sterowania
ani mozliwosci symulacji. Umozliwiaja uzytkownikowi bezposrednia interakcje
z rzeczywistymi urzadzeniami, elementami sterujacymi i kontrolnymi statku
powietrznego. Uzytkownik ma mozliwosé nauczenia sie procedur obstugowych
oraz podstawowych sprawdzen urzadzen i systeméw. Przykladem takiego sy-
mulatora jest Chinook Avionics Trainer dedykowany dla $migtowca CH-47F
(rys. 2), ktéry umozliwia szkolenie technikéw obstugujacych systemy awionicz-
ne $migtowca.

Rys. 2. Hardware Based Trainer do szkolenia personelu technicznego na
$migtowiec CH-47F
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Wirtualne symulatory diagnostyczne (VMT) wykorzystuja w niewielkim
stopniu rzeczywiste elementy statku powietrznego, natomiast w coraz szerszym
osiagniecia technologii wirtualnych. Umozliwiaja nie tylko szkolenie w zakresie
procedur obstlugowych, ale rowniez usuwanie uszkodzen urzadzen lub syste-
mow.

Jednym z pierwszych symulatoréw tej klasy byl skonstruowany w latach
90. XX w. symulator samolotu F-16 wykorzystywany w osrodkach szkolenia
personelu technicznego armii Stanéw Zjednoczonych (rys. 3).

Rys. 3. Symulator diagnostyczny samolotu F-16

Symulator umozliwia trening procedur uruchamiania urzadzen i systeméow
samolotu F-16, wykonywania czynnosci obstugowych, a takze symulowanie
typowych uszkodzen.

W ostatnich latach, dzigki zywiotowemu rozwojowi elektroniki oraz spo-
sobéw wizualizacji, zrealizowano szereg symulatoréw obstugowych dedykowa-
nych nastepujacym typom statkow powietrznych: F-16, F-18, C-17, B-2, F-22,
Mirage-2000, Tiger.

W ich sktad wchodzi replika kabiny statku powietrznego (rys. 4) lub wir-
tualna kabina wykonana z wykorzystaniem kilku monitoréw, na ktérych zo-
brazowane sa tablice przyrzadéw oraz pulpity umieszczone w taki sposéb, by
maksymalnie wiernie odzwierciedli¢ kabine statku powietrznego. Mozna réw-
niez spotka¢ symulator z kabina wykonana w technologii mieszanej z wyko-
rzystaniem obydwu metod.

Polskie lotnictwo wojskowe do niedawna nie dysponowato zadnym symula-
torem do szkolenia personelu technicznego. Pierwszym byl symulator przezna-
czony do szkolenia personelu technicznego samolotu F-16 MSAMT (Modular
Aireraft Maintenance Trainer), ktéry zostal dostarczony do WSOSP w Debli-
nie wraz z zakupem samolotéow F-16 (rys. 5).
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Rys. 4. Symulator VMT samolotu F/A-18E/F (Integrated Virtual Ennvironment
Maintenance Trainer — IVEMT)

Ekrany dla pozostatych
kursantow

Sanowisko
szkolgcego sie

Rys. 5. Symulator VMT samolotu F-16 (Modular Simulated Aircraft Maintenance
Trainer — MSAMT)

System ten zapewnia nowej generacji szkolenie personelu technicznego
w oparciu o kompleksowe i interaktywne rozwigzania wirtualne. Zasadnicze
moduty szkoleniowe pozwalaja na poznanie systeméw hydraulicznego i pneu-
matycznego (Pneumatic/Hydraulic System — PHS), elektrycznego (Electrical
Power System — EPS), klimatyzacyjnego (Environmental Control System —
ECS) oraz napedowego (Propulsion System Trainer — PST) wraz z podsyste-
mem uruchamiania silnika (Engine Start System — ESS).
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System sktada sie z dwoch zasadniczych czesci:
e stanowiska instruktora,

e stanowiska stuchacza.

Kazde stanowisko wyposazone jest w komputer PC, dwa monitory i urza-
dzenia peryferyjne. Stanowisko instruktora wyposazone jest dodatkowo w dwa
projektory z przetacznikami wyboru zrédla wejéciowego (lewy i prawy monitor
instruktora i stuchacza). Obraz generowany przez rzutniki jest prezentowany
pozostalym stuchaczom, ktérzy biora udzial w zajeciach, i na jego podstawie
instruktor wyjasnia, co w danym momencie jest realizowane przez stuchaczy
przy stanowisku stuchacza.

Z wykorzystaniem MSAMT mozna realizowaé¢ nastepujace zadania:

e przygotowanie lekcji,
e prowadzenie wyktadu w oparciu o przygotowana lekcje,

e przeprowadzenie treningu obstugi i sprawdzenia zainstalowanych pod-
systemow,

e przeprowadzenie analizy i usuwanie usterek.

Symulator diagnostyczny samolotu F-16 pozwala prowadzi¢ dwa rodzaje
zajec:
e teoretyczne — uzupelniajace wiedze stuchaczy,

e praktyczne — podczas ktérych stuchacze w sposéb wirtualny dokonuja
uruchomienia systemow, obshuguja elementy sterowania, otwieraja i za-
mykaja luki techniczne, dokonuja pomiaréw oraz usuwaja symulowane
usterki.

2. Symulator diagnostyczny samolotu M-28

Od 4 lat w Wyzszej Szkole Sit Powietrznych w Deblinie jest wdraza-
ny i wykorzystywany e-learningowy system szkoleniowy SOWA, stworzony
przez Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych we wspolpracy z wykladowcami
z WSOSP. Obecnie jest w nim osadzony material dotyczacy 2 typoéw stat-
kéw powietrznych — samolotu M-28 oraz $miglowca W-3. System ten spotkat
sie z bardzo pozytywnymi opiniami oséb szkolonych oraz kadry nauczyciel-
skiej. Rosnace zainteresowanie nowoczesnymi metodami szkoleniowymi oraz
bardzo pozytywne opinie uzytkownikéw systemu e-learningowego spowodowa-
ty opracowanie koncepcji zwiekszenia mozliwosci szkoleniowych. Stuzyé¢ temu
ma nowy symulator diagnostyczny opracowany w technologii wirtualne;j.
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Zalozeniem symulatora jest, aby w sposéb wirtualny obrazowal on statek
powietrzny i jego kokpit oraz podstawowe elementy techniczne, jak réwniez
czesto wystepujace uszkodzenia i ich objawy. Osoba szkolona powinna by¢
w stanie wykona¢ te same czynnosci diagnostyczne wymagane podczas obstu-
gi, jak w przypadku rzeczywistego samolotu. Symulator powinien umozliwiaé¢
prace w dwdéch trybach:

e praca bez uszkodzen,

e praca z uszkodzeniami.

Pierwszy tryb (praca bez uszkodzen) jest przeznaczony do éwiczenia przez
szkolonego wykonywania kolejnych czynnosci sprawdzajacych, w kolejnosci
przewidzianej przez procedury obshugi przedlotowej. W poczatkowym etapie
szkolenia mozliwe jest zastosowanie podpowiedzi, aby utatwi¢ szkolonemu na-
uke. Drugi tryb pracy (praca z uszkodzeniami) jest przeznaczony do ¢wiczenia
umiejetnosci diagnozowania czesto wystepujacych w samolocie M-28 uszko-
dzen. Szkolony powinien potrafi¢ okresli¢ typ uszkodzenia, ktére jest sygna-
lizowane przez nieprawidlowe dzialanie danego wskaznika (lub wskaznikéw)
oraz zaproponowaé¢ mozliwosci usuniecia usterki. Caly proces nauki jest mo-
nitorowany przez instruktora, dzieki czemu ma on wglad w to, czy kolejne
czynnosci diagnostyczne zostaly wykonane w odpowiedni sposéb oraz we wia-
Sciwej kolejnosci.

2.1. Struktura funkcjonalna symulatora

7 uwagi na postawione wymagania dla symulatora diagnostycznego, takie
jak:

e symulator realizowany dla statku powietrznego M-28 (wybrana wersja),

e statek powietrzny odwzorowany w srodowisku wirtualnym,

e kadlub samolotu wykonany w tréjwymiarowej (3D) technologii graficz-
nej,

e odwzorowane wnetrze kabiny z przyrzadami poktadowymi, organami ste-
rowania i wlacznikami poszczegdlnych systeméw,

e interaktywne elementy sterowania i wlaczniki,

e w symulatorze zawarta baza typowych uszkodzen, jakie wystapily na
samolocie M-28 wraz z ich objawami i wizualizacja,

e w symulatorze zawarta logika $ciezki diagnostycznej (Uszkodzenie —
Objawy — Sygnalizacja — Detekcja — Identyfikacja — Usuniecie),

e symulator diagnostyczny bedzie narzedziem przeznaczonym do ksztaltce-
nia personelu latajacego i technicznego w Wyzszej Szkole Oficerskiej Sit
Powietrznych w Deblinie,
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zostala stworzona struktura funkcjonalna symulatora diagnostycznego poka-
zana na rysunku 6.

Stanowiska Studenta

Student
o

Dziatania w kabinie Dziatania na zevmnatrz

L 4
Kabina Kadtub

Obserwowanie dzialan Studenta Observiowande dzialan Studenta

Sterovanie przebiegiem Cviczenia

INSTRUKTOR

Stanowisko Instruktora

Rys. 6. Struktura funkcjonalna symulatora diagnostycznego

Z uwagi na role symulatora diagnostycznego, ktéry ma wspomagaé ksztat-
cenie kadry technicznej, w symulatorze przyjeto rozwiazania skalowalne,
umozliwiajace rozwijanie i rozbudowe programowa symulatora. Aby sprostaé
tak przyjetym wymaganiom, dobrano odpowiednig infrastrukture techniczng
umozliwiajaca realizacje wyzej wymienionych funkcji. Na obecnym etapie zo-
stala zamknieta struktura techniczna symulatora, natomiast w trakcie reali-
zacji sa moduly programowe, takie jak wykonywany w technologii 3D kadtub
samolotu Bryza M-28, wnetrze kabiny oraz poszczegdlne elementy konstrukcji.

2.2. Struktura techniczna symulatora

Struktura techniczna symulatora zostala dobrana tak, aby dawala moz-
liwos¢ uzyskania funkcjonalnosci opisanej w poprzednim rozdziale. W dobo-
rze odpowiedniego srodowiska sprzetowo-programowego w poczatkowym eta-
pie prac przeprowadzono analize procesow systemowych, podzial zadan dla
poszczegdlnych stanowisk komputerowych, jak réwniez okreslenie podstawo-
wych modutéw programowych. Umozliwito to okreslenie zalozen na zakup
sprzetu komputerowego i oprogramowania potrzebnego do wytworzenia pro-
gramowych modutéow uzytkowych. W rezultacie, pomimo znacznie wiekszych
mozliwosci technicznych niektorych stanowisk komputerowych, obnizyty sie
planowane koszty eksploatacji calego symulatora diagnostycznego, uzyskano
rowniez wigksza uniwersalno$é catego systemu. Ogdlna struktura techniczna
zostala przedstawiona na rysunku 7 — nie jest ona pelna, wizualizuje tylko
gltéowne rozwigzania w dowigzaniu do funkcjonalnosci przedstawionej na ry-
sunku 6.
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Rys. 7. Ogélna struktura techniczna prezentowanego symulatora diagnostycznego
samolotu M-28

Symulator diagnostyczny zostal zrealizowany w oparciu o komputery kla-
sy PC. Stacje komputerowe dobrano wydajno$ciowo w ten sposob, aby by-
ta mozliwosé zrealizowania pelnej funkcjonalno$ci w $srodowisku graficznym.
Punktem odniesienia przy wyborze bylo okreslenie maksymalnej niezbednej
wydajnosci przypadajacej na kazde stanowisko komputerowe. Z uwagi na to,
iz $rodowisko symulatora diagnostycznego ma by¢ srodowiskiem skalowalnym,
uwzgledniajacym modernizacje symulatora i rozszerzenie o nowe funkcje, przy-
jeto jako element wymiany informacji sie¢ ETHERNET. Doktadne odwzorowa-
nie kokpitu wybranej wersji samolotu M-28 zapewniaja panele dotykowe zorga-
nizowane we wspolnej przestrzeni imitujacej kokpit, z doktadnoécia przyjeta na
potrzeby symulatora diagnostycznego. Wymienione uwarunkowania wymusity
zastosowanie szesciu stacji roboczych imitujacych kokpit samolotu. Zastoso-
wane $rodowisko wizualizacji 3D powoduje, iz najwieksze obciazenie przejmu-
je karta graficzna, nastepnie procesor. Stad wiekszo$¢ zadan programowych
realizuja stacje komputerowe PC, sie¢ komputerowa zabezpiecza przeptyw in-
formacji konfiguracyjnej pomiedzy stacjami komputerowymi. Aby informacja
byta pltynna i na biezaco aktualizowana, wykorzystano dla wszystkich sta-
nowisk komputerowych konfiguracje oprogramowania klient-serwer. Pozostate
stanowiska (stanowisko kadluba i instruktora) sa stanowiskami o mniejszej
ztozonosci technicznej, a co z tym zwiazane, réwniez z prostszym i nie tak
wymagajacym zakresem funkcjonalnosci. Stad stanowisko instruktora zreali-
zowano w oparciu o komputer PC wraz z dwoma monitorami LCD. Stanowisko
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kadtuba posiada rowniez swéj komputer klasy PC z wielkoekranowym monito-
rem LCD, pozwalajacy wizualizowaé kadlub samolotu o wybranej doktadnosci
potrzebnej do szkolenia. Caly obszar obejmujacy kokpit samolotu M-28 zostat
podzielony na podobszary, a kazdy podobszar jest wizualizowany na kilku
monitorach przydzielonych do jednej stacji roboczej PC, co jest widoczne na
rysunku 7. Podzial na podobszary zostal wykonany przy wspolpracy z eksper-
tami w tej dziedzinie, gtéwnie z wyktadowcami i pilotami. Podczas analizy za-
padla decyzja o wykorzystaniu paneli dotykowych (dla kokpitu) jako interfejsu
do wymiany informacji pomiedzy szkolonym a systemem informatycznym. Do
symulacji kokpitu wykorzystano monitory charakteryzujace sie nastepujacymi
gléwnymi parametrami:

e monitor M1 — przekatna 32”7, rozdzielczo$é¢ 1366 x 768, format: 16 x 9,

e monitory M2-Mb5 — przekatna 24, rozdzielczosé 1920 x 1200, format
16 x 9,

e monitor M6 — przekatna 43”7, rozdzielczo$¢ nie mniej niz 1920 x 480,
format 4 x 1,

e monitor M7 — przekatna 43”7, rozdzielczo$¢ nie mniej niz 1920 x 480,
format 4 x 1,

e monitor M8 — przekatna 19”7, rozdzielczo$¢ nie mniej niz 1440 x 900.

W ten sposéb uzyskano calkowity obszar kokpitu wybranego samolotu wraz
z dowiazang do niego funkcjonalnoscia.

2.3. Zastosowane monitory

W symulatorze zastosowano monitory ze zintegrowanymi naktadkami do-
tykowymi wykonanymi w technologii SAW, wykorzystujacej powierzchniowa
fale akustyczna. W rogach ekranu umieszczono przetworniki, ktére przesyltaja
przez szkto fale ultrakrotkie, a po bokach ekranu umieszczone sa reflektory,
ktore te fale dzwiekowa odbieraja. Na szkle powstaje w ten sposdéb wzorzec
fali dzwiekowej, ktéry pod wplywem dotkniecia szkla palcem jest zaburzany.
Specjalne oprogramowanie wylicza, na podstawie powstatej fali, wspdlrzed-
ne miejsca powstania zaburzenia, czyli miejsce dotkniecia palcem. W celu
sprawnej obstugi symulatora przez osoby szkolone, konieczne byto zbadanie
mozliwosci oraz ograniczen wystepujacych podczas korzystania z monitoréw
z naktadkami dotykowymi. Przede wszystkim nalezato okredli¢ dla kazdego
typu monitora minimalne wielkosci obszaréw aktywnych oraz minimalne odle-
glodci pomiedzy obszarami aktywnymi, ktére zapewnia wygodng i bezbtedng
obstuge symulatora przez osobe szkolona. W tym celu zostalo opracowane spe-
cjalne oprogramowanie testujace, pozwalajace na ustawienie dowolnej wartosci
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wielkosci obszaru aktywnego oraz zliczajace iloé¢ trafien w dany obszar aktyw-
ny. Przyktadowy zrzut ekran z monitora M7 dla 2 réznych wartosci wielkosci
obszaru aktywnego (0,89 cm oraz 1,15cm) oraz jednoczesnie dla 2 réznych
wartosci odlegtoéci pomiedzy obszarami (odpowiednio 0,41 cm oraz 0,156 cm)
przedstawiono na rys. 8.
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Rys. 8. AphkaCJa testujaca wielko$¢ obszaréw aktywnych: 0,89 cm — (a),
1,15cm — (b) oraz odleglosci miedzy nimi: 0,41 cm — (a), 0,15cm — (b)

Wyniki badan postuzyly do okreslenia wielkosci obszaréw aktywnych dla
wszystkich wskaznikéw 1 przetacznikow wystepujacych na symulowanym kok-
picie.
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2.4. Zabudowa symulatora

Poszczegdlne stacje komputerowe wraz z przypisanymi do nich monitorami
zostaly zabudowane w jednolita konstrukcje imitujaca kabine zalogi samolo-
tu M-28.

Symulator sktada sie z nastepujacych elementow:

e stanowisko szkolonego — kabina samolotu (rys. 9a),
e stanowisko szkolonego — wirtualny kadlub samolotu (rys. 9b),

e stanowisko instruktora.

)

Rys. 9. Stanowisko szkolonego — wirtualny kokpit (a) i model 3D samolotu (b)
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3. Podsumowanie

W artykule zaprezentowano ogdlne tendencje w zakresie projektowania
i wykorzystania symulatoréw przeznaczonych do szkolenia personelu technicz-
nego obstugujacego statki powietrzne.

Przedstawiono rowniez strukture techniczng symulatora przeznaczonego do
szkolenia obstugi technicznej samolotu M-28. Symulator ten jest obecnie wyko-
nywany w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych, we wspoétpracy z Wyz-
sza Szkota Oficerska Sit Powietrznych w Deblinie. Jest on elementem projektu
pt. ,Opracowanie i badania symulatora diagnostycznego statku powietrznego
w technologii wirtualnej” nr UDA-POIG.01.03.01-00-201/09-00, ktéry uzyskal
36 miesieczne finansowanie z Programu Operacyjnego ,Innowacyjna Gospo-
darka”, w ramach osi priorytetowej ,Badania i rozw6j nowoczesnych techno-
logii”. Projekt jest realizowany od 2 lat — jego zakonczenie planowane jest na
koniec 2012 roku.
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Diagnostic flight simulators in air personnel training

Abstract

From the very beginning, technical training of air personnel has been conducted
in accordance with a fixed pattern: stage one — theoretical training which comprises
structure, performance of equipment, systems and principles of using them; stage two —
practical training conducted on aircraft and helicopters being currently in commission.
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Diagnostic simulators enable hands-on training, without the need for practice on
actual aircraft. As a result, the process of logistic support of classes becomes less
complicated. Also training costs become lower and more effective due to the fact
that in case of real aircraft it is not possible to execute a number of maneuvers and
scenarios which can be done in a simulator.

Diagnostic simulators have appeared in highly developed countries fairly recently
(many years after first flight simulators) and at present they are more and more
frequently used both in military and civil aviation.

Until recently Polish military aviation did not possess any simulators of this kind.
The first simulator was the one used for the training of technical personnel for the
F-16 MSAMT (Modular Aircraft Maintenance Trainer), which had been provided for
the Deblin Air Force Academy together with the purchase of F-16s.

The article presents diagnostic simulators used in various countries, their appli-
cation in the process of practical training of air personnel as well as the simulator for

the M-28 aircraft, built by Deblin Air Force — ITWL consortium.
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Szkolenie podchorazych Akademii Marynarki Wojennej w zakresie eks-
ploatacji uzbrojenia morskiego jest realizowane z wykorzystaniem spe-
cjalnych urzadzen treningowych oraz symulatoréw. Funkcjonalnosé tych
urzadzen zapewnia warunki szkolenia umozliwiajace nabywanie prak-
tycznych umiejetnoéci niezbednych do obshugi rzeczywistych zestawow
uzbrojenia morskiego oraz daje mozliwo$¢ ukazania dynamiki i charak-
teru zjawisk zwiazanych z jego bojowym uzyciem. W artykule przed-
stawiono uktad stanowisk szkolno-treningowych do szkolenia opera-
toréw (celowniczych) morskich przeciwlotniczych zestawéw rakietowo-
artyleryjskich ZU-23-2MR funkcjonujacych pod wspélna nazwa trenazer
TR ZU-23-2MR}

1. Wprowadzenie

Stosowanie urzadzen treningowych oraz symulatoréw w procesie szkolenia
wojsk wynika z potrzeby wprowadzania nowoczesnych metod i $érodkéw dydak-
tycznych umozliwiajacych dostosowanie warunkow i efektywnosci szkolenia do
dynamicznie zmieniajacych sie warunkow walki zbrojnej. Zapewnia to réwniez
znaczne obnizenie kosztéw samego szkolenia, jak i zuzycia sprzetu bojowego.
Nowoczesne urzadzenia szkolno-treningowe, stosowane obecnie na szeroka ska-
le i praktycznie na kazdym poziomie szkolenia, powinny zapewni¢ mozliwo$é
ukazania dynamiki i charakteru symulowanych zjawisk oraz stwarza¢ warun-
ki do spelnienia wymagan wspolczesnego teatru dzialan — w odniesieniu do
niniejszego artykutu — dzialan morskich.

Rozwiazania techniczne dotyczace budowy specjalnych urzadzen trenin-
gowych i symulatoréw oraz ich wykorzystania w procesie szkolenia wojsk sa



242 S. MILEWSKI, J.W. KOBIERSKI

zwiazane z konkretnym typem uzbrojenia i jego przeznaczeniem, i sa jednocze-
$nie rozwigzaniami unikatowymi. Dotyczy to zaréwno samej funkcjonalnoéci
tych urzadzen, jak rowniez warunkéw szkolenia, jakie moga by¢ tworzone przy
ich wykorzystaniu.

Przeciwlotnicze zestawy rakietowo-artyleryjskie malego kalibru sa po-
wszechnie wykorzystywane przez armie wielu panstw. W zaleznoéci od rodzaju
wojsk, zestawy te wystepuja w réznych typach oraz sa modernizowane w ce-
lu dostosowania ich wtasciwosci do przewidywanych warunkéw eksploatacii,
w tym do warunkow realizacji zadan bojowych.

W Polskich Sitach Zbrojnych przyktadem moze byé 23 mm przeciwlotniczy
zestaw rakietowo-artyleryjski ZU-23-2, ktéry w Marynarce Wojennej wyste-
puje pod nazwa ZU-23-2MR Wrébel I1. Proces szkolenia funkcyjnych (celow-
niczych, dowédcéw stanowisk bojowych, dowddeéw dziatéw) do wykonywa-
nia zadan ogniowych przy uzyciu morskich zestawow ZU-23-2MR jest ztozony
i wymaga specyficznych warunkow szkolenia oraz spetnienia okreslonych norm
szkoleniowo-dydaktycznych?.

Przedstawiony w niniejszym artykule uklad stanowisk szkolno-
treningowych do szkolenia operatoréw (celowniczych) morskich przeciw-
lotniczych zestawow rakietowo-artyleryjskich ZU-23-2MR, funkcjonujacych
pod wspélna nazwa trenazer TR ZU-23-2MR, jest rozwigzaniem unikato-
wym. Poprzez swoje cechy oraz funkcjonalno$é¢ ww. stanowiska zapewniaja
realizacje szkolenia w zakresie eksploatacji, tj. przechowywania, budowy
i obstugiwania oraz bojowego uzycia morskiego przeciwlotniczego zestawu
rakietowo-artyleryjskiego ZU-23-2MR.

W celu okreslenia i wyodrebnienia podstawowych funkcji stanowisk i urza-
dzen treningowych wystepujacych w TR ZU-23-2MR przyjeto stosowaé naste-
pujace definicje:

Symulator® — (tc. simulator — nagladowca)

e w technice oznacza urzadzenie nasladujace dziatanie innego urza-
dzenia, stosowane gtéwnie podczas badan i szkolen,

e w informatyce oznacz program komputerowy pozwalajacy na od-
twarzanie rzeczywistego przebiegu jakiegos procesu, zjawiska, dzia-
tania czego$ w warunkach sztucznych.

2Doktryna Szkolenia SZ RP DD/7, MON, Sztab Generalny WP, Warszawa 2006,
sT.

30pracowano na podstawie Stownika Wyrazéw Obcych, Wydawnictwa Europa, pod
red. naukowa prof. Ireny Kaminskiej-Szmaj, autorzy: Mirostaw Jarosz i zesp6t. ISBN
83-87977-08-X, 2001. http://portalwiedzy.onet.pl



SZKOLENIE FUNKCYJNYCH OKRETOWYCH... 243

Trenazer* — (fr. trainage — ciagnienie) urzadzenie stuzace do treningu, imitu-
jace warunki zblizone do rzeczywistych. Trenazer to urzadzenie przezna-
czone do uczenia cztowieka (pewnych) praktycznych umiejetnosci, wyro-
bienia sprawnosci w wykonywaniu uktadéw (rodzaj, liczba i kolejnosé)
dziatan, obslugiwania (pewnych) maszyn, bedacych zwykle odpowiednio
przerobiona wersja tych maszyn.

W myél przedstawionych definicji oraz ze wzgledu na zastosowane rozwia-
zania konstrukcyjno-techniczne (w zestawie stanowisk wystepuja: model ory-
ginalnego zestawu ZU-23-2MR — pozbawiony cech bojowych, amunicja szkol-
na, narzedzia i przyrzady regulacyjne oraz zestaw cze$ci zamiennych), ktére
pozwalaja na odtworzenie wszystkich czynnosci wykonywanych podczas ob-
stugiwania i eksploatacji zestawéw bojowych, do opisu calego ukladu sta-
nowisk szkolno-treningowych przyjeto stosowa¢ nazwe trenazer i oznaczenie
TR ZU-23-2MR.

2. ZU-23-2MR jako element Okretowego Systemu
Rozpoznawczo-Ogniowego (OSRO)

Stanowiska bojowe tworzone na bazie przeciwlotniczych zestawdw
rakietowo-artyleryjskich ZU-23-2MR stanowia integralna cze$¢ Systemow
Rozpoznawczo-Ogniowych okretéw, na ktérych sg rozmieszczane. Sa przezna-
czone do samodzielnego (lub we wspéldziataniu z innymi podsystemami okre-
towymi) wykonywania zadan rozpoznawczo-ogniowych w walce z przeciwni-
kiem: powietrznym, nawodnym i brzegowym.

W skiad zestawu ZU-23-2MR. wchodza®:

e podwdjna 23 mm armata przeciwlotnicza chtodzona ciecza;

e dwie rakiety 9M32M naprowadzane na podczerwien (zestaw posiada
mozliwos¢ wielokrotnego uzbrojenia w rakiety).

Na wyposazeniu zestawu znajduja sie réwniez celowniki, takie jak: Ra-
kursowy Celownik Pierscieniowy (RCP), celownik T3 oraz celownik tachome-
tryczny typu GP-02MR, zapewniajace skuteczng realizacje zadan ogniowych,

4tamze
5Morski Zestaw Rakietowo-Artyleryjski ZU-23-2MR, Opis Techniczny i Eksploata-
cja, MarWoj 110/92
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Rys. 1. Przyktadowe rozmieszczenie ZU-23-2MR na okrecie proj. 207M

w warunkach widzialnosci optycznej celu. Zestaw obstuguje jedna osoba pet-
niaca funkcje zaréwno celowniczego, jak i strzelaca-operatora. Schemat funk-
cjonowania okretowych stanowisk bojowych tworzonych na bazie zestawow
7U-23-2MR jako elementu OSRO zostal przedstawiony na rysunku 2.

— =D
- B

A3 4 rep GPO:

? Samodzielne wykrycie

Whkrycle
i wskazanie celu \
e
. A Oddziatywanie

ogniowe

Ny —— (.
DONODZENA

OKRET /

\ Warunki zewnetrzne funkcjonowania okr@tu/

Rys. 2. Schemat funkcjonowania stanowisk bojowych tworzonych na bazie
zestawow ZU-23-2MR

v (Okretowy system lacznoseiu

W prezentowanym artykule przedstawiono tylko wybrane parametry oraz
warunki funkcjonowania na okretach morskich przeciwlotniczych zestawdw
rakietowo-artyleryjskich ZU-23-2MR.

3. Trenazer TR ZU-23-2MR w systemie szkolenia funkcyjnych

Metody i formy szkolenia w istotny sposob rzutuja na skutecznosé realizacji
zadan bojowych w okreslonych warunkach. W zwiazku ze zmieniajacymi sie
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realiami prowadzenia walki zbrojnej, fakt ten stanowi wyzwanie co do potrzeb
tworzenia nowych warunkéw szkolenia dowdédcéw i funkeyjnych (decydentéw
ognia) okretowych systeméw rozpoznawczo-ogniowych, aby tym wyzwaniom
sprostac.

Trenazer TR ZU-23-2MR, to ukltad stanowisk szkolno-treningowych, kto-
rych podstawowym modulem jest oryginalny morski przeciwlotniczy zestaw
ZU-23-2MR — pozbawiony cech bojowych, przygotowany dla potrzeb eduka-
cyjnych i przeznaczony do uczenia kandydatéw na operatoréw (celowniczych)
praktycznych uktadéw dzialan (rodzaj, liczba i kolejnosé i zwiazki miedzy ni-
mi) w zakresie:

e przygotowania wstepnego;

e przygotowania koncowego;

e oceny i korekty skutecznosci oddzialywania ogniowego;

e doskonalenia obstugiwania zestawu ZU-23-2MR przez celowniczego;

e wyrabiania sprawnosci, umiejetnosci i nawykow celowniczego;

e oceny postepéw szkolonego w ww. obszarach oraz rozliczenia skuteczno-
$ci wykonywanych zadan ogniowych.

Trenazer TR ZU23-2MR zapewnia realizacje procesu szkolenia operato-
réw /celowniczych ZU-23-2MR w pelnym zakresie, w ktérym pod wzgledem
efektéw szkolenia wyrdznia sie dwa podstawowe obszary:

1) teoretyczny — jego celem jest przyswojenie odpowiedniej terminolo-
gii, opanowanie wiadomosci z zakresu eksploatacji, tj.: przechowywa-
nia, budowy oraz obstugiwania i bojowego uzycia zestawu ZU-23-2MR
z uwzglednieniem zasad bezpieczenstwa;

2) praktyczny — jego celem jest nabycie odpowiednich umiejetnosci do re-
alizacji czynnosci wchodzacych w zakres wstepnego i koficowego przygo-
towania do wykonywania zadan ogniowych.

W prezentowanym modelu szkolenia operatoréw /celowniczych przeciwlot-
niczych zestawéw rakietowo-artyleryjskich ZU-23-2MR, najwiekszy nacisk zo-
stal polozony na szkolenie w zakresie przygotowania uzbrojenia do wykonania
zadan ogniowych. Idea takiego podejécia jest zalozenie, ze poprawne wyko-
nanie czynnosci wchodzacych w zakres przygotowania wstepnego, zakonczone
osiagnieciem gotowosci zestawu do walki, daje podstawy do skutecznej reali-
zacji zadan rozpoznawczo-ogniowych. Jednoczesnie, zaliczenie szkolenia w ww.
zakresie, zarowno w obszarze teorii jak i praktycznego dziatania, jest warun-
kiem dopuszczajacym do dalszych etapéw szkolenia, tj. szkolenia w zakresie
przygotowania koncowego.
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Proponowane podejécie jest wynikiem analizy istniejacych form i metod
szkolenia realizowanych w Marynarce Wojennej, jak rowniez wynika z doswiad-
czenia wykonawcéw projektu rozwojowego, ktorego wynikiem jest prezentowa-
ny trenazer TR ZU-23-2MR.

3.1. Szkolenie w zakresie przygotowania wstepnego

Przygotowanie wstepne jest realizowane w celu osiagniecia gotowoéci ze-
stawu ZU-23-2MR do realizacji zadan rozpoznawczo-ogniowych. W warunkach
bojowych, w ramach tego przygotowania jest realizowane miedzy innymi: przy-
gotowanie techniczne, balistyczne oraz meteorologiczne.

Proces szkolenia celowniczych realizowany z wykorzystaniem trenazera TR
ZU-23-MR ma na celu przede wszystkim trenowanie i nabywanie umiejetnosci
zwiazanych z przygotowaniem technicznym zestawu do bojowego uzycia. Szko-
lenie praktyczne operatora/celowniczego odbywa sie na stanowiskach szkolno-
treningowych, gdzie stanowiskiem gtéwnym jest modut ZU-23-2MR. Wybrane
stanowiska szkolno-treningowe zostaty przedstawione na rysunku 3.

o MODUt ZU-23-2MR

STANOWISKO
LACZNOSCI
(elementy rozglosni okretowej)

STANOWISKO
ROZKLADANIA | KONSERWACJI
AUTOMATOW 2A14 | LUF

& ¢
+
STANOWISKO
REGULACJI ZEROWEJ
4. L0

LINII CELOWANIA

STANOWISKO
TASMOWANIA AMUNICJI

STANOWISKO
SZKOLENIAW ZAKRESIE
TECHNICZNEGO KIEROWANIA OGNIEM

Rys. 3. Wybrane stanowiska szkolno-treningowe trenazera TR ZU-23-2MR

Wyposazenie stanowisk zapewnia nabywanie przez szkolonych wiedzy
i praktycznych umiejetnosci wchodzacych w zakres przygotowania technicz-
nego ZU-23-2MR, ktéry obejmuje:
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e obsluge i przygotowanie automatéw artyleryjskich 2A14 i luf;
e obsluge i przygotowanie rakiet 9M32M;

e obstuge przyrzadéw kierowania ogniem (celownikéw);

e regulacje i sprawdzenie zerowej linii celowania;

e przygotowanie amunicji (taémowanie amunicji i ladowanie skrzynek
amunicyjnych);

e uruchomienie i sprawdzenie poprawnoéci dzialania poszczegdlnych ze-
spoléw zestawu, w tym sprawdzenie tacznosci.

Poprawna realizacja czynnosci i dzialan zwigzanych z przygotowaniem
technicznym® zestawu ZU-23-2MR jest podstawa do skutecznej realizacji za-
dan bojowych, a w tym walki z przeciwnikiem powietrznym, nawodnym i brze-
gowym. Jednoczeénie, w prezentowanym modelu szkolenia, uzyskanie przez
szkolonych pozytywnej oceny za realizacje wymienionych czynnodci jest wa-
runkiem dopuszczenia ich do dalszych etapéw szkolenia.

3.2. Szkolenie w zakresie przygotowania koncowego do wykonania zadan
ogniowych — symulacja sytuacji bojowej (walki)

Przygotowanie konicowe do wykonania zadan ogniowych rozpoczyna sie od
momentu osiaggniecia gotowosci zestawu do walki i obejmuje takie czynnosci,
jak: poszukiwanie obiektow w wyznaczonym sektorze obserwacji, ich wykrycie
oraz identyfikacje, jak réwniez rozpoczecie oddzialtywania ogniowego do celu”
i ocene skutecznosci tego oddziatywania. Proces szkolenia w zakresie przygo-
towania koncowego jest realizowany na gléwnym stanowisku treningowym —
modul zestawu ZU-23-2MR.

W celu symulacji warunkow walki ZU 23-2MR, z przeciwnikiem powietrz-
nym, morskim i brzegowym zostata odtworzona niezbedna korelacja zachodza-
ca pomiedzy modelami opisujacymi:

e cechy obiektow przeciwnika $wiadczacych o charakterze jego dziatania;
e zjawisko ruchu okretu (nosiciela) ZU-23-2MR na fali;

e uklady dzialan taktycznego (TKO) i technicznego (tKO) kierowania
ogniem zestawu ZU-23-2MR.

6Pozostale czynnoéci wchodzace w zakres przygotowania wstepnego, tj. przygoto-
wanie balistyczne i meteorologiczne na tym etapie szkolenia sg pomijane.

"Obiekt staje si¢ celem po zidentyfikowaniu jego cech éwiadczacych o wrogich za-
miarach. W zalezno$ci od postawionego zadania, celowniczy /operator moze to zrobié
samodzielnie lub otrzymaé wskazanie celu od przelozonego/instruktora.
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Na podstawie przyjetych modeli zjawisk, cech obiektéw oraz uktadéw dzia-
tan symulacja walki w ukladzie trenazera TR ZU-23-2MR jest realizowana
poprzez wspoltdziatanie czterech modutéw:

1) modutu ruchu okretu (nosiciela) ZU-23-2MR na fali;

2) modulu zobrazowania sytuacji bojowej oraz taktycznego (TKO) i tech-
nicznego (tKO) kierowania ogniem;

3) modulu stawiania zadan i oceny ich wykonania;

4) modulu morskiego zestawu artyleryjsko-rakietowego ZU-23-2MR.

Modut ZU-23-2MR

3 [ iniibiae - .

Modut zobrazowania sytuacji bojowej
oraz TKO i tKO

Modut ruchu(okretu)
nosiciela ZU-23-2MR na fali

Modut stawiania zadan
i oceny ich wykonania

Rys. 4. Schemat strukturalny i funkcjonalny gléwnego stanowiska trenazera
TR ZU-23-2MR

W celu zwigkszenia realnosci szkolenia, w trenazerze TR ZU-23-2MR zosta-
ty zastosowane dodatkowe elementy w postaci modeli urzadzen, wchodzacych
w sklad systemu bojowego okretu, oraz urzadzen (symulatoréw) odzwiercie-
dlajacych zjawiska zachodzacych w czasie walki.

Proces kierowania ogniem, realizowany w czasie przygotowania koncowe-
go, jest wspomagany komputerowo za pomoca podsystemu symulacji walki
(modul zobrazowania sytuacji bojowej oraz TKO i tKO) odzwierciedlajace-
go funkcje przyrzadéw kierowania ogniem (celownikéw). W przedstawionym
rozwiazaniu innowacja szkoleniowa jest mozliwo$¢ montazu oryginalnych ce-
lownikéw z zestawu ZU-23-2MR zamiast calego modutu. Jest to wykorzysty-
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Rys. 5. Schemat modelowania warunkéw wykonywania zadan ogniowych

wane zaréwno w procesie przygotowania wstepnego (regulacje i sprawdzenia),
jak réwniez w procesie przygotowania koncowego — szkolenie w zakresie na-
prowadzania armat i rakiet na cel, w tym wypracowania kata wyprzedzenia
z uwzglednieniem poprawek balistycznych i meteorologicznych.

System symulacji sytuacji bojowej jest przeznaczony do szkolenia i zgry-
wania sekwencji dziatan (liczba, rodzaj i kolejnosé) operatora/celowniczego
oraz prowadzenia sprawdzen funkcjonowania wybranych uktadéw kierowania
ogniem (KO). Modutowa budowa systemu pozwala wyodrebnié¢ jego poszcze-
gélne elementy, czeSciowo autonomiczne i okresli¢ ich role w procesie szkole-
nia. Pod wzgledem strukturalnym system symulacji sytuacji bojowej mozna
podzieli¢ na dwa gléwne stanowiska, tj. stanowisko instruktora oraz stanowi-
sko operatora/celowniczego. Schemat funkcjonalny systemu symulacji sytuacji
bojowe]j przedstawiono na rysunku 6.

Cechy stanowisk szkolno-treningowych odpowiadajacych za symulacje wal-
ki z przeciwnikiem powietrznym, morskim i brzegowym uwzgledniaja wszyst-
kie istotne parametry, np. takie jak: klasa i typ okretu, miejsce rozmieszcze-
nia zestawu na pokladzie, dzielno$é morska okretu oraz parametry taktyczno-
techniczne zestawu ZU-23-2MR. W okreslonych stanach morza oraz widzial-
noéci meteorologicznej, ww. cechy stanowisk zapewniaja odzwierciedlenie
rzeczywistych proceséw oraz zjawisk zachodzacych podczas realizacji zadan
rozpoznawczo-ogniowych w warunkach morskich.

Przedstawione rozwigzanie systemu symulacji sytuacji bojowej umozliwia:

e organizacje pracy na stanowisku instruktora oraz w PBRiA® w czasie

szkolenia;

e wprowadzenie szkolonych w sytuacje bojowa (kontrole i analize wybra-

nych elementéw otoczenia okretu (OSRO) podczas realizacji misji bojo-
wej);

8Pracownia Broni Rakietowej i Artylerii — miejsce rozmieszczenie stanowisk trena-

zera, TR ZU-23-2MR.
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Rys. 6. Schemat funkcjonalny systemu symulacji sytuacji bojowej

e biezacy podglad stanu realizacji misji;

e biezaca ocene wykonania zadania.

Pierwszym elementem szkolenia w zakresie przygotowania koncowego jest
przygotowanie przez instruktora scenariusza misji bojowej. Scenariusz misji
bojowej obejmuje rodzaj zadania ogniowego, np. zwalczanie celu powietrz-
nego oraz podstawowe warunki realizacji tego zadania, a w tym: typ okretu
(nosiciela ZU-23-2MR), typ i charakter dzialania obiektu przeciwnika, sposéb
realizacji zadania (celownik, rodzaj ognia) oraz warunki zewnetrzne (stan mo-
rza, widzialno$é). Scenariusze misji bojowych moga byé modyfikowane wedlug
biezacych potrzeb szkoleniowych — wynikajacych z metodyki szkolenia obo-
wigzujacej w Marynarce Wojennej lub innych wymagan®. Przyktadowe okno
przygotowania scenariusza misji bojowej przedstawiono na rysunku 7.

Zaleta przedstawionego rozwiazania jest to, ze jedno zadanie ogniowe, np.
zwalczanie Smigtowca na kursie spotkaniowym, moze by¢ realizowane wg kilku
scenariuszy — rézne warunki wykonania tego samego zadania. Zmiana warun-
kow realizacji zadania dotyczy zamiany wartosci takich parametréw, jak:

9 Analiza zaistnialych w przeszloéci zdarzen lub incydentéw zbrojnych na morzu.
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Rys. 7. Okno przygotowania scenariuszy misji bojowych na stanowisku instruktora

e stan morza — od 0 do 3 stopni w skali Beauforta — zakladka stan morza,;
e warunki obserwacji stanl do stan 4 — zaktadka warunki pogodowe;

e celownik RCP, GP02, brak (wg tras) — zakladka celownik;

e stanowisko bojowe (typ okretu i rozmieszczenie) — zakladka okret;

e typ i czynniki ruchu celu (Smigltowiec typu ABC, wysokos¢, predkosé,
kat kursowy).

3.3. Ocena poprawnos$ci wykonania zdan ogniowych

Szkolenie w zakresie przygotowania koncowego rozpoczyna sie od wprowa-
dzenia szkolonych w ogdlna sytuacje bojowsa oraz postawienia zadania. Czyn-
nosci te obejmuja réwniez sprawdzenie wiedzy szkolonego na temat zasad bez-
pieczenstwa oraz procedur postepowania podczas obstugiwania i awarii uzbro-
jenia.

System kontroli i oceny poprawnosci realizacji zadan ogniowych umozli-
wia: zatrzymanie ¢wiczenia i kontrole stanu wiedzy szkolonych na kazdym
etapie realizacji zadania lub przerwanie ¢wiczenia w przypadku popelnienia
przez szkolonych kardynalnych btedéw, zwlaszcza w aspekcie zagrozenia bez-
pieczenstwa.

Po zakonczeniu éwiczenia jest wyswietlane okno z podsumowaniem jego
przebiegu. Instruktor ma do dyspozycji, miedzy innymi, podglad stanu re-
alizacji zadania i danych z przebiegu calego ¢wiczenia. Informacje te sa wy-
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Trem3D: Wyniki ¢wiczeri
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Rys. 8. Zobrazowanie i ocena realizacji zadania ogniowego w okreslonym
scenariuszu misji

Swietlane w kilku polach i obejmuja: dane operatora oraz instruktora, war-
tosci parametrow scenariusza misji bojowej oraz statystyki ¢wiczenia, takie
jak: czas wykonania zadania, ilo$¢ zuzytej amunicji, liczbe trafien, itp. Do-
datkowo, w polu uwag, instruktor moze wpisa¢ dowolny tekst, ktory zostanie
dodany do bazy danych podczas archiwizowania informacji o przebiegu ¢wicze-
nia. Zatwierdzenie komunikatu powoduje powro6t do interfejsu gtéwnego, gdzie
mozna wybra¢ nowe zadanie lub zaplanowa¢ kolejny scenariusz misji bojowej
do zadania biezacego. Ocena za wykonanie zadania ogniowego jest wystawiana
automatycznie, gdzie podstawowe kryterium stanowi liczba trafien w cel. Jest
to zgodne z metodyka szkolenia celowniczych zestawéw ZU-23-2MR obowia-
zujaca w Marynarce Wojennej.

W trenazerze TR ZU-23-2MR funkcjonuje baza danych, ktoéra zapew-
nia przeglad wynikéw szkolenia wszystkich uczestnikéw. W odniesieniu do
konkretnego szkolonego, instruktor moze dokonaé analizy postepéw szkolenia
w zakresie wybranych zadan ogniowych lub za wybrany okres szkolenia. Po
wybraniu pojedynczego zadania instruktor ma wglad do jego wynikéw wraz
z zapisanym komentarzem, zawierajacym dodatkowe informacje na temat szko-
lonego. W przypadku, gdy instruktor chce obejrze¢ wyniki wszystkich ¢wiczen
konkretnej osoby, baza danych zapewnia dostep do takich informacji, jak: licz-
ba ¢éwiczen (liczba wykonanych zadan ogniowych), date ostatniego ¢wiczenia
oraz uzyskane wyniki. Na podstawie ww. informacji mozna bedzie ocenié¢ po-
stepy szkolonego w réznych okresach szkolenia.



SZKOLENIE FUNKCYJNYCH OKRETOWYCH... 253

|
\- Zapis bazy do pliku
|

Odcayt bazy z pliku

Powrét

Zatwierds
Trem30: Wyniki éwiczen

WYB OR KURSANTA

WYB OR OKRESU SZKOLENIA

Zatwierds Anukij

Rys. 9. Baza danych szkoleniowych trenazera TR ZU-23-2MR,

Tym samym, baza danych umozliwia prowadzenie dokumentacji szkolenio-
wej dotyczacej kazdego szkolonego, uzyskanych przez niego wynikéw wykony-
wanych zadan ogniowych oraz oceny postepéw w catym okresie szkolenia.

4. Podsumowanie

Trenazer TR ZU-23-2MR odwzorowuje z zalozonym przyblizeniem przed-
miotowy system szkoleniowy operatoréw/celowniczych zestawéw ZU-23-2MR,
jednoczeénie stwarzajac warunki szkolenia funkcyjnych Okretowych Syste-
méw Rozpoznawczo Ogniowych na poziomie: dowddcy dziatu artyleryjsko-
rakietowego, dowodcy stanowiska bojowego oraz celowniczego.

Zdatno$¢ trenazera do odtworzenia warunkéw bojowych oraz jego cechy
funkcjonalne daja podstawy i stwarzaja warunki do prowadzenia badan w za-
kresie projektowania i budowy trenazeréw uzbrojenia, jak réwniez projekto-
wania i organizacji procesu szkolenia celowniczych i operatoréw morskich ze-
stawéw artyleryjskich i rakietowych.
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Application of weapon simulators in the Polish Navy in training
operators of fire control systems

Abstract

Nowadays, the active training of cadets as well as ship crew in using the battlefield

equipment is being carried out with a variety of weapon and fight (combat) simula-

tors. Artillery and rocket missile stimulators appear to be the most advanced. Among

them, one may distinguish the training simulator of autonomous rocket- artillery ZU-
23-2MR ,Wrébel I1”7. The advanced TR ZU-23-2MR simulator create the conditions
for train operators ZU-23-2MR, and enable them to improve weapon handling skills,

especially in the range of the weapons and pre-firing preparation as well as testing the

skill level of trainees in complex battlefield scenarios. The combination of the video

based combat 3D scenario and realistic sound simulation with the moving mechanical

platform (real-time simulation of ship motion) simulates realistic real-maritime condi-

tions. The system lets the trainees to enhance the practice skills during the simulated

fight of the ship against surface (land) and air threats.
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Tematem pracy jest mozliwo$¢ wykorzystania radaru z syntetyczna aper-
turg (SAR) dla poprawy bezpieczefistwa lotéw w trudnych warunkach
atmosferycznych. Gdy w gre wchodzi zycie ludzkie, kazde wsparcie pilota
w tym wzgledzie jest warte rozwazenia.

Im pilot ma wieksza ilo$¢ dostepnego osprzetu nawigacyjnego, tym ma
wiekszy wybér zrodel informacji niezbednych dla oceny aktualnego po-
lozenia w przestrzeni. Ze wzgledu na to, ze radar SAR umozliwia uzyska-
nie odwzorowania powierzchni Ziemi bez wzgledu na pogode, pore dnia
i nocy, jest idealnym sensorem do tego celu. Ponadto, przy integracji
radaru SAR z mapa syntetyczna i ukladem nawigacji inercyjnej mozliwa
jest nawigacja nawet przy braku dostepu do informacji z systemow na-
wigacji satelitarnej, co zdecydowanie powinno poprawié¢ bezpieczenstwo
wykonywania lotéw w trudnych warunkach atmosferycznych.

1. Wprowadzenie

Wspblczesne samoloty wyposazone w systemy radarowe moga realizowaé
wiele nowych zadan, a w szczegdlnosci: wykrywanie i $ledzenie obiektéw pota-
czone z ich identyfikacjg, tworzenie map terenu, umozliwiaja takze nawigacje
bez wzgledu na pore dnia czy tez pogode. Te zaawansowane funkcje sa dostep-
ne miedzy innymi dzieki zastosowaniu radaru z syntetyczna apertura (ang.
Synthetic Aperture Radar — SAR).

Jako loty w trudnych warunkach atmosferycznych autorzy przyjeli loty
w warunkach silnego zachmurzenia, zamglenia, silnych opadéw deszczu, $nie-
gu, gradu oraz w warunkach silnych turbulencji wywotanych przez silny szyb-
kozmienny wiatr w zakresie silty i kierunku. W dalszej czesci artykutu zostanie
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oceniony wplyw poszczegdlnych warunkow atmosferycznych na zdolnosé wy-
korzystania radaru, a w szczegélnosci radaru z syntetyczna apertura (SAR)
do wspomagania pilota w trakcie lotu statkiem powietrznym.

2. Technika SAR

2.1. Wprowadzenie do radiolokacji

Nawet przy braku chmur i przejrzystej atmosferze, energia fal elektroma-
gnetycznych rozchodzacych sie w powietrzu ulega ttumieniu. Przyczyna te-
go zjawiska jest absorpcja energii fal elektromagnetycznych przez gazy two-
rzace atmosfere. Absorpcja, czyli pochlanianie energii, wzrasta ze wzrostem
czestotliwodci fal elektromagnetycznych. Ponizej czestotliwoéci okoto 0,1 GHz
absorpcja jest pomijalna, natomiast powyzej 5 GHz staje sie juz zauwazalna.
Natomiast powyzej 20 GHz jej wplyw jest juz bardzo silny. Przyktadowa zalez-
nosci thumienia fali elektromagnetycznej w zaleznosci od dtugosci fali pokazana
zostala na rys. 1 [14].
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Rys. 1. Tlumienie fal elektromagnetycznych zaleznosci od czestotliwosci [14]

Jak mozna zauwazy¢ (rys. 1), w zakresie fal metrowych, centymetrowych
i milimetrowych uzywanych w radiolokacji ttumienie jest stosunkowo nieduze,
cho¢ oczywidcie nalezy je uwzgledni¢ w obliczeniach zasiegowych. Natomiast
znacznie wzrasta dla podczerwieni i zakresu uzywanego przez lasery. Ma to
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w konsekwencji decydujace znaczenie dla zasiegu systeméw obserwacyjnych
pracujacych w odpowiednim zakresie dlugosci fali. Nie jest celem niniejszego
referatu dokladne omoéwienie wlasciwosci wszystkich trzech zakreséw diugo-
Sci fal i wynikajacych z tego konsekwencji dla pracy réznorodnych sensoréw.
Nalezy jedynie stwierdzi¢ dla potrzeb artykutu, ze na podstawie dostepnej lite-
ratury [14], zaréwno zakres podczerwienim jak i fale czestotliwosci uzywanych
przez lasery sa zdecydowanie bardziej ttumione przez zjawiska atmosferyczne,
niz zakres czestotliwosci uzywany przez radiolokacje. Ma to znaczny wpltyw na
zasieg detekcji. Zaréwno sensory pracujace w podczerwieni, jak i w zakresie
laserowym maja znacznie mniejszy zasieg ograniczony przez warunki atmos-
feryczne. W zwiazku z tym, w dalszej czedci artykutu zostanie oméwiony wy-
tacznie wpltyw czynnikéw atmosferycznych dla czestotliwosci uzywanych przez
wspolczesne radary, tzn. do okoto 300 GHz. Fale z tego zakresu sa tltumione
glownie przez gazy atmosferyczne i opady atmosferyczne.

2.1.1.  Gazy atmosferyczne

Najwiekszy udzial w pochlanianiu energii fal elektromagnetycznych maja
tlen i para wodna zawarta w atmosferze ziemskiej. Czasteczki tlenu (O2) i pary
wodnej (H20) posiadaja okreslone czestotliwosci rezonansowe. Gdy sa pobu-
dzane falami o tych czestotliwosciach, pochlaniaja najwiecej energii, dlatego
na wykresie thumienia wystepuja ,ostre” wierzchotki wystepujace na czesto-
tliwosciach 22 GHz i 185 GHz. Ich przyczyna jest absorpcja energii przez cza-
steczki pary wodnej. Natomiast, wierzchotki wystepujace na czestotliwosciach
60 GHz i 120 GHz powstaja w wyniku absorpcji energii fal przez dwuatomowe
czasteczki tlenu (Og) [12]-[14].

2.1.2.  Opady atmosferyczne

FEnergia fal jest rowniez pochtaniana przez czasteczki wody i zanieczyszcze-
nia zawieszone w atmosferze, ale ich gtéwny efekt to rozpraszanie fal. Najsil-
niej rozpraszajacymi elementami sg krople deszczu oraz w mniejszym stopniu,
z powodu mniejszej stalej dielektrycznej, grad. Platki $niegu zawieraja mniej
wody 1 dlatego rozpraszaja mniej energii. Rowniez chmury zbudowane z ma-
lenkich kropelek wody, zdecydowanie mniej rozpraszaja fale, niz deszcz oraz
grad. Wplyw dyméw i pyléw na propagacje fal jest pomijalny ze wzgledu na
niewielkie rozmiary i niska wartos¢ statej dielektrycznej czastek. Rozpraszanie
fal przez deszcz staje sie zauwazalne w pasmie czestotliwosci S (ok. 3 GHz).
Przy tych i wyzszych czestotliwosciach fale odbite w kierunku radaru sa tak
silne, ze opady deszczu sa widoczne na wskazniku radaru.
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Powyzej 10 GHz rozpraszanie i absorpcja fal przez chmury moze osiagac
znaczace wartosci, przy czym pochlanianie energii fal jest proporcjonalne do
ilosci wody zawartej w chmurach (tzw. wodnosci) [12]-[14].
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Rys. 2. Ttumienie fal elektromagnetycznych zaleznosci od czestotliwosci na
wysokosci 30000 ft (10000 m) [13]
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Rys. 3. Tlumienie fal radiowych w zaleznosci od czestotliwosci na poziomie morza
[13]

2.2. Technika radaru z syntetyczna apertura (SAR)

W podstawowej konfiguracji (w tzw. modzie strip-map) antena radaru jest
skierowana prostopadle do osi wzdluznej samolotu. Radar ,skanuje” wiazka
antenowa pewien obszar Ziemi. W ten sposob otrzymujemy dwuwymiarowy
obraz reprezentujacy mape odbiciowosci obserwowanego obszaru. Jeden z wy-
miaréw odpowiada odlegtosci w kierunku prostopadlym do kierunku ruchu
samolotu (ang. slant-range), natomiast drugi odpowiada odleglosci przebytej
przez samolot w czasie lotu (ang. cross-range). Kazdemu z tych wymiaréw
mozna przyporzadkowaé¢ odpowiadajaca mu rozdzielczo$¢ zdefiniowana jako
mozliwosé rozréznienia dwoch obiektéw na mapie, jako obiekty rozdzielne [12]-
-[14].
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Rys. 4. Ttumienie fal elektromagnetycznych w chmurach [13] w zaleznosci od:

(a) czestotliwodei i temperatury otoczenia, (b) czestotliwodei i wielkosei opadu
deszczu

W klasycznych radarach (np. radarach kontroli ruchu lotniczego) czesto
podaje sie rozdzielczo$é azymutalna w mierze katowej, natomiast dla radaréw
SAR rozdzielczo$¢ te podaje sie w jednostkach odleglodci.

Wysoka rozdzielczo$é odlegtosciowa jest uzyskiwana poprzez powszechnie
stosowang technike kompresji impulsu. Technika ta polega na emitowaniu im-
pulséw zmodulowanych czestotliwosciowo o duzym pasmie (najczesciej z li-
niowa modulacja czestotliwosci), a nastepnie odbieraniu z zastosowaniem fil-
tru dopasowanego. W ten sposob mozliwe jest nadawanie stosunkowo dlugich
impulséw (co jest korzystne z energetycznego punktu widzenia), a przy tym
uzyskanie dobrej rozdzielczosci ([1], [2], [12]-[14]).

W klasycznym ujeciu (dla tzw. radaréw SLAR — ang. Side Looking Apertu-
re Radar) rozdzielczosé¢ w kierunku azymutalnym jest zwiazana z szerokoscia
wiazki fizycznej anteny: dwa obiekty znajdujace sie na tej samej odleglosci
i obejmowane jednocze$nie przez wigzke antenowa nie beda rozréznione. W ce-
lu zwiekszenia zdolnosci rozdzielczej radaru w kierunku azymutalnym nalezy
zmniejszy¢ szeroko$¢ wigzki anteny. W praktyce oznacza to konieczno$é zwiek-
szenia wymiaréw anteny, co czesto napotyka na problemy natury technicznej
(np. w celu uzyskania zobrazowania sceny w odlegtosci 10 km z wykorzysta-
niem radaru SLAR pracujacego w pasmie X o rozdzielczoéci 1 m, nalezalto-
by zastosowaé¢ antene o wymiarach 300 m!). Oczywiscie, nie zawsze mozemy
dowolnie zwieksza¢ wymiary anteny, ograniczeniem jest chociazby wielko$é
dostepnego nosiciela radaru. Dla poruszajacej sie platformy z radarem alter-
natywna metoda zwiekszenia wymiarow anteny, a tym samym zawezenia jej
wiazki, jest stworzenie wirtualnej anteny (syntetycznej apertury). W praktyce
tworzenie syntetycznej anteny odbywa sie za pomoca banku filtréw dolnoprze-
pustowych lub dopasowanych.
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W niniejszym artykule zostanie przedstawiona zasada dziatania radaru
SAR bazujaca na zjawisku Dopplera, czesto przytaczana w literaturze, ale
spotyka sie tez interpretacje oparta na modelu znanym z teorii szykow ante-
nowych. Opis oparty na zjawisku Dopplera umozliwia latwiejsza ocene mozli-
woéci wykorzystania radaru dla potrzeb lotéw w trudnych warunkach i dlatego
takie ujecie problemu zostalo wybrane.

Idea syntetycznej apertury zostanie przedstawiona na podstawie analizy
sygnalu dla pojedynczego obiektu punktowego. W przypadku wiekszej liczby
obiektow poszczegdlne sygnaly sumuja sie na zasadzie superpozycji. Na rys. 5
przedstawiono rozpatrywana sytuacje radiolokacyjna z radarem umieszczonym
na samolocie oraz obiektem punktowym. Samolot porusza sie ze stala pred-
koscia V. Najmniejsza odlegtos¢ pomiedzy samolotem i obiektem wynosi R,
a pozycja samolotu z(t) jest liniowa funkcja czasu.

x(t)=Vt

Rys. 5. Geometria rozpatrywanej sytuacji radiolokacyjnej

Odleglosé pomiedzy radarem a rozpatrywanym obiektem zmienia sie w cza-

sie zgodnie z zaleznoscia
r(t) =/ R?+ (Vit)? (2.1)

Faza sygnalu pochodzacego od obiektu zwiazana jest z odleglo$cia poprzez
wzor (przedstawiona zalezno$é na faze sygnatu jest dla uproszczenia funkcja
ciaglej zmiennej czasu, ale w rzeczywistosci funkcja ta jest probkowana na
skutek impulsowego charakteru dzialania radaru)

27
p(t) = o — 2= (t) (2.2)
Stosujac rozwiniecie funkcji (2.1) w szereg Maclaurina i podstawiajac do (2.2),
otrzymujemy
4 (Vt)?
o(t) ~ o0 — 5 | R+ 5] (2.3)
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Zmienna w czasie faza sygnalu powoduje jednoczesnie zmiane czestotliwosci
chwilowej sygnaltu (czestotliwodci dopplerowskiej) [1], [8], [9]

2
fult) = 5= 28 = 2

T o1 dt AR (2:4)

Mozna zatem przyjac, ze odebrany sygnal jest sygnalem z liniowag mo-
dulacja czestotliwosci. Zatem mozna zastosowaé filtr dopasowany do analizy
takiego sygnalu. Tak realizowana technika nosi nazwe SAR (ang. Synthetic
Aperture Radar) zogniskowany (ang. focused SAR). Pomimo znakomitej roz-
dzielczodci azymutalnej mozliwej do osiagniecia za pomoca tej techniki rownej
polowie dlugosci fizycznej (L,) anteny radaru [1], [9]

Ar=—-L, (2.5)

wykazuje ona duza wrazliwo$¢ nawet na mate bledy okreslania parametréw
lotu platformy z radarem, a w szczegélnosci na okreslenie predkosci wzdiuz-
nej platformy z radarem. Dodatkowo technika ta wymaga tez duzej mocy
obliczeniowej, co utrudnia przetwarzanie w czasie rzeczywistym [7], [8], [10].
W omawianej technice SAR zogniskowany btad okreslenia predkosci wzdtuznej
nie powinien przekroczyé wartosci ([7], [8], [11])

AVpay = ”(f;)z (2.6)
gdzie:
Ar  —  teoretyczna rozrdznialno$é uzyskiwana w technice SAR zogni-
skowany,
v —  predkosé platformy z radarem,
A — dlugoéé¢ fali emitowanej przez radar,
R — odleglos¢ analizowanych obiektéw.

Przyktadowo, dla radaru pasma X o teoretycznej rozréznialnosci azymu-
talnej Ar = 0,5m, poruszajacego sie ze stala predkoscia v = 80m/s, na
wysokoéci h = 500, w odlegtosci R = 1,2km do srodka obserwowanej sceny,
blad predkosci nie powinien przekroczyé¢ wartosci AV,q, = 0,66m/s [7], [8].

Jak wazne jest doktadne wyznaczenie predkosci wzdluznej V,,, Swiadczy
sytuacja przedstawiona na rys. 6. Na rysunku tym zostal przedstawiony wy-
nik przetwarzania za pomoca techniki SAR zogniskowany dla zalozonego btedu
predkosci AV = 10m/s. Predko$¢ rzeczywista platformy z radarem wynosita
v = 80m/s. Blad okreslenia predkosci AV = 12,5% w tym przypadku po-
woduje 4-krotne pogorszenie rozréznialnosci. W niniejszym przyktadzie radar
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obserwowal obiekty znajdujace sie w odlegtosci ok. 1km. W przypadku obiek-
téw znajdujacych sie w wiekszych odlegltoéciach dopuszczalna warto$é btedu
okreslenia predkosci dana zaleznoscia (2.6) jest jeszcze mniejsza (przykladowo
dla R = 10km btad AV,,,, wynosi tylko 0,066 m/s), a zalozony w symulacjach
btad 12,5% predkosci powoduje duzo wigksze pogorszenie rozréznialnosei, na-
wet do 50 razy [7], [8].

Rys. 6. Obraz radarowy — technika SAR zogniskowany rozdzielczo$é 1 mxx1 m
(predko$¢ nosnika radaru V' = 80m/s): a) obraz SAR z bledem wyznaczenia
predkosci AV = 0%, b) obraz SAR z bledem wyznaczenia predkosci AV = 12,5%

Innym sposobem zwigkszenia rozdzielczosci azymutalnej w stosunku do
techniki SLAR jest zastosowanie filtracji dolnoprzepustowej. Technika ta no-
si nazwe SAR niezogniskowany (ang. unfocused SAR). Zastosowanie filtracji
dolnoprzepustowej zamiast dopasowanej pozwala na znaczace zredukowanie
wymaganego naktadu obliczeniowego. Niestety, osiggalne rozdzielczosci sa za-
lezne od odlegtosci obiektu od radaru. Rozdzielczo$é azymutalna osiggalna
w technice SAR niezogniskowany wyraza sie¢ wzorem

Ar = %\/ﬁ (2.7)

Nalezy zauwazy¢, ze jest ona zalezna od odleglosci od radaru! Dla niekté-
rych zastosowan moze by¢ to niedopuszczalne. Ograniczenia tego nie posiada
radar SAR zogniskowany, za to wymaga zdecydowanie wigkszej mocy oblicze-
niowej niezbednej do przetwarzania sygnaléow radarowych, co tez nie zawsze
jest mozliwe do spelnienia w niektérych zdecydowanie mniej zaawansowanych
aplikacjach.

Na rys. 8. przedstawiono poréwnanie rozdzielczosci uzyskiwanej za pomo-
ca anteny rzeczywistej (technika SLAR) oraz za pomoca techniki SAR niezo-
gniskowany. Symulacje przeprowadzono dla radaru pasma X poruszajacego
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Rys. 8. Obraz radarowy (predko$é nosnika radaru V' = 80m/s): a) technika SLAR,
b) technika SAR niezogniskowany

sie ze stala predkoscia v = 80m/s, na wysokosci h = 500m, w odleglosci
R = 1,2km, szerokos¢ wiazki antenowej w kierunku azymutalnym wynosita
ok. 2,5°.

W przypadku techniki SAR niezogniskowany niewielkie niedokladnosci
w pomiarze predkosci nie sg duzym problemem. Predko$¢ ta ma bowiem
wplyw na szerokos¢ pasma filtru dolnoprzepustowego, a przy btedach okre-
slenia predko$ci w granicach kilku procent negatywne efekty sa praktycznie
niezauwazalne.

Istotnym problemem dla techniki SAR niezogniskowany, jak réwniez SAR
zogniskowany, jest natomiast niedoktadnos¢ znajomosci predkosci bocznej sa-
molotu. Predkosé boczna powoduje bowiem przesuniecie (modulacje) ideal-
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nego przebiegu czestotliwodci chwilowej sygnatu obiektu punktowego i znie-
ksztalcenie geometryczne, a co za tym idzie pogorszenie rozréznialnosci.

Przykladowe zobrazowanie SAR zogniskowany dla radaru pasma X o teo-
retycznej rozroznialnosci azymutalnej Ar = 0,5 m, poruszajacego sie ze stata
predkoscia v = 80m/s, na wysokoéci h = 500, w odlegltoséci R = 1,2km
do érodka obserwowanej sceny z zalozona stata predkoscia boczna nosiciela
V, = 10m/s, co zostalo przedstawione na rys. 9.

1300

Rys. 9. Obraz radarowy SAR zogniskowany rozdzielczo$é 1 mxx1m (predkosé
noénika radaru V' = 80m/s): a) obraz SAR, V,, = 0m/s, b) obraz SAR uzyskany dla
stalej predkosci nosiciela z radarem V, = 10m/s

2.3. Technika SAR w warunkach rzeczywistych
2.8.1.  Wplyw turbulencji atmosferycznych na obraz SAR

W dotychczasowych rozwazaniach zakladano, ze samolot porusza sie po
linii prostej ze stala predkoscia. W rzeczywistych sytuacjach zatozenie to cze-
sto nie jest spelnione: samolot moze zmienia¢ swoja predkosé¢ wzdluzna, moze
rowniez posiada¢ pewna sktadowa predkosci bocznej. Dodatkowo przyrzady
nawigacyjne samolotu podaja informacje o tych zmianach z pewnym bledem.
Dlatego wykonano symulacje lotu w warunkach turbulentnej atmosfery dla
dwoch rodzajow statkéow powietrznych. Dla niewielkiego samolotu bezpilo-
towego o masie wlasnej kilku kilograméw (HOB-bit) oraz $redniej wielkosci
statku powietrznego o masie wlasnej kilku tysiecy kilograméw (BRYZA) [15].

Dla statku powietrznego HOB-bit o masie 4 kg i rozpietodci skrzydet 1,7 m
profil symulowanych zmian predkosci liniowych jest zgodny z profilem zmian
turbulencji atmosferycznych. Ilustruja to rysunki 10 i 11 [15].

Fatwo zauwazalna jest korelacja przebiegu sktadowej predkosci samolotu
u(t) z odpowiadajaca mu sktadowa wiatru u,(t). Samolot filtruje jedynie tur-
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Rys. 10. Sktadowa wiatru w,, [15]
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Rys. 11. Sktadowa podiuzna predkosci samolotu u [15]

bulencje o najwiekszych czestotliwosciach — przebiegi u(t) sa czeSciowo wygla-
dzone. Konsekwencja tego jest zgodnosé gestosci widmowych obu przebiegdw,
co pokazano na rys. 12 i 13.
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W odniesieniu do predkosci katowych nalezy stwierdzi¢, ze gestosci wid-
mowe tych parametréw wykazuja maksimum dla charakterystycznej czestosci
ruchéw wlasnych dla danego statku powietrznego. Przyktadowy przebieg pred-
kosci katowe]j przechylenia p(t) oraz jego gestosci widmowej pokazano na rys.
14 i 15 [15).
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Rys. 14. Predkos$é katowa przechylenia samolotu [15]
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Rys. 15. Gestosé widmowa predkosci katowej przechylenia samolotu [15]

Drp

Natomiast samolot Bryza o masie 6500 kg i rozpietosci skrzydet 22 m zacho-
wuje sie odmiennie, niz niewielki HOB-bit. W warunkach turbulencji wszystkie
parametry tego samolotu zmieniaja si¢ w sposob wynikajacy z jego charaktery-
stycznych ruchéw wtasnych — zaréwno podtuznych, jak i bocznych. Szczegdlnie
widoczne sa podiuzne oscylacje dtugookresowe (fugoidy). Pokazono to na rys.
16, 17, 18 [15].

Jak wynika z poréwnania obu statkéw powietrznych, tatwiej jest uzyskaé
zobrazowanie z radaru umieszczonego na wiekszym statku powietrznym, ze
wzgledu na jego charakterystyki dynamiczne, ktére umozliwiajg mu bardziej
»Spokojny” lot. Natomiast samolot maly i lekki jest wrazliwy na podmuchy
wiatru, reaguje na nie praktycznie natychmiast, co nie jest korzystne w procesie
uzyskiwania zobrazowania terenu za pomocg radaru z syntetyczng apertura.

Dla przyktadu i poréwnania, na rysunkach 19 i 20 przedstawiono symulo-
wane zobrazowania SAR uzyskane dla przykladowego no$nika (HOB-bit) dla
roznych btedow predkosci wzdtuznej i poprzecznej. Przyktadowe symulowane
zobrazowania dla nosnika radaru, wykorzystujacego samolot Bryza, przedsta-
wione zostaly we wezesniejszej czesci artykutu (rys. 6 1 8).



LOTY W TRUDNYCH WARUNKACH ATMOSFERYCZNYCH... 267

Nopoa N

V [mls]

: /\/\/\/\/[

|
|
|

VvV \

|
1
n

ViV

il
Y

2
t[s]
Rys. 16. Skladowa podtuzna predkosei samolotu u [15]

L

LA

\ 1\
NAVAVAVIAVA EEEE REEEEYAY

0 [deg]

\J \V} \V/ A4
100 151 00 280 3po 380 4P0 45 500

t [s]
Rys. 17. Kat pochylenia samolotu samolotu [15]

Ving - [M/8]

t [s]
Rys. 18. Skladowa wiatru u,, [15]



268 M. MORDZONEK I INNI

]
crons rang [m]
8

a) . ey = b) «

Rys. 19. Obraz radarowy SAR zogniskowany, rozdzielczo$é 1 mx1m (predkosé
nosiciela V' =30m/s): a) obraz radarowy SAR uzyskany z bledem predkosci
AV = 0%, b) obraz radarowy SAR uzyskany z bledem predkosci AV = 16,7%
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Rys. 20. Obraz radarowy SAR zogniskowany, rozdzielczo$é 1 mx1m (predkosé
nosiciela radaru V = 80m/s): a) obraz radarowy SAR uzyskany z bledem predkosci
AV = 0m/s, b) obraz radarowy uzyskany dla stalej predkosci bocznej platformy
z radarem V,, = 10m/s

Nawet pobiezna analiza obrazéw pokazuje, jak istotne jest precyzyjne okre-
Slenie predkosci wzdluznej i poprzecznej statku powietrznego.

2.3.2.  Znieksztalcenia geometryczne i ich korekcja

Zmienna predkosé¢ wzdluzna oraz boczna samolotu moga powodowaé do-
datkowo istotne znieksztalcenia geometryczne w powstatym obrazie.

Aby zminimalizowaé te znieksztalcenia, wynikowy obraz jest poddawany
korekeji. Wykorzystywane sa przy tym informacje o potozeniu geograficznym



LOTY W TRUDNYCH WARUNKACH ATMOSFERYCZNYCH... 269

samolotu, pochodzace z przyrzadow nawigacyjnych, oraz predkosé¢ boczna wy-
estymowana z widma sygnalu. Korekta polega na poréwnaniu idealnych i zmie-
rzonych wspotrzednych geograficznych obrazu.

W razie niezgodnosci obraz jest przeksztalcany za pomoca interpolacji [3],
[4]. Dodatkowo w celu kompensacji opisanych znieksztalcen mozna zastosowaé
techniki przetwarzania SAR. autofocus.

Wykorzystujac te techniki, istnieje mozliwo$é¢ uzyskania zobrazowan rada-
rowych o rozréznialnosciach bliskich rozréznialnosciom teoretycznym, zatozo-
nym dla ruchu prostoliniowego platformy z radarem [1], [4], [7]-[10], takich jak
przedstawiono przykladowo na rysunkach 6a, 9a, 19a i 20a.

3. Podsumowanie

W artykule zaprezentowano wplyw warunkéw atmosferycznych na jakosé
zobrazowan uzyskiwanych za pomoca radaru z syntetyczna apertura (SAR).

Tryb pracy SAR umozliwia nowoczesnym radarom tworzenie w czasie rze-
czywistym map terenu o rozdzielczosci rzedu kilkudziesieciu centymetréw bez
wzgledu na pore dnia i warunki pogodowe. Ta wlasciwosé moze by¢ wykorzy-
stana zaréwno przez stuzby wojskowe, jak i cywilne.

Uzyskane w przeprowadzonych symulacjach oraz lotach na $redniej wielko-
Sci statku powietrznym wyniki potwierdzaja duza przydatnosé techniki SAR
do wspomagania pilota statku powietrznego w czasie lotéw w trudnych wa-
runkach atmosferycznych. Zdolnos¢ do uzyskiwania obrazu radarowego po-
wierzchni Ziemi, miedzy innymi w deszczu, mgle, silnym zachmurzeniu czy
w nocy, czyni go atrakcyjnym jako uzupelnienie standardowych systeméw na-
wigacyjnych uzywanych na samolotach. Jak wynika z przeprowadzonych ana-
liz, najwieksza trudnoscig dla radaru SAR sa silne turbulencje, ktére moga
obniza¢ znacznie jako$é uzyskanego zobrazowania, a w skrajnym przypadku
nawet uniemozliwi¢ jego uzyskanie.

Mozna temu przeciwdziataé, stosujac wysokiej klasy systemy nawigacyjne
oraz specjalne techniki przetwarzania sygnatéow radiolokacyjnych.

Radary z syntetyczna apertura maja zatem szanse sta¢ sie¢ w bliskiej przy-
sztosci jednym z podstawowych narzedzi nawigacyjnych pilota, z racji rzeczy-
wistej przydatnosci dla potrzeb nawigacji bez wzgledu na pogode, pore dnia
i nocy, co w obliczu znacznego postepu technologii mikrofalowych i przetwa-
rzania sygnaléw radarowych przy jednoczesnym obnizeniu kosztéw pozyskania
czyni ten fakt bardzo realnym w nieodleglej przysztosci.
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Flights in difficult atmospheric conditions supported by application of
SAR radar

Abstract

The paper presents analysis of making use of the synthetic aperture radar (SAR)
for the improvement of flight safety in extreme weather conditions. When the human
life is at risk, then any device which can provide additional flight information to the
pilot is worth of consideration. The SAR radar allow for image creation in any weather
conditions, during night or day time. Due to that, it can be used as an additional
sensor able to provide navigation data and estimation of the plane position. This
task is possible by comparing the synthetic aperture image with the on-board stored
database containing ground images. In the case of lack of GPS data, such comparison
can provide valuable navigation data.
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W artykule przedstawiono zarys stosowania symulatoréw lotu na swie-
cie w ciagu ostatnich 60. lat. Wspomniano o systematyzacji symulato-
row lotu i urzadzen treningowych zwiazanej z ich certyfikacja. Na tym
tle przedstawiono wykorzystanie symulatoréw lotu i urzadzen trenin-
gowych w Polsce w tym samym okresie. Omoéwiono zrealizowany, cho¢
nieformalny, ,,Narodowy Program Symulatorowy”. Podkreslono pionier-
ska role, jaka odegral $.p. prof. Jerzy Maryniak w podjeciu sie przez
polskie instytucje naukowe i firmy opracowania wlasnych symulatorow
lotu, przeznaczonych do szkolenia pilotéw Polskich Sit Powietrznych.

1. Wprowadzenie

Symulatory lotu pojawily sie w lotnictwie na $wiecie tuz po pierwszych
samolotach. Powstaly w wyniku potrzeby szkolenia przysztych pilotow bez
wykorzystywania w tym celu samolotow, woéwczas nielicznych i z tego powo-
du mato dostepnych. Budowano je od poczatku z myéla o szkoleniu pilotéw
w zakresie techniki sterowania lotem, a przede wszystkim bezpiecznego la-
dowania. Wyréznia sie dwa podejscia do zagadnienia konstrukcji symulatora
lotu. Pierwsze, to wykorzystanie do tego celu kadtuba samolotu, czesto niedo-
konczonego lub wyposazonego jedynie w uktady i organy sterowania, a drugie,
to budowa specjalnego urzadzenia, niewygladajacego jak samolot, ktéry miato
symulowaé. Przykladami takich rozwigzan sa:

e symulator-samolot ,,Flyer-B” braci Wright, pozbawiony czesci ogonowej

i silnika. Mial on system ruchu o jednym stopniu swobody, gdyz na-
pedzany silnikiem elektrycznym wykonywal przechylenia, jakie musiat
kompensowadé uczen za pomoca steréw tak, aby utrzymaé ten symulator
w poziomie. Opanowanie tej sztuki dawalo mu szanse na skuteczne pilo-
towanie rzeczywistego samolotu Flyer-B, a co za tym idzie, kwalifikowato
ucznia do stania sie pilotem rzeczywistego samolotu;
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e pierwszy, w istocie syntetyczny, symulator lotu, pochodzacy z 1909 lub
1910 roku, nazwany , Antoinette” (por. rys. 1) mial juz system ruchu
o dwu stopniach swobody. Zbudowany byl z dwu potéwek beczki, za-
montowanych jedna na drugiej, imitujacych przechylenia i pochylenia
samolotu. Zmiany tych katéw generowane byty recznie przez obstuge sy-
mulatora, a zadaniem pilota siedzacego na jego szczycie bylo utrzymanie
poziomej belki odniesienia réwnolegle do plaszczyzny horyzontu. Opa-
nowanie tej umiejetnosci dawalo podstawy do stwierdzenia o posiadaniu
przez ucznia wystarczajacych kwalifikacji do pilotowania samolotu.

Rys. 1. Pierwszy syntetyczny symulator lotu ,, Antoinette” [1]

O szerokim, systematycznym stosowaniu symulatoréw lotu do szkolenia
pilotéw mozemy jednak moéwié¢ dopiero po Il wojnie $wiatowej. Wiaze sie to
z rozpowszechnieniem opracowanego przez Edwina A. Linka urzadzenia, zwa-
nego czesto od nazwiska jego tworcy ,,Link Trainer” lub ze wzgledu na malo-
wanie ,,Blue Box”. Mialo ono pierwszorzedne znaczenie dla rozpowszechnienia
symulatoréow lotu i uznania ich za podstawowe narzedzia do szkolenia pilotéw,
a pézniej i innych czlonkow zaldg latajacych. Jeden z zachowanych egzem-
plarzy przedstawiono na rys. 2. Symulator ten mial system ruchu o trzech
stopniach swobody, wykorzystujacy jako naped silniki elektryczne. Mégt on
imitowaé wszystkie ruchy obrotowe samolotu. Nie byl wyposazony w system
wizualizacji, a orientacje przestrzenna odwzorowywaly podstawowe przyrzady
nawigacyjne, jak wysoko$ciomierz, predko$ciomierz, wariometr, zakretomierz
czy wskazniki naziemnych nawigacyjnych systeméw radiowych. Ponadto kok-
pit wyposazony byt w organy sterowania i zestaw przyrzadéw nawigacyjnych,
adekwatnych do wymagan uzytkownika konkretnego egzemplarza. Urzadzenia
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te produkowano i sprzedawano od roku 1934 do 1950. Liczba wytworzonych
egzemplarzy siegala kilku tysiecy, mozemy wiec méwié o najwiekszej w historii
symulatorow lotu serii produkcyjnej jednego typu urzadzen.

Rys. 2. Link Trainer - Blue Box

Jest jeszcze jeden fakt zwiazany z symulatorami lotu, wazny z punktu
widzenia historii rozwoju konstrukcji maszyn i generalnie mysli technicznej.
Symulatory lotu byty pierwszymi maszynami zbudowanymi specjalnie z my$la
o szkoleniu operatoréw/uzytkownikéw innych maszyn (samolotéw) przezna-
czonych do realizacji zlozonych zadan (lotéw). Byly to pierwsze urzadzenia,
ktérych celem nie byto odwzorowanie wygladu jakies maszyny, ale imitacja jej
wlasciwoséci dynamicznych. Szczegdlna okolicznoscia towarzyszaca ich powsta-
niu byt fakt koniecznoéci sterowania w czasie rzeczywistym maszyng porusza-
jaca sie w trzech wymiarach. Zadanie to, bardzo trudne do realizacji przez
czlowieka jako nienaturalne dla niego, wymagalo innego niz zwykle podej-
Scia do uczenia sie i opanowania go, przynajmniej w zakresie umozliwiajacym
dalsze bezpieczne szkolenie na rzeczywistym samolocie. Role narzedzi spetnia-
jacych takie oczekiwania przyjety symulatory lotu.

Pozytywne do$wiadczenia uzyskane podczas budowy i eksploatacji symu-
latorow lotu spowodowaly rozpowszechnienie takiego podejscia do szkolenia
operatoréow na inne dziedziny i obszary techniki, szczegdlnie tam, gdzie mamy
do czynienia ze sterowaniem przez czlowieka-operatora systemami technicz-
nymi w czasie rzeczywistym. Dzi$ juz nikogo nie dziwia symulatory sterowni
elektrowni jadrowych i konwencjonalnych, symulatory do nauki jazdy samo-
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chodami, dla operatoréw buldozeréw, nawigatoréw i kapitanéw statkoéw i okre-
téw, operatoréw rozmaitych systeméw uzbrojenia. Podstawy do tak szerokiego
rozwoju technik i technologii symulacyjnych i symulatorowych, stworzyly sy-
mulatory lotu towarzyszace rozwojowi lotnictwa, a pdzniej astronautyki, od
samego ich zarania.

2. Symulatory na Swiecie

Po II wojnie Swiatowej pojawily sie pierwsze symulatory lotu nieprze-
znaczone do szkolenia personelu latajacego — byly to symulatory badawczo-
konstrukcyjne, budowane w celu catosciowego przebadania zatozen nowo pro-
jektowanych statkow powietrznych, a takze kosmicznych. Szczegdlnie waznag
role odegraty one w programach majacych na celu opracowanie nowatorskich
samolotéw, np. samolotu bedacego poprzednikiem jumbo jeta, a takze w pro-
gramach kosmicznych lotéw zalogowych. Symulatory badawczo-konstrukcyjne
byty i nadal pozostaja podstawowym narzedziem do optymalizacji kokpitéw
statkow powietrznych traktowanych jako interfejs cztowiek-system technicz-
ny. Wszedzie tam, gdzie koszty popelnienia bledu podczas prob rzeczywistego
urzadzenia sa duze lub préby te wiaza sie ze znacznym ryzykiem badz nie
mozna ich praktycznie przeprowadzi¢, symulatory badawcze sa i beda najlep-
szym narzedziem do projektowania takich systeméw. Jednym z przyktadéw
takich symulatoréw jest FSAA (Flight Simulator for Advanced Aircraft) zbu-
dowany i eksploatowany w laboratorium NASA Ames Research Center (por.
rys. 3). Powstal w ramach programu majacego na celu opracowanie nowej klasy
samolotéw transportowych i liniowych. Stosowany byt do weryfikacji zatozen
aerodynamicznych i systeméw sterowania lotem, pod katem optymalizacji efek-
tywnosci przy zachowaniu akceptowalnych wtasciwosci pilotazowych. W sumie
wykorzystano go do polowy lat 80. w co najmniej 75 programach, z ktérych
8 uznano za wazne z punktu widzenia rozwoju techniki lotniczej, a miedzy
innymi w takich jak: naddZzwigkowy samolot transportowy, samolot krotkiego
startu i ladowania o zmiennym polozeniu wirnikéw, prom kosmiczny [6].

Symulatory stosowano szeroko w okresie ostatnich 60. lat w lotnictwie do
szkolenia cztonkéw zatdg statkéw powietrznych, niebedacych pilotami oraz na-
ziemnego personelu lotniczego, np. mechanikéw lotniczych, kierownikéw lotéw
czy kontroleréw ruchu lotniczego. Personel techniczny uczy sie prawidtowego
wykonywania obslugi samolotéw i §miglowcéw na specjalistycznych symula-
torach zbudowanych w technologii rzeczywistosci wirtualnej na poczatkowym
etapie szkolenia, a na symulatorach zawierajacych rzeczywiste elementy wy-
posazenia, na jego koncowym etapie. Kierownicy lotéw i kontrolerzy ruchu lot-
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Rys. 3. Symulator badawczy FSAA w NASA Ames Research Laboratory

niczego podstawowa cze$¢ szkolenia praktycznego odbywaja na symulatorach
centréw kierowania ruchem lotniczym i poszczegdlnych lotnisk oraz symulato-
rach w osrodkach szkolenia takiego personelu. Symulatory te nie odwzorowuja
poszczegdlnych lotnisk, a jedynie imituja standardowe uktady i wyposazenie
wymagane na lotniskach i w centrach zarzadzania ruchem, na poszczegdlnych
poziomach odpowiedzialnosci. Dopiero po pozytywnym zakonczeniu takiego
szkolenia dopuszczani sa do koncowego szkolenia i pracy na rzeczywistym lot-
nisku.

W przypadku pojedynczych, skomplikowanych i kosztownych systemdw
symulacyjnych wykorzystywano je zaréwno do szkolenia, jak tez do prac
badawczo-konstrukcyjnych. Przykladem takiego urzadzenia jest symulator
VMS (Vertical Motion Simulator) wykorzystywany od poczatku lat 80. XX w.,
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zaréwno do konstrukgji, jak tez do szkolenia pilotéw proméw kosmicznych (por.
rys. 4). Na etapie konstruowania proméw kosmicznych, symulator ten stano-
wit podstawowe narzedzie do optymalizacji interfejsu prom-pilot, czyli kokpitu
wahadtowca kosmicznego. W tym przypadku bylo to zagadnienie fundamen-
talne dla bezpieczenstwa lotu, gdyz ladowanie promu musiato by¢ wykonane za
pierwszym podejsciem. Iloé¢ i sposéb przekazywania informacji pilotom pro-
mu musialy utatwi¢ im wykonanie tego zadania w optymalny sposéb. Jedyna
metoda zapewnienia zoptymalizowanej konfiguracji kokpitu bylo sprawdze-
nie jej na symulatorze lotu promu kosmicznego. Nastepnym etapem wykorzy-
stania symulatora VMS bylo szkolenie kolejnych zatég proméw kosmicznych
w pilotazu, gdzie szczegdlnie wazne byto ¢wiczenie procedury podejscia do la-
dowania i samego ladowania, zaréwno w warunkach standardowych, jak tez
awaryjnych lub niebezpiecznych. Wtasciwe odwzorowanie bodzcow ruchowych
dziatajacych na pilotéw wahadtowca uzyskano dzigki specjalnemu systemowi
ruchu o szesciu stopniach swobody, gdzie znacznie, w stosunku do standar-
dowego systemu ruchu symulatora lotu, zwiekszono zakres ruchu pionowego —
wynosi on 18,3 m, a przyspieszenia pionowe +10m/s?. Na rysunku 4 pokaza-
no przyktadowa trajektorie ruchu kabiny symulatora, dla ktérej piloci promu
kosmicznego mieli wlasciwe odczucia wrazen ruchowych podczas ladowania.

Rys. 4. Vertical Motion Simulator w NASA Ames Research Laboratory. Pokazano
ruch kabiny, przy ktérym piloci mieli dobre odczucia wrazen ruchowych podczas
ladowania Space Shuttle

Intensywny rozwoj lotnictwa w latach 60., charakteryzowal sie powstawa-
niem samolotéw latajacych coraz szybciej i wyzej. Zaczely wowczas nabie-
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ra¢ znaczenia zjawiska do tamtego czasu niezachodzace, niemajace znaczenia
lub takie, ktorych zrédel nie znano. Przykladem tego rodzaju sytuacji moze
byé¢ kwestia orientacji przestrzennej pilotéw, szczegdlnie istotna w warunkach
wykonywania lotéw z duzymi przeciazeniami, niejednokrotnie dtugotrwalymi.
W tym przypadku okazalo sie, ze mozna wytrenowaé¢ organizm pilota, przy-
gotowujac go do warunkéw lotu, w ktorych latwo moze sie pojawié¢ utrata
orientacji przestrzennej wywotana dzialaniem znacznych przecigzen. Do tego
celu bardzo dobrze nadaja sie specjalizowane symulatory lotu, nazywane wi-
rowkami. Jedno z takich urzadzen przedstawiono na rys. 5. Prowadzono na
nich takze badania, ktére pozwalaja nie tylko na zoptymalizowanie trenin-
gu pilotow, przygotowujacych do lotow z duzymi przeciazeniami, ale takze
do optymalizacji interfejsow pilot-samolot oraz systeméw podtrzymania zycia
i umozliwienia skutecznego dziatania pilotom w takich warunkach [4]. Jest to
kolejny przyklad kosztownych, jednostkowych symulatoréw lotu wykorzysty-
wanych zaréwno do szkolenia, jak i do badan.

Rys. 5. Wiréwka przeciazeniowa do treningu pilotéw w warunkach podwyzszonych
przeciazen w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotniczej w Warszawie

Wraz z burzliwym rozwojem lotnictwa amatorskiego i sportowego, szczegdl-
nie od lat 90. XX w., utrata orientacji przestrzennej stala sie jedna z czestszych
przyczyn wypadkow i katastrof w tym obszarze lotnictwa. W dotychczasowym
procesie szkolenia lotniczego piloci-amatorzy nie byli zapoznawani z tym zja-
wiskiem, a co najwyzej informowano ich podczas szkolen teoretycznych, ze
moze ono nastapi¢. W ostatnich latach podjeto wysitki, szczegdlnie w USA,
aby zapobiec tej tendencji. W tym celu opracowano proste urzadzenia trenin-
gowe (por. rys. 6), ktérych gléwnym celem jest szkolenie pilotéw amatorskich
w zakresie zapoznania ich ze zjawiskiem utraty orientacji przestrzennej i spo-
sobami bezpiecznego i skutecznego wychodzenia z takich sytuacji.
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Rys. 6. Urzadzenie treningowe do zapoznania pilotéw z utrata orientacji
przestrzennej

Urzadzenia o podobnych funkcjach, tj. zaznajomienia z nietypowymi lub/i
niebezpiecznymi warunkami lotu, zbudowano takze w znacznych ilo$ciach do
trenowania pilotéw wojskowych w lotach na duzych wysokosciach — sa to tzw.
komory hypobaryczne — oraz do szkolenia ich w awaryjnym opuszczaniu sa-
molotu — symulatory katapultowania (por. rys. 14). Ich funkcje to zapoznanie
pilotow z takimi sytuacjami i warunkami lotu, przyzwyczajenie i wytrenowa-
nie organizméw do lotéw w warunkach obnizonego ciénienia, a na koniec —
wpojenie nawykow i wtadciwych reakeji na wypadek zajscia najczestszych lub
najniebezpieczniejszych sytuacji awaryjnych.

W lotnictwie cywilnym symulatory lotu stosuje si¢ prawie wylacznie do
szkolenia personelu lotniczego latajacego i naziemnego. Nieliczne symulatory
badawczo-konstrukcyjne wykorzystywane przez producentéw samolotéw ko-
munikacyjnych dziataja na tych samych zasadach i w takich samych zakresach,
jakie stosowane sa w omoéwionych juz symulatorach lotu samolotéw wojsko-
wych i statkéw kosmicznych. Skomplikowane i drogie symulatory lotu (por.
rys. 13) stosowane sg przede wszystkim do szkolenia pilotéw i zalég samolotéw
liniowych i transportowych oraz Smigltowcéw, na konicowych etapach szkolenia,
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przy przechodzeniu do$wiadczonych pilotéw na nowy typ statku powietrznego
oraz zgrywaniu i trenowaniu zalég w opanowaniu reakcji na stany awaryjne.
W procesie szkolenia pilotoéw, na jego poczatkowych etapach, zaczeto stosowaé
na masowa dzi$ skale prostsze urzadzenia treningowe (por. rys. 12), na kté-
rych szkoli sie lub doskonali pilotéw w realizacji pewnych zadan czastkowych.
Szczegdlnie powszechne sa tu urzadzenia treningowe do ¢wiczenia wykorzysta-
nia systeméw nawigacyjnych oraz zgrywania zalég wieloosobowych.

Masowos$é¢ transportu powietrznego w skali Swiatowej, z jaka mamy do
czynienia od lat 80. XX w. spowodowalta koniecznosé standaryzacji procedur
wykonywania lotéow w miedzynarodowej przestrzeni kontrolowanej. Dotyczy
ona nie tylko sprzetu i procedur, ale takze umiejetnosci zaldg je realizujacych.
Ujednoliceniu umiejetnoéci zaldg lotniczych stuzy¢ maja takze ustandaryzowa-
ne metody i zakresy szkolenia. Powszechno$é¢ stosowania symulatoréw i urza-
dzen treningowych do szkolenia w lotnictwie cywilnym spowodowala koniecz-
nos¢ unormowania zarowno zakresu i sposobu ich uzywania podczas procesu
szkolenia, jak tez wymagan odno$nie ich mozliwosci, wyposazenia i parame-
tréw technicznych. Pierwsze wymagania opracowano w Wielkiej Brytanii, USA
i Australii w latach 70. XX wieku. Byla to norma ARINC 610 opracowana
przez IATA FSTSC (Flight Simulation Technical Sub-Committee) dotyczaca
stosowania awioniki samolotowej w symulatorach lotu. Bardziej kompleksowe
normy powstaty w latach 80. w USA i w FKuropie. Podstawowa ich cecha byto
odréznienie symulatorow lotu od urzadzen treningowych oraz zréznicowanie
ich zastosowan, w zaleznosci od zakresu i poziomu szkolenia pilotow i zaldg
statkow powietrznych. W Europie normy te opracowano osobno dla symula-
toréw i urzadzen treningowych samolotow i $miglowcow.

Obecnie mozemy juz mowi¢ o pewnym ujednoliceniu w tej dziedzinie, gdyz
mamy powszechnie uznawane dwa standardy: amerykanski — wydany przez
FAA i europejski — opracowany przez JAA, obecnie EASA. Symulatory lotu
bardziej skomplikowane, wierniej oddajace wtadciwoéci dynamiczne urzadze-
nia, wyposazone obligatoryjnie w systemy ruchu, o co najmniej trzech stop-
niach swobody — sklasyfikowano w czterech poziomach oznaczanych literami
od A do D. Urzadzenia treningowe prostsze niz symulatory, o ograniczonych
zakresach symulacji stanéw dynamicznych ruchu statku powietrznego, bez sys-
teméw ruchu — w standardzie FAA ujete w 7 poziomoéw, a w europejskich nor-
mach w 5 pozioméw oraz dodatkowo wyrdzniono trojpoziomowe urzadzenia do
treningu procedur nawigacyjnych, tzw. FNPT (Flight Navigation Procedures
Trainer), z ktérych najwyzszy zawiera urzadzenia stosowane takze do trenin-
gu zgrywania zatdg wieloosobowych. Ostatnio pojeto proby ujednolicenia tych
standardéw. W roku 2009 ICAO wydata norme 9625 Issue 3 vol. I dotyczaca
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kryteriow badan kwalifikacyjnych dla symulatoréw i urzadzen treningowych
staloptatow, a w listopadzie 2011 r. tom II dla wiroptatéow. Pozwala to krajo-
wym wladzom lotnictwa cywilnego na ujednolicenie warunkow certyfikacji sy-
mulatoréw i urzadzen treningowych, a co za tym idzie, takze na ujednolicenie
warunkow szkolenia i certyfikacji cywilnego personelu lotniczego. Doprowadzi
to w krotkiej, prawdopodobnie, perspektywie czasu do jednolitego miedzyna-
rodowego standardu szkolenia cywilnego personelu lotniczego, a takze sprzetu
symulacyjnego wykorzystywanego do tego celu.

3. Polska — ostatnie 60 lat

3.1. Lata 1950-1980

Sytuacja w Polsce w dziedzinie symulatoréw lotu po II wojnie $wiatowej
byla analogiczna do tej, jaka miata miejsce w obszarze catego sprzetu lotnicze-
go. Praktycznie wylacznym dostawcg samolotéow i $émigtowcow dla lotnictwa
wojskowego i cywilnego byt ZSRR. Wyjatkiem byty tu samoloty: szkolny TS-7
,Bies” iszkolno-treningowy TS-11 , Iskra” — zaprojektowane przez zespot prof.
Tadeusza Sottyka i wyprodukowane w ,WSK-Mielec”. Z tego samego zrédla co
statki powietrzne pochodzily symulatory lotu, eksploatowane w Polsce w Woj-
skach Lotniczych i w PLL LOT. Lotnictwo aeroklubowe nie dysponowalo sy-
mulatorami lotu stosowanymi w regularnym procesie szkolenia pilotow, jaki
prowadzito na bardzo duza skale. Natomiast do samolotéow szkolnych polskiej
konstrukcji nie zamawiano ich symulatoréw wraz z zamowieniami na same sa-
moloty. Szkolenie lotnicze, szczegdlnie w lotnictwie wojskowym, odbywato sie
w calym cyklu na rzeczywistych samolotach. Urzadzenia treningowe, nawet
jesli stosowano je w procesie szkolenia, nie mialy w tym cyklu swojego stalego
miejsca, wynikajacego z przyjetej doktryny szkolenia personelu lotniczego.

Polskie Linie Lotnicze PLL LOT uzytkowaly jeden symulator lotu samo-
lotu I1-62M. Mial wiernie odwzorowany kokpit samolotéw eksploatowanych
przez te linie lotnicza. Nie mial systemu ruchu, a jego system wizualizacji wy-
korzystywal makiete terenu wokol pasa startowego i samego pasa, nad ktora
przesuwala sie czarno-biata kamera telewizyjna. Obraz prezentowany byl na
ekranie, na ktérym wyswietlal go rzutnik, przekazujacy obraz z kamery. Ekran
umieszczony przed kokpitem zapewnial pole widzenia tylko centralnej czesci
otoczenia, lezacej bezposrednio przed symulowanym samolotem. Jakosé obra-
zu byla zblizona do rzeczywistej wytacznie podczas symulacji kotowania po
pasie startowym w nocy, podczas lekkiego zamglenia lub mzawki.
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Pierwszym urzadzeniem typu symulatora lotu w Wojskach Lotniczych by-
ta kabina treningowa TF-1, produkcji ZSRR. Nie odwzorowywata zadnego
konkretnego typu samolotu, a zawierata jedynie podstawowe przyrzady nawi-
gacyjne rozmieszczone tak, jak w kokpitach samolotow bojowych z lat 50. Nie
byla wyposazona w uktad wizualizacji odwzorowujacy sytuacje na zewnatrz
symulowanego samolotu, ani w uklad ruchu. Pozwalala na szkolenie pilotéw
w zakresie podstawowego wykorzystania ukladéw nawigacyjnych samolotow,
szczegblnie podczas fazy zblizania i podejscia do ladowania. Do szkolenia w za-
kresie treningu strzeleckiego stosowano symulatory STt.-2, zblizone konstruk-
cja do TE-1. Technologicznie symulatory te nie byly wyposazone w komputery,
a bazowaly na elektrotechnicznych uktadach i urzadzeniach przeliczeniowych
i sterujacych. W latach 80. XX w. czes¢ symulatorow Tt-1 zmodernizowa-
no, upodobniajac kokpit do wyposazenia samolotu TS-11 ,Iskra”, ponadto
nawet w tych, ktorych kabin w ten spos6b nie zmieniono, wymieniono ukta-
dy zasilania i sterowania na nowoczesne, wykonane w technice komputeréw
analogowych.

T ES i e

Rys. 7. Symulator samolotu MiG-21 bis (prod. PZL Warszawa-Okecie, ETC-PZL
Aerospace Industries)

W poézniejszych latach, wraz z dostawami nowych statkéw powietrznych,
pojawity sie w Wojskach Lotniczych symulatory lotu z rodziny K'T'S do samo-
lotéw: MiG-21, zmodernizowany na poczatku lat 90. do wersji MiG-21bis (por.
rys. 7), Jak-40, M-28 ,Bryza”, MiG-29 oraz $miglowca Mi-8. Te urzadzenia
odwzorowywaly juz kokpity odpowiedniego typu statku powietrznego, nieko-
niecznie jednak w wersjach eksploatowanych aktualnie przez wojska. Prawie
wszystkie urzadzenia, oprocz symulatora ,,Bryzy”, posiadaly uklady wizuali-
zacji w postaci makiet terenu, nad ktérymi przesuwala sie czarno-biata kamera
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telewizyjna. W przypadku symulatora samolotu MiG-21 to makieta pasa star-
towego z okolicami, umieszczona na pasie ,bez konca”, przesuwala sie przed
nieruchoma kamera. Symulator ,Bryzy”, dostarczony w latach 90., ma system
wizualizacji z komputerowa generacja obrazu. Ponadto symulatory samolotu
»,Bryza” i §migltowca Mi-8 wyposazone byty w uktady ruchu o trzech stopniach
swobody.

W tym czasie narastato w Wojskach Lotniczych przekonanie o przydatnosci
symulatoréow lotu i urzadzen treningowych do szkolenia pilotéw bojowych, na
wszystkich etapach szkolenia i treningu. Pojawily sie pierwsze prace studialne
i projekty nowych sposobéw szkolenia, w ktérych symulatory lotu znajdowaty
swoje bardzo wazne miejsce.

3.2. Lata 80.

Zespot naukowo-badawczy na Wydziale Mechanicznym Energetyki i Lot-
nictwa Politechniki Warszawskiej, kierowany przez $.p. profesora Jerzego Ma-
ryniaka, juz w polowie lat 70. rozpoczal prace majace na celu opracowanie
modeli matematycznych dynamiki ruchu samolotéw, z mysla o zastosowaniu
ich w nowoopracowywanych symulatorach lotu. Profesor zaproponowal nowa-
torskie w skali kraju podejsécie do tego zagadnienia, polegajace na opracowa-
niu zintegrowanego modelu calego systemu dynamiki samolotu, wraz z jego
uktadami sterowania i zespolem napedowym. Zastosowane w tym celu meto-
dy oraz szczegolowe przedstawienie opracowanych wéwczas modeli matema-
tycznych sa tematem licznych opracowan i publikacji, nie beda wiec tu blizej
omawiane. W tym miejscu nalezy jednak szczegoélnie podkresli¢ swiadome da-
zenie do opracowania doktadnych modeli matematycznych dziatania wszyst-
kich elementéw systemu sterowania obiektem dynamicznym, jakim jest samo-
lot, w stanach normalnych oraz awaryjnych, mozliwych do realizacji w cza-
sie rzeczywistym na dostepnych komputerach. Takie postawienie zagadnienia
modelowania ruchu samolotu byto pionierskie w skali kraju. Pociagneto za so-
ba rozwéj metod modelowania w kierunku opracowywania specjalizowanych,
efektywnych modeli matematycznych, jakie mogly znalez¢ zastosowanie w sy-
mulatorach oraz innych aplikacjach zwiazanych ze sterowaniem rzeczywistymi
urzadzeniami.

Pierwszym symulatorem, nad jakim podjeto wéwczas w Polsce prace, by-
to urzadzenie dla opracowywanego wtasnie samolotu szkolno-bojowego 1-22
SIryda”. Miat to byé symulator klasy ,,Full Mission”, czyli najwyzszej klasy
symulator lotu, tzw. ,Full Flight Simulator” (FFS), dodatkowo z pelna sy-
mulacjg uktadow uzbrojenia bedacych na wyposazeniu tego samolotu. Urza-
dzeniu temu nadano nazwe ,lapetus” (por. rys. 8), a byl on projektowany
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i wykonany w Zaktadzie Systeméw Symulacyjnych i Elektronicznych WSK-
PZL ,Warszawa-Okecie”. Zespél pod kierunkiem Pana Profesora opracowal
modele matematyczne dynamiki lotu samolotu dla pierwotnej wersji tego sy-
mulatora.

Rys. 8. Symulator ,,Iapetus”

Symulator byl wyposazony w kolimacyjny uklad wizualizacji i uktad ru-
chu o szesciu stopniach swobody. Oba zaprojektowane i zintegrowane w ZSSiE
WSK-PZL ,Warszawa-Okecie”. Wszystkie elementy i uktady symulatora byty
wykonane w zaktadach polskich. Cze$¢ z nich wymagata opracowania i uru-
chomienia nowych technologii wytwarzania, co przyczynito sie do rozwoju np.
technologii produkcji uktadéw optycznych, wykorzystywanych pézniej do wy-
twarzania elementéw i urzadzen nie tylko zwigzanych z symulatorami lotu.
Kabina symulatora odwzorowywata w 100% przedni kokpit symulowanego sa-
molotu I-22 Iryda”.

Dalszy los symulatora byl konsekwencja losu samego samolotu. Ze wzgle-
du na rezygnacje Wojsk Lotniczych z wprowadzenia ,Irydy” na uzbrojenie,
podjeto decyzje o przebudowie symulatora ,lapetus” na badawczy symula-
tor lotu. Symulator ten, w dalszym ciggu nazywany ,lapetus”, zostal prze-
kazany w 1991 roku do Wojskowego Instytutu Medycyny Lotniczej, w celu
wykonywania badan z obszaru fizjologii i psychofizjologii lotniczej. Zmieniono
jego kokpit na odwzorowujacy w wiekszym stopniu eksploatowane w Woj-
skach Lotniczych samoloty szkolno-treningowe TS-11 ,Iskra”. Uzupelniono
wyposazenie o brakujace przyrzady imitujace awionike ,Iskry” oraz zmienio-
no model matematyczny, zamieniajac model aerodynamiki ,Irydy” na model
HIskry” z dwoma silnikami, typu SO-3 stosowanymi na ,, Iskrach”. Takze mode-
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le uzbrojenia odpowiadaty tym, jakie znajdowaly sie na wyposazeniu , Iskier”
eksploatowanych w Wojskach Lotniczych. Symulator ,lapetus” do dzi$ jest
wykorzystywany w WIML, m.in. do badan z obszaru medycyny lotniczej czy
efektywnosci szkolenia lotniczego, np. [4], [5], i wielokrotnie modernizowany,
nadal przewidywany jest do eksploatacji jako narzedzie badawcze dla naukow-
coOw i konstruktorow.

3.3. Narodowy Program Symulatorowy

Na poczatku lat 90., wraz z powstaniem na warszawskim Okeciu firmy
specjalizujacej sie w projektowaniu i budowie symulatoréw, a wywodzacej sie
z 7ZSiE WSK-PZL ” Warszawa-Okecie”, w Departamencie Rozwoju i Wdro-
zen Ministerstwa Obrony Narodowej pojawil sie pomyst realizacji Narodo-
wego Programu Symulatorowego. Celem podstawowym tego programu byto
unowoczesnienie metod szkolenia pilotéw wojskowych poprzez wprowadzenie
nowoczesnego sprzetu symulacyjnego. Specjalisci z Wojsk Lotniczych, MON
i producenta symulatoréw sformutowali ramy planu. Jego optymalng realiza-
cje zapewnila firma dziatajaca w Polsce. Nie przybral on jednak formalnej
postaci, cho¢ juz pod koniec jego trwania uzywano tej nazwy w kregach MON
i NATO [3].

W ramach tego programu zaplanowano opracowanie, skonstruowanie, zbu-
dowanie i przebadanie szeregu symulatoréow lotu. Kolejnosé realizacji poszcze-
gblnych symulatoréw i urzadzen treningowych wynikata z:

e braku symulatoréw do szkolenia duzej ilosci pilotéw na dany typ statku
powietrznego,

e przewidywanego zakresu szkolenia, a wiec stopnia komplikacji technicz-
nej urzadzenia,

e doswiadczenia konstruktoréw i uzytkownikéw symulatorow,

e mozliwosci finansowych Wojsk Lotniczych.

Ze wzgledow finansowych oraz dostepnosci serwisu zdecydowano powie-
rzy¢ realizacje planu firmie dzialajacej w Polsce, wykorzystujac polski perso-
nel i podzespoly dostepne na rynkach Swiatowych. Postanowiono oprzeé sie
na witasnych technologiach, wykorzystujac do$wiadczenia zdobyte przez ze-
sp6t pracownikéw ZZSiE WSK-PZL  Warszawa-Okecie” podczas modernizacji
istniejacych symulatoréw lotu oraz opracowania nowych symulatoréw badaw-
czych dla Wojsk Lotniczych.

W ramach tego programu w firmie IDS-PZL Aerospace Industries (dzi$
ETC-PZL Aerospace Industries) zaprojektowano, wykonano i przekazano do
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uzytkowania w Polskich Sitach Powietrznych i Wojskach Ladowych nastepu-
jace symulatory lotu:

e samolotu TS-11 ,Iskra”

e samolotu PZL-130 ,,Orlik”
e samolotu Su-22 M4

e Smiglowca W3-WA | Sokét”

Oproécz symulatoréow lotu w ramach tego programu wykonano takze symu-
latory katapultowania oraz urzadzenia treningowe, nazywane niekiedy ,squ-
adron level trainers”.

We wszystkich przypadkach zaprojektowanie i wykonanie symulatora lotu
wymagalo opracowania tzw. flight data package, czyli zestawu danych i infor-
macji umozliwiajacych budowe modelu dynamiki ruchu symulowanego statku
powietrznego wraz ze wszystkimi modelami dziatania instalacji poktadowych
i uzbrojenia, w warunkach normalnych i w stanach awaryjnych. Dla kazdego
przypadku nalezalo okresli¢é wykaz stanéw awaryjnych, jakie beda odwzoro-
wane na symulatorze. Wybierano do symulacji stany najczesciej wystepujace,
najgrozniejsze dla bezpieczenstwa wykonywania lotow oraz wymagane przez
programy szkolenia. Wymienione symulatory lotu byly opracowane i wykonane
przy wspolpracy z osrodkami naukowo badawczymi, w tym przede wszystkim
z Instytutem Technicznym Wojsk Lotniczych, w ktorym na bazie Narodowego
Programu Symulatorowego stworzono zespé! tworzacy modele matematyczne
dynamiki lotu oraz funkcjonowania wszystkich systeméw pokltadowych symu-
lowanych obiektéw w stanach normalnych i awaryjnych.

Pierwszy w Programie symulator samolotu TS-11 ,Iskra” (por. rys. 9) ze
wzgledu na zakres symulowanych stanéw i faz lotu. mozna zaliczyé¢ do kla-
sy Full Mission Simulator (FMS), ale bez systemu ruchu. System wizualizacji,
z komputerowa generacja obrazu, odwzorowywal rzeczywisty obraz 40 000 km?
terenu Polski, w tym okolice Deblina z wysoka wiernoscia. Obraz ten wys$wie-
tlany byl przez kolimatorowy uktad prezentacji obrazu, zaprojektowany i wy-
konany przez producenta calego symulatora, ktory zapewnial pole widzenia
z kokpitu 105° x 30°. Symulator ten umozliwia szkolenie pilotéw w calym
eksploatacyjnym zakresie wykonywania lotéw, w dowolnych warunkach pogo-
dowych, porze roku i porze doby. Mozna na nim trenowaé reakcje na ponad 60
wybranych stanéw awaryjnych. Opracowanie przez Instytut Techniczny Wojsk
Lotniczych modelu dynamiki lotu, umozliwiajacego tak szeroki zakres symu-
lacji lotéw, mozliwy byt dzieki dodatkowym programom badawczym zrealizo-
wanym przez ten instytut na zlecenie DRiW MON. Symulator ten byt pierw-
szym nowoczesnym symulatorem lotu, jaki znalazt sie w eksploatacji Wojsk
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Lotniczych, poréwnywalnym, a nawet przewyzszajacym pod wzgledem zakresu
mozliwej symulacji lotu wiele podobnych urzadzen produkcji renomowanych
swiatowych firm symulatorowych. Od czasu jego przekazania do uzytkowania
w roku 1992 az do dzi§ symulator ten jest uzytkowany przez Wyzsza Szkote
Oficerska Sit Powietrznych (WSOSP) w Deblinie.

Rys. 9. Kabina symulatora samolotu TS-11 ,Iskra” (producent ETC-PZL Aerospace
Industries)

Rys. 10. Symulator lotu samolotu PZIL-130 ,,Orlik” (producent ETC-PZL Aerospace
Industries)

Kolejnym symulatorem lotu wykonanym w ramach Narodowego Programu
Symulatorowego jest system odwzorowujacy samolot PZL-130 ,Orlik” (por.
rys. 10). Pod wieloma wzgledami jest podobny do symulatora ,Iskry” opi-
sanego powyzej i tak jak on moze by¢ zaliczony do klasy FMS. Przekazany
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do uzytku w WSOSP w 1994 roku jest nowoczesniejszy i ma wiekszy zakres
symulowanych stanéw awaryjnych - ponad 100. Takze pole widzenia z kokpi-
tu symulatora, zapewnione przez kolimacyjny uktad prezentacji, jest wigksze
i wynosi 120° x 30°.

Warte podkreslenia w tym przypadku jest skoordynowanie wprowadzenia
do uzytkowania w Szkole Orlat samolotu i jego symulatora. Pierwsza gru-
pa podchorazych, jaka miata odby¢ szkolenie na samolocie PZL-130 ,,Orlik”,
przed lotami zostala skierowana na trening na symulatorze lotu, co dotych-
czas nie miato miejsca. O stusznosci tego postepowania, nowego dla Szkoty,
swiadczy fakt, ze z grupy podchorazych rownolegle szkolonej na dobrze zna-
nych samolotach TS-11 ,Iskra” prawo samodzielnego wylotu na koniec tego
poczatkowego etapu szkolenia dostato dwu pilotéw, a z grupy szkolonej na
wprowadzonym wlaénie do szkolenia ,,Orliku” — dziewieciu. Decyzje o prawie
samodzielnego wylotu instruktorzy podejmuja zawsze bardzo ostroznie i takie
proporcje pomiedzy liczba decyzji odnosnie samolotu bardzo dobrze znanego,
jakim byta ,Iskra”, a samolotem nowym — ,,Orlikiem”, $wiadczy o skuteczno-
Sci treningu z wykorzystaniem symulatora. Po tym do$wiadczeniu zmieniono
cykl szkolenia w taki sposob, aby szkolenie w powietrzu na rzeczywistym sa-
molocie bylo zawsze poprzedzane treningiem na jego symulatorze. Jedynym
ograniczeniem okazala sie ograniczona przepustowosé¢ symulatoréw, bedacych
w dyspozycji WSOSP.

Nastepnym symulatorem lotu wykonanym w ramach Narodowego Progra-
mu Symulatorowego byl symulator samolotu Su-22M4 (por. rys. 11). Przeka-
zano go uzytkownikowi w 1997 roku. Jest to symulator klasy FMS, w pelnej
postaci, tj. z systemem ruchu o 6 stopniach swobody i systemem wizualizacji
zapewniajacym odwzorowanie obrazu na zewnatrz samolotu o kacie widze-
nia 180° x 50°. Obraz prezentowany pilotowi w kabinie symulatora pochodzi
z komputerowego generatora obrazu, rzutowany jest na ekran umieszczony na
ruchomej platformie za pomoca trzech specjalistycznych projektoréw. Baza
danych odwzorowuje 40000 km? obszaru Polski, z terenami dobranymi spe-
cjalnie pod katem maksymalizacji efektéw treningowych dla pilotéw tego typu
samolotow.

Wraz z symulatorem lotu, a wiladciwie symulatorem misji, opracowano,
wykonano i dostarczono uzytkownikowi urzadzenie treningowe klasy squadron
level trainer dla tego samolotu (por. rys. 12). W skrécie mozna je opisaé jako
w pelni funkcjonalng replike kabiny samolotu, spelniajaca takie same funkcje,
jak symulator lotu. Wyposazone zostato w uproszczone stanowisko instrukto-
ra i jednokanatowy uktad wizualizacji wyswietlajacy obraz otoczenia na mo-
nitorze umieszczonym naprzeciw pilota. Cato$é urzadzenia charakteryzuje sie
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Rys. 11. Symulator lotu samolotu Su-22M4 (producent ETC-PZL Aerospace
Industries)

Rys. 12. Urzadzenie treningowe samolotu Su-22M4 (producent ETC-PZL Aerospace
Industries)

zwarta budowa, umozliwiajac ustawienie go w standardowym pomieszczeniu
biurowym, wykorzystywanym do treningu i szkolenia pilotéw w przygotowywa-
niu i wykonywaniu misji bojowych. Urzadzenia tego typu wykorzystywane sa
w jednostkach bojowych i stosowane przede wszystkim do szkolenia do$wiad-
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czonych pilotow przechodzacych z innych typow samolotéw w opanowaniu
nowego kokpitu i systeméw poktadowych, treningu zaawansowanych pilotéw
w sytuacjach awaryjnych oraz przygotowywaniu i realizacji misji bojowych.

Ostatnim symulatorem lotu wykonanym w ramach Narodowego Progra-
mu Symulatorowego jest symulator misji $migtowca W3-WA | Sokét” (por.
rys. 13), przekazany w 2000 roku Wojskom Aeromobilnym, eksploatujacym
ten typ statku powietrznego.

Rys. 13. Symulator $miglowca W3-WA | Sok6l” (producent ETC-PZL Aerospace
Industries)

Symulator ten wyposazony jest w system ruchu o 6 stopniach swobody,
z napedem hydraulicznym, zaprojektowany i wykonany przez producenta sy-
mulatora. System prezentacji obrazu na zewnatrz kabiny jest typem uktadu
kolimatorowego, z obrazem rzutowanym przez pie¢ specjalistycznych projekto-
row na ekran polprzezroczysty, a nastepnie ogladanym przez zaloge na zwier-
ciadle sferycznym o polu widzenia 180° x 60°. Takie rozwiazanie zapewnito
wyrazny obraz o duzej glebi ostrosci dla kazdego cztonka zalogi, w calym polu
widzenia. Tego typu rozwiazanie stosowane jest w symulatorach lotu najwyz-
szej klasy — poziomu D w lotnictwie cywilnym. Na takim symulatorze mozna
¢wiczy¢ wykonywanie lotéw i misji bojowych w calym zakresie eksploatacji
smigtowca, o dowolnej porze roku i doby, w dowolnych warunkach atmosfe-
rycznych, dopuszczonych regulaminem wykonywania lotow oraz w okoto 200
stanach awaryjnych.

Symulator ten zwienczyl caty Narodowy Program Symulatorowy, a z punk-
tu widzenia symulatoréow lotu jest najtrudniejszym do prawidlowego wykona-
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nia urzadzeniem tego rodzaju. Zwiazane jest to przede wszystkim z prawidto-
wym zamodelowaniem dynamiki ruchu $migtowca, mozliwym do wyliczania
z wymagana czestotliwoscia, w czasie rzeczywistym. Takze mozliwo$é¢ wykony-
wania zawiséw powoduje zwickszone wymagania co do jako$ci odwzorowania
terenu, nad ktorym wykonuje sie lot. Zakres przyspieszen i rodzaj wykony-
wanych przez smiglowiec bojowy manewrdéw stawiaja przed systemem ruchu
wysokie wymagania, niespotykane w symulatorach lotu samolotéw transpor-
towych. Wykonanie tego symulatora potwierdzito prawidlowosé zalozen Pro-
gramu, zwiazanych z wykonywaniem symulatoréw w opisanej kolejnosci, z za-
konczeniem na najtrudniejszym do realizacji obiekcie.

W ramach Narodowego Programu Symulatorowego wykonano takze inne
symulatory wykorzystywane do szkolenia personelu lotniczego. Byly to:

e urzadzenie treningowe dla samolotu PZL-130 ,Orlik”, o budowie zbli-
zonej do przedstawionego na rys. 12 urzadzenia poziomu squadron level
trainer, wykorzystywane w WSOSP,

e symulator katapultowania z samolotu: dla samolotéw PZL-130 ,,Orlik”
(por. rys. 14) i TS-11 ,Iskra”, oba wykorzystywane w WSOSP do trenin-
gu uczniéw w opuszczaniu awaryjnym samolotéw w powietrzu. Ponadto
jeden egzemplarz takiego urzadzenia dla PZL-130 ,,Orlik” wykorzystywa-
ny jest w Wojskowym Instytucie Medycyny Lotniczej do badan z zakresu
fizjologii 1 medycyny lotniczej.

Rys. 14. Symulator katapultowania z samolotu PZL-130 ,,Orlik” (producent
ETC-PZL Aerospace Industries)

Skuteczna realizacja Narodowego Planu Symulatorowego umozliwita osia-
gniecie nie tylko zalozonego celu podstawowego w postaci unowocze$nienia



SYMULATORY LOTU W OSTATNIM 60-LECIU 293

procesu szkolenia pilotéw Polskich Sit Powietrznych, ale takze otworzyta droge
do stosowania symulatoréw réznego rodzaju do szkolenia w innych rodzajach
wojsk, np. w Wojskach Aeromobilnych bedacych czescia Wojsk Ladowych. Po-
czatkowe wysokie koszty zakupu tych urzadzen szybko sie zwracaly podczas
ich wykorzystywania, a przede wszystkim zwiekszaly zakres szkolenia, jego
realizm i bezpieczenstwo. Symulatory zaczeto takze stosowaé w innych dzie-
dzinach i obszarach, nie tylko do szkolenia. Dzieki Programowi powstaty w Pol-
sce osrodki zdolne do opracowania elementéw nowych symulatoréw lotu oraz
firmy do$wiadczone w ich cato$ciowym projektowaniu i integracji. Takze do-
sSwiadczenia uzytkownikéw sg o wiele wieksze niz przed jego zainicjowaniem, co
pozwala na pelniejsze i efektywniejsze wykorzystywanie symulatoréw, przede
wszystkim w szkoleniu personelu lotniczego wojskowego i cywilnego, ale takze
w innych zadaniach z tym zwiazanych, np. selekcji kandydatéw do lotnictwa
wojskowego.

3.4. Wspoblczesnosé

Lotnictwo wojskowe, bazujac na zdobytych do$wiadczeniach, rozbudowuje
nie tylko iloéciowo, ale i jakoSciowo posiadane zasoby symulatoréw lotu i urza-
dzen treningowych. Wraz z pojawieniem sie nowych samolotow wielozadanio-
wych F-16 zakupiono takze dwa symulatory lotu i symulator katapultowania.
Symulator katapultowania zostatl zbudowany przez dotychczasowego dostawce
symulatoréow katapultowania do Sit Powietrznych — ETC-PZL Aerospace In-
dustries i konstrukcja jest zblizony do urzadzenia przedstawionego na rys. 14.
Symulatory lotu dostarczone przez firme L3 Communications ze Stanéw Zjed-
noczonych, zbudowane sa wedtug amerykanskiej doktryny szkolenia. Zaktada
ona, ogdlnie mowiac, ze symulatory lotu samolotéw mysliwskich i szturmowych
nie maja systemu ruchu, za to uktad prezentacji powinien mie¢ mozliwie duze
pole widzenia, najlepiej pokrywajace sie z polem widzenia z kokpitu rzeczy-
wistego samolotu. Zgodnie z tym zalozeniem zostaly zrealizowane symulatory
dla Polskich Sit Powietrznych. Oba maja ekrany, sktadajace sie z plaszczyzn
otaczajacych kokpit symulatora, na ktére rzutowany jest obraz z projektoréw.
Jeden z nich pokrywa praktycznie cate pole widzenia z kokpitu, a drugi, nieco
mniejszy, nie pokrywa jedynie stref wysunietych najbardziej do tytu i boku.
Mozna na nich ¢wiczy¢ wszystkie zadania i misje bojowe, ktére przewidywane
sg dla samolotéw, w jakie wyposazono Sity Powietrzne.

Drugim kierunkiem wzbogacania zasobéw lotnictwa wojskowego w tym
obszarze sa programy modernizacji symulatoréw lotu wykonanych w ramach
Narodowego Programu Symulatorowego. Obejmuja one przede wszystkim wy-
miane sprzetu komputerowego symulatoréw, dostosowanie kokpitéw do no-
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wych wersji modernizowanych statkéw powietrznych, a co za tym idzie takze
zmiany w oprogramowaniu.

Dwa lata temu oddano do uzytku w Wojskowym Instytucie Medycyny
Lotniczej nowa wiréwke przeznaczona do szkolenia pilotéw samolotéw wyso-
komanewrowych, o wiekszych mozliwoéciach niz urzadzenie przedstawione na
rys. 5, wciaz bedace jednak w eksploatacji. W tymze instytucie rozbudowano
infrastrukture w zakresie szkolenia zalég latajacych z wykorzystaniem gogli
nocnego widzenia (por. rys. 15). Dotyczy to przede wszystkim pilotéw $mi-
glowcow, ale takze pilotow samolotéw F-16.

Rys. 15. Symulator lotéw w goglach nocnego widzenia (producent ETC-PZL
Aerospace Industries)

WSOSP wyposazylta w ostatnich latach swoje pracownie w szereg symula-
toréw, przede wszystkim do szkolenia personelu technicznego, ale stosowanych
takze do zapoznawania pilotow z budowa i podstawami eksploatacji wojsko-
wych statkéw powietrznych, szczegélnie nowych, takich jak F-16 czy zmoder-
nizowana ,Bryza”.

Jakosciowo nowym urzadzeniem jest rekonfigurowalny symulator prze-
znaczony do selekcji kandydatéw na pilotéw wojskowych, przedstawiony na
rys. 16. Wyposazony jest on w dwie kabiny samolotu oraz $miglowca i w za-
leznosci od potrzeb prowadzonych testow wstawiana jest do wnetrza systemu
prezentacji kabina odpowiedniego typu statku powietrznego. Zastosowanie te-
go urzadzenia zwiekszyto efektywnosé i obnizyto koszty szkolenia, zmniejszajac
tzw. ,wykruszalno$¢” przyszltych pilotéw wojskowych.
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Rys. 16. Kabina samolotowa symulatora do selekcji kandydatéow do lotnictwa
wojskowego (producent ETC-PZL Aerospace Industries)

W WSOSP zadbano takze o unowoczesnienie zasobu symulatoréw do szko-
lenia kierownikow lotéw i kontroleréw ruchu lotniczego. Wprowadzono do szko-
ly nowe urzadzenia wspomagajace szkolenie tych specjalistow na wszystkich
etapach.

Zapotrzebowanie na nowe urzadzenia do szkolenia pilotéw amatoréw zro-
dzito szereg konstrukcji urzadzen treningowych, opracowanych w kraju i cer-
tyfikowanych zgodnie z wymaganiami europejskimi. Jedno z takich urzadzen
przedstawiono na rys. 17. Urzadzenia te najczesciej odpowiadaja urzadzeniom
treningowym klasy 1 lub od 3 do 5, wedtug standardéw europejskich. Pozwa-
laja one na szkolenie pilotéw od zakresu podstawowego, a na doskonaleniu
procedur wykorzystujacych systemy nawigacji konczac. Urzadzenia te zasto-
sowane podczas cyklu szkolenia obnizaja jego koszt, zastepujac wiele godzin
lotéw na rzeczywistych samolotach treningami wkomponowanymi w caty cykl.
Modele dynamiki ruchu takich obiektéw nie odwzorowuja jakiegos konkretnego
samolotu, a przecietny samolot tej klasy. Podobnie wyglada sprawa z odwzo-
rowaniem kokpitu. Z reguty jest to kokpit pewnej klasy samolotow szkolnych
lub turystycznych, wyposazony w podstawowy sprzet, niezbedny do przepro-
wadzenia wymaganych treningéw. Takze otoczenie odwzorowane w tych urza-
dzeniach treningowych ma charakter typowego terenu z artefaktami zwykle
spotykanymi w Furopie. Wszystkie te czynniki powoduja znaczne obnizenie
kosztéw urzadzen treningowych w stosunku do symulatoréw lotu, a co za tym
idzie, takze obnizenie kosztéw szkolenia z ich wykorzystaniem, w stosunku
do szkolenia na symulatorach lotu lub tym bardziej na rzeczywistych samolo-
tach. W rezultacie mamy do czynienia z wieloma urzadzeniami treningowymi,
o réznych poziomach komplikacji, stosowanymi do szkolenia pilotéw cywilnych
w prywatnych szkotach pilotéow, aeroklubach i osrodkach szkolenia lotniczego.
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Rys. 17. Urzadzenie treningowe samolotu sportowego (producent ETC-PZL
Aerospace Industries)

Profesjonalni uzytkownicy statkow powietrznych w Polsce réwniez w coraz
wiekszym zakresie stosuja symulatory lotu do szkolenia i treningu swojego per-
sonelu latajacego. Przyktadem takiej tendencji jest Lotnicze Pogotowie Ratun-
kowe, ktore wraz z ostatnio zakupionymi §migtowcami kupito takze symulator
lotu odwzorowujacy wersje przez nie eksploatowana.

Mozna podsumowac stan obecny jako nieodbiegajacy od standardéw sto-
sowanych w rozwinietych krajach Europy i w Stanach Zjednoczonych.

4. Podsumowanie

Rozwéj symulatoréow lotu na $wiecie w ciagu ostatnich 60. lat charakte-
ryzuje zwiekszenie obszaru ich zastosowan, zaréwno pod wzgledem zakresu
prowadzonego szkolenia personelu lotniczego, jak tez wiernosci odwzorowa-
nia rzeczywistych sytuacji lotniczych. Wiaze sie to z postepem technicznym,
szczegblnie w takich dziedzinach, jak informatyka, elektronika, mechanika pre-
cyzyjna, aerodynamika czy mechatronika, a takze ze wzrostem wiedzy i do-
sSwiadczen zwiazanych ze szkoleniem ludzi, sterujacych ztozonymi systemami
technicznymi.

Doswiadczenia uzyskane podczas wykorzystywania symulatoréw lotu prze-
noszone sa na masows skale do innych dziedzin techniki, szczegélnie tam, gdzie
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cztowiek-operator steruje ztozonymi systemami technicznymi w czasie rzeczy-
wistym, w warunkach deficytu czasu.

Symulatory lotu i urzadzenia treningowe staly sie waznym ogniwem w pro-
cesie szkolenia pilotow Wojsk Lotniczych. Wykorzystywane sa do szkolenia
podstawowego i zaawansowanego w osrodkach szkolenia i WSOSP oraz do tre-
ningu pilotéw w jednostkach bojowych. Osiagniecie tego stanu bylo mozliwe
dzieki konsekwentnej realizacji Narodowego Programu Symulatorowego.

Dodatkowym efektem realizacji Programu jest stworzenie w kraju osrodka
High Tech zdolnego do realizacji dowolnego zadania z tej dziedziny. W Polsce
powstala gataz przemyshu zwigzana z technika symulatorows i technologiami
symulacyjnymi. Jej powstanie i rozwoj zapoczatkowaly prace naukowe, szcze-
gblnie w obszarze modelowania matematycznego proceséw sterowania lotem
statkéw powietrznych, zainicjowane przez S.p. prof. Jerzego Maryniaka. To
dzieki jego dalekowzrocznosci i konsekwencji powstaty podstawy do opracowa-
nia modeli matematycznych czasu rzeczywistego wielu statkéw powietrznych,
bedace sercem kazdego symulatora lotu. Ponadto powstato w Polsce szereg
o$rodkow naukowych zajmujacych sie dzis modelowaniem i identyfikacja réz-
nych obiektéw latajacych. Jest to niezbedny element projektowania nowych
systemow oraz modernizacji juz uzytkowanych, nie méwiac o budowaniu dla
nich symulatoréw, niezbednych do efektywnego szkolenia uzytkownikéw. Daja
one podstawy do funkcjonowania kilku firm zajmujacych sie w Polsce projek-
towaniem i budowa symulatoréw, w tym symulatoréw lotu.

Bibliografia

1. Moore K., 2002, A Brief History of Aircraft Flight Simulation, 17.02.2002,
http://www.bleep.demon.co.uk/simhist1.html

2. SzczEPANSKI C., 2005, Antropocentryczne systemy sterowania ruchem symu-
latoréw, Prace Naukowe ITWL, 19, Warszawa, s. 235

3. SzczePANSKI C., 1997, Relevant Factors for the Use of Simulators, [In:] NATO
Report No. 217, NATO-CCMS, Oberammergau 6-7.01.1997

4. ROzaNnowsKI K., SKIBNIEWSKI F., TARNOWSKI A. I IN., 2008-2010, Badania
predyspozycyi kandydatow do lotnictwa i postepow w szkoleniu lotniczym, Grant

MNiISW nr O N518440634

5. SKIBNIEWSKI F., ROzaNowskl K., Dziupa K. 1 IN., 2009-2011, Komplekso-
wy system oceny predyspozycji do zawodu pilota wojskowego z wykorzystaniem
symulatoréw lotu, Projekt rozwojowy MNiSW nr 0014/R/T00/2009/08



298 C. SZCZEPANSKI

6. DUSTERBERRY J.C., WHITE M.D., 1980, The Development and Use of Large-
Motion Simulator Systems in Aeronautical Research and Development, NASA

Flight simulations in the last 60 yers

Abstract

The area of simulators applications in the world aviation during the last 60 years
has been presented in the paper. The flight simulators have been bolded out and
described in more detail. Also the systemization and certification of flight simulators
and training devices have been analyzed. The application of flight simulators in Poland
has been described, keeping in mind their worlds spread-out. The informal National
Simulator Plan”, performed in the past, has been presented. The pioneer role of prof.
Jerzy Maryniak in the development of flight simulators in Poland has been underlined.
They were dedicated to training of the pilots of the Polish Air Force, mainly.
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W artykule przedstawiono symulacje dynamiki modelu struktury $mi-
glowca z uwzglednieniem warunkéw kontaktowych podwozie-podtoze.
Jest to model swobodny z uwzglednieniem mozliwosci przesuwu i tar-
cia pléz o podloze oraz oderwan ptéz od podloza. Artykul stanowi roz-
winiecie tematu przedstawionego w [4]. Analizowano przypadki wyzna-
czania drgan wlasnych, dynamiki ruchu z wymuszeniem drgan uktadu
sitag harmoniczna na koncu walu wirnika nosnego oraz przypadki zrzutu
$migtowca na podloze.

1. Wstep

Rezonans naziemny jest to zjawisko dynamicznej niestatecznosci Smigtow-
ca. Powstaje ono na skutek oddzialywania wahan topat w ptaszczyznie obrotu
i drgan érodka piasty podpartej wraz z kadlubem na sprezystym podwoziu.
Konsekwencja tego jest przylozenie do walu napedowego w plaszczyznie ob-
rotéw zmiennej w czasie sily bezwtadnosci. Sita ta przenosi sie na kadtub
$miglowca, wzbudzajac jego drgania, ktére z kolei oddzialowywujac na wirnik,
inicjuja drgania topat. Tak wiec przyczyna wystapienia rezonansu naziemnego
jest niekorzystne dostrojenie sie czestosci drgan ukladu kadtub-wirnik [4]. Mo-
dele matematyczne zjawiska rezonansu naziemnego sa szeroko opisane w pra-
cach [2], [3], [5]-]7].

W artykule przedstawiono wyniki kilku przypadkéw obliczeniowych, takich
jak: obliczenia czestosci drgan wlasnych konstrukceji, symulacje klasycznej pro-
by rezonansowej wykonywanej przy pomocy wzbudnika drgan, zaréwno wzdtuz
jak i w poprzek kadtuba, wzbudzenia konstrukeji masa wirujaca umieszczona
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mimosrodowo na koncu waltu oraz probe symulacji zrzutu konstrukeji $migtow-
ca 7z wysokosci 0.3 m przedstawiony ponizej model obliczeniowy zostal odwzo-
rowany na podstawie modelu rzeczywistego uktad struktury no$nej. Kabina,
uktad napedowy, wirnik nosny oraz przektadnie gtéwna Smigltowca odwzoro-
wano przy pomocy mas skupionych, ktorym zadano momenty bezwtadnosci
wzgledem érodka masy. Obliczenia przeprowadzono przy pomocy bloku obli-
czeniowego z grup Lanczos, Transient oraz Harmonic [1].

2. Model obliczeniowy

2.1. Model obliczeniowy czestosci drgan wlasnych

Badania odpornoéci uktadu na stany rezonansu przeprowadzono dla kil-
ku przypadkéw. Rezonans naziemny przeprowadzono dla dwéch przypadkéw.
Pierwszy z nich przedstawia model (rys. 1), odwzorowujacy $migltowiec swo-
bodnie stojacy na podlozu z zamodelowanymi amortyzatorami, ktéry przed
startem i po wyladowaniu nie powinien by¢ podatny na rezonans naziemny.
W modelu uwzgledniono takze ttumienie liniowe w amortyzatorach podwozia
plozowego.

Rys. 1. Model obliczeniowy konstrukcji smigtowca

Podstawowym celem analizy modalnej w metodzie elementéw skonczonych
jest wyznaczenie czestosci i postaci drgan wtasnych uktadu, w tym przypadku
konstrukcji nosnej $migtowca. W metodzie obliczeniowej zagadnienie sprowa-
dza sie do odwzorowania rzeczywistego obiektu przez skonczona liczbe elemen-
téw opisanych w przyjetym uktadzie wspétrzednych oraz przyporzadkowaniu



MODEL DYNAMICZNY STRUKTURY SMIGLOECA... 303

im odpowiedniej dla kazdego z nich stopni swobody. Kazdy z elementéw o zde-
finiowanej masie opisany jest nastepujacym réwnaniem

d*q

M(W) +Kg=0 (2.1)
gdzie:
M - macierz masowa (bezwladnosci),
K - macierz sztywnosci,
g — uogdlniony wektor przemieszczen (wektor stopni swobody ukta-
du),
t —  czas.

Rozwiazanie powyzszego ukladu bedzie mialo nastepujaca postac

q = q cos(wt) (2.2)
gdzie:
gy — wektor amplitud drgan wlasnych,
w — czestos¢ kotowa wtasna.

Druga pochodna po czasie powyzszego rownania, po wstawieniu go do
réwnania (2.1), daje nastepujace réwnanie liniowe

(K — Mw?)q, =0 (2.3)

Roéwnanie to ma sens przy niezerowym rozwiazaniu, kiedy wyznacznik cha-
rakterystyczny ukladu jest réwny 0

(K — Mw?| =0 (2.4)

Po rozwinieciu powyzszego wyznacznika otrzymujemy wielomian n-tego
stopnia wzgledem w?. Wyznaczajac pierwiastki tego wielomianu, np. metoda
Lanczosa w metodzie elementéw skonczonych, otrzymujemy czestosci drgan
wlasnych konstrukeji [7].

Masa zamodelowanego ukladu wynosila 896kg. Srodek masy znajdowal
sie w punkcie: X¢ =3,5413-0,0413 m od punktu przeciecia osi waléw wirnika
nosnego i smigta ogonowego wzdtuz osi X, Yo =0,86332-0,00086 m od punk-
tu przeciecia osi waléw wirnika nosnego i $migla ogonowego wzdtuz osi Y,
Zo =1,9441m — od punktu przeciecia osi waléw wirnika nosnego i $mi-
gla ogonowego wzdluz osi Z, natomiast momenty bezwladnosci wynosity:
Ixx =0,3867E+07 kgm?, Iyy =0,1587TE+08 kgm?, Iz, =0,1229E+08 kgm?,
Ixy = —2429kgm?, Iyz = —1299 kgm?, Izx = —0,6341F + 07 kgm?. Masa
topat wirnika no$nego przyjetych od obliczen wynosita 36 kg.

Otrzymane wartosci czestosci drgan wtasnych konstrukcji z uwzglednie-
niem tlumienia przedstawia tabela 1.
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Tabela 1. Czestosci drgan wtasnych

Numer
czestosci | Smiglowiec
wlasnej
1 0,92880
2 1,1052
3 1,0617
4 2,1483
5 2,2976
6 3,8638
7 5,7846
8 6,3554
9 6,8831
10 8,4351
DISPLACEMENT MO

Rys. 2. Przykladowy obraz animacji dla czestosci 6 Hz jako zagrozenie dla rezonansu
— model $migltowca

2.2. Model symulacyjny

Do badan symulacyjnych przyjeto model konstrukcji odwzorowujacy uktad
konstrukcji kratowej umieszczonej na podwoziu pltozowym z uwzglednieniem
ttumienia w amortyzatorach.

Model konstrukcji $migltowca zostal przygotowany w programie
ANSYS 12.1. Zostal on zamodelowany za pomoca geometrii kratownicy
rzeczywistej konstrukcji oraz obciazony elementami mas skupionych przypo-
rzadkowanych do odpowiednich weztéw. W modelu wykorzystano nastepujace
elementy: Shell43, Pipe20, Mass21, Link8, Pipel6, Beam189, Link10, Beam44.
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Liczba elementow w modelu wynosita 2299. Przedstawiona za pomoca elemen-
téw skonczonych konstrukcja reprezentuje kratownice $Smiglowca wykonana
ze stali 4130N oraz podwozie plozowe wykonane ze stali W. Nr 1.7734 [1].

Rysunek 3 przedstawia model $migtowca wykorzystywany do weryfikacji
zachowania sie konstrukcji podczas wymuszen sitg harmoniczng P = Py sin wt,
zaréwno wzdltuz, jak i w poprzek kadtuba. Model ten docelowo jest dostrajany
do wynikow préb, jakie byly przeprowadzane na rzeczywistej konstrukeji.

<

“A P = P, sinwt

P = Py sinwt

Rys. 3. Model $miglowca do symulacji klasycznej préby rezonansowej

Rys. 4. Klasyczna proba rezonansowa. Wzbudzanie sila harmoniczng wzdluz kadluba
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Rys. 6. Model $miglowca do symulacji wymuszen mimosrodowych
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Rys. 7. Model $miglowca do symulacji zrzutu

Symulacyjne zrzutu konstrukeji z wysokosci 0.3 m przeprowadzono przy
pomocy analizy dynamicznej w programie ANSYS dla kilku wspélezynni-
kéw ttumienia. Dzigki mozliwosci sterowania parametrami sztywnosci mozna
przy pomocy tego modelu okresli¢ odpowiedni wspélczynnik tlumienia dla
projektowanej konstrukeji dla zapewnienia bezpiecznego ladowania $migtowca
na twardym podlozu. Ponizsze wykresy (rys. 8-11) przedstawiaja wplyw tlu-
mienia oznaczonego symbolem c¢ na przemieszczenia plozy podczas uderzenia
o ziemie.
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e =0.2 Ns/mm
0,10
¢=1.0 Ns/mm

= = ¢=2.0Ns/mm

Przemieszczenie U [m]
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25 3,0

-0,05
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Rys. 8. Przemieszczenie wezta 1709 na podwoziu w funkcji czasu dla réznych
wspblezynnikéw tlumienia amortyzatora
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Rys. 9. Przemieszczenie wezla 1709 na podwoziu w funkcji czasu dla wspdlezynnika
thumienia ¢ =0,2Ns/mm
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Rys. 10. Przemieszczenie wezta 1709 na podwoziu w funkcji czasu dla wspélczynnika
tlumienia ¢ = 1Ns/mm

3. Wyniki

Symulacja zrzutu podwozia zostala przeprowadzona na wysokosci okoto
0.3m. Przyjeto ciag wirnika nosnego réwny 1/3 wartosci ciezaru konstrukcji.
W ten sposéb badano zachowanie konstrukcji podczas pionowego przyziemie-
nia. Takie analizy utatwiaja dobranie odpowiednich wspétczynnikéw thumie-
nia amortyzatorow podwozia w celu zapewnienia bezpiecznego ladowania $mi-
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Rys. 11. Przemieszczenie wezta 1709 na podwoziu w funkcji czasu dla wspdlezynnika
tlumienia ¢ = 2Ns/mm

glowca podczas ladowan, szczegdlnie twardych”, np. z lotu autorotacyjnego
po awarii napedu.

Powyzsze wykresy przestawiaja, jaki wplyw podczas ladowania $miglow-
ca ma odpowiednio dobrany wspotczynnik ttumienia amortyzatoréow. Zmien-
ng w tej analizie byl wspélczynnik tlumienia amortyzatoréw c¢ wyrazony
w Ns/mm. Dla trzech wybranych wartosci tego wspélczynnika przedstawio-
no wykresy przemieszczen wybranego wezta na podwoziu Smigtowca. Wybra-
nym weztem byl wezel znajdujacy sie po prawej stronie Smiglowca, patrzac
w kierunku lotu w miejscu przeciecia sie mocowania goleni tylnej z ptoza. Na
podstawie przeprowadzonych symulacji wizualizacji takiego ladowania mozna
ocenié¢, dla jakich wartosci wspotczynnika ttumienia bedzie mozna dokonaé
ewentualnego awaryjnego ladowania z zadanej wysokosci.

Dla proby wymuszenia mimosrodowego konstrukcja $miglowca zostata
poddana wymuszeniu 200 N, zaréwno w kierunku X, jak i Y w przedziale od
0 do 60 Hz. Przeprowadzona ta metoda symulacja umozliwia ocene dynamiki
struktury Smigltowca dla celéw zwiazanych z badaniami rezonanséw struktury,
a szczegdlnie dla oceny zjawiska rezonansu naziemnego $miglowca.

4. Whnioski

Przedstawiony w tej pracy model MES struktury kadtuba émigtowca jest
wykorzystywany do wspomagania préb naziemnych w zakresie badan rezo-
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nansu naziemnego (ukltad swobodnie stojacy na stanowisku badawczym) dla
ciagu bliskiego zeru oraz do préb trwalosciowych (uklad w miare sztywno
przytwierdzony do podloza — typu wieza) przy kolejno zwiekszanym ciggu.
Pomimo wielu uproszczen, jakie wystapily w tym modelu, zmiany wektora
drgan wlasnych (postaci i czestosci drgan) pod wplywem zmian parametréw
struktury (zmiany charakterystyk amortyzatoréw), powinny by¢ o rzad wiel-
kosci doktadniejsze niz poziom ,zerowy” wektora drgan. Takie podejscie jest
szczegblnie przydatne do regulacji uktadu w kolejnych fazach préb ekspery-
mentalnych.
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Dynamic model of helicopter structure taking into account
undercarriage-ground contact conditions

Abstract

In the article a simulation of dynamic model of helicopter structure, taking into
account undercarriage-ground contact conditions, is presented. It is a free model in
which possibility of helicopter skid motion on the ground and friction were taken into
account. An analysis was carried out of a model with vibrations excited by a harmonic
force at the end of helicopter main rotor shaft.
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W artykule przedstawiono metode inzynierii odwrotnej zawarta w pro-
cedurze prowadzenia pomiaréw wspotrzednosciowych, zastosowana przy
tworzeniu bryty wspoélczesnego samolotu wielozadaniowego oraz odtwo-
rzenie jego geometrii przy pomocy systemu Unigraphics. Zrealizowanie
celu wymagalo napisania programu pobierajacego punkty (symulacja po-
miaréw) z modelu-wzorca samolotu do tworzenia krzywych i powierzch-
ni. Kolejny etap realizacji celu wymagal przeprowadzenia optymalizacji
wyboru punktéw z pomiaréw wspoédtrzednosciowych z uwzglednieniem
kryterium minimalnej liczby punktéow potrzebnych do pelnego jedno-
znacznego odtworzenia geometrii obiektu rzeczywistego. Proces optyma-
lizacji zostal sprowadzony do pordéwnania powierzchni modelu-wzorca
z modelem uzyskanym po skanowaniu (siatka punktéw), co wymusza
podjecie decyzji wyboru punktéow za pomoca wtasnych procedur opraco-
wanych dla systemu Unigraphics. Opisane zostaly matematyczne zalez-
noéci jednoznacznie opisujace elementy geometrii ptatowca, ktore zostaly
zastosowane w procedurach jezyka GRIP do tworzenia zespoléw sktado-
wych samolotu, zachowujac zasady modelowania ukladu aerodynamicz-
nego. Modelowanie uktadu aerodynamicznego jest kluczowym procesem
uzyskania optymalnego uktadu nowoprojektowanego samolotu i moze
by¢ wspomagane wynikami analizy poréwnawczej samolotéw — grupy sa-
molotow o podobnych parametrach eksploatacji. Zestawienia takie wply-
waja na proces wyznaczania ograniczen dla parametréow uwzglednionych
w modelach matematycznych. Statystyczne zestawienia maja charakter
elementu sterowania procesem modyfikowania geometrii, celem uzyska-
nia optymalnych parametréw projektowanej bryly samolotu. Algorytm
projektowania samolotu i tworzona dokumentacja elektroniczna musi
spelnia¢ wszystkie zalety ,natychmiastowej” modyfikacji struktury po-
przez zastosowanie parametrycznego zapisu konstrukeji. Do tego celu
wykorzystano system Unigraphics.
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1. Wstep

Modelowanie ukladu aerodynamicznego jest kluczowym procesem uzy-
skania optymalnego ukladu nowoprojektowanego samolotu i jest prowadzo-
ne w oparciu o wyniki analizy poréwnawczej samolotéow — grupy samolo-
téw o podobnych parametrach eksploatacji. Zestawienia takie maja wspoma-
gaé proces wyznaczania ograniczen dla parametréw uwzglednionych w mo-
delach matematycznych. Poréwnawcze zestawienia spelniajg role sterowa-
nia w procesie modyfikowania geometrii, celem uzyskania optymalnych pa-
rametréw projektowanej bryly samolotu. Istotnym i kluczowym elementem
procesu projektowania jest uwzglednienie wplywu ukladu aerodynamiczne-
go na ogdlne osiagi samolotu. Problemy doboru uktadu aerodynamicznego
wywolane stawianymi kryteriami technologicznymi mozna skutecznie elimino-
wacé poprzez przeprowadzenie trafnych analiz zadan aerodynamicznego pro-
jektowania w okresie retrospektywnym i perspektywicznym podobnego typu
samolotow.

Wspblczesne podejscie do procesu modelowania samolotéw, posiadaja-
cych nowoczesne rozwiazania, wigze sie z opracowaniem nowego uktadu
w formie demonstratora technologii potwierdzajacego przewidywane mozli-
wosci w procesie eksploatacji (np. PW-141, EM-10 Bielik, EM-11 Orka).
Projektowany samolot i tworzona dokumentacja elektroniczna musi spetl-
nia¢ wszystkie zalety ,natychmiastowej” modyfikacji struktury poprzez za-
stosowanie parametrycznego zapisu konstrukcji, wykorzystujac np. system
Unigraphics. W celu podniesienia bezpieczenstwa wykonywania lotéw, pro-
jektowany samolot i tym samym uklad aerodynamiczny powinien zapew-
ni¢ wymoég stabilnosci i sterownos$ci we wszystkich fazach lotu dla szero-
kiego przedziatu katow natarcia i slizgu bez wykorzystania systemdéw auto-
matycznej regulacji. Spelnienie wymagan zapewnienia eksploatacyjnego ka-
ta natarcia moze by¢ spelnione poprzez starannie opracowany uklad aero-
dynamiczny. Proces projektowania musi uwzglednié¢ ryzyko blednego wybo-
ru uktadu aerodynamicznego. Obnizenie ryzyka wyboru btednego kierunku
poszukiwania uktadu aerodynamicznego dla projektowanej klasy samolotéw
nalezy skorzysta¢ z proponowanych rozwiazan [51, 54] oraz przyja¢ pewne
poprawki, ktére mozna wprowadzi¢ po dokonaniu analizy proponowanych
rozwigzan.

Proces projektowania ukladu aerodynamicznego musi byé wspomagany
metodami modelowania matematycznego [1, 6, 12, 16, 17, 21, 24, 31, 33, 46, 52,
55], gdzie gléwnym celem jest uzyskanie wartosci niezbednych dla kluczowych
charakterystyk aerodynamicznych nowoprojektowanego samolotu.
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2. Modelowanie krzywych i powierzchni

System Unigraphics jako jeden ze swoich modutéw zawiera implementacje
jezyka Sredniego poziomu GRIP (Graphics Interactive Programming). Daje
on uzytkownikowi mozliwo$¢ programowania wlasnych aplikacji do systemu
CAD/CAM/CAE. Moga to by¢ programy generujace geometrie, siatke MES
na obiektach obliczeniowych czy tez procedury na obrabiarki CNC (Computer
Numerical Controled). Jezyk ten daje réwniez mozliwosé zintegrowania obstugi
interaktywnej systemu wraz z pelnym automatycznym i parametrycznym ge-
nerowaniem geometrii danego obiektu. Taka mozliwo$¢ zostala wykorzystana
przy opracowywaniu procedur w jezyku GRIP dla systemu CAD/CAM/CAE
Unigraphics, do utworzenia geometrii samolotu F-16 na potrzeby badan aero-
dynamicznych, wytrzymatosciowych oraz technologicznych.

Krzywe, powierzchnie oraz bryly i inne elementy geometrii opisane sa
za pomocg zbioru punktéw o wspdlrzednych z, y, z. Odtworzenie ksztaltu
dowolnego elementu samolotu wykonano, bazujac na wtasnosciach geometrii
NURBS.

2.1. Krzywe B-sklejane

Krzywe wielomianowe i wymierne krzywe zastosowane w procesie modelo-
wania samolotu oprécz zalet maja takze szereg istotnych wad, ktore wplywaja
na ograniczenie w zastosowaniach do procesu modelowania [4, 11, 13, 15, 29,
36, 39, 42, 43].

Zaleta tych krzywych jest to, ze mozna modyfikowaé pewne fragmenty,
a pozostale nie ulegaja zmianie, co czyni, ze znajduja najwieksze zastosowanie
w projektowaniu wirtualnej konstrukcji. W procedurach odtwarzania bryty
samolotu zastosowano krzywe sklejane trzeciego stopnia.

Krzywe B-sklejane, podobnie jak inne krzywe parametryczne uzywane
w opisie wirtualnej konstrukeji, sa wyznaczane przez ciag punktéw kontrolnych
D05 - - -y Pm—n+1- Krzywa taka jest reprezentowana przez krzywe wielomianowe
stopnia n (moéwi sie wéwcezas, ze krzywa B-sklejana jest n-tego stopnia), ktére
taczone sa z okreslona ciagloscia parametryczna C™.

Dowolny punkt na krzywej B-sklejanej jest dany réwnaniem (2.1), ktére
wynika z algorytmu de Boor’a [29]

m—n+1

p(t) = Z piNN (1) dla  t € [up, Um—n] (2.1)
i=0

gdzie: m + 1 — liczba wezléw, n — stopien krzywej, p; — punkty kontrolne,
NN (t) — unormowana funkcja B-sklejna stopnia n.
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Jedli krzywa jest reprezentowana we wspolrzednych jednorodnych, a wiec
punkty we wspoOlrzednych kartezjanskich opisuja funkcje wymierne, wowczas
mamy do czynienia z wymiernymi krzywymi B-sklejanymi. Jesli dodatkowo
dopuszczony jest nieréwnomierny rozktad weztéw, to takie krzywe nazywane
sg krzywymi NURBS.

Funkcje B-sklejng mozna przedstawi¢ za pomocy ilorazu réznicowego ob-
cietych funkcji potegowych:

—dlat=0,....m—n—1

NN(t) ( 1)n+1( )Hf_l (t — u])r-iL- (2 2)
i == Uitn+1 — Ui .
o e I (u—w)
I=itnt1l#]
— gdy (Wignt1 —u;) =0
NN(t) =0 (2.3)
oraz
0 dla t<u
(t—uw)fi=4q1 dla t>wu, n=0 (2.4)
(t—u)" dla t>wu, n>0

Roéwnania (2.2) do (2.4) opisuja dosé skomplikowana i mato przydatna do
zastosowan praktycznych w procedurach programowania, w praktyce stosuje
sie rownowazny rekurencyjny wzér Mansfielda-de Boora-Coxa, bedacy pod-
stawa algorytmu de Boor’a [11, 28]

1 dl t € |u;,u;
NP(t) = A i, i1 (2.5)
0 dla  t ¢ [uj, ujt1]
; t—u; _ i+n _
Ni(t) — — NPt 4 — L Ny dla no> 0 (26)

Uitn — Uj Vignt1 — Wit1

Poniewaz wezly moga sie powtarzaé, wiec mianowniki we wzorze (2.6)
moga sie zerowad, jednak zgodnie z definicja funkcji B-sklejanej, w przypadku
gdy przedzial jest zerowy, to réwniez wartos¢ funkcji jest réwna zero, zatem
jeden ze sktadnikéw sumy zostaje wyeliminowany.

Przedstawiony mechanizm tworzenia krzywych jasno wskazuje na koniecz-
no$¢ podjecia wyboru co do opisu krzywej na bazie punktéw pomiarowych.
Dla tego typu operacji w algorytmach opisu powierzchni samolotu opracowa-
no program, w ktérym zastosowano instrukcje:
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obj_list = BCURVE/FIT,{list1_obj|num list1}[,WGHT,$
num_1ist2],{SEGS|TOLER},numl [,DEGREE,num2] [,START,$
{VECT,dx,dy,dz|TANTO, {curve|angle}]}] [,END,$
{VECT,dx,dy,dz|TANTO, {curve|angle}},$

STATUS ,numal[,IFERR,label:]

Wykorzystujac wlasnosci przedstawionej instrukcji, opracowano podpro-
gram tworzenia krzywej na bazie dowolnych punktéow z systemem wag, kto-
ry jest uniwersalny i moze by¢ stosowany w dowolnej procedurze generujacej
krzywe definicyjne zespoléw sktadowych samolotu.

2.2. Wymierne powierzchnie B-sklejane (powierzchnie NURBS)

Wymierny plat powierzchni B-sklejanej stopnia (n,m) opisany jest zalez-
noscia

N—n—1M-m—1
Z% 2% w;jdi; N (w) Ny (v)

Poza weztami i punktami kontrolnymi, ktére sa konieczne do okreslenia pta-
ta powierzchni B-sklejanej, nalezy poda¢ wspoélczynniki w;;, po jednym dla
kazdego punktu kontrolnego [11, 29, 39].

Wymierny ptat B-sklejany moze by¢ reprezentowany za pomoca plata jed-
norodnego

N—n—1M-m—1
So= 33 DN (2.8)
= j=

ktérego punktami kontrolnymi sa wektory
[w;id;;, wii]T jesli - w;; #0
Dij = { R Y (2.9)

[Uij, wij] jeéli wij =0

Nalezy zauwazy¢, ze w przypadku, gdy wszystkie wagi sa réwne pewnej
statej, roznej od 0, to wymierny ptat B-sklejany jest kawaltkami wielomiano-
wym platem B-sklejanym. Pomnozenie wszystkich wag przez dowolna, rézna
od zera stala, nie zmienia plata.

Przedstawione rozwazania stanowia podstawe do opracowania modelu pa-
rametrycznego w systemie Unigraphics, wykorzystujac jezyk programowania
dla zintegrowanych systeméw CAD/CAM/CAE.



316 S. KACHEL

3. Modelowanie powierzchni samolotu

3.1. Dane do odtworzenia geometrii samolotu

Problem opracowania procedur w jezyku GRIP i opracowanie optymalnej
metody pomiaréw wspotrzednosciowych bryly samolotu wymagalo postuzenia
sie wzorcem samolotu F-16 opracowanym w systemie UNIGRAPHICS (rys. 1).

3.2. Odtworzenie geometrii obiektu-wzorca

Obiektem stuzacym do otrzymania modelu-wzorca byt model przedstawio-
ny na rysunku 1.

Pierwszym etapem byto utworzenie krzywych definiujacych krawedzie ele-
mentéw modelu na bazie jednoznacznie wybranych przekrojéow. Krzywe te
zostaly nazwane primary i wraz z krzywymi cross stuzyly do utworzenia po-
wierzchni modelu. Krzywe cross utworzone zostaly poprzez przeciecie modelu
plaszczyznami Y Z z krokiem Aux.

Na rysunku 2 przedstawiono schemat oznaczenia krzywych na skrzydtach
i usterzeniu oraz pozostalych elementach samolotu. Zréznicowanie takie by-
to zabiegiem eliminacji transformacji uktadu roboczego do operacji tworze-
nia krzywych. Krzywe cross na usterzeniu i skrzydtach zorientowane zostaty
w plaszczyznie XZ oraz XY, podczas gdy orientacja tych krzywych na po-
zostalych elementach jest w ptaszczyznie Y Z.

Dla tak przyjetej metodyki selekcji pomiaréw w przekrojach oraz opra-
cowania procedur w jezyku GRIP otrzymano model-wzorzec (rys. 3) wyko-
rzystywany do procesu minimalizacji punktéw pomiarowych dla odtwarzanej
geometrii samolotu.
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Krzywe
PRIMARY

rzywe
CROSS

Krzywe
PRIMARY

Rys. 2. Sposéb podziatu obiektu

Rys. 3. Model wzorcowy utworzony programem , F16”

3.3. Metoda poszukiwania optimum punktéw pomiarowych do
odwzorowania krzywych z zadang tolerancja

Wzorcowa bryta jest obiektem do testowania metody poszukiwania opti-
mum punktéw pomiarowych uzyskanych z pomiaréw wspotrzednosciowych.
Metoda bazuje na spelnieniu kryterium minimalnej liczby punktéw niezbed-
nych do odtworzenia geometrii statku powietrznego w okreslonym przedziale
tolerancji. Nakreslony problem mozna bylo rozwiazaé¢ poprzez zastosowanie
wlasnych procedur zapisanych w jezyku GRIP i zaimplementowanych do syste-
mu CAD/CAM/CAE Unigraphics. Uruchomiony program umozliwil otrzyma-
nie zadanej powierzchni na bazie dowolnej liczby punktéw definicyjnych, a na-
stepnie poréwnanie otrzymanych wariantow powierzchni z uprzednio utworzo-
na powierzchnig wzorcowa. Modut czytajacy i analizujacy powierzchnie skta-
da si¢ z programu gléwnego, czytajacego punkty, oraz dwoch podprograméow,
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jeden dzielacy powierzchnie na zadang liczbe krzywych cross zgodnie z wy-
magana tolerancja (TOLER), drugi tworzacy na tych krzywych zadana przez
uzytkownika liczbe punktéw opisujacych krzywa cross (symulacja pomiaréw).

3.4. Wyniki analizy odchylek pomiarowych

Spelnienia kryterium minimalnej liczby punktéw na krzywej, przy zadanej
wartosci dopuszczalnej odchytki od ksztaltu wzorca, dla tworzonej powierzch-
ni samolotu na potrzeby analiz aerodynamicznych statycznych, dynamicznych
oraz procesOw technologicznych, bazuje na elementach procesu optymalizacji
kombinatoryczno cyklicznej [14] prowadzacej do wyznaczenia optimum rozwia-
zania dla zaprezentowanej metody inzynierii odwrotnej wspomagajacej pro-
ces projektowania bryty samolotu. Wyniki procesu poszukiwania rozwigzania
przedstawiono w tabeli 1 dla zespolu wiatrochronu kabiny samolotu F-16.

Tabela 1. Wyniki analizy odchyltek powierzchni ,wzorzec” - obiekt

Liczbfi Chordal Odchylkﬁgodlegloéci Odchyloka kata
punktow tolerance 107 [m] ]
cross Srednia ‘ Maksymalna | Srednia ‘ Maksymalna

7 0,5 0,022 0,119 0,277 2,012
7 1 0,023 0,108 0,301 2,267
9 0,5 0,018 0,083 0,204 0,862
9 1 0,018 0,089 0,236 1,59
10 0,5 0,017 0,082 0,187 0,774
10 1 0,016 0,08 0,218 1,298
11 0,5 0,015 0,072 0,159 0,81
11 1 0,019 0,091 0,232 1,36
13 0,5 0,014 0,073 0,142 0,916
13 1 0,014 0,084 0,207 1,41
15 0,5 0,014 0,096 0,147 1,258
15 1 0,053 0,414 0,381 2,694

Zastosowana metoda identyfikacji odchylek wzorzec-obiekt dla tolerancji
wzdluz cieciwy jest wygodna w zastosowaniu, gdyz umozliwia dostosowanie
rozmieszczenia punktéw pomiarowych wzgledem obiektu rzeczywistego.

3.5. Uwagi koncowe

Na podstawie zamieszczonych wynikéw analizy w tabeli 1 mozna stwier-
dzié, ze optymalnym rozwiazaniem jest stosowanie 10 lub 11 punktéw na krzy-
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wych cross, dla tolerancji 0,5. Zauwazmy, ze nawet zastosowanie tolerancji 1,0
sprawia, ze utworzony obiekt miesci sie w zalozonym przedziale btedu, a mniej-
sza tolerancja wyjsciowa zmniejsza liczbe krzywych cross, a co za tym idzie,
przyspiesza utworzenie modelu wirtualnego. Ostateczna decyzja co do para-
metréw programu pozostawiona jest uzytkownikowi.

Rys. 4. Wizualizacja ksztaltu bryly modelu wzorcowego z obiektem wyjsciowym

Przedstawiony algorytm modelowania bryly samolotu z wykorzystaniem
jezyka GRIP dla systemu Unigraphics jest procesem uniwersalnym i moze by¢
stosowany do tworzenia geometrii istniejacych samolotéw na potrzeby analiz
aerodynamicznych, wytrzymatosciowych, technologicznych i proceséw eksplo-
atacji, angazujac proste metody inzynierii odwrotnej — pomiary wspoélrzedno-
Sciowe.

Poprzez zastosowanie wielokryterialnego procesu modelowania bryly sa-
molotu istnieje mozliwo$é¢ opracowania programu kontrolujacego narzucone
kryteria w procesie projektowania bryly samolotu w kolejnych etapach spirali
projektowania.

4. Modelowanie ukladu aerodynamicznego samolotu

4.1. Idea strukturalnego modelowania uktadu aerodynamicznego

Zadanie strukturalnego modelowania polega na wyborze elementéow ukta-
du aerodynamicznego i ich wzajemnego rozmieszczania w taki sposéb, aby
w kolejnych etapach procesu parametrycznego modelowania uktadu aerody-
namicznego zespoly skladowe samolotu byly rozmieszczone i utrzymywane
parametrycznymi powigzaniami w granicach wartosci dopuszczalnych okreslo-
nych przyjetymi ograniczeniami.

Strukturalne modelowanie uktadu aerodynamicznego jest trudne do sfor-
malizowania i staje sie jednym z kluczowych etapéw projektowania samolotu.
Proces syntezy ukladu aerodynamicznego musi by¢ poprzedzony analiza prac
wstepnych w dziedzinie aerodynamiki statkéw powietrznych w konfrontacji
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z analizami poréwnawczymi projektowanych uktadow w okresie retrospektyw-
nym i perspektywicznym rozwoju lotnictwa [49, 20, 44, 30, 32, 27, 37] i na tej
podstawowe ustali¢ zwiazki miedzy oczekiwaniami a decyzjami podejmowa-
nymi w czasie projektowania [48, 50]. Wybér granicznych uktadéw, pomiedzy
ktorymi oczekujemy uzyskanie modelowanego uktadu, pozwoli ustali¢ oczeki-
wana doskonalo$é ukladu aerodynamicznego dla eksploatacyjnych zakreséw
lotu samolotu [8, 53, 56, 17, 18, 19, 21], a proces podejmowania decyzji powi-
nien by¢ oparty o analizy uzasadniajace wyboér uktadéw projektowych wspo-
maganych systemami zintegrowanymi CAD/CAM/CAE [52]. Takie podejscie
zostalo zastosowane w procesie modelowania samolotéw EM-10, EM-11 oraz
eksploatowanych samolotow Su-22, MiG-29 i F-16.

Kolejng bariera, ktérg nalezy pokonaé¢ w procesie projektowania, jest roz-
szerzenie wymagan lotu na duzych katach natarcia uzyskania niezbednej do-
skonalosci aerodynamicznej na zakresach predkosci manewrowej, zapewnienie
maksymalnych predkosci lotu.

Spelnienie przedstawionych oczekiwan w stosunku do wspoélczesnych sa-
molotow wielozadaniowych zapewnia zastosowanie sko$nego skrzydta o matym
wydluzeniu w ukladzie z naplywem (samolot EM-10, MiG-29, F-16). Uklad
taki wytwarza wirowy system oplywu zespoléw nosnych, co poprawia sku-
teczno$é skrzydla w ekstremalnych fazach lotu samolotu, zapewniajac prawi-
dlowy przebieg C.(«a) oraz Cp,(a) do katéw natarcia e, = 30° i wyzej.
Skutecznosé skrzydta wzrasta poprzez zastosowanie elementéw typu winglet
na koncoéwkach konsoli skrzydta, ktére poprawiaja oplyw i zmniejszaja opor
indukowany skrzydta, co powoduje zwigkszenie wartosci wspélczynnika sity
noénej Cz,  oraz przesuwaja na wyzsze wartosci krytyczny kat natarcia ay,.

Zwiekszenie cieciwy przykadlubowej skrzydla w ukladzie z napltywem
umozliwia zastosowanie skrzydla o mniejszej grubosci wzglednej, ktéra wply-
wa korzystnie na proces eksploatacji samolotu przy duzych liczbach Macha
(MiG-29, F-16). Dob6r obrysu skrzydtla, ktérego krawedz sptywu jest pod nie-
wielkim katem skosu, podnosi skuteczno$s¢ manewru start-ladowanie.

Warunek zapewnienia wystarczajacej statecznosci nowoprojektowanym sa-
molotom z uktadem skrzydla pasmowego zmusza projektanta do prowadzenia
wnikliwych analiz celem wyznaczenia geometrycznych parametréw zaréwno
samego skrzydta, jak i calego uktadu zespotéw sktadowych bryly samolotu.
Ogodlnie rzecz biorac, nalezy trafnie dokonaé¢ wyboru ukltadu aerodynamicz-
nego na etapie parametrycznego modelowania. Proces ten jest starannie roz-
wazany w etapach projektu wstepnego, a wtasciwe opracowanie uktadu aero-
dynamicznego znacznie skraca czas na rekonfiguracje bryly aerodynamicznej
w kolejnych etapach modelowania.
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Zastosowanie konstrukcji winglet na koncowkach skrzydel powoduje znacz-
ny przyrost wspolezynnika sily nosnej [9, 10, 40, 41]. Podjecie decyzji o wpro-
wadzeniu powierzchni winglet na etapie projektu wstepnego i rozwoju koncep-
¢ji podnosi aerodynamiczne walory tworzonej bryly samolotu.

Wybor typu usterzenia pionowego w duzej mierze jest powiazany z wtasci-
wosciami aerodynamiki skrzydta z naptywem pracujacego na duzych katach
natarcia i musi spelnia¢ ostre wymaganie zwiazane z zapewnieniem minimum
masy konstrukcji. Analiza dostepnych danych wykazala, ze racjonalnym wa-
riantem staje sie zastosowanie steru kierunku o stosunkowo duzej powierzchni
z uwzglednieniem znacznych wartoéci wydtuzenia Ay 4. Dla zapewnienia wia-
Sciwej skutecznosci usterzenia pionowego na duzych katach natarcia nalezy tak
projektowac usterzenie, aby znaczna cze$¢ powierzchni usterzenia znajdowa-
ta sie pomiedzy krawedzig spltywu skrzydla a krawedzia natarcia usterzenia
wysokodci. Taka konfiguracja i umiejscowienie steru kierunku przyczynia sie
do zapewnienia stateczno$ci samolotu do zakresu duzych katéw natarcia i po-
prawnie wplywa na przebieg charakterystyk C,, (o, 3), Cp, (o, 5).

Wybér usterzenia poziomego powinien by¢ podporzadkowany kryterium
zapewnienia duzej powierzchni przy jednoczesnej malej masie stabilizatora
(np. samolot EM-10). Zapewnienie dostatecznej powierzchni usterzenia pozio-
mego jest uwarunkowane zjawiskiem oddziatywaniem s$ladu wirowego skrzydla
z naplywem dla zapewnienia podtuznej statecznosci i sterownosci na duzych
katach natarcia. Catkowite uscislenie warto$ci parametréw usterzenia mozna
dokona¢ w ramach kompleksowych badan zachowania sie samolotu na prze-
widywanych zakresach lotu, wykorzystujac badania tunelowe oraz numerycz-
ne analizy oparte o sprawdzone systemy. Proces doboru usterzenia oraz wy-
znaczenie jego gléwnych parametrow powinien uwzgledniaé¢ obrys i potozenie
wzgledem plaszczyzny skrzydla.

Konfiguracja kadtuba w znacznej mierze jest uzalezniona od wzajemnego
rozmieszczenia zespoléw sktadowych samolotu tworzacych uktad aerodyna-
miczny. Kadlub, jako bryta samolotu, jest narazony na wplyw rozmaitych
ograniczen wywolanych oddzialywaniem zespotéow sktadowych calej bryty sa-
molotu.

Wspomniane ograniczenia sg uwarunkowane poprzez spelnienie funkcji ce-
lu: racjonalnej proporcji objeto$ciowo-masowej uktadu w stosunku do kadtuba,
unifikacji proponowanych wariantéw samolotu, technologicznosci, zapewnienie
statecznosci na duzych katach natarcia.

Wybér formy kanatu dolotowego silnika powinien uwzgledniaé¢ zapewnienie
stabilnego strumienia na wlocie do kanalu. Szukanie rozwiazania umieszcze-
nia kanalu wlotowego pod zespotem naplywu (pasma) skrzydla powoduje, ze



322 S. KACHEL

uksztaltowany strumien przeptywu pod dolna powierzchnia pasma zapewnia
stabilno$¢ strumienia wlotowego na duzych katach natarcia (samolot EM-10,
F-16, MiG-29).

Ksztaltowany we wstepnych etapach projektowania uktad aerodynamicz-
ny samolotu, wykorzystywany jest w kolejnych etapach szczegétowego mode-
lowania [7, 22, 23, 26, 27]. Wyniki czastkowego zewnetrznego modelowania
zespoltéw sktadowych sa podstawa do procesu strukturalnego modelowania
bryty samolotu. Suma strukturalnej syntezy staje sie wstepny uktad aero-
dynamiczny, ktérego parametry geometryczne uszczegotawiaja sie i udcidlaja
w procesie parametrycznej syntezy brylty samolotu. Zasadnosé decyzji projek-
towych i uécidlenie wzajemnego rozmieszczenia wybranych elementéw uktadu
aerodynamicznego przedstawia sie w postaci otrzymanych charakterystykach
osiagowych.

4.2. Parametryczne modelowanie ukladu aerodynamicznego

Zadanie parametrycznej syntezy uktadu aerodynamicznego polega na okre-
§leniu parametréw geometrycznych zespotéow sktadowych, ktorym sg stawiane
ograniczenia na etapie strukturalnej syntezy. W tradycyjnym podejsciu do roz-
wiagzania zadania parametrycznego modelowania uktadéw aerodynamicznych
dla nowoprojektowanego samolotu szczegdlng role spetniajg badania tunelo-
we, ktore wspomagaja proces modelowania samolotéw w systemach CAD niz-
szych generacji. Proces parametrycznego modelowania stanowi etap przybli-
zenia wartosci poczatkowych dla kluczowych parametréw konstrukeji. Dane
wejéciowe parametrycznego modelowania ukladu sa zbiorami zastosowanych
rozwiazan w okre$lonym przedziale czasu rozwoju bazowego (wzorcowego) ty-
pu samolotu w okresie retrospektywnym i perspektywicznym [16]. Wlasciwa
analiza stosowanych uktadéw jest procesem niezbednym na etapie parame-
trycznego modelowania uktadu. Zaletg takiego podejscia jest wysoka wiary-
godno$é¢ wynikéw, ktéra zostala potwierdzona badaniami w procesie modelo-
wania samolotu EM-10, EM-11.

Realizacja parametrycznego modelowania bryly samolotu na bazie metod
numerycznej aerodynamiki przynosi oczekiwane rezultaty, ktére moga byé
podstawa do dalszego wnioskowania o uzyskanych charakterystykach aero-
dynamicznych, a watpliwe wyniki potwierdza¢ badaniami tunelowymi (pro-
wadzono dla samolotéw Su-22; MiG-29, EM-10, EM-11). Przyjmujac wyniki
numerycznej analizy za poprawne, nalezy zwroci¢ uwage na fakt, ze uzyska-
ne bazy wynikéw sa poprawne dla warunkéw przeplywu opisanych modelami
matematycznymi, natomiast stosowanie modeli, ktére nie odzwierciedlajg na-
wet, przyblizonych warunkéw przepltywu, moga przyniesé skutek odwrotny do
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zamierzonego. Metody numerycznej aerodynamiki sa wrazliwe na trafnos¢ sta-
wianych warunkéw brzegowych i sa wykorzystywane w pewnych przypadkach
do jakosciowych analiz zachowania sie obiektu. Polaczenie badan tunelowych
i numerycznej aerodynamiki w procesie parametrycznego modelowania ukta-
du aerodynamicznego jest procesem, ktéry daje wiarygodne wyniki na etapie
oceny zachowania sie projektowanego samolotu (EM-10, EM-11, PZ1-130).

Przedstawione problemy procesu modelowania uktadu aerodynamicznego
staly sie generatorem powstania metody mieszanej (eksperyment i metody nu-
merycznej aerodynamiki), w ktérej metoda potwierdzenia poprawnosci przy-
jetego uktadu aerodynamicznego sa badania tunelowe stanowiace zrédto infor-
macji o lokalnych zjawiskach wystepujacych w procesie optywu proponowane-
go uktadu aerodynamicznego na etapie projektu wstepnego. Natomiast meto-
dy numeryczne, ktore sa tansze z punktu widzenia ekonomicznosci projektu,
sa wykorzystywane do potwierdzenia przewidywanych zjawisk dla przyjetego
uktadu aerodynamicznego.

W celu skrécenia czasu i sSrodkéw w procesie parametrycznego modelowa-
nia uktadu aerodynamicznego samolotu opracowano metodyke wspomagajaca
modelowanie uktadu, ktéra bazuje na numeryczno-eksperymentalnym modelu,
gdzie danymi wejsciowymi do modelu numerycznego sg wyniki z badan tune-
lowych lub potrzeba potwierdzenia koniecznosci wykonania badan tunelowych
dla potwierdzenia uzyskanych wynikéw lokalnej numerycznej analizy przepty-
wu (rozwiania watpliwosci). Tego typu podejscie umozliwia wielowariantowe
poszukiwanie racjonalnego polaczenia geometrycznych parametréw bryly sa-
molotu z poszukiwanym ukladem aerodynamicznym. Bazujac na przedstawio-
nych rozwazaniach, mozna stwierdzié¢, ze parametryczne modelowanie ukladu
aerodynamicznego samolotu prowadzi sie¢ w czterech etapach:

e Analiza zestawieniowa — opracowanie szeregéw parametrycznych dla da-

nego typu samolotu w okresie retrospektywnego i perspektywicznego roz-
woju samolotu.

e Opracowanie modelu parametrycznych powiazan projektowanego ukta-
du.

e Analiza modeli postaci czastkowych projektowanego uktadu aerodyna-
micznego.

o Ksztaltowanie sumarycznej aerodynamicznej bryly samolotu i wyzna-
czenie niezbednych charakterystyk aerodynamicznych.

Gléwnymi celami etapéw eksperymentalno-obliczeniowych jest ksztaltowa-
nie uktadu aerodynamicznego pierwszego przyblizenia, utworzenie bazy
danych do budowy i weryfikacji modeli matematycznych. Kolejnosé realizo-
wanych na tym etapie procedur ilustruje schemat, przedstawiony na rys. 5.
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Danymi poczatkowymi do prac projektowych na tym etapie staja sie wyni-
ki aerodynamicznego projektowania i strukturalnego modelowania aerodyna-
micznego uktadu. Kolejne etapy badan tunelowych i numerycznych analiz mo-
deli, ktére sg kalibrowane na podstawie obserwacji tunelowych, prowadza do
utworzenia bazy danych do walidacji modelu matematycznego.

Wstepna zestawienie ukladu aerodynamicznego
Okreslenie dopuszczalnych przedzialow
dla charakterystyk aerodynamicznych

Budowa modeli i badania modelowe

Analiza retrospektywnych i perspektywicznych charakterystyk
wybranego typu samolotu dla modelowanego obicktu

{ 1

Charakterystyki Zakresy
aerodynamiczne Modelowanie pola przeplywu

Analiza zestawieniowa wynikow badan

1 ! !

Charakterystyki Aerodynamiczny uklad Ustalenie
acrodynamiczne, modelowanego parametrow
decyzja o wyborze . samolotu . predkosciowych
parametrow Pierwsze przyblizenie
geometrycznych

Dane dla matematycznych modeli projektowania ukladow
aerodynamicznych

Rys. 5. Algorytm wyznaczania wstepnych parametréw dla modelowanych
aerodynamicznych ukladow

Procedury drugiego etapu parametrycznego modelowania uktadu aerody-
namicznego samolotu i ich wzajemny zwiazek przedstawiony jest na rys. 6.
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Wybdér matematycznego modelu jest podyktowany konfiguracja aerodyna-
micznego ukltadu, rozpatrywanymi zakresami lotu, typami aerodynamicznych
charakterystyk i geometrycznych parametrow oraz szeregiem dodatkowych
czynnikéw, takich jak dane misji samolotu, rozmieszczenie silnikdéw, ciag nie-
zbedny, kwalifikacje personelu, itp.

Pierwsze przyblizenie ukiadu aerodynamicznego samolotu.
Charakterystyki, zakresy przeplywow i parametry z nimi zwiqzane

f

Budowa matematycznych modeli projektowania ukladu acrodynamicznego

f

Wybor
matematycznych
modeli

%

Charakterystyki Ustalenie ukladu Badania
WZOICowe aerodynamicznego —  przeplywowe

-
Ocena dokladnosci
rozwigzania

f

Model
matematyczny

¢

Baza matematycznych modeli projektowych ukladow aerodynamicznych

Rys. 6. Algorytm drugiego etapu parametrycznego modelowania uktadu
aerodynamicznego

Proces automatycznego generowania uktadu aerodynamicznego powiaza-
ny jest z zadaniami parametrycznego modelowania (okreslanymi parametra-
mi geometrycznymi) opartego na skutecznej numerycznej metodzie CAE oraz
dostepnym sprzetem komputerowym o duzej mocy obliczeniowej. Opracowany
matematyczny model jest wykorzystywany do generowania nowych uktadéw



326 S. KACHEL

wedlug przyjetego schematu i jest uaktualniany w procesie testowania i wery-
fikacji. Otrzymane charakterystyki sa poréwnywane w punktach kontrolnych
obiektow bedacych w utworzonej bazie danych podobnych typow samolotow
o podobnej konfiguracji aerodynamicznej. Otrzymane w wyniku testowania
i weryfikacji, doktadnos$é rozwigzania poréwnuje sie z dopuszczalnymi ich war-
tosciami. Nie spelnienie zadanych warunkow jest korygowane procedura, ktéra
wymusza zmiane wartosci parametréw poczatkowych, a to powoduje uaktual-
nienie geometrii, co wptywa na zmiane oplywu projektowanej bryty samolotu.

Wykorzystanie do badan matematycznych modeli zbudowanych z udzia-
tem wynikéw fizycznych eksperymentéw ma charakter kompleksowych
numeryczno-doswiadczalnych badan. Gtéwnym celem matematycznych mode-
li jest umozliwienie przeprowadzenia sprawdzenia zgodnosci przewidywanych
oddziatywan oérodka na zaburzenie, jakim jest projektowany uktad aerodyna-
miczny.

Analiza poréwnawcza metod numerycznej aerodynamiki wykazata, ze
bardzo wydajna metoda numeryczna jest panelowa metoda sieci wirowych
VORLAX, VSAERO oraz ich metody pochodne. Metody oparte o idee sieci
wirowych pozwalaja okredla¢ aerodynamiczne charakterystyki samolotu prak-
tycznie na wszystkich rozpatrywanych zakresach lotu samolotu w procesie pro-
jektowania. Osobliwosci wyboru i przyjecia metody numerycznej, a takze pro-
cesu matematycznego modelowania przedstawiono w pracach [2, 3, 18, 19, 34,
35, 52].

Ponizej zamieszczono kilka przyktadow ilustrujacych wtasciwosci i mozli-
wosci modeli numerycznych bazujacych na metodzie sieci wirowych wspoma-
gajacych proces projektowania ukladu aerodynamicznego samolotu [43, 45].

Na rys. 7 przedstawiono dyskretne modele w uktadzie skrzydto-naptyw.
Przebieg wspolezynnika sity nosnej C,(«) konfiguracji skrzydlo-naplyw dla
przedstawionych wariantoéw zilustrowano na rys. 8. Numeracja krzywych od-
powiada numeracji schematéw oplywu zamieszczonemu na rys. 7. Przedsta-
wiona forme wizualizacji oceny uktadu nalezy interpretowac¢ nastepujaco: cha-
rakterystyka C,; = f(«) reprezentuje przeplyw bez oderwania na malych
katach natarcia, widoczna plaska niezdeformowana powierzchnia $ladu wiro-
wego; charakterystyka charakterystyka C,o = f(«) reprezentuje przeplywu
bez oderwania na umiarkowanych katach w poblizu maltych katéw natarcia,
przeplyw uwidacznia ksztaltowanie sie na koncowkach skrzydet uktadu $la-
du wirowego typowego dla deformujacego sie sladu wirowego; charakterystyka
C.3 = f(«) reprezentuje przeplyw na duzych katach natarcia, gdzie uwidacz-
niaja sie uktady wirowe schodzace z brzegéw naplywu oraz koncéwek i tylnej
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1 — przeplyw bez oderwan

2- przeplyw bez oderwan na umiarkowanych katach natarcia
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Rys. 7. Dyskretny model do badan uktadu aerodynamicznego w procesie
projektowania

czedci skrzydla, schemat uktadu wiréw ksztattuje sie przy zjawisku oderwania
strumienia.

Nalezy zauwazy¢, ze na charakterystyke C,(a) w istotny sposéb wplywa
zaobserwowane zjawisko powstawania sladow wirowych stabilizujacych optyw
projektowanego uktadu. Matematyczny model wiaze zakresy przeptywu z cha-
rakterystykami aerodynamicznymi ukladu skrzydlo-naplyw (samolot EM-10,
MiG-29, F-16). Tego typu uktad aerodynamiczny wykorzystuje w sposéb po-
zyteczny bardzo niekorzystne zjawisko oderwania, ktére jest niebezpieczne dla
innych konfiguracji projektowanych skrzydet. Modele geometryczne pierwsze-
go przyblizenia (rys. 9) stanowia zrédlo informacji topologicznej zespoléw
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Rys. 8. Zalezno$é wspélezynnika C,(«) dla konfiguracji przedstawionej na rys. 7

Rys. 9. Topologia panelowej struktury geometrycznego uktadu pierwszego
przyblizenia

sktadowych projektowanego uktadu aerodynamicznego dla przyjetych modeli
matematycznych.

Modele matematyczne bazujace na metodach panelowych (np. metodzie
sieci wirowych) zapewniaja uwzglednienie (w zaleznosci od zapotrzebowania)
udzialu praktycznie wszystkich czynnikow, wywierajacych wplyw na aerody-
namike samolotu w przewidywanych zakresach lotu projektowanego samolotu
[45].

W procesie parametrycznego modelowania bryty samolotu, wariant skrzy-
dla z naptywem przyjeto jako jedno z kryteriéw projektowania bryly samolotu.

Utworzona baza projektowych matematycznych modeli pozwala prowa-
dzi¢ dalszy proces parametrycznej syntezy ukladu aerodynamicznego. Proces
ten wymaga okreslenia powiazan pomiedzy wieloma geometrycznymi para-
metrami. Racjonalnym podejsciem w procesie poszukiwania wplywu parame-
tréw geometrycznych w modelowaniu uktadu aerodynamicznego jest meto-
da dekompozycji ogdlnego zadania modelowania ukladu aerodynamicznego na
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czastkowe zadania modelowania ukladu, w ktérej nalezy poszukiwaé wpltyw
poszczegdlnych parametréow geometrycznych na ogdlny uktad aerodynamicz-
ny. Przedstawiony algorytm ilustrujacy zwiazki miedzy poszczegdlnymi pro-
jektowymi procedurami zadan czastkowych zilustrowano na rysunku 10.

Aerodynamiczna kompozycja pierwszego przyblizenia
Dopuszczalne zakresy aerodynamicznych charakterystyk

!

Realizacja zadan parametrycznej syntezy

1

Okreslenie zadan

czastkowych
| r
Wzorcowe Parametry Blok
modele - geometryczne «—| optymalizacji
matematyczne uktadu

Ocena funkgji celu

Model
matematyczny
projektowanego
ukladu

Baza rozwiqzan dla czqstkowych modeli projektowych uktadow
aerodynamicznych

Rys. 10. Algorytm tworzenia bazy czastkowych rozwiazan zadan projektowych

Szczegbdtowe zadania parametrycznego modelowania uktadu uwzgledniaja
mozliwo$¢ wyboru aerodynamicznych charakterystyk niezbednych do wyzna-
czenia geometrycznych parametréw modelowanego samolotu. Dlatego ztozo-
nym etapem w procesie projektowania bryly aerodynamicznej staje sie po-
stawienie zadania zwiazanego z wyborem kluczowych geometrycznych para-
metrow. Parametry te powinny by¢ jednoznacznie zwiazane z badanymi cha-
rakterystykami, a ich zmiany nie powinny wptywaé¢ na zmiany innych cha-
rakterystyk aerodynamicznych. Jezeli taki wybor jest mozliwy, to czastkowe
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zadania projektowe mozna rozwiaza¢ niezaleznie od kolejnych zadan, a w tym
przypadku funkcja celu reprezentuje miare odchylenia uzyskanych wartosci
charakterystyk aerodynamicznych od przewidywane;j.

Poczatkowe wartoéci dla parametrow stanowia wartosci pierwszego przy-
blizenia poszukiwanego uktadu aerodynamicznego. Przy pomocy matema-
tycznego modelu wyznacza sie warto$¢ badanej charakterystyki, okresla sie
warto$¢ funkcji celu, natomiast w bloku optymalizacji dokonuje sie operacja
przyrostu wartosci parametrow, ktére sa przyblizane do wartosci zapewniaja-
cych uzyskanie przewidywanych wartosci charakterystyk aerodynamicznych.
Proces jest powtarzany cyklicznie do otrzymania wartoéci parametréow geo-
metrycznych spelniajacych uzyskanie oczekiwanych charakterystyk aerodyna-
micznych. Uzyskana tablica dopuszczalnych wartosci parametrow geometrycz-
nych i odpowiadajacym im charakterystykom aerodynamicznym jest przecho-
wywana w bazie rozwiazan dla czastkowych modeli projektowych uktadéw
aerodynamicznych.

Whplyw poszukiwanych parametréw geometrycznych w odniesieniu do okre-
slonej charakterystyki modelowanego ukladu aerodynamicznego w procesie
projektowania jest znaczacy. Dowolna charakterystyka aerodynamiczna zalezy
od wielu geometrycznych parametréw, a dowolna zmiana parametru geome-
trycznego w duzej mierze odbija sie na kolejnych parametrach aerodynamicz-
nych. W procesie projektowania kontrola wptywu zmian geometrycznych pa-
rametrow na charakterystyki aerodynamiczne jest sterowana poprzez funkcje
celu. Do procesu sprawdzenia parametréw niekontrolowanych (niesterowanych
narzuconych przez wymagania techniczne) przez funkcje celu wykorzystuje sie
wzorcowe matematyczne modele.

Jezeli rozwiazania kontrolne nie przyniosa zgodnosci z doktadnymi rozwia-
zaniami zadania projektowego, to w takim przypadku nalezy zmienié¢ tablice
wartosci dla zmiennych parametréw geometrycznych albo zmianie musi ulec
funkcja celu, co pociaga za soba zmiane formutowania zadania projektowego.

Celem zadania projektowego jest okreslenie wartosci zbioru niezbednych
parametréw geometrycznych, ktore jednoznacznie okreslaja bryle aerodyna-
miczna, a tym samym jednoznacznie wptyna na uzyskane charakterystyki aero-
dynamiczne. Zastosowany modul optymalizacji w procedurze (rys. 10) mode-
lowania uktadu aerodynamicznego szczegélowo jest przedstawiony w pracach
[46, 47, 52].

Wykorzystujac baze rozwiazan czastkowych, mozna przej$¢ do etapu
ksztaltowania sumarycznego ukltadu aerodynamicznego w procesie parame-
trycznego modelowania. Dane wejsciowe sa poddawane procesowi uscislenia,
ktore maja na celu okreslenie parametréw dla elementéw wiazacych zespoty
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bryty samolotu, a tym samym wypelnia sie¢ calosciowo struktura uktadu ae-
rodynamicznego. Dla takiego ukladu jest prowadzona ocena aerodynamicz-
nej kompozycji, gdzie podstawowym zadaniem staje sie okreélenie poprawno-
$ci aerodynamicznego uktadu z uktadem: konstrukcyjno-wytrzymatosciowym,
masowo-bezwladnos$ciowym, a takze zgodnosci z szeregiem wymagan techno-
logicznych, eksploatacyjnych oraz innych. Ksztattowanie ostatecznego uktadu
aerodynamicznego w opracowanym algorytmie wiaze sie z procesem korekcji
parametréw geometrycznych, a tym samym korekcja charakterystyk aerody-
namicznych catego uktadu.

Rozwiqzania dla czqstkowych modeli projektowych uktadow aerodynamicznych

%

Synteza uktadu aerodynamicznego

f

Ksztaltowanie i
uscislenie ukladu

aerodynamicznego
Ocena poprawnosci Wyznaczenie Korekeja
uzyskanego ukladu acrodynamicznych parametréw ukladu
aerodynamicznego charalqiréstgk calego aerodynamicznego
adu

!

Kompleksowa
ocena ukladu
aerodynamicznego

f

Ocena ukladu poprzez
cksperyment

f

Sumaryczny uklad aerodynamiczny.
Baza charakterystyk aerodynamicznych

—

Rys. 11. Algorytm modelowania uktadu aerodynamicznego na bazie rozwiazania dla
czastkowych modeli projektowych uktadéw aerodynamicznych
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Badania tunelowe sa ukierunkowane na usciélenie aerodynamicznych cha-
rakterystyk i potwierdzenia poprawnosci podjetych decyzji projektowych. Wy-
nikiem realizacji procedury ostatecznego ksztaltowania uktadu aerodynamicz-
nego na bazie rozwiazan czastkowych (rys. 11) jest powstanie bazy charakte-
rystyk aerodynamicznych dla projektowanego uktadu, ktora jest niezbedna do
prowadzenia dalszych prac projektowych.

Przedstawiona metodyka parametrycznego modelowania ukladu aerody-
namicznego zostala wykorzystana do projektowania bryly samolotu EM-10
Bielik i moze by¢ wykorzystana w procesie projektowania samolotu wieloza-
daniowego i szkolno-treningowego [38].

Podstawowa trudnoscia w procesie projektowania samolotéw jest zapew-
nienie statecznosci podtuznej w zakresie katéw natarcia do a = 30°. Niedo-
godnos¢ te mozna zlikwidowaé, stosujac mechanizacje skrzydta.

Badany aerodynamiczny uklad (rys. 12, 14, 16) w zakresie charaktery-
styki Cp, (o) posiada pewng utrate statecznosci od kata natarcia o = 12°
i przywrocenie jej przy « = 30°. Aby taka niedogodnos¢ zlikwidowaé, nalezy
przeprowadzi¢ korekcje kilku parametrow, poniewaz nie jest mozliwe przepro-
wadzenie zmian ukladu aerodynamicznego, wykonujac korekcje tylko jednego
parametru w zakresie dopuszczalnych zmian wartosci, celem zapewnienia za-
pasu stateczno$ci w zakresie eksploatacyjnych katéw natarcia.

Rys. 12. Interpretacja parametru wzglednego przewyzszenia usterzenia poziomego

Analiza osobliwosci i zachowania sie modelowanego ukladu aerodynamicz-
nego poprzez badania tunelowe umozliwiaja ocene i przeprowadzenie korekt
parametréw, celem uzyskania bryly zapewniajacej niezbedng statecznosé pro-
jektowanej bryly samolotu z uwzglednieniem misji. Zapewnienie statecznosci
uktadu zalezy od wzajemnego rozmieszczenia skrzydla, napltywu, usterzenia
poziomego, ksztattu i wymiaréow czedci nosowej kadtuba, formy usterzenia
poziomego w rzucie na plaszczyzne cieciw. Na rys. 13 przedstawiono prze-
bieg zaleznodci Ci,,(a) dla wariantéw aerodynamicznego uktadu (rys. 12),
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rozniacych sie wielkoScia wzglednego przewyzszenia usterzenia poziomego
(UH) w stosunku do ptaszczyzny cieciw skrzydta hyy = hu g /bsca, gdzie bseq
— dlugo$¢ Sredniej cieciwy aerodynamicznej skrzydia; hypg — wielko$¢ prze-
wyzszenia nad plaszczyzng cieciw skrzydla.

C,

0,3

——Cmy (h=0)
Cmy (h=0.05)

Cmy (h=0.12)

a ]

Rys. 13. Wplyw przewyzszenia usterzenia poziomego na charakterystyke Cp,, ()

dla konfiguracji N1, A1l

Analize wplywu usterzenia na przebieg wspolczynnika momentu pochy-
lajacego przeprowadzono w stosunku do ukladu, ktérego plaszczyzna cieciw
usterzenia poziomego lezy w plaszczyznie cieciw skrzydla hyg = 0. Dla ta-
kiego przypadku przeprowadzono poszukiwania przebiegu Cp,,(a) dla zmien-
nego obrysu usterzenia. Schemat obrysu zespotu uktadu aerodynamicznego
przedstawiono na rysunku 14, natomiast wplyw ksztaltu obrysu usterzenia
na przebieg charakterystyk C,, (o) statecznoéci podtuznej badanego uktadu

aerodynamicznego przedstawiono na rysunku 15.

l

(prototyp)

Obrys wstepny | -

Obrys modyfikowany
(wyznaczony)

—

Rys. 14. Model geometryczny usterzenia poziomego - interpretacja ksztattu obrysu

Nalezy zauwazy¢, ze widoczne zmiany wystepuja przy zastosowaniu usko-
ku na krawedzi natarcia i zmniejszeniu wydluzenia usterzenia. Proces ten za-
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O l T T T T T T |
Cn, 5 10 15 20 25 30 35
-0,05
Bt >\
-0,15

o) \

—— Cmy (obrys wyznaczony)

-0,25 Cmy (obrys wstepny)

-0,3
a[’]

Rys. 15. Wplyw ksztaltu obrysu usterzenia poziomego na charakterystyke Cp,, ()

pewnia zachowanie ustalonej powierzchni usterzenia poziomego. Nieznaczne
zmiany dotyczace formy usterzenia sa przyczyna zmian w przebiegu rozktadu
wspolczynnika momentu pochylajacego.

Problem wyboru konfiguracji naptywu i przekroju poprzecznego przed-
niej czesci segmentu kadtuba jest zwiazany z wyborem warto$ci parametrow
definiujacych geometrie zespotu, dla ktérych zmiana jednego parametru w kie-
runku polepszenia dowolnej charakterystyki statecznosci moze doprowadzi¢ do
pogorszenia pozostalych charakterystyk statecznosci samolotu na duzych ka-
tach natarcia. Na rysunkach 16-19 przedstawiono schematy badanych uktadéw
aerodynamicznych oraz uzyskane zaleznosci Cp,, () dla réznych konfiguracji
naptywu (N1 do N4) i przekrojach poprzecznych kadtuba (A1l do A3).

T~
kontur naplywu (N1)
kontur naplywu (N2)

—— kontur naplywu (N3)
kontur naplywu (N4)

Rys. 16. Model geometryczny uktadu kadlub naptyw — interpretacja ksztaltu obrysu

Zaprezentowane wyniki wskazuja, ze najbardziej istotny z punktu widze-
nia zapewnienia podluznej statecznosci jest wariant uktadu aerodynamicznego
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all
Rys. 17. Wplyw parametréw geometrycznych uktadu kadtub-naplyw na
charakterystyke Cy,, (o) dla przewyzszenia hyy = 0 oraz parametrach (A1)
przekroju poprzecznego kadluba

— - kontur A1 dla przekroju A-A
r \} —— - kontur A2 dla przekroju A-A
B - —— - kontur A3 dla przekroju A-A

|
Rys. 18. Model geometryczny ukladu kadlub-napltyw — interpretacja ksztaltu

przekroju
0
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0,1 \\
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Rys. 19. Wplyw parametréw geometrycznych przekroju kadtuba na charakterystyke
Cin, () dla przewyzszenia hyg = 0 oraz konfiguracji (N1) naplyw-kadtub
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z naptywem najmniejszych rozmiaréw N2 i kolowym przekrojem poprzecznym
kadtuba A3.

W przypadku statecznosci poprzecznej najlepsze charakterystyki uzyskuje
sie w przypadku zastosowania naplywu N3 o maksymalnej powierzchni i prze-
kroju soczewkowym A2 kadtuba. Wybér uktadu aerodynamicznego, ktore-
go konfiguracja obejmuje przekrdj kadtuba Al i powierzchnie naptywu N1
jest kompromisowym rozwiazaniem, ktére zapewnia stateczno$¢ wzgledem osi
x,y,z do wartosci kata natarcia o = 30°, co zaobserwowano dla samolotu
EM-10 Bielik.

Zaleznosci dCp,,(a)/dB i dCp,(a)/dB dla przedstawionych wariantéw
uktadu aerodynamicznego zamieszczono na rysunkach od 20 do 23.

arll

0,004 I I
dCoy (@) ——d(CMy)/db (N1)
dp ——d(CMy)/db (N2) /
0,002 7= ——d(cMy)/db (N3) [
——d(CMy)/db (N4) /
7/

B
S
IS
(]

-1E-18 -
/,
g 10 15 20 25 /3%15/
-0,002 /Z, /

-0,004

Rys. 20. Wplyw parametréw geometrycznych uktadu napltyw-kadtub na
charakterystyke dC,,, («)/df dla ustalonej wartosci oyp = 30°

0,004 :

dCp, (a) ——d(CMx)/db (N1)
dap

= d(CMx)/db (N2)

0,002 T~ ——d(CMx)/db (N3)

——d(CMx)/db (N4)

a[]

-1E-18

20,002 = / /y

-0,004

Rys. 21. Wplyw parametréw geometrycznych uktadu naptyw-kadtub na
charakterystyke dC,,, («)/dp dla ustalonej wartosci oy gy = 30°
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Rys. 22. Wplyw parametréw geometrycznych przekroju poprzecznego kadtuba na
charakterystyke dCy,,(«)/df dla ustalonej wartosci dyg = 30°
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Rys. 23. Wplyw parametréw geometrycznych przekroju poprzecznego kadtuba na
charakterystyke dC,,, («)/df dla ustalonej wartosci dyp = 30°

5. Wnioski

Zadanie zapewnienia wlasciwego wspotczynnika sity nosnej oraz wtasci-
wej statecznosci dla samolotu nowoprojektowanego jest mozliwe poprzez za-
stosowanie wieloparametrycznego modelowania bryly samolotu. Taki proces
podejscia do sposobu modelowania uktadu aerodynamicznego zdeterminowa-
lo zastosowanie zintegrowanego systemu CAD/CAM/CAE, ktéry znaczaco
wspomaga podjecie decyzji na etapie poszukiwania rozwiazania w procesie
parametrycznej syntezy uktadu aerodynamicznego.
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Przedstawiona metodyka poszukiwania uktadu aerodynamicznego na ba-
zie rozwigzan czastkowych zostala zastosowana w procesie modelowania bryly
samolotu EM-10 Bielik zaprojektowanej przez Edwarda Marganskiego. Ba-
danie wplywu konfiguracji geometrycznej na charakterystyki aerodynamiczne
sg udokumentowane w artykule pt. Doswiadczalne charakterystyki aerodyna-
miczne modelu samolotu MRG1 i MRG ze skrzydiem pasmowym w oplywie
symetrycznym, Biuletyn WAT, vol. LI, nr 8 (2002).

Dla uktadéw aerodynamicznych zblizonych do konfiguracji samolotu F-16.
Wyniki sa zamieszczone w sprawozdaniu pt. Opracowanie zbioru analiz wspo-
magajgcych proces wdrazania do eksploatacji samolotu F-16 w Sitach Zbroj-
nych RP. Projekt finansowany przez MNiSzW.
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Modelling of the surface and aerodynamic system of an airplane through

inverse engineering

Abstract

In the paper, a method of inverse engineering used in the procedure of coordi-

nate measurements for creation of the shape of a contemporary multi-task airplane

is presented. Its geometry is disclosed by harnessing the Unigraphics package. The
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realization of the task required writing a code for incorporating points from the so-
urce model of the airplane (simulation of measurements) for shaping the curves and
surfaces. The next stage was optimization of the selected points with the criterion of
the minimum number of needed points for unique representation of geometry of the
real object. The optimization itself was confined to comparison of the surface with
the source model after scanning (the net of points), which enforced making decision
on the choice of points through making use of own procedures elaborated in Uni-
graphics. Mathematical formulas were univocally described for geometrical elements
of the plane, which are employed in the GRIP language being applied to building
up airplane assemblies with the rules of design of aerodynamical systems preserved.
The modelling of aerodynamical systems is the key process in creation of the optimal
solution of a newly designed plane. It can be aided with results of comparison analy-
sis among aircraft characterized by similar operational parameters. Such juxtaposing
enhances the process of determination of the limits on the parameters included in the
mathematical representations. To some extent, statistical studies control the process
of geometry modification aiming at determination of the optimal parameters of the
designed airplane body. The algorithm for designing and developing electronic docu-
mentation must fulfill all advantages of “simultaneous” modification of the surface
through parametric encoding of the project in the Unigraphics environment.
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Referat stanowi probe kompleksowego i przekrojowego ujecia zagadnien
zwiazanych ze szczegdlnym rodzajem hatasu, a mianowicie hatasem emi-
towanym przez $miglowce. Sygnalizuje tym samym jedynie w sposéb
ograniczony gléwne zagadnienia zwiazane z ta tematyka, nie analizu-
jac gleboko pewnych zagadnien lub catkowicie je pomijajac. Stanowic¢
ma przyczynek do dalszych wnikliwszych badan nad tym zagadnieniem
w celu wskazania najbardziej weztowych kierunkéw. Wykorzystuje przy
tym przede wszystkim réznorodna literature oraz aktualne unormowa-
nia z tego zakresu. Bazuje na starszych badaniach hatasu, gdyz dostep-
no$¢ pomiaréw hatasu dla poszczegdlnych typow aktualnie uzytkowanych
$migtowcow 1 funkcjonujacych ladowisk jest ze wzgledéw komercyjnych
bardzo ograniczona.

1. Istota hatasu lotniczego

Hatas wynika bezposrednio z pojecia dzwieku. Dzwiek wytwarzany jest
przez zrédto w postaci sinusoidalnych fal dZzwiekowych. Moga by¢ one odbie-
rane jako czyste tony zwane tez dzwickami prostymi. Z kolei dzwigki zlozone
emitowane sa przez zrodla drgan niesinusoidalnych. W praktyce jednak spoty-
kamy sie z naktadaniem sie dowolnej liczby fal, w wyniku czego otrzymujemy
fale niesinusoidalne. Dzwieki maja w wiekszosci przypadkéow cechy uzytecz-
ne, jednak w pewnych okolicznosciach moga wystepowac¢ dzwieki niepozadane
zwane powszechnie halasem [14]. Specyfika halasu lotniczego polega na tym,
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ze bardzo wysokie poziomy ci$nienia dzwieku oddziatuja w krétkim czasie. Nie
maja jednak one charakteru impulsowego.

Hatas z punktu widzenia fizycznego jest procesem falowym polegajacym
na przenoszeniu sie dzwiekow niepozadanych w wyniku drgania czasteczek
powietrza. Mamy tu do czynienia z hatasem powietrznym. Hatas materiatowy
(strukturalny) powstaje w wyniku drgan sprezystych osrodka stanowiacego
cialo twarde (stale). Z punktu widzenia fizjologicznego (higienicznego) halas
stanowi nieprzyjemny czynnik Srodowiska czltowieka, wplywajacy negatywnie
na jego zdrowie i zaktécajacy mozliwos¢ pracy i wypoczynku.

2. Wplyw halasu na organizm czltowieka

Mechanizm oddzialywania hatasu na czlowieka ma duzo szersze podtoze
niz sie to powszechnie sadzi. Oczywiscie glownym elementem oddzialywania
hatasu jest narzad stuchu. Kolejnym niezwykle istotnym jest ukltad nerwowy,
a poprzez ten uklad inne wazne organy. Stad tez bierze sie wplyw na ogol-
ng sprawnos¢ psychomotoryczna, stan psychiczny, ogélny stan zdrowia i stan
somatyczny. Wyniki oddziatywania hatasu przynosza wiec bezposérednie nega-
tywne skutki zdrowotne w postaci konkretnych schorzen wpltywajace w sposéb
bezposredni na mozliwosci cztowieka. Jednoczesnie dlugotrwate oddziatywanie
halasu na narzad stuchu powoduje zmiany fizjologiczne i patologiczne [10].

Drugim czesto niedostrzeganym wptywem hatasu na cztowieka sa ztozo-
ne skutki funkcjonalne objawiajace sie zaburzeniami w nastepujacych sferach
ludzkiego odczuwania: poczuciu niezaleznosci i bezpieczenstwa, komfortu, po-
rozumiewaniu sie i orientacji w srodowisku. W efekcie oddzialywania na te sfe-
ry emocjonalne nastepuje obnizenie jakosci i wydajnosci wykonywanej pracy.
To z kolei autonomicznie lub w potaczeniu ze skutkami zdrowotnymi powoduje
negatywne skutki spoleczne i ekonomiczne [9], [14].

Skutki oddziatywania hatasu na cztowieka sg bardzo szerokie i zalezne od
takich czynnikow, jak: czas emisji, jej charakter, czestotliwo$¢ dzwieku i jego
natezenie oraz indywidualnej odpornoéci cztowieka. Gléwne skutki mozliwe do
wystapienia przy okreslonych przedziatach poziomu hatasu ilustruje tabela 1.

Niezwykle istotnym z punktu bezpieczenstwa lotniczego wydaje sie w tym
miejscu wplyw halasu na zalogi lotnicze, tym bardziej, ze jest on tylko jednym
z czynnikéw destrukcyjnych, jakie w tym Srodowisku dziataja na cztowieka
(przeciazenia, temperatura, drgania itd.). Obserwuje si¢ tu wystepowanie ta-
kich zjawisk, jak utrudnienia w wykonywaniu precyzyjnych i koncepcyjnych
prac, wydtuzenie czasu reakcji prostych i ztozonych, w tym procesow decy-
zyjnych. Ponadto utrudnienia w obserwacji, percepcji oraz analizie informacji.
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| Szlkodliwe dzialanie halasu

Skutki funkcjonalne Skutki zdrowotne
— niezaleznos¢ | sprawnos¢ psvch. -
— hezpieczenstwo motoryczna

stan psychiczny

— komfort —
— stan zdrowia

porozumiewanie
—| orientacja — narzad stuchu

| wydajnosc ijakosS¢ pracy | | schorzenia

.,

| Skutki spoleczne i ekonomiczne |

Rys. 1. Schemat obszarow negatywnego oddzialywania hatasu na cztowieka

Tabela 1. Skutki oddzialywania hatasu na cztowieka przy réznych jego po-
ziomach

divfr)i(;ilsr?dB] Opis wplywu na zdrowie cztowieka
0-35 Brak oznak szkodliwosci.
35-70 Zmeczenie ukladu nerwowego, obnizenie czutosci wzroku,
utrudnienia w zrozumieniu mowy.
70-85 Spadek wydajnosci pracy, ostabienie stuchu, béle glowy, za-
burzenia nerwowe.
85-130 Zaburzenia uktadu krazenia, uktadu pokarmowego, inne zto-
zone zagrozenia dla organizmu.
Powyzej 130 | Zaburzenia réwnowagi, mdtosci, zaburzenia psychiczne, za-
burzenia uktadu krwionos$nego, ryzyko schorzen wywotanych
wzbudzeniem drgan witasnych niektorych organdw.

Powoduje to wprost utrudnienia w czynnosciach sterowania i sygnalizacji. Ta-
kie zjawiska moga mie¢ bezposrednie przelozenie na najstabsze ogniwo bezpie-
czenstwa lotniczego, a mianowicie czynnik ludzki [6], [10].

3. Gléwne zrédla halasu Smiglowca

Smiglowce, podobnie jak inne statki powietrzne oraz wszelkie urzadzenia,
techniczne, stanowia zrodta drgan o zréznicowanej amplitudzie i czestotliwo-
$ci, w tym drgan akustycznych. Jednocze$nie wsréd innych rodzajow statkow
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powietrznych $migltowce wiodg prym, zaréwno w ilosci Zrodet hatasu jaki i sze-
rokosci pasm drgan. Czestotliwosé tych drgan miesci sie takze w zakresie pa-
sma styszalnego dla cztowieka. Podstawowymi Zrodtami dZzwiekow sa czeSci
znajdujace sie w ruchu obrotowym oraz posuwisto-zwrotnym. Naleza do nich
przede wszystkim [10], [14], [15]:

e wirniki nosne,

e Smiglta ogonowe lub ekwiwalentne uklady majace za zadanie zréwnowa-

zenie momentu reakcyjnego wirnika nosnego,

e zespoly napedowe réznego typu,
e przekladnie zebate,
e uklady transmisji,

e wszelkie inne mechanizmy niezaleznie od wielko$ci i swojego przeznacze-
nia w tym pompy, sprezarki, skrzynki napedéw, urzadzenia elektroener-
getyczne itp.

Z punktu widzenia akustyki lotniczej $miglowiec jest najbardziej skompli-
kowanym zrédlem halasu wéréd innych statkow powietrznych. Zawiera bo-
wiem duza ilo$é¢ sktadowych wymienionych powyzej Zrodet, przez co prak-
tycznie uniemozliwia okreslenie wilasciwych proporcji emisji hatasu przez te
zrodla.

Wirnik noény stanowi gléwne zrodio hatasu $miglowca. Podstawowymi
czynnikami wytwarzajacymi tu niepozadane dzwieki sa [15]:

e hatas krawedzi sptywu wytwarzany przez wspotdziatanie turbulentnego

lepkiego sladu profilu powstajacego ze spltywajacej warstwy przysciennej
ze sztywna krawedzia spltywu,

e hatas niestabilnosci warstwy przyéciennej,
e interakcja lopat i wiréw przez nie wytwarzanych,

e zjawiska fizyczne zwigzane z osigganiem przez koncéwki topat predkosci
okotodzwiekowej,

e halas oderwania warstwy przy$ciennej,

e lopotanie”, wystepujace podczas dynamicznych zmian w opltywie pro-
filu topat wirnika.

Wymienione mechanizmy nie wyczerpuja ztozonej problematyki hatasu
wirnika nosnego [14]. Dotyczy to w szczegdlnosci zjawisk hatasowych bedacych
wynikiem interakcji w obrebie samego wirnika no$nego oraz sprzezen z innymi
elementami $miglowca: kadtubem, $migltem ogonowym, wlotami i wylotami
silnikow.
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Drugim urzadzeniem stanowiacym zrodto sygnaléw akustycznych jest $mi-
glo ogonowe. Mechanizm wytwarzania niepozadanych dzwiekéw jest tu zbli-
zony do wytwarzanego przez topaty wirnika nosnego. Rowniez réznego rodza-
ju modyfikacje Smigta ogonowego poprzez jego otunelowanie (feneston) badz
ukrycie w strukturze kadluba (notar) poza innymi pozytywnymi walorami
w istotny sposob przyczyniaja sie do obnizenia emitowanego halasu.

Zespoly napedowe w zaleznoéci od typu réwniez stanowia zrodta dzwiekow.
W silnikach tlokowych pochodzg one przede wszystkim z wlotéw powietrza,
drgajacej obudowy silnika i wylotu spalin, ale réwniez z mechanicznej pracy
poszczegdlnych podzespoléw, takich jak: korbowodd, tozyska, rozrzad. Poziom
natezenia dzwieku jest tu proporcjonalny do wyjsciowej mocy silnika. Obni-
zenie emisji halasu w silnikach tlokowych najtatwiejsze jest w odniesieniu do
wylotéw spalin poprzez zastosowanie ttumikéw. Jednak nalezy pamietac, iz
zawsze dzieje sie to kosztem mocy wyjsciowej silnika. W silnikach turbosmi-
glowych Zrédlem hatasu sa wloty silnikéw, wysokoobrotowe sprezarki i tur-
biny oraz wylot gazdéw. Ponadto wszelkie mechanizmy zebate (przekladnie)
wewnetrzne i zewnetrzne silnika oraz utozyskowanie wystepujace zaréwno in-
tegralnie z silnikami, jak i autonomicznie. W zalezno$ci od sposobu zazebienia
wytwarzajg haltas o réznym stopniu natezenia.

Istotnym, cho¢ w dalszym ciagu niedocenianym pod wzgledem uciazliwosci,
zrodlem hatasu sa wszelkiego rodzaju drobne agregaty mechaniczne sprzezone
mechanicznie z ukladem napedowym $émigtowca lub napedzane za pomoca
silnikéw elektrycznych. Kolejne stanowia urzadzenia elektroenergetyczne, takie
jak pradnice, przetwornice itp. Generalnie wszystkie te urzadzenia generuja
indywidualnie hatas o niskim poziomie glo$nosci lecz zsumowanie dzwieku ich
pracy daje istotny efekt zalezny od szeregu niezaleznych czynnikéw, takich jak
np.: czestotliwos¢ dzwieku, jego natezenia, lokalizacji zrodta hatasu. Istotnym
czynnikiem jest tu fakt, iz agregaty te zlokalizowane sa we wnetrzu kadtuba,
co utrudnia jej rozproszenie i dodatkowo skutkuje znacznym oddziatywaniem
na zaloge i pasazerow.

Niezwykle waznym aspektem dotyczacym emisji hatasu jest fakt, iz w trak-
cie eksploatacji moze on wzrasta¢ na skutek naturalnych proceséw zuzycia.
Dotyczy to w szczegdlnosci:

e wzrostu luzow w elementach wspoétpracujacych,
e wyrabiania sie i starzenia uszczelnien i izolacji,
e zuzycia tozysk i két zebatych.

Zjawisko to, poza negatywnym skutkiem w postaci emisji hatasu, moze
stanowi¢ wazne zrodto informacji o przedwezesnym zuzyciu sie podzespoléw
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[6], [12], [13]. Dlatego moze by¢ wykorzystywane jako ciekawa metoda diagno-
styczna dla ukladéw mechanicznych.

4. Wplyw cech konstrukcyjnych $miglowca na halas emitowany
przez Smiglowiec

/////

na wnetrze Smigtowca i znajdujacych sie tam ludzi. Sposéb oddzialywania
zalezny jest od takich czynnikow jak: uklad aerodynamiczny Smigtowca, glo-
snosci tych zrédet i ich lokalizacji. Jednak zmniejszenie hatasu nie stanowi
czynnika dominujacego przy projektowaniu statku powietrznego. Na przeszko-
dzie stoja tu czesto wzgledy konstrukcyjne, wytrzymatosciowe, technologicz-
ne czy uzytkowe, a przyjete rozwiazania stanowia pewien wyboér optymalny,
czestokro¢ przeciwstawnych sobie czynnikéw, gdzie minimalizacja hatasu ma
znaczenie marginalne.

Dlatego tez smiglowiec jako gotowy produkt posiada okreslona charakte-
rystyke halasowa zalezna od warunkéw realizacji zadania oraz parametrow
otoczenia zewnetrznego. Przedstawiona jest ona na rys. 2 [7], [14]. General-
nie rozktad kierunkowego widma hatasu ma charakter kulisty. Jednak z tej
charakterystyki da sie wyodrebnié¢ obszary hatasu pochodzace od wirnika no-
snego. Wyraznie widoczny jest tez wplyw hatasu Smigta ogonowego i wylotu
spalin z silnikéw. Podczas wyzszego zawisu jest on mniejszy, ale w dalszym
ciagu wyraznie dostrzegalny.

Zmiane cech konstrukcyjnych smigtowca mozna przesledzié¢ na przyktadzie
poréwnania analizy widma dzwickowego halasu zarejestrowanego przy uchu
pilota podczas startu, lotu poziomego i zawisu dla $migtowcow Mi-2 1 jego
modyfikacji PZL-Kania. Badania te wykonywane byly w Instytucie Lotnictwa
w 1983 roku [4]. Smiglowiec Kania rézni sie od swojego poprzednika odmien-
nymi silnikami i przektadnia, przy pozostawieniu niezmiennych innych zZrédet
hatasu. Przebiegi widm ilustruja rysunki nr 3, 4 i 5. Jak wynika z analizy
przedstawionych wykreséw, zmiana zespotu napedowego (silnikéw i przeklad-
nia) spowodowal obnizenie emisji halasu na kazdym z charakterystycznych
zakresow pracy $miglowca, tj. w zawisie, locie poziomym i starcie. Potwierdza
to teze, iz zmiana wybranych cech konstrukcyjnych émigtowca spowodowala
zmiane poziomu halasu (obnizenie).

Podobne zabiegi zmian poszczegdlnych elementéw $miglowca odpowie-
dzialnych za emisje hatasu moga w sposéb skuteczny obnizyé hatas calego
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Rys. 2. Wykres kierunkowego rozkladu halasu wokél smiglowca Mi-4 (linia
przerywana) i Mi-8 (linia ciagla); 1 — zawis na wys. 60 m, 2 — zawis na
wys. 200m [7], [14]
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Rys. 3. Poréwnanie widma dzwickowego zarejestrowanego przy uchu pilota dla
$miglowcéw Mi-2 1 PLZ-Kania podczas startu [4]

statku powietrznego [15]. Najlepiej, jesli te modyfikacje realizowane sa na eta-
pie projektowania, albowiem zmiana tak kluczowych elementow jak np. topaty
w trakcie eksploatacji $miglowca nastrecza wiele probleméw zwigzanych cho-
ciazby z certyfikacja wyrobu.
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Rys. 4. Poréwnanie widma dzwickowego zarejestrowanego przy uchu pilota dla
smigtowcow Mi-2 i PLZ-Kania podczas lotu poziomego [4]
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Rys. 5. Poréwnanie widma dZwiekowego zarejestrowanego przy uchu pilota dla
$miglowcéw Mi-2 i PLZ-Kania podezas zawisu [4]

5. Wpymagania ogdlne dotyczace halasu zewnetrznego $Smigtowca

Jednym z elementéw certyfikacji statkow powietrznych, w tym $miglow-
coéw, jest przeprowadzenie préb hatasowych wedtug procedur i metod pomia-
ru okreslonych w obowiazujacych w tym zakresie przepisach wymienionych
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w literaturze [32], [33], [35]. Podstawowymi zalozeniami realizacji préb jest
wykonywanie startéw z maksymalng masa startowa w kierunku na urzadze-
nie pomiarowe przy utrzymywaniu maksymalnej mocy zespotu napedowego
do wysokoéci 15 metréw nad pasem startowym. W obliczeniach uwzglednia
sie poprawki wynikajace z nastepujacych przestanek:
e réznice w pochlanianiu atmosferycznym pomiedzy warunkami atmosfe-
rycznymi podczas proby a warunkami wzorcowymi,

e roznice w dlugosci drogi pomiedzy rzeczywistym torem lotu samolotu
a torem wzorcowym,

e zmiane $rubowej liczby Macha w rzeczywistych warunkach préby w sto-
sunku do warunkéw wzorcowych,

e zmiane mocy zespolu napedowego w warunkach rzeczywistych proby
w stosunku do warunkéw wzorcowych.

Dopiero spelnienie okreslonych w normach wymagan stanowi podstawe do
wystawienia Swiadectwa halasu. Potwierdza ono spetnienie przedmiotowych
wymagan. Jednoczesnie stanowi podstawe do zarejestrowania statku powietrz-
nego. Oczywiscie, trzeba wzia¢ pod uwage, ze proby realizowane byty w okre-
Slonych ,wyidealizowanych” warunkach. Nie oznacza to wcale, ze w warunkach
rzeczywistych $miglowiec nie bedzie emitowal wigkszego hatasu, anizeli okre-
slony w prébach, co wynika ze skrajnych warunkéw pracy i oddzialywania
srodowiska.

6. Wplyw programu eksploatacji na oddzialywanie halasowe
$miglowca w jego otoczeniu

Przed rozpoczeciem uzytkowania ladowiska (lotniska), z ktérego beda wy-
konywane loty, nalezy zbada¢ wplyw hatasu lotniczego na jego rzeczywiste
otoczenie. Z negatywnym oddzialywaniem hatasu na otoczenie nierozerwal-
nie wiaza si¢ bowiem metody skutecznego systemu monitorowania. Lokaliza-
cja punktéw pomiarowych powinna uwzgledniaé¢ trasy dolotowe i odlotowe,
rozwidlenia tras lotniczych oraz drogi kolowania i plaszczyzny prob statkow
powietrznych. Jak wynika z prowadzonych analiz [20], w rozwazaniach tych
nalezy uwzgledni¢ takie robocze charakterystyki statkéw powietrznych, jak:

e wysokos¢ lotu,

profilu lotu,

predkosé lotu,

e moc zespoléw napedowych.
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Wartosciami podlegajacymi monitorowaniu sa tu:
e czas i dlugotrwalosé emis;ji,

e ekspozycyjny poziom dzwieku,
e maksymalny poziom dzwieku,

e rownowazny poziom dzwieku.

Rys. 6. Odwzorowanie graficzne dlugookresowych lotniczych $rednich pozioméw
dzwigku A dla pory dziennej [20]

Uzyskanie tych danych wymaga stosowania klasycznych miernikow pozio-
mu dzwiekéw, magnetofonoéw pomiarowych, jak réwniez urzadzen sledzacych
tory lotu. Umozliwia to pelna identyfikacje Zrodetl dzwiekéow zaréwno pod
wzgledem typu statku powietrznego, jak réwniez profilu jego lotu w calym
zakresie czasu pomiarowego (przez cala dobe i caly rok). Wszystkie te da-
ne stanowia podstawe do sporzadzenia mapy hatasowej uciazliwosci lotniska,
a co za tym idzie — oceny zasiegu stref halasu. Przyktad takiej mapy dla lotnic-
twa Warszawa-Okecie i Warszawa-Babice przedstawiono na rys. 6. Wyraznie
widoczne sa tu obszary drég startowych, drogi przylotu i odlotu statkow po-
wietrznych oraz krag nadlotniskowy (Warszawa-Babice). Jak widaé, obszary
o podwyzszonym poziomie halasu rozciagaja sie poza rejony wydzielone lot-
nisk. Mapy akustyczne obu tych lotnisk w istotny sposéb réznig sie miedzy
soba poziomem hatasu ze wzgledu na odmienno$¢ uzytkowanych na nich stat-
kéw powietrznych (Okecie — duze samoloty komunikacyjne, Babice — male
samoloty i $miglowce).
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Lotniskiem, ktére w sposéb szczegdlny ilustruje monitoring hatasowy stat-
kéw powietrznych w wiekszosci $miglowcéw jest lotnisko Warszawa-Babice.
Prowadzony od 2007 roku ciagly monitoring hatasu spowodowal istotne zmia-
ny w sposobie prowadzenia procedur lotniczych. Ich celem jest maksymalne
ograniczenie ucigzliwoéci hatasu poprzez Sciste przestrzeganie tras dolotu i od-
lotu od lotniska oraz kregu nadlotniskowego. Zmiany wynikle z przeprowa-
dzonych badan skutkowaly przeprowadzeniem tych tras nad rejonami o naj-
mniejszym zageszczeniu zaludnienia. Ponadto ograniczono wykonywanie lotéw
w porze nocnej. Wydano specjalng procedure lotu, do przestrzegania ktérej
zobowigzani byli wszyscy uzytkownicy statkéw powietrznych. Wyniki moni-
torowania hatasu lotniska Warszawa-Babice poza podstawowym swoim celem
umozliwiaja chociazby pobiezne poroéwnanie charakterystyk emitowanego ha-
tasu dla poszczegdlnych typow statkéow powietrznych.
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Rys. 7. Rozklad krzywych réwnego poziomu odczuwalnego halasu w zaleznosci od
profilu startu i ladownia $miglowca [14]

Wykonywanie pomiaréw hatasu stanowi podstawe do opracowania najwla-
Sciwszych procedur startu i ladowania oraz dolotu do ladowiska z zachowaniem
wlasciwych norm. Na rys. 7 przedstawiono przyktadowy rozktad krzywych
réwnego poziomu odczuwania halasu w zaleznosci od toréw wznoszenia [14].
Na tej podstawie mozna okresli¢ zasieg stref mieszczacych sie w dopuszczal-
nym zakresie hatasu, a tym samym wlaéciwe dobieraé¢ profile lotu. Aktualnie
praktycznie kazde ladowisko w terenie zurbanizowanym podlega takim ba-
daniom. Pozwala to jeszcze w fazie certyfikacji ladowiska (lotniska) poznaé
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jego rzeczywista charakterystyke hatasows przy zalozonym parku statkow po-
wietrznych. Tym samym w trakcie jego eksploatacji zminimalizowaé¢ wplyw
ladowiska na otoczenie i unikna¢ problemoéw zwigzanych z ewentualnym prze-
kroczeniem dopuszczalnych norm. Wykonywanie startéw i ladowan wedlug
podobnej procedury daje porownywalne dla siebie wyniki.

7. Inne metody obnizania oddzialywania hatasu zewnetrznego
w obszarze ladowisk

Poza wymienionymi powyzej metodami obnizenia emisji hatasu wynikaja-
cymi z modyfikacji programu uzytkowania, trudno nie wymieni¢ innych do-
stepnych metod, takich jak [6], [9], [10], [14]:

e wlasciwe zagospodarowanie przestrzenia roboczej czesci ladowiska,

e ckrany izolacyjne i naturalne zaslony, takie jak wzniesienia terenu, waty
czy obszary zalesione,

e ograniczenia czasowe w oddzialywaniu na otoczenie,

e stosowanie ochronnikéw stuchu.

7.1. Oddzialywanie halasu na ludzi znajdujacych sie we wnetrzu
$miglowca

W przeciwienstwie do hatasu zewnetrznego halas we wnetrzu $migtowca
jest w mniejszym stopniu uregulowany przepisami. Poziomy dopuszczalnego
hatasu we wnetrzach kabin zalogi oraz pasazerskich okreslane sa wewnetrznie
przez producentéw $migltowcéw i jego duzych uzytkownikéw (firmy lotnicze).
Jednoczesnie wykonywane sga badania halasu wewnetrznego w celu spelnienia
okreslonych norm wymienionych w literaturze [22], [23], 25-28], [30].

Najogolniej biorac, przyjete jest, ze poziom dzwieku halasu we wnetrzu
statku powietrznego nie powinien przekroczyé 80dB (A), zas poziom ci$nie-
nia akustycznego 90 dB. Na uwage zastuguje jednoczesnie fakt, ze wymagania
dotyczace hatasu wewnetrznego nie stanowia wymogu do rejestracji statku
powietrznego, tak jak dzieje sie to w odniesieniu do haltasu zewnetrznego.

Istnieje szereg metod zmniejszania oddzialywania hatasu smigtowca na lu-
dzi znajdujacych sie w jego wnetrzu mozliwych do zastosowania podczas nor-
malnej jego eksploatacji. To przede wszystkim zastosowanie réznego rodza-
ju izolacji dzwiekochtonnych. Pozwalaja one oddzieli¢ przedzialy pasazerskie
(zalogi) od przedzialéw zawierajacych zrédla hatasu. Tym samym zmniejsza
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sie poziom hatasu oddziatywujacy na ludzi. Modyfikacja taka nie zawsze jest
jednak mozliwa, szczegdlnie na matych $§miglowcach o bardzo ograniczonych
wymiarach. Ponadto w wiekszosci przypadkow, ze wzgledu na istotng ingeren-
cje w strukture ptatowca, moze sie to wiaza¢ z koniecznoscig kosztochtonnej
certyfikacji przez panstwowy nadzor lotniczy.

Kolejng skuteczng i mniej inwazyjna metoda jest stosowanie ochronnikdw
stuchu. Do najbardziej rozpowszechnionych nalezg ochronniki firmy Peltor
[38]. Pasywne i aktywne ochronniki stuchu zapewniaja skuteczne tlumienie,
jak deklaruje producent w zaleznosci od czestotliwosci od 15 do 35 dB. Jedno-
czeénie umozliwiaja komunikacje na poziomie normalnej sity glosu. Ponadto
w zaleznodci od wersji maja podiaczenia do urzadzen zewnetrznych, takich
jak radiotelefon, telefon komoérkowy, pokiadowa sie¢ korespondencyjna. Wo-
bec powyzszego w pewnych odmianach moga pelnié¢ funkcje rowniez shuchawek
lotniczych.

Rys. 8. Ochronniki stuchu; po lewej aktywny, z prawej pasywny [38]

Rys. 9. Kaski lotnicze: po lewej wersja podstawowa, po prawej kask dostosowany do
gogli noktowizyjnych i maski tlenowej [37]
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Innym indywidualnym srodkiem ochrony przed hatasem sg kaski lotnicze
produkowane np. przez firme FAS z Bielska-Bialej [37]. Wytwarzane w r6z-
nych odmianach umozliwia realne ttumienie w zaleznoéci od czestotliwosci
w zakresie od 15 do nawet 50 dB. Podobnie jak ochronniki stuchu, kaski spet-
niaja wymagania okre$lone we wlasciwych normach [22]-[29]. Ponadto opcyj-
nie umozliwiaja wspoltprace z réznego rodzaju urzadzeniami radiowymi oraz
goglami noktowizyjnymi, zapewniajac dodatkowo ochrone uzytkownika przed
ewentualnymi urazami gltowy.

8. Wnioski

1. Majac na uwadze szerokie spektrum skutkéw wynikajacych z oddzialty-
wania hatasu na czlowieka, zasadna jest jego wlasciwa identyfikacja oraz
opracowywanie skutecznych metod badania, monitorowania oraz mini-
malizacji.

2. Monitorowanie halasu lotniczego wynika z koniecznosci spelnienia obo-
wiazujacych w tym zakresie przepiséw. Skuteczne metody pomiaru hata-
su i jego monitoringu w warunkach rzeczywistych pozwalaja na weryfika-
cje programu uzytkowania obnizajaca jego oddzialywanie na otoczenie.
Umozliwiaja rowniez na wykorzystanie innych metod zmniejszania emi-
sji hatasu.

3. Istnieja skuteczne metody obnizania emisji hatasu wewnetrznego i ze-
wnetrznego juz na etapie projektowania Smiglowca.

4. Obnizenie emisji hatasu wewnetrznego danego typu $migltowca po je-
go wprowadzeniu do eksploatacji jest ograniczone, jednak mozliwe jest
zmniejszenie wplywu hatasu wewnetrznego poprzez drobne modyfikacje
oraz wykorzystanie indywidualnych $rodkéw ochrony przeciwhatasowej.

5. Badanie poziomu emisji drgan i hatasu w trakcie eksploatacji moga sta-
nowi¢ skuteczna metode diagnostyczng jego istotnych podzespotow.
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The effect of structural features of helicopter and the conditions of their
operation on the noise emitted inside the aircraft and its surroundings

Abstract

This document provides a comprehensive recognition of issues relevant to a par-
ticular type of airplane noise, namely the noise emitted by helicopters. Dynamic de-
velopment of “small aviation” and the prevalent use of helicopters have caused their
operation to become more onerous for the environment. At the same time, more at-
tention has been given to the comfort of crews and passengers. This noise has become
a vital element in the evaluation of a helicopter and its performance. At the beginning
of the report, the source of noise resulting from the construction of the helicopter is
identified. The range of noise depending on its source is determined. At the same
time, the impact of noise on a person inside the aircraft is explained. Furthermore,
the noise emission in the external environment of the aircraft is discussed in context
of the implementation of its program of usage. Stated in the document is the signifi-
cant impact of the manner of implementation of individual missions, the method of
performing basic maneuvers and their location in a defined area on noise emissions.
Therefore, it is possible to reduce the impact of the helicopter on the environment by
modifying its program of usage.

The document also mentions available and applicable methods of noise measu-
rement and monitoring. The legal and regulatory provisions governing the issue are
indicated as well. Discussed along with this is the effectiveness of legal standards and
regulations to reduce the impact of noise nuisance. Indicated in relation to this is the
main method of reducing noise emissions on the person inside the helicopter and on
the surroundings. An overview of the effectiveness of these methods and their eva-
luation is conducted. The authors outline the prospects of development of anti-noise
measures, including technical and administrative regulations.
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W pracy opisano wybrane wyniki badan nieniszczacych fragmentéw kon-
strukcji kompozytowych dzwigaréw lotniczych. Badania przeprowadzono
metodami termografii impulsowej oraz ultradzwiekowa, przy uzyciu spe-
cjalistycznej aparatury pomiarowej. Okreslono wplyw uderzenia o duzej
energii na strukture materiatu kompozytowego, w szczegélnodci za$ na
powstawanie rozwarstwien.

1. Wstep

Celem badan byto okreslenie wplywu, jaki powoduje uderzenie o duzej
energii (ang. Impact Damage Ballistic Velocity — IDBV) na strukture materia-
tu kompozytowego [9], a w szczegblnosci na powstanie uszkodzen o charakterze
rozwarstwien. Analizowane probki, stanowiace fragmenty dzwigarow skrzydet
kompozytowych (rys. 1)!, zostaly przebadane za pomoca metod nieniszcza-
cych w celu okreslenia mozliwosci powstania uszkodzen na skutek uderzenia
w probke obiektu o duzej energii. Wykonanie uszkodzen IDBV zostalo poprze-
dzone zarejestrowaniem stanu poczatkowego probek, a nastepnie wykonano

Przyjete na rys. 1 nazwy analizowanych prébek oznaczaja odpowiednio: prob-
ka nr 1 — fragment dzwigara wlasciwego motoszybowca AOS-71, prébka nr 2 — frag-
ment bagnetu dzwigara motoszybowca AOS-71, prébka nr 3 — fragment bagnetu dzwi-

gara szybowca PW-5.
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ponownie badania po przestrzeleniu probek, zachowujac parametry nastawy
aparatury badawczo-kontrolnej.

(b)

Rys. 1. Badane prébki — elementy dzwigara skrzydta (stan przed badaniami)
(fot. T. Lacki): a) probka nr 1, b) prébka nr 2, ¢) probka nr 3

Badania zostaly wykonane z wykorzystaniem nastepujacych metod badan
nieniszczacych:
e metody termografii impulsowej,

e metody ultradzwiekowej.

Ponizej zaprezentowano schematyczna strukture badanych prébek kompo-
zytu weglowo-epoksydowego. Zamieszczone informacje dotycza przede wszyst-



BADANIA NIENISZCZACE LOTNICZYCH STRUKTUR KOMPOZYTOWYCH 363

kim liczby warstw tkaniny oraz orientacji wtokien. Przyktadowe schematy i ich
omoéwienie pokazano dla prébki nr 1 (rys. 2) oraz dla probki nr 2 (rys. 3).

1 x KDK 8042

4>

Powierzchnia przylozenia 12 x KDK 8042
glowicy ultradzwickowe;j X

Rys. 2. Schemat badanej probki nr 1; w opisach podano liczbe warstw uzytej
tkaniny weglowej oraz jej ukierunkowanie wzgledem osi podtuznej dzwigara

v

v N
10 x KDK 8042 / \ 10 x KDK 8042

N

Rys. 3. Schemat badanej probki nr 2; opisy zawieraja liczbe warstw uzytej tkaniny
weglowej oraz jej ukierunkowanie wzgledem osi podluznej dzwigara

Rozpatrywany rejon dzwigara wlasciwego motoszybowca AOS-71 (prébka
nr 1) stanowi $cianka wykonana z 12 warstw tkaniny weglowej SGL KDK 8042,
o gramaturze 204g/m?, utozonych pod katem 45° wzgledem osi podtuz-
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nej dzwigara. Dodatkowo zastosowane zostalo usztywnienie w postaci stupka
z pianki Divinycell H80, zabezpieczonego pojedyncza warstwa tej samej tka-
niny weglowej SGL KDK 8042, ale ulozonej réwnolegle (prostopadle) do osi
podtuznej dzwigara.

W rozpatrywanym rejonie bagnetu dZzwigara motoszybowca AOS-71 (préb-
ka nr 2) wszystkie warstwy tkaniny zostaly ulozone zgodnie z kierunkiem wlé-
kien pod katem 45° wzgledem osi podtuznej dZzwigara. Na wszystkie warstwy,
oprécz warstw licowych, zastosowano tkaning weglowa SGL KDK 8042 o gra-
maturze 204 g/m?. Natomiast warstwy licowe wykonano z tkaniny szklanej
Interglas 92110 o gramaturze 163 g/m?. Jezeli za$ chodzi o rdzef bagnetu, to
zostal on wykonany poprzez sklejenie ze soba 3 warstw pianek Divinycell H80
o grubosciach odpowiednio: 1044410 mm. Pasy dZwigara w analizowanym re-
jonie bagnetu skrzydta utozone zostaty warstwami z wiazek rowingu weglowego
Torayca T700GC (TEX 800 g/km).

2. Badania wstepne

2.1. Badania metoda termografii impulsowej

Podstawowa zasada dziatania metody termografii impulsowej jest nagrza-
nie w krétkim czasie (kilka milisekund) powierzchni badanego obiektu impul-
sem cieplnym pochodzacym z lamp btyskowych [12], [13]. Kamera termogra-
ficzna podtaczona do komputera rejestruje zaleznie od czasu reakcje wzbudzo-
nej termicznie powierzchni probki. Przy jednostronnych impulsowych bada-
niach termograficznych przeplyw ciepta nad defektami z powierzchni probki
do jej objetosci jest catkowicie lub czesciowo blokowany, powodujac chwilowy
lokalny wzrost temperatury na powierzchni probki. W stadium schladzania
temperatura zmienia sie wolniej niz w strefach bez defektéw, z powodu mniej
intensywnego odprowadzania ciepta w glab przez defekt. Metoda chwilowego
wzbudzenia termicznego jest najbardziej skuteczna w przypadku, gdy wielkosé
defektow jest wieksza od odleglosci ich polozenia od powierzchni badane;j.

Ponizej (rys. 4) przedstawiono wyniki badan termograficznych probki kom-
pozytowej, bedacej fragmentem dzwigara, w stanie poczatkowym. Badania
przeprowadzono aparatura do badan termograficznych firmy Thermal Wave
Imaging Inc., wykorzystujac metode impulsowa [1].

Badania stanu poczatkowego wykazaly wystepowanie obszaru z sygnatem
wskazujacym na istnienie porowatosci, jak réwniez rozwarstwienie materia-
tu, znajdujace sie w obszarze zmiany profilu geometrii. Jednakze nie zostalty
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Obszar z licznymi porami

Rozwarstwienie materiatu

Rys. 4. Probka nr 1. Fragment dzwigara

wykryte uszkodzenia w postaci rozwarstwienia w obszarze pomiedzy pasami
dzwigara. W pozostalych probkach nie zarejestrowano uszkodzen.

2.2. Badania metoda ultradzwiekowg

Badania ultradzwickowe sa to badania, w ktérych do diagnozowania struk-
tury materialu, miedzy innymi na okoliczno$¢ wystepowania rozwarstwien
[2]-[4], wykorzystuje si¢ fale akustyczne z zakresu czestotliwosci powyzej
16 kHz (w praktyce kilka MHz) oraz zjawiska zwiazane z rozprzestrzenianiem
sie fali akustycznej w badanym materiale. W badaniach zastosowano technike
echa, ktéra polega na wykorzystaniu zjawiska odbicia fali ultradzwiekowej na
granicy dwoch osrodkéw o réznej impedancji akustycznej. Odbicie zachodzi
zaréwno od przeciwleglej powierzchni materialu przedmiotu badanego, czyli
tzw. ,dna”, jak réwniez od nieciaglo$ci w materiale [10].

Podstawowa zaletg badan ultradzwiekowych w odniesieniu do kompozy-
tow jest wysoka czulo$¢ na typowe wystepujace w nich wady i uszkodzenia
(w szczegblnoscei rozwarstwienia), polaczona z wysoka dokladnoscia okreslania
ich lokalizacji (i glebokosci) oraz rozmiaréw wad i uszkodzen [6]-[8]. Lokalizo-
wanie nieciagtodci materiatu odbywa sie na podstawie czasu przejscia fali oraz
zmiany amplitudy.
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Do badan wykorzystano system Flaw Inspecta [2] z glowica pomiarowa
ztozong z 256 przetwornikow o czestotliwosci badania 5 MHz. W badaniach za-
stosowano filtracje filtrem pasmowym o czestotliwosci $rodkowej 5 MHz. Wy-
korzystanie takiej czestotliwosci pracy glowic (5 MHz) dla badan kompozy-
tow jest kompromisem wynikajacym z checi uzyskania wysokiej rozdzielczosci
zobrazowania, a tlumieniem fal akustycznych w kompozytach epoksydowych
(weglowych i szklanych). Schemat czujnika zastosowanego w badaniach przed-
stawiono na rysunku 5. Glowica pomiarowa jest sprzegnieta poprzez film wod-
ny (o$rodek sprzegajacy) z badanym elementem.

Element
[ uszczelniajacy

Przetwornik /

!

Linia opdiniajaca

/i

Badany obiekt
- —/ . : RUTIVI ——
I Dopasowanie wysokoici polozenia nad powierzchma |

Rys. 5. Schemat czujnika pomiarowego (www.diagnostic-sonar.com [3])

Wykorzystanie czujnika wyposazonego w linie opdzniajaca wynika ze spe-
cyfiki diagnozowania konstrukcji lotniczych. Sa to elementy o niewielkich gru-
bosciach (w szczegdlnosei poszycia kompozytowe), a uszkodzenia moga byé
zlokalizowane na réznych glebokosciach (w tym blisko powierzchni badanego
elementu). W przypadku konstrukeji lotniczych wykorzystanie linii opdzniaja-
cych pozwala na detekcje uszkodzen potozonych przy gornej krawedzi badane-
go elementu. Lokalizacja czujnika wzdluz powierzchni badanej (na powierzch-
ni poszycia) pozwala wykorzysta¢ do wizualizacji tzw. zobrazowanie B-scan
(rys. 6b i rys. 6¢) umozliwiajace zobrazowanie echogenicznosci struktury na
calej szerokosci stosowanego przetwornika.

Wyniki z badan metoda ultradzwiekowa, ktore zarejestrowano przed wy-
konaniem uszkodzen, zostaly przedstawione w postaci wizualizacji B-scan
i C-scan. Wizualizacja B-scan (rys. 6b) umozliwia charakteryzowanie dowolne-
go przekroju badanego elementu w celu prezentacji echogenicznosci struktury
badanego elementu oraz wizualizacji wad i uszkodzen jako obszaréw o zmien-
nej amplitudzie widocznych w postaci obszaréw o zmiennym kontrascie. Wi-
zualizacja B-scan takiego obszaru pozwala wyznaczy¢ jego rozmiar poprzecz-
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b) Zobrazowanie B-scan

Rozwarstwienia materialu

dlugos¢ 13,2 mm, dlugos¢ 15,6 mm,
szeroko$¢ 9.6 mm, szerokos¢ 7,2 mm,
glebokos¢ 2,1 mm  glgbokos¢ 1,7 mm

a) Zobrazowanie C-scan

dlugos¢ 24 mm,
szerokos$¢ 9,6 mm,
glebokos¢ 1,4 mm

¢) Zobrazowanie B-scan

Rys. 6. Prébka nr 1. Fragment dzwigara, kompozyt weglowo-epoksydowy

ny i gleboko$é polozenia oraz charakter echogenicznosci (plaska, sferyczna,
cylindryczna, inna). Wizualizacja C-scan (rys. 6a) pozwala charakteryzowaé
potozenie uszkodzenia w funkcji geometrycznych wymiaréw badanej probki
(obszaru wykonanego skanu — tzw. rzut z goéry). Polozenie obszaru uszko-
dzenia pozwala na jego zlokalizowanie w obszarze badanej prébki. Ponadto
zobrazowanie C-scan umozliwia odtworzenie ksztaltu uszkodzenia i opis je-
go wymiaréw. W nowoczesnych urzadzeniach pomiarowych wprowadzenie od-
dzielnego zobrazowania czasowego i amplitudowego w zobrazowaniu C-scan
pozwala wyznaczy¢ gltebokosé polozenia uszkodzenia.
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Na rysunkach 6, 7 i 8 przedstawiono zobrazowanie w wizualizacji C i B
w trybie amplitudowym. Zarejestrowane uszkodzenia wraz z rozmiarami po-
przecznymi oraz glebokoscia potozenia zostaly oznaczone za pomocg odniesien
wskaznikowych. Odczyty rozmiaru uszkodzenia wykonano w oparciu o kry-
terium akceptacji sygnalu (wspélezynnik sygnal szum, ang. Signal to Noise
Ratio — SNR) [8], [14]. Zalezno$¢ t¢ mozna przedstawi¢ w postaci

flz,y)-S
SNR=In—"">— 2.1
f(a,y)-B 21)
gdzie:
f(z,y)_S — $rednia warto$¢ amplitudy sygnatlu [dB] w obszarze uszko-
dzenia;
f(x,y)-B — $érednia warto$¢ amplitudy [dB] w obszarze nieuszkodzo-
nym.

W praktycznych pomiarach przyjmuje sie 6 dB spadek amplitudy sygnatu,
tzw. tla (obszaru nieuszkodzonego) do sygnatu od uszkodzenia (SNR = 2).

Rys. 7. Prébka nr 2. Kompozyt weglowo-epoksydowy z wypelniaczem piankowym:
a) zobrazowanie C-scan, b) zobrazowanie B-scan

W badaniach stanu poczatkowego prébek, zarejestrowano rozwarstwienia
wystepujace w probee nr 1, ktére zostaly przedstawione na rysunku 6 wraz
z zwymiarowanymi wielkosciami uszkodzenia. Struktura probki nr 2 charak-
teryzuje si¢ niejednorodnoscia echogenicznosci w obszarze laminatu (obszary
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b)

Rozwarstwienia materialu

Rys. 8. Prébka nr 3. Kompozyt szklano-epoksydowy: a) zobrazowanie C-scan,
b) zobrazowanie B-scan

wysokiego tlumienia), co moze wskazywaé na wystepowanie obszaréw poro-
watoéci widzianych jako obszary o duzym kontrascie w stosunku do tta w zo-
brazowaniu C-scan (rys. 7). Nie charakteryzowano ilo$ciowo obszaréw poro-
watosci w stosunku do badanej powierzchni probki z uwagi na poszukiwanie
rozwarstwien. W probce nr 3 nie stwierdzono wystepowania defektéw struk-
tury poza zaznaczonym obszarem, w ktérym zarejestrowane rozwarstwienia
pochodza z wizualnie widocznego uszkodzenia (dostarczona prébka poddana
byta prébie zmeczeniowej).

3. Badania po wykonaniu przestrzelen

7 uwagi na skuteczno$¢ wykrywania rozwarstwien w kompozytach jako
gléwna metode badawcza zastosowano defektoskopie ultradzwiekows.

Wyniki badan przeprowadzonych po wykonaniu uderzen wskazuja na po-
wstanie rozwarstwien spowodowanych uderzeniem o duzej energii (IDBV).
W proébcee nr 1 stwierdzono 3 rozwarstwienia kompozytu wokot obszaru przej-
Scia pocisku przez material. Zmierzone wielkosci rozwarstwien wynosza od-
powiednio 15,6 mmx7,2mm, 13,2 mmx9,6 mm, 24 mm x9,6 mm na gtebokosci
okoto 1 mm. Wyniki przedstawiono w postaci zobrazowania B-scan na rysun-
ku 9.
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Miejsce przejscia pocisku

Rozwarstwienie materialu

Rys. 9. Prébka nr 1, zobrazowanie B-scan

W prébce nr 2 zarejestrowano 2 rozwarstwienia wokot przejécia pocisku
przez material (rys. 10) o wymiarach 7,3 mmx7,2mm oraz 15,6 mmx8,4 mm
na glebokosci 0,98 mm (podano najwieksze wymiary rozwarstwienia). Badania
metoda termografii impulsowej nie pozwolily na wykrycie powstalych rozwar-
stwien.

Migjsce przejscia pocisku

dlugos¢ 7.3 mm,
szerokos$¢ 7.2 mm,
glebokos¢ 0.98 mm

Rozwarstwienie materialu

dlugos¢ 15.6 mm,
szerokos¢ 8.4 mm,
glebokos¢ 0.98 mm

Rys. 10. Probka nr 2, zobrazowanie B-scan
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Badaniom za pomoca metody ultradzwigkowej poddano takze przestrze-
lone pasy dZzwigara w prébkach nr 1 (rys. 11a) i nr 2 (rys. 11b). Miejsca do-
konania przestrzelin sg mocno poszarpane. Dlatego pomiary zdecydowano sie
wykonaé¢ na stanowisku badawczym Politechniki Warszawskiej, gdzie rozcho-
dzenie si¢ fal ultradZzwiekowych nastepuje w osrodku wodnym (rys. 12). Wyniki
przeprowadzonych badan przedstawiono w postaci skanéw ultradzwiekowych
wybranych obszaréw badanych prébek (rys. 13). Na skanach tych ciemne ko-
lory oznaczaja defekty struktury. Wyraznie widaé, ze przestrzelone miejsca
oraz obszar wokét tych przestrzelin, daja w efekcie badania ultradZwickowego
ciemny kolor zobrazowania. Ale taki efekt badania jest spodziewany. Ciekawy
natomiast jest inny efekt, mianowicie wielkos¢ strefy wpltywu przestrzeliny na
obszar powstatych defektéw struktury. Zagadnienie to wymagaloby — zdaniem
autoréw — przeprowadzenia dalszych analiz [9].

Rys. 11. Przestrzelone pasy dzwigara motoszybowca AOS-71 (fot. M. Rodzewicz):
a) prébka nr 1, b) prébka nr 2
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Rys. 12. Stanowisko do badan metoda ultradzwickowa w osrodku wodnym
(fot. M. Rodzewicz)

4. Podsumowanie

W pracy przedstawiono wyniki wstepnych badan dotyczacych zniszczen po-
wstajacych w wyniku przestrzelenia pociskiem karabinowym struktury dzwi-
gara skrzydla kompozytowego. Gléwna metoda badawcza byta defektoskopia
ultradZzwiekowa. W warunkach ztozonej struktury i geometrii badanych proé-
bek kompozytowych swoja przydatnos¢ wykazal skaner reczny z technologia
Phased Array umozliwiajaca tworzenie liniowego zobrazowania C-scan oraz
dynamicznego zobrazowania B-scan. Wykorzystanie takiej technologii umoz-
liwia nie tylko wykrywanie i lokalizowanie uszkodzen, ale takze ich wymiaro-
wanie [10]. W analizowanych prébkach przed wykonaniem przestrzelin wykry-
to rozwarstwienia i porowato$¢ w prébkach nr 1 i 3. Po wykonaniu strzelan
w obszarze otworu po przejSciu pocisku pojawily sie rozwarstwienia, ktére
zwymiarowano i przedstawiono na rysunkach 9 i 10.

Na podstawie przeprowadzonych badan mozna stwierdzi¢, ze zniszczenia
struktury kompozytu w wyniku prostopadiego przejécia pocisku przez Scianki
dzwigaréw skrzydet sg niewielkie i maja charakter lokalny, a zatem nie powin-
ny w sposob istotny rzutowa¢ na wytrzymatos¢ pozostata. Odwrotnie rzecz
sie ma w przypadku przejscia pocisku przez pas dzwigara kompozytowego,
gdyz powstale zniszczenia sg bardzo rozlegle i eliminujg dzwigar z pracy. Do
wyciggniecia bardziej szczegdlowych wnioskéw konieczne jest przeprowadzenie
szerzej zakrojonych badan z uwzglednieniem statystyki matematycznej w od-
niesieniu do wlasciwosci materialéw i wynikéw eksperymentéw [11].
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a)

Skan ultradzwiekowy zaznaczonego

obszaru
(ciemne kolory to defekty struktury)

Skan ultradzwiekowy zaznaczonego

obszaru
(ciemne kolory to defekty struktury)

Rys. 13. Wyniki badan ultradzwiekowych paséw dzwigara (fot. M. Rodzewicz):
a) prébka nr 1, b) prébka nr 2
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The non-destructive research of aviation composites structures

Abstract

This paper describes selected results of the non-destructive research parts of the
structure of composite aviation spars. The study was conducted on methods of im-
pulse thermography and ultrasonic, using specialized test equipment. Specified effect
of high-energy impact on the structure of the composite material, in particular the

formation of delamination.
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W pracy opisano wybrane wyniki badan dynamicznych, fragmentéow kon-
strukcji kompozytowych dzwigaréw lotniczych. Badania przeprowadzo-
no metoda strzelania wybranymi pociskami amunicji strzeleckiej matego
kalibru. Préby wykonano na specjalistycznym stanowisku badawczym.
Przebieg prob zarejestrowano przy pomocy kamery do rejestracji proce-
sow szybkozmiennych. Przy uzyciu dedykowanego oprogramowania kom-
puterowego podjeto prébe okreslenia oddzialywania amunicji strzeleckiej
na tego typu lotniczg strukture kompozytowa.

1. Uwagi wstepne

W niniejszym opracowaniu przedstawione zostana wybrane wyniki badan
dynamicznych przeprowadzonych za pomoca strzelania do elementéw kon-
strukcji kompozytowego dzwigara lotniczego. Celem badan bylo okreslenie
oddzialywania amunicji strzeleckiej na tego typu lotnicza strukture kompo-
zytowa. Badania polegaly na ostrzale prébek (fragmentéw) dzwigara skrzydta
wybranymi pociskami amunicji strzeleckiej. Wytypowane do badan fragmen-
ty dzwigara pochodzily z dwéch typow statkow powietrznych, pokazanych na
rys. 1.

Przeznaczone do badan probki nie zostaly przygotowane w zaden specjal-
ny sposdéb. W przypadku szybowca PW-5 jego bagnet uczestniczyl wczesniej
w prébie niszczacej calego dZzwigara i nosi wyrazne Slady pekniecia (rys. 2a).
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Rys. 1. Widok ogdlny statku powietrznego, z ktérego pochodzily analizowane probki
(fragmenty) dzwigara skrzydla: a) motoszybowiec AOS-71 (fot. Politechnika
Rzeszowska, symulacja komputerowa;
http://www.strona.net.pl/szybowce/aos71/aos71.html), b) szybowiec PW-5
(http://www.strona.net.pl/szybowce/pw5/pw5.html)

W przypadku zas motoszybowca AOS-71 probki do badan pochodzity z tak
zwanego technologicznego egzemplarza dzwigara (rys. 2b oraz rys. 2c).

Rys. 2. Badane prébki — elementy dzwigara skrzydla (stan przed probami)
(fot. T. Lacki): a) fragment bagnetu dzwigara szybowca PW-5, b) fragment bagnetu
dzwigara motoszybowca AOS-71, ¢) fragment dZzwigara wlasciwego
motoszybowca AOS-71

O ile szybowiec PW-5 jest konstrukcja eksploatowana od dtuzszego czasu
i przed dopuszczeniem do uzytkowania przeszedl wymagane przepisami pro-
by wytrzymalodciowe, to motoszybowiec AOS-71 jest aktualnie (koniec roku
2011) w trakcie takich préb, a jego pierwszy lot jest dopiero planowany. Rzecz
jasna, nie istnieje dla statkéw powietrznych wymog wykonywania testow z uzy-
ciem amunicji strzeleckiej. Pomyst ich przeprowadzenia pojawit sie w zwiazku
z realizacja prac nad nowoprojektowanym AOS-71 [1] oraz potrzeba okreslenia
wplywu zmiennych obciazen eksploatacyjnych na strukture kompozytowego
zespotu konstrukcyjnego motoszybowca. Dodatkowa zacheta byla zyczliwosé
kierownictwa Instytutu Techniki Uzbrojenia (ITU) WAT w tej sprawie.
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Istnieja oczywiscie opracowania poruszajace tematyke analizy wytrzymalo-
Sci lotniczej struktury kompozytowej uszkodzonej w wyniku przestrzelenia [2],
ale wedlug wiedzy autoréw referatu, w przypadku szybowcéw nikt (przynaj-
mniej w Polsce) takich badan nie wykonywat.

2. Podstawy teoretyczne

Realizacja zalozonego celu badan powinna pozwoli¢ na uzyskanie konkret-
nych wartosci liczbowych wybranych wielkosci fizycznych [3]. Wielkosci te opi-
sane sg powszechnie znanymi zalezno$ciami, ktére dla porzadku zostalty przy-
toczone ponizej

s
v=-
t
gdzie: v — predkosé [m/s|, s — droga [m], t — czas [s].
W =Fs

gdzie: W — praca [J=N-m], F - sita [N=kg-m/s?], s — droga [m].

W analizowanych przypadkach przyjeto zatozenie, ze praca W jest w przy-
blizeniu réwna energii E. Dodatkowo wprowadzono wyrédzniki w postaci in-
dekséw dolnych 1 i 2, opisujace zmierzone wielkosci odpowiednio przed ude-
rzeniem w probke (indeks 1) oraz po minieciu prébki (indeks 2). Wszystkie
przeliczenia wykonane zostaly w jednostkach uktadu SI.

3. Stanowisko badawcze

Badania zostaly przeprowadzone w Laboratorium ITU WAT na stanowisku
przeznaczonym do wykonywania strzelan amunicjg strzelecka malego kalibru
(rys. 3). Stanowisko to spelnia wszystkie wymogi bezpieczenstwa wymagane
przy tego typu badaniach, zas osoba bezposrednio wykonujaca strzelania jest
specjalnie przeszkolona w tym zakresie.

Zasadniczymi elementami stanowiska sa:

e stabilne toze z uktadami stuzacymi do mocowania broni strzeleckiej,

e stalowy tunel wypelniony piaskiem stuzacy do chwytania wystrzelonych
pociskow.
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Nie majac zadnego do$wiadczenia w badaniach za pomoca strzelania do
struktur kompozytowych, a chcac mie¢ pewnoéé, ze pocisk przebije prébke,
zdecydowano sie na uzycie karabinka AK-47 oraz amunicji kalibru 7,62 mm.

Aparature pomiarowa podczas badan stanowila kamera do rejestracji
procesow szybkozmiennych wraz z dedykowanym oprogramowaniem steruja-
cym [4]. Uzyskanie dobrej jakosci obrazu wymagalo uzycia specjalnego reflek-
tora, za$ za bezpieczenstwo sprzetu pomiarowego odpowiadaly ekrany zabez-
pieczajace.

4. Wyniki badan

Przyjete do obliczen dane zastosowanej amunicji byly nastepujace:
— nabdj 7,62x39 mm,

— masa pocisku 7,91 g,

— predkosé poczatkowa pocisku 715m/s,

— energia poczatkowa pocisku 1991 J.

Na zamieszczonych ponizej zdjeciach (rys. 4-6) przedstawiono wybrane re-
zultaty przeprowadzonych badan w postaci:
e serii zdje¢ poklatkowych uzyskanych przy pomocy dedykowanego opro-
gramowania komputerowego sterujacego pracg kamery do rejestracji pro-
cesOw szybkozmiennych,

e zdje¢ prébek z widocznymi przestrzelinami.

Korzystajac z mozliwosci, jakie daje kamera w zakresie obrébki danych
pomiarowych, wyznaczono wartosci wybranych wielkosci fizycznych dla po-
szczegblnych probek. I tak:
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Rys. 4. Rezultaty proby fragmentu bagnetu dzwigara szybowca PW-5 w postaci:
a) zdje¢ poklatkowych, b) prébki z przestrzelina (fot. T. Lacki)

a)

‘E.
fl

I

Rys. 5. Rezultaty préby fragmentu bagnetu dzwigara motoszybowca AOS-71
w postaci: a) zdje¢ poklatkowych, b) prébki z przestrzelina (fot. T. Lacki)

e Fragment bagnetu dzwigara szybowca PW-5:

1 — predkos$é pocisku przed uderzeniem w prébke vy = 674 m/s,
2 — predkosé¢ pocisku po minieciu prébki ve = 655 m/s,
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Rys. 6. Rezultaty proby fragmentu dzwigara wlasciwego motoszybowca AOS-71
w postaci: a) zdjeé¢ poklatkowych, b) probki z przestrzeling (fot. T. Lacki)

3 — utrata predkosci Av = 2,82%,

4 — praca pocisku przed probka Wi = 2,56 - 1072 J,

5 — praca pocisku za probka Wy = 2,44 - 1073 J,

6 — utrata energii AE = 4,68% (przy zalozeniu, ze energia réwna sie
pracy).

e Fragment bagnetu dzwigara motoszybowca AOS-71:

1 — predkos$é pocisku przed uderzeniem w prébke vy = 696,76 m/s,
2 — predkosé pocisku po minieciu prébki vy = 667,50 m/s,
3 — utrata predkosci Av = 4,2%,
4 — praca pocisku przed probka W; = 3,69 - 1073 J,
5 — praca pocisku za probka Wy = 3,54 - 1073 J,
6 — utrata energii AE = 4,065% (przy zalozeniu, ze energia réwna
sie pracy).
e Fragment dzwigara wlasSciwego motoszybowca AOS-71:

1 — predkos$é pocisku przed uderzeniem w prébke v; = 700,37 m/s,

2 — predkosé¢ pocisku po minieciu prébki ve = 681,69 m/s,

3 — utrata predkosci Av = 2,67%,

4 — praca pocisku przed prébka Wi = 3,72-1073J,

5 — praca pocisku za probka Wy = 3,62 - 1073 J,

6 — utrata energii AE = 2,65% (przy zalozZeniu, ze energia réwna sie
pracy).
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Otrzymane wyniki pozwalaja stwierdzi¢, ze dla przyjetych warunkow,
w ktérych przeprowadzono préby, badane prébki nie stanowily praktycznie
zadnej przeszkody, powodujac — w kazdym przypadku — utrate predkosci oraz
energii na poziomie ponizej 5%.

4.1. Pasy dzwigara

Dodatkowo wykonane zostaly pojedyncze strzaly do paséw dzwigara.
W prébach tych uczestniczyty juz tylko dwie prébki, a mianowicie: fragment
bagnetu oraz fragment dzwigara wlasciwego motoszybowca AOS-71 (rys. 2b
i rys. 2¢). Ze wzgledu na swoje gabaryty mozna je bylo umiedci¢ wewnatrz
stalowego tunelu stanowiska badawczego i zabezpieczyé wlot do tego tunelu
dodatkowa ostona. To wlasnie wzgledy bezpieczenstwa, zwiazane z warunkami
wykonywania strzelan, zadecydowaly o tym, ze podczas tego badania nie uzy-
to kamery do rejestracji proceséw szybkozmiennych. Planowane jest jednak
jej uzycie przy kolejnych badaniach. Stad jedynymi wynikami préby sa zdjecia
wykonane po odbyciu strzelania (rys. 7 i rys. 8).

ol

Rys. 7. Rezultaty proby paséw dzwigara wlasciwego motoszybowca AOS-71
(fot. T. Lacki)

=

Rys. 8. Rezultaty proby paséw bagnetu dzwigara motoszybowca AOS-71
(fot. T. Lacki)

Na zamieszczonych powyzej zdjeciach (rys. 7 1 8) wyraznie widoczne sa
,poszarpania” w rejonie paséw dzwigara. Powstale uszkodzenia odstaniaja
strukture pasa wykonanego z ulozonych warstwami wiazek rowingu weglo-
wego. Struktura ta zostala przeanalizowana pod mikroskopem, a nastepnie,
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a) Zdjecia mikroskopowe powtoki kopertujacej pas dzwigara — powigkszenie 40x

b) Zdjg¢cia mikroskopowe pasa dzwigara — powigkszenie 200x
widok od czota widok z boku

Rys. 9. Rezultaty proby paséw dzwigara motoszybowca AOS-71 w postaci zdje¢
mikroskopowych (fot. M. Rodzewicz)

w postaci wybranych zdje¢ mikroskopowych pasa dzwigara, przedstawiona na
rys. 9. Ciekawym zagadnieniem w tym przypadku moze si¢ okazaé analiza stre-
fy uszkodzenia powstalej na skutek oddanego strzalu. Rozmiary tej strefy sa
o wiele wieksze niz to mialo miejsce podczas strzelania przez Scianke dzwigara.

5. Uwagi koncowe

Nie co dzien nadarza sie okazja skorzystania z mozliwosci wykonania tego
typu badan eksperymentalnych, jakimi sa strzelania z ostrej amunicji oraz po-
szerzenia wlasnej wiedzy o doswiadczenie zwiazane z oddzialtywaniem amunicji
strzeleckiej na kompozytowa strukture lotnicza.
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Potwierdzity sie pewne przypuszczenia autorow referatu, na przyktad co do
sposobu przebijania przez pocisk okladzin ($cianek) kompozytowych przeklad-
kowej struktury fragmentu bagnetu dzwigara skrzydta. Chodzi tu o zmiane kie-
runku lotu pocisku. Szczegdlnie wyraznie zjawisko to widoczne jest na rys. 6a.
Ponadto analiza zarejestrowanych filmow, a zwlaszcza pojedynczych klatek
filmowych, doskonale unaocznia niebezpieczne dla zdrowia czlowieka (osoby
przeprowadzajacej eksperyment) zjawisko powstawania chmury pytu (szkla-
nego lub weglowego) po uszkodzeniu (przestrzeleniu) kompozytu. W efekcie
wymusza to stosowanie odpowiednich wyciggéw skutecznie minimalizujacych
negatywne skutki wdychania takiego pylu przez czlowieka.

Uzyskane rezultaty badan zachecaja do dalszych prac w tym kierunku.
Ambicja tych przyszlych prac powinno by¢, zeby obiektem badan byly ca-
te, kompozytowe elementy konstrukcyjne statku powietrznego, na przyktad
pochodzace bezposrednio z produkeji, oraz ich relatywnie duze fragmenty.
Natomiast wyjatkowo obiektem badan moglyby by¢ serie probek specjalnie
preparowanych w warunkach laboratoryjnych.
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The dynamics research of aviation composites structures

Abstract

This paper describes selected results of the dynamic research parts of the structure
of composite aviation spars. The study was conducted by shooting selected small-
caliber arms ammunition. Tests were performed on a specialized test stand. The course
attempts recorded with the camcorder for recording fast-changing processes. Using
dedicated software attempts to determine the impact of small arms ammunition for
this type of aviation composite structure.
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