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Praca stara si¢ przyblizy¢ koncepcje wykorzystania zjawiska lewitacji
magnetycznej w systemach startu i ladowania statkéw powietrznych.
Poruszono nastepujace zagadnienia: wybrane rozwiagzanie systemu star-
tu i ladowania samolotu pasazerskiego, spodziewane korzysci wynikajace
z zastosowania zjawiska lewitacji, jak rowniez wyzwania i problemy, ja-
kim trzeba podotaé w procesie wdrazania projektu.

1. Wprowadzenie

Lewitacja magnetyczna (ang. maglev) obecnie najczesciej bywa wykorzy-
stywana w systemach bieznych paciagéow pasazerskich, ktore sa rozwijane
i wdrazane w krajach wysoko rozwinietych technicznie. Zjawisko ma szanse
staé¢ sie obiecujacym obiektem badan rowniez takiej dziedziny nauki i techni-
ki, jak inzynieria lotnicza. Zwiazane z nim nadzieje pokladane sa w systemiach
startu i ladowania samolotéw. Rozwiazanie takie polegaloby na jednoczesnym
podtrzymywaniu kadluba samolotu na poduszce magnetycznej (ktéra prze-
jetaby funkcje podwozia) oraz przy$pieszaniu samolotu podczas startu przy
pomocy manipulacji polem elektromagnetycznym (elektryczny silnik liniowy),
ewentualnie wyhamowywaniu w przypadku ladowania lub przerwania proce-
dury startowej.

Dla potrzeb systemu startu i ladowania samolotéw mozna wykorzystaé
obecnie istniejace technologie zwiazane z lewitacja magnetyczna. Kluczowy-
mi sa technologie zawieszenia elektromagnetycznego i elektrycznych silnikdw
liniowych. Wybrane rozwiazanie zostanie przedstawione w niniejszej pracy.
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Konieczne sa dalsze badania w celu opracowania mozliwie prostego i tanie-
go sposobu realizacji systemu, jednakze mozna spodziewac sie, ze to wyjatkowe
rozwigzanie przyniesie spore oszczednosci, wynikajace z przeniesienia zrodia
energii potrzebnej do startu z samolotu na infrastrukture naziemna.

Spodziewane wyzwania zwiazane z wdrozeniem projektu obejmuja prze-
projektowanie struktur i systeméw ze szczegdlnym uwzglednieniem kadtuba,
wprowadzenie zaawansowanych biezni oraz nowej infrastruktury lotniskowej
pozwalajacej na zapewnienie wystarczajacego zasilania. Wszystkie zapropono-
wane rozwiazania musza uwzgledniaé¢ ograniczenia samolotu, jego wtadciwosci
lotne, oraz drobiazgowo rozpatrzone zagadnienia bezpieczenstwa (jak np. pro-
blem ladowania awaryjnego). Dodatkowo takie wyzwanie bedzie wymagalo
okreslenia nowych, unikalnych procedur walidacji oraz metod okreslania zalet
i ograniczen takiego systemu.

2. Lewitacja i napedy magnetyczne w lotnictwie

Stworzenie systemu startu i ladowania samolotéw pasazerskich (Airbus
A320), wykorzystujacego technologie lewitacji magnetycznej, jest celem eu-
ropejskiego projektu GABRIEL [2], w ktérym uczestniczy m.in. Politechnika
Wroctawska. Koncepcja systemu startu i ladowania samolotu opisana w ni-
niejszej pracy bedzie oparta na tej, ktora planuje sie wykorzysta¢ w projekcie
GABRIEL.

Przyktadem technologii opartej na wykorzystania sit elektromagnetycz-
nych w lotnictwie jest zaawansowany technicznie system uzywany przez Ma-
rynarke Wojenna Stanéw Zjednoczonych o nazwie EMALS [1], [3] (Electro-
magnetic Aircraft Lunch System — elektromagnetyczny system wystrzeliwania
samolotu). Jest to system katapultowania mysliwcow z poktadu lotniskowca,
ktory polega na zastapieniu katapulty parowej katapulta elektromagnetyczna
(mysliwiec posiada klasyczne podwozie, jednak jest przyspieszany w przy po-
mocy sil elektromagnetycznych). Start samolotu z wykorzystaniem EMALS
przedstawiono na rys. 1 (charakterystyczny zaczep przy przedniej goleni pod-
wozia, przenoszacy sile ze $ciezki elektromagnetycznej).

3. Koncepcja systemu

Wybrane rozwiazanie systemu startu i ladowania opiera sie na technologii
Inductrack, polegajacej na poruszaniu sie silnych magneséow stalych wzgle-
dem przewodnika. Samolot ma spoczywaé na platformie, w ktérej rozmiesz-
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Rys. 1. Start samolotu z wykorzystaniem systemu EMALS [1]

czono magnesy stale w konfiguracji macierzy Halbacha [1], [5]. Technologia
Inductrack jest rodzajem zawieszenia elektrodynamicznego, co oznacza, ze po
nadaniu platformie ze spoczywajacym na niej samolotem ruchu postepowe-
go, magnesy stale wyindukuja w uzwojeniach w szynie magnetycznej prady
wytwarzajace z kolei pole elektromagnetyczne odpowiedzialne za unoszenie
platformy. Dodatkowsa sita dziatajaca w kierunku pionowym bedzie sita nosna
pochodzaca od ptatéw samolotu. Ruch postepowy wzgledem szyny magnetycz-
nej ma by¢ nadany dzigki odmianie liniowego silnika elektrycznego, réwniez
wykorzystujacego magnesy state w platformie.

Macierz Halbacha bierze swoja nazwe od nazwiska fizyka Klausa Halbacha.
Jest to macierz magnesow statych utozonych w konfiguracji, w ktérej natezenie
pola magnetycznego po jednej stronie macierzy jest niwelowane, natomiast
po drugiej stronie macierzy natezenie pola magnetycznego jest wzmacniane
(rys. 2).

Takie rozwiazanie zapewnia optymalne wykorzystanie magneséw stalych,
jednocze$nie umozliwiajac powstrzymanie wplywu pola magnetycznego powy-
zej platformy (co ma szczegdlne znaczenie, jesli wziaé pod uwage urzadzenia
i wyposazenie elektroniczne w samolocie).

Technologia Inductrack umozliwia uzyskanie przeswitu pomiedzy magne-
sami a uzwojeniami ponad 80 mm. Rozwiazanie umozliwia ponadto uzyskanie
wysokiej wartosci stosunku sily unoszacej do sity ruchu postepowego. Istnieje
mozliwosé uzyskania sily unoszenia rzedu 500 N/m. Wymagane jest zastoso-
wanie kot podporowych pod platforma, ze wzgledu na mata site unoszaca przy
predkosciach mniejszych niz 100 km /h.
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Rys. 2. Zasada dziatania technologii Inductrack [5]
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Rys. 3. Koncepcja zawieszenia platformy [5]

Rys. 4. Koncepcja portu lotniczego wykorzystujacego bieznie magnetyczne [4]

Obecnie nie ma jeszcze dzialajacego systemu wykorzystujacego technolo-
gie Inductrack w pelnej skali, jednak sg testowane systemu w malej skali. Je-
den z takich modeli jest obiektem zainteresowania agencji NASA, ktora wiaze
z nim nadzieje wykorzystania technologii do wstepnego rozpedzania rakiet do

predkosci 0,8 Macha, w celu zaoszczedzenia paliwa rakietowego.
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4. Spodziewane korzySci

Przewiduje sie szereg korzysci wynikajacych z przeniesienia Zrodia energii
potrzebnej do startu na infrastrukture lotniska. W wyniku braku podwozia
Znaczaco zmniejszy sie masa maszyny, zwlaszcza ze mozna bedzie zastosowaé
silniki o mniejszym ciagu, a wiec mniejsze, co skutkuje mniejszym zuzyciem
paliwa lub wigkszym tadunkiem mozliwym do przetransportowania. Ograni-
czona przestrzen lotniska bedzie mogtla zostaé lepiej wykorzystana dzigki krét-
szym drogom rozbiegowym oraz zwielokrotnieniu wyrzutni. Co wiecej, wptyw
portu lotniczego na srodowisko zostanie ztagodzony dzieki uzyciu naziemne-
go zrodla zasilania, co wigze sie z redukcja emisji CO9 oraz NOy oraz tym,
ze gléwny hatas przy starcie bedzie pochodzit w zasadzie tylko od powietrza
oplywajacego samolot.

RODOWISK!
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Rys. 5. Diagram przedstawiajacy korzysci wynikajace z wprowadzenia systemu

5. Wymagania stawiane systemowi

Wdrozenie systemu jest mozliwe wytacznie w przypadku sprostania szere-
gowi wymagan.
Wymagania funkcyjne stawiane systemowi przedstawiamy ponizej.

1. Komunikacja:

a) komunikacja system-samolot,

b) komunikacja system-kontrola ruchu.
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2. Struktura lotniska:
a) rozwiazanie biezni startowych (kilku na jednym lotnisku),
b) stworzenie mozliwosci startu i ladowania na jednej biezni,

¢) zminimalizowanie zmian w ruchu powietrznym.

3. Kontrola biezni:

a) platforma z mozliwoscia jej kontroli,

=3

prowadzenie samolotu,

o,

)
c¢) system blokadu i uwalniania samolotu,
) amortyzacja wstrzaséw,

)

e) pozycjonowanie samolotu na platformie.

4. Rozwiazanie napedu platformy:
a) naped magnetyczny.

5. Samolot zaprojektowany zgodnie ze specyfikacja CS-25:
a) usuniecie klasycznego podwozia,
b) punkt podparcia samolotu,

¢) ograniczona ilo$¢ zmian masy samolotu.

Wymagania operacyjne:

1 — maksymalne przyspieszenie podczas startu nie wieksze niz 0,6 g,

2 — maksymalne przys$pieszenie podczas hamowania nie wieksze niz 0,6 g,
3 — czestotliwo$é odpraw nie mniej niz 38 na godzine,
4 — udzwig do 600 ton,
5

odpornos¢ na warunki atmosferyczne:

a) opady nie wieksze niz 19 mm,

b) wiatr z tylu nie wiekszy niz 18,5km/h, w kierunku bocznym nie
wigkszy niz 46 km/h.

6. Wyzwania

Szereg wyzwan i probleméw zwiazanych z realizacja projektu stoi zardw-
no po stronie pokladowych, jak réwniez naziemnych komponentéw systemu.
Spodziewaé¢ mozna si¢ koniecznosci m.in.:
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e przeprojektowanie struktur kadtuba (zwiazane m.in. z wyeliminowaniem
klasycznego podwozia),

e rozmieszczenie i zbudowanie biezni startowych,

e zapewnienie zasilania systemu (podczas operacji startu/ladowania moz-
na spodziewa¢ si¢ pobierania pradu o wielkim natezeniu).

Ze wzgledu na specyfike proponowanego rozwiazania, szczegdlny nacisk na-
lezy potozyé¢ na kwestie bezpieczenstwa — np. przypadek awaryjnego ladowania
czy procedure przerwania startu.

Pierwszym krokiem, jaki nalezy podja¢ podczas procesu wdrazania sys-
temu, jest wybor odpowiedniego samolotu. Na przyktad, dla celéw projektu
GABRIEL wybrano samolot pasazerski Airbus A320. Kolejnym krokiem jest
wybor technologii biezni oraz platformy. Ze wzgledu na mnogosé cech i cha-
rakterystyk poszczegdlnych technologii nalezy przyja¢ kryterium pozwalajace
wyloni¢ najbardziej odpowiednia. Projekt GABRIEL zaklada wykorzystanie
technologii Inductrack. Po wybraniu rozwiazania technologii wykorzystujacej
lewitacje magnetyczna i przewidzeniu zmian w strukturze samolotu, konieczna
jest estymacja masy samolotu oraz bilans mas poszczegdlnych komponentow
samolotu. Nastepnie planuje sie zbudowanie testowe] infrastruktury systemu
na lotnisku. Pomiary hatasu podczas pracy systemu moga postuzyé¢ do zbudo-
wania ogolnego modelu uciazliwosci dzwiekowej, ktory moze zostaé ekstrapo-
lowany na lotniska komercyjne.

Informacja

Prace zwiazane z projektem omoéwionym w niniejszym dokumencie podejmowane
przez Politechnike Wroctawska sa realizowane w ramach projektu GABRIEL finan-
sowanego przez Uni¢ Europejska w ramach 7. Programu Ramowego w zakresie badan
i rozwoju technologicznego (7PR).

GABRIEL
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Implementation of magnetic levitation in aircraft takeoff and landing
systems

Abstract

This paper will present and discuss concept of takeoff and landing system for
choosen aircraft. Such issues as: the concept, it is environmental impact and economi-
cal benefit, contemporary technological solutions and main functioning, present-day
systems, study of known problems and possible challenges that may be encountered
during development of the project have been mentioned.
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W artykule zaprezentowano budowe i zasade dziatania wyrzutni pneuma-
tycznej WPA-1 z elektropneumatycznym ukladem startowym. Zastosowanie
tego typu ukladu startowego podyktowane bylo sprostaniem istniejacych
potrzeb zwiazanych ze wspomaganiem startu eksploatowanych samolotéw
bezzalogowych i celéw powietrznych w ITWL. Zabudowa i proby funkcjo-
nalne elektropneumatycznego ukladu startowego mialy na celu sprawdzenie
wlasciwodci wyrzutni jako caloSci oraz spetnienie postawionych kryteriow, tj.
bezpieczenstwo eksploatacji, niezawodno$¢, powtarzalnosé. Dokonano prob
funkcjonalnych wyrzutni pneumatycznej ze startowym ukladem elektropneu-
matycznym podczas poligonowych préb dynamicznych. Na podstawie otrzy-
manych charakterystyk i pomiaréw wykonanych w trakcie préob dokonano
oceny wlasciwosci funkcjonalnych uktadu startowego. Ocenie podlegaly ta-
kie parametry funkcjonalne wyrzutni, jak: maksymalna predko$c¢ wozka star-
towego, minimalny czas dotadowania zbiornika gtéwnego, bezpieczenstwo
operatora wyrzutni, niezawodno$¢ i poprawnos¢ dziatania startowego ukta-
du elektropneumatycznego. Z otrzymanych wynikoéw okreslono zasieg rzutu
imitatora celu powietrznego oraz zalezno$¢ predkosci wozka startowego od
wartosci ci$nienia zaladowania zbiornika gléwnego. Okreslenie powyzszych
zalezno$ci pozwoli w przyszlosci na dobdr optymalnych parametréw star-
towych dla bezzatogowych samolotow czy celéw powietrznych. Zauwazono
réwniez, ze procedura startowa jest prosta, zapewnia duza powtarzalnosé
a uktad startowy zapewnia wysoki poziom bezpieczenstwa operatorowi.

1. Wstep

Wéréd bezzalogowych statkéw latajacych (BSL) spotyka sie aparaty naj-
rozniejszych typéw, w tym najliczniejsza grupe stanowia samoloty. Wiele
z tych samolotéw, z powodu swojej masy i rozmiaréw uniemozliwiajacych start
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z reki, a takze duzego obciazenia powierzchni noénej i ciagu, wymaga wspo-
magania podczas startu, ktore zapewnia np. wyrzutnia startowa. Bardzo duza
rozpietos¢ mas startowych samolotow bezzatogowych sprawia, ze stosowane
sa bardzo rézne wyrzutnie startowe, od stosunkowo prostych — gumowych, po
do$é¢ ztozone — hydropneumatyczne. Nie istnieje uniwersalny rodzaj wyrzutni
dostosowany do catej rodziny BSL-i, kazda wyrzutnie projektuje sie do okre-
slonych zadan i dla okreélonego typu BSL-a czy celu powietrznego. Wyrzutnia
o napedzie pneumatycznym jest jedng z najbardziej uniwersalnych wyrzut-
ni stosowanych do wspomagania startu samolotéow bezzalogowych. Zapewnia
duzy zakres zmiany parametréw startowych, tj. predkosé startu [1].

Wyrzutnia pneumatyczna WPA-1 to urzadzenie, ktéremu jako najwazniej-
sze zadania postawiono:

e wspomaganie startu samolotéw bezzalogowych (BSL) réznego typu,

e start samolotéw (BSL) o réznych masach w przedziale od 25 kg do 60 kg,

e start samolotéw z réznym napedem, tj. z silnikiem ttokowym i $émigtem
lub z silnikiem odrzutowym.

Wspomaganie startu moze byé¢ realizowane przez wyrzutnie dla BSL-i
o réznym ukladzie aerodynamicznym, tj. w uktadzie: kaczka, klasycznym, la-
tajacego skrzydla. Wyrzutnia ma za zadanie zapewnienia samolotom (BSL)
okreslonych parametréw startu dla danego typu samolotu, tj. wymagang pred-
kosé startowa (predkosé zejscia z wyrzutni wozka startowego), dopuszczalne
przeciazenia, droge startowa rozpedzania. Zapewnia réwniez mozliwos¢ zmia-
ny podstawowych parametrow startu, tj. predkos¢ zejécia z wyrzutni BSL-a,
kat wzniosu linii startu BSL-a, przeciazenie.

Przewiduje sie, ze zastosowanie startowego uktadu elektropneumatycznego
na wyrzutni podniesie jej wlasnosci eksploatacyjne oraz zwiekszy w duzym
stopniu bezpieczenstwo obstugi wyrzutni.

2. Koncepcja elektropneumatycznego ukltadu startowego
wyrzutni WPA-1

Analizujgc stosowane rozwigzania ukladéw startowych zabudowanych na
wyrzutniach, mozna wymieni¢ najbardziej popularne: linowy uktad startowy
(rys. 1), linkowo-ciggnowy uktad startowy (rys. 2), elektryczny uklad startowy
(rys. 3).

Zasadniczym celem zastosowania elektropneumatycznego uktadu starto-
wego na wyrzutni pneumatycznej WPA-1 bylo zautomatyzowanie procedury
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Rys. 3. Naped mieszany — wyrzutnia firmy Meggitt
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startowej. Podstawowymi elementami ukladu startowego sa sitowniki pneu-
matyczne sterowane sygnalem elektrycznym. Dodatkowo zabudowano nieza-
lezny uktad zasilania sprezonego powietrza oraz zintegrowano go z ukladem
pneumatycznym wyrzutni. Jako uktad napedowy wspomagania startu samo-
lotu i uktad hamowania wozka startowego zastosowano naped pneumatyczny.
Proces startu samolotu i hamowania wozka zostal zrealizowany przy pomocy
startowego ukladu elektropneumatycznego. Proces otwarcia gléwnego zawo-
ru zasilajacego, zwolnienie zaczepu wozka startowego, nastepnie zamkniecie
gléwnego zaworu zasilajacego i przebieg hamowania wbozka po wystartowaniu
samolotu, zrealizowano za pomoca elektrycznego uktadu przetacznikéw star-
towych. Schemat ideowy instalacji pneumatycznej z elektropneumatycznym
uktadem startowym pokazano na rys. 4.
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Rys. 4. Schemat instalacji pneumatycznej wyrzutni WPA-1 z elektropneumatycznym
uktadem startowym; 1 — cylinder napedowy, 2 — silownik pneumatyczny
jednostronnego dzialania — pchajacy, 3 — zawor rozdzielajacy 2/2, 4 — zawér kulowy
kotnierzowy WK2a, 5 — silnik pneumatyczny wahadlowy dwupolozeniowy,

6 — pneumatyczny zawor rozdzielajacy 5/2, 7 — gléwny zbiornik sprezonego
powietrza (MAX 1 [MPal), 8 — zawdr bezpieczenstwa (typ 06205), 9 — manometr,
10 — zawor, 11 — zbiornik posredni sprezonego powietrza, 12 — sprezarka
2-stopniowa, 13 — silnik spalinowy, 14 — filtr powietrza

Elektropneumatyczny uklad startowy zastapil na wyrzutni WPA-1 kla-
syczny uktad linkowo-ciegnowy wykorzystywany w poprzedniej wersji wyrzut-
ni. Wahadlowy silnik pneumatyczny (5 na rys. 4) zastapil dZzwignie potaczona
przegubowo z ciegnem otwierania zaworu gtéwnego. Praca pneumatycznego
silnika wahadlowego sterowana jest poprzez zawér rozdzielajacy 5/2 (6 na
rys. 4). Natomiast linkowy uklad zwalniania zaczepu wézka startowego zasta-
piono silownikiem pneumatycznym (2 na rys. 4). Sterowanie praca silownika
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pneumatycznego jest realizowane przez zawor rozdzielajacy 2/2 (3 na rys. 4)
Sygnalami sterujacymi pracg uktadu startowego sa sygnaly elektryczne gene-
rowane ze skrzynki przelacznikéw (rys. 7). Taki sposéb rozwiazania ukladu
startowego pozwolilo wyeliminowa¢ cigegna, linki i polaczenia mechaniczne,
ktore byly czesta przyczyna niesprawnosci wyrzutni (zerwana linka), niekom-
fortowej obstugi wyrzutni (niewygodny sposéb obstugi ciegna otwierania za-
woru gléwnego). Poprzednie rozwiazanie bylo skomplikowane w obstudze ze
wzgledu na jednoczesne sterowanie ciegnem i linka zwalniajaca, a jednocze$nie
niebezpieczne ze wzgledu na mala odlegtoéé od startowanego obiektu (ok. 2m).
Zastosowanie elektropneumatycznego ukladu startowego pozwolito w pierw-
szej kolejnosci rozwiazaé¢ powyzsze problemy zwiazane z obstuga, jak réwniez
w znaczacy sposob zwiekszy¢ bezpieczenstwo obstugi.

Rys. 5. Widok wyrzutni WPA-1 po zabudowie elementéw pneumatyki; 1 — agregat
napedowy, 2 — zbiornik posredni, 3 — sprezarka 2-stopniowa, 4 — akumulator,
5 — regulator cidnienia, 6 — przewdd zasilajacy uklad zawordéw pneumatycznych,
7 — pneumatyczny zawor rozdzielajacy 5/2, 8 — zawér rozdzielajacy 2/2, 9 — silnik
pneumatyczny wahadtowy dwupotozeniowy

2.1. Elektryczna instalacja sterujaca

W celu poprawy funkcjonalnosci i bezpieczenstwa sterowania wyrzutnia
WPA-1 zaprojektowano i wykonano instalacje elektryczna (rys. 6). Gléwnym
zadaniem instalacji elektrycznej jest podanie sygnatu elektrycznego na odpo-
wiedni elektromagnes pneumatycznego zaworu rozdzielajacego. Na tym eta-
pie prac nad wyrzutnia, zdecydowano sie na zastosowanie recznie sterowanych
przetacznikow elektrycznych, sterujacych pracg kazdego elektromagnesu pneu-
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matycznych zaworéw rozdzielajacych. W instalacji przetacznikéw zastosowano
przelacznik gtéwny (1 narys. 7), wlaczajacy zasilanie do uktadu elektrycznego.
Pozwolito to na zwiekszenia bezpieczenstwa przed przypadkowym wlaczenia
ktoregokolwiek uktadu.

Wigcznik zasilania
do ukladu

Zawor rozdzielajacy 3/2 Zawor rozdzielajacy 5/2

Zrédlo pradu 24 V sz I 1X l | l A— I

Wiaczniki manualne
P

Rys. 6. Schemat instalacji przetacznikdéw sterujacych praca zawordéw rozdzielajacych

Rys. 7. Widok ogdlny skrzynki przetacznikéw elektrycznych; 1 — wlacznik zasilania
ukltadu, 2 — wlacznik zaworu rozdzielajacego 3/2 silownika zwalniania zaczepu
wozka startowego, 3 — tréjpolozeniowy przelacznik zaworu 5/2 silownika
wahadlowego zaworu gltéwnego, 4 — oslona pulpitu przetacznikow

3. Prdéby dynamiczne wyrzutni WPA-1

Proby dynamiczne mialy na celu sprawdzenie dziatania wyrzutni oraz
ocene jej funkcjonalnosci po zabudowie elektropneumatycznego uktadu star-
towego. Przede wszystkim chodzito o sprawdzenie pneumatycznego uktadu
sterujacego, procedury startowej wyrzutni WPA-1 oraz sprawdzenie uktadu
elektrycznego, sterujacego pracg zaworéw elektropneumatycznych. Dodatko-
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wo wykonano ukltad do pomiaru i rejestracji ci$nienia w cylindrze startowym
i cylindrach hamujacych (rys. 9).

Rejestrator ci$nienia
Komputer
Czujnik ﬁ
Linka chwytajaca ci$nieni
— | T
ny

wozek S
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linka S ]
_______________________ 2-drogowy
Manometr ‘\&

Cylinder Ihiormik ) Krécied
pneumatyczny iorni Bo?le.trza max —1_0_[ it
hamujacy ciSnienie 10 atm

Rys. 8. Schemat rozmieszczenia czujnikow cisnienia i ukladu rejestracji

" REJESTRATOR
CZUJNIKI CISNIENIA KOMPUTER

Rys. 9. Schemat blokowy ukladu do rejestracji cisnienia

Jako obciazenie wozka startowego uzyto imitatora BSL-a ,Jastrzab 17 —
stalowy walec o masie 40 kg, z opcja zwigkszenia masy do 45 kg.

Przeprowadzono dwie serie préb wyrzutni WPA-1, obcigzajac wozek star-
towy w pierwszej serii imitatorem BSL-a ,Jastrzab 1”7 — 40kg, a w drugiej
serii 45 kg. Préby przeprowadzano na terenie zamknietym i przeznaczonym do
tego typ badan i sprawdzen w I'TWL.
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4. Wyniki préb dynamicznych WPA-1

4.1. 1 seria préb dynamicznych

W 1 serii przeprowadzono 6 strzaloéw o cidnieniu zmienianym stopniowo co
1bar od 5 bar do 10 bar. W trakcie I serii préob mierzono zasieg rzutu imitato-
rem BSL-a ,Jastrzab 1”7 o masie 40 kg.

Funkcjonowanie wyrzutni pneumatycznej WPA-1 oceniano na podstawie
predkosci koncowej ,strzatu” i wizualnej ocenie przemieszczania sie wozka star-
towego podczas startu. Predkosé wozka wyrzutni pneumatycznej WPA-1 wy-
znaczono na podstawie pomierzonego zasiegu rzutu ukosnego wystrzeliwanego
imitatora BSL-a ,Jastrzab 1”7 o masie 40 kg wedlug zaleznosci [2]

gz
Vo =
2cos? a(rtga +1y)

gdzie:
xr — zasieg rzutu ukosnego,
y — wysoko$¢ rzutu ukos$nego,
a — kat rzutu ukosnego.

Wyniki w postaci charakterystyk zasiegu i predko$ci w momencie wycze-
pienia si¢ BSL-a z wozka startowego w funkcji ci$nienia zaladowania zbiornika
gléwnego przedstawiono na rys. 10 i rys. 11.
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Rys. 10. Zasigg rzutu ukosnego imitatora w funkcji zaladowania zbiornika gléwnego
(kat wzniosu wyrzutni o = 15°)

Dodatkowo dokonano pomiaru ci$nienia w cylindrze napedowym i cylin-
drach hamowania wyrzutni pneumatycznej WPA-1. Charakterystyki zmiany
ci$nienia podczas strzaléw przedstawiono na rysunku 12 (ci$nienie zaladowa-
nia zbiornika gléwnego 5bar) i rysunku 13 (ci$nienie zaladowania zbiornika
gléwnego 10 bar).
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Rys. 11. Predkosci koncowe w funkcji ci$nienia zaladowania zbiornika gléwnego
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Rys. 12. Charakterystyka zmian ci$nienia w cylindrze napedowym (linia jasnoszara)

i cylindrach hamowania (linia szara i ciemnoszara), ci$nienie zaladowania zbiornika

gltéwnego 5 bar
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Rys. 13. Charakterystyka zmian ci$nienia w cylindrze napedowym (linia jasnoszara)
i cylindrach hamowania (linia szara i ciemnoszara), ci$nienie zaladowania zbiornika
gtéwnego 10 bar — II seria préb dynamicznych
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Druga serie prob dynamicznych wykonano dla sprawdzenia parametrow
uzytkowych wyrzutni WPA-1 dla imitatora BSL-a o powigkszonej masie o 5 kg.

W 1I serii przeprowadzono 5 strzaléw o cidnieniu naladowania zbiornika
gltownego od Hbar do 9bar. W trakcie II serii préob mierzono zasieg rzutu
imitatorem BSL-a ,Jastrzab 1”7 o masie 45 kg.

Prawidtowe funkcjonowanie wyrzutni pneumatycznej WPA-1 oceniano na
podstawie predkoéci przemieszczania sie wozka startowego podczas startu.
Predkosé wézka wyrzutni pneumatycznej WPA-1 wyliczono z tej samej za-
leznosci co w I serii préob dynamicznych.

Wyniki w postaci charakterystyk zasiegu i predkosci wézka startowego
w funkcji ci$nienia zatadowania zbiornika gléwnego przedstawiono na rys. 14
irys. 15.
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Rys. 14. Zasigg rzutu ukosnego imitatora w funkcji zaladowania zbiornika gléwnego
(kat wzniosu wyrzutni o = 15°)
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Rys. 15. Predkosci koncowe w funkcji ciénienia zaladowania zbiornika gléwnego
Dodatkowo dokonano pomiaru ci$nienia w cylindrze startowym i cylin-

drach hamowania wyrzutni pneumatycznej WPA-1. Charakterystyki cisnienia
dla wybranych préb strzaléw przedstawiono na rysunku 16 (ci$nienie zatado-
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wania zbiornika gléwnego 5 bar) i rysunku 17 (ci$nienie zaladowania zbiornika
gléwnego 9bar).
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Rys. 16. Charakterystyka zmian ci$nienia w cylindrze napedowym (linia jasnoszara)
i cylindrach hamowania (linia szara i ciemnoszara), ci$nienie zaladowania zbiornika
gtéwnego 5 bar
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Rys. 17. Charakterystyka zmian ci$nienia w cylindrze napedowym (linia jasnoszara)
i cylindrach hamowania (linia szara i ciemnoszara), cisnienie zaladowania zbiornika
glownego 9 bar

Otrzymane charakterystyki zmian cisnienia z préb dynamicznych, zaréwno
w I jak i w II serii, maja identyczny charakter. Na charakterystykach tych
wyraznie widoczne sg kolejne fazy pracy wyrzutni:

e nagly skok ci$nienia po otwarciu zaworu gléwnego (linia jasnoszara),

e jednakowe narastanie ci$nienia w cylindrach hamujacych (linia szara
i clemnoszara),

e lagodne opadanie wszystkich ci$nien na skutek nieszczelnosci po wystar-
towaniu obiektu.
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Na charakterystykach zmian ci$nienia zauwazy¢ mozna, ze maksymalne
ci$nienie w cylindrach hamujacych jest znaczaco wyzsze od cisnienia zatado-
wania zbiornika gléwnego, na co wplyw ma sprezanie przez tloki hamujace
w momencie hamowania wbzka startowego.

5. Whnioski

Wyposazenie wyrzutni WPA-1 w sterowany recznie pneumatyczny uktad
startowy pozwolilo usprawnié caly proces startu oraz umozliwito operatorowi
obstuge wyrzutni z bezpiecznej odlegtosci. Wyposazenie wyrzutni w elektrycz-
ny sterowany recznie uktad sterowania zaworami elektropneumatycznymi pod-
niosto jej funkcjonalnos$é i bezpieczenstwo eksploatacji, zwlaszcza w przypadku
wystrzeliwania tzw. celow latajacych z odpalanymi przed startem emiterami
ciepta, ktore sa niebezpiecznymi zréodtami bardzo jasnego $wiatta i wysokiej
temperatury.

Pomiar zasiegu rzutu uko$nego imitatora w funkcji zatadowania zbiornika
gléwnego dla stalego kata wzniosu wyrzutni pozwolit na wyznaczenie predko-
sci koncowej w zaleznosci od ci$nienia zatadowania zbiornika gtéwnego. Znajo-
mos¢ tych parametréw pozwala na optymalny doboér parametréw startowych
wyrzutni dla poszczegdlnych modeli BSL-i.

Planowane jest wykorzystywanie wyrzutni WPA-1 z elektropneumatycz-
nym ukltadem startowym w corocznych poligonach wojskowych jako podsta-
wowy system wspomagania startu samolotow bezzalogowych oraz celéw po-
wietrznych.
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Operational properties of WPA-1 pneumatic launcher with an
electro-pneumatic startup system

Abstract

The paper presents the design and operation of pneumatic launcher WPA-1 with
an electro-pneumatic system startup. The paper describes conceptual design and



OKRESLENIE WEASCIWOSCI FUNKCJONALNYCH WYRZUTNI. .. 415

shows images of the electro-pneumatic system built on the launcher. The principles of
working of the electro-pneumatic startup system, characteristics of its most important
elements, their operation, function and basic technical parameters are disclosed. The
paper presents a system for measuring the pressure in the cylinder and cylinder boot
inhibition. The methodology of implementation of the dynamic test and analytical
determination of the displacement and find speed of the startup trolley is discussed.
The results of two series of tests in a dynamic range of characteristics as a function
of load pressure in the main tank of the starting trolley, speed characteristics as a
function of the load pressure as well as characteristics of pressure in the cylinder and
cylinder boot inhibition are given. An evaluation of the functionality of a pneumatic
launcher startup system was made by dynamic tests and on the basis of the charac-
teristics. The functional parameters such as launch, maximum speed of the trolle,
minimum charging time, gun operator’s safety, reliability and proper operation of the
electro-pneumatic startup system were assessed.
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W pracy przedstawiony jest sposob i analiza sterowania okretowa wyrzut-
nia przeciwlotniczych pociskow rakietowych samonaprowadzajacych sie na
niskolecacy manewrujacy cel powietrzny. Wyniki komputerowych badan
symulacyjnych dla wybranych przypadkéw pokazano w postaci graficzne;j.

1. Wprowadzenie

We wspolczesnych systemach wykrywania i sledzenia manewrujacych ce-
16w powietrznych kluczows role odgrywa uktad sterowania okretowa wyrzutnia
przeciwlotniczych pociskéw rakietowych. Nalezy podkreslié¢, ze rozpatrywana
w danej pracy wyrzutnia przeznaczona jest do zwalczania nisko lecacych, ma-
newrujacych celéw powietrznych [1]-[7]. Waznym elementem tej wyrzutni jest
sterowany uktad skanujaco-$ledzacy [9]-[13]. Tuz po wykryciu przez niego ce-
lu nalezy w minimalnym czasie ustawi¢ wyrzutnie w takiej pozycji, aby jej
o$ podtuzna pokryla sie z linia obserwacji celu (LOC) i tym samym nastapi-
to przechwycenie przez glowice pocisku rakietowego znajdujacego sie na wy-
rzutni, manewrujacego celu powietrznego. Pozwala to na zmniejszenie czasu
przechwycenia celu oraz zwiekszenie skutecznoéci dziatania systemu obrony
przeciwlotniczej okretu. Od precyzji dziatania ukladu sterowania wyrzutnia
zalezy wiec doktadnosé naprowadzania pocisku rakietowego na cel.

2. Sterowanie wyrzutnia okretowg

Na okrecie posadowiona jest wyrzutnia skladajaca sie z wiezy i pocisku
rakietowego. Wieza natomiast sktada sie z dwoch zasadniczych obiektéw: plat-
formy bezposérednio zamontowanej na jednostce oraz prowadnicy umieszczonej
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na platformie. Ruch sterowania wieza jest ztozeniem ruchu platformy i ruchu
prowadnicy wynikajacego z przechwytywania i §ledzenia celu przez zestaw [14],
[15]. Na wiezy zainstalowana jest kamera termowizyjna, ktorej obraz przeka-
zywany jest na pulpit operatora. Operator siedzac na okrecie przed ekranem
monitora, decyduje o ruchu realizowanym przez wieze. Platforma moze ob-
racac si¢ wzgledem pokladu okretu zgodnie z katem azymutu . Kat 1),
jest katem odchylenia platformy (rys. 1). Do platformy zamontowana jest pro-
wadnica, ktoéra tworzy z nia obrotowa pare kinematyczna. W zwiazku z tym
prowadnica moze obracac si¢ wzgledem platformy zgodnie z katem elewacji 9,
(rys. 2). Kat 9, jest katem pochylenia prowadnicy.
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Rys. 1. Uproszczony model fizyczny wyrzutni z momentem sterujacym
platformy M}

Po obroéceniu platformy i prowadnicy do potozenia, w ktérym nastepu-
je przechwycenie celu, wieza nie zmienia swojej konfiguracji. Praca zestawu
analizowana jest do momentu przechwycenia celu. Wieza jest obiektem, ktore-
go charakterystyka bezwladnosci zalezy od polozenia celu wzgledem zestawu
przeciwlotniczego.

Narys. 3 przedstawiony zostal widok ogdlny poszukiwania celu powietrzne-
go z poktadu okretu wraz z przyjetymi uktadami wspotrzednych i wielko$ciami
kinematycznymi. Natomiast na rys. 4 pokazany jest schemat funkcjonalny pro-
cesu sterowania okretowa wyrzutnia przeciwlotniczych pociskéw rakietowych.



ANALIZA STEROWANIA PRZECIWLOTNICZA WYRZUTNIA... 419

g

Y13 yu
%—AVl¥ﬁﬁ [T TTTTITTTTIITTIITTIINITIING A:[V\,{Z

k23 ko
-l k ‘% k e
12 11 Yol

J Yo3

I 1

f

Rys. 2. Rzut gléwny modelu wyrzutni z momentem sterujacym prowadnicy M}

Nalezy zaznaczy¢, ze wszystkie wielko$ci wystepujace na rys. 1-4 zostaly
opisane w pracach [5], [7], [12] i dlatego nie beda tutaj dodatkowo omawiane.

Prawo sterowania dla wyrzutni okreslamy za pomoca metody optymalizacji
liniowo-kwadratowej [4] z funkcjonalem w postaci

J = /(wEwaw + ul Ry, dt (2.1)
0

Przedstawmy to prawo w nastepujacej postaci [10]
Uy = — Ky (2.2)

gdzie:

x,, — wektor stanu wyrzutni;

Uy = [Mx,My,MZ,Mw,Mg,MSO,Mp,Mg]T;

M, M,, M, — sterowania korekcyjne przemieszczen podiuznych wyrzutni
wzdluz osi podtuznej, bocznej i pionowej, odpowiednio;

M, My, My — sterowania korekcyjne przemieszczen katowych wyrzutni
wzdluz osi podtuznej, bocznej i pionowej, odpowiednio;

MP, MY — sterowania platformy i prowadnicy wyrzutni.
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Rys. 3. Wdok ogdlny poszukiwania celu powietrznego z poktadu okretu

Macierz sprzezenia K, wystepujaca w réwnaniu (2.2) wyznaczana jest
z nastepujacej zaleznosci

K, =R,'BIP, (2.3)

gdzie: B,, — macierz sterowan wyrzutni.

Macierz P,, jest rozwiazaniem algebraicznego réwnania Riccatiego
AEPw + PwAw - QPwaR;lBEJPw + Qw =0 (24)

gdzie: A, — macierz sterowan wyrzutni.
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Rys. 4. Schemat procesu sterowania okretowa wyrzutnia przeciwlotniczych pociskéw
rakietowych

Wystepujace w réwnaniach (2.1), (2.3) i (2.4) macierze wag R, i Qu
sprowadzone do postaci diagonalnej dobierane sa eksperymentalnie, przy czym
poszukiwania rozpoczynane sa od wartosci réwnych [10], [13]

1 1
Gis = o— Ty = (1=1,2,...,16) (2.5)

2x1ﬂimar 2u1Uimar
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gdzie:
Twimae — Maksymalny zakres zmian i-tej wartosci zmiennej stanu,
Uwinma. — Maksymalny zakres zmian i-tej wartosci zmiennej sterujace;.

Po wykryciu i przechwyceniu celu przez uktad skanujacy i $ledzacy, naste-
puje proces sterowania plaforma i prowadnicg wyrzutni w taki sposéb, by o$
podtuzna prowadnicy pokryla sie z linia obserwacji celu w mozliwie jak naj-
krotszym czasie. Odpowednie momenty sterujace wyznaczamy z nastepujacych
zaleznosci

Mi = I(to, tp) sgn (Ypo — o) + I (ts, tk)[kzj(wpv —o)+ hfp(ﬂ}pv — )

. 2.6
ME = I (to, tp) sgn (Opy — €) + I (ts, tr) [k (Opy — €) + h§(Dpy — €)] (29)
gdzie:
I (tg, tw), II(ts, tx) — funkcje impulsu prostokatnego;
to — chwila rozpoczecia sterowania wyrzutnia;
ty — chwila pokrycia sie osi prowadnicy z LOC;
ts — chwila rozpoczecia $ledzenia celu;
tr — chwila zakonczenia $ledzenia celu;
¥g,1%y — rzeczywiste katy pochylenia i odchylenia osi GOS, odpowied-
nio;
€,0 — katy pochylenia i odchylenia linii obserwacji celu, odpowied-
nio;
k3, k:;j) — wspolcezynniki wzmocnien ukladu sterowania platformy
i prowadnicy;
hy.hy,  —  wspdlezynniki tlumien ukladu sterowania platformy i pro-
wadnicy.

Nalezy podkresli¢, ze parametry regulatora kj, k:;j), hy, hfb Sg wyznaczone
w sposob optymalny zgodnie z algorytmem przedstawionym na rys. 5. Z kolei
katy pozadane dla ukladu automatycznej regulacji e, ¢ wyznaczy¢é mozna
z réwnan ruchu LOC [8], [10]

d
d—; = V¢[cos x. cos o cos(e — 7.) + sin x.sin o]+
— V,[cos x, cos o cos(e — v,) + sin x, sin o]

d
rE coso = —Vecos xesin(e — v.) + V, cos x, sin(e — 7,) (2.7)

dt
do . .
= Ve[cos X, sin o cos(e — 7.) — sin x. cos o]+

— V,[cos xosin o cos(e — ,) — sin x, cos o]
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Rys. 5. Schemat blokowy algorytmu sterowania przeciwlotnicza wyrzutnia kretowsa

gdzie:

T

Ve, Vo
e, 0
Yes Xe
Yo; Xo

wzajemna odleglo$é¢ pocisku i celu;

predkosci celu powietrznego i okretu, odpowiednio;
katy okreslajace potozenie LOC w przestrzeni;
katy okreslajace poltozenie wektora predkosci celu;

katy okreslajace polozenie wektora predkosci okretu.
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3. Otrzymane wyniki

Dla sprawdzenia poprawnosci dziatania algorytmu optymalnego sterowania
przeciwlotnicza wyrzutnia okretowa przeprowadzono sumulacje komputerowa
dla hipotetycznej wyrzutni majacej zadanie wykrycia, identyfikacji i $ledzenia
manewrujacego celu powietrznego oraz wystrzelenia samonaprowadzajacego
pocisku rakietowego. Przedstawiono przypadki niekorzystnego ustawienia wy-
rzutni w chwili wykrycia celu. Rysunki 6 i 7 pokazuja, ze uklad sterowania
bardzo skutecznie ttumi drgania liniowe wiezy, wynikte wskutego pojawienia
sie procesu przejsciowego.

14

0 2 4 6 8 10 12

16
t[s]

Rys. 6. Przebiegi w czasie przemieszczen liniowych wyrzutni przy sterowaniu
optymalnym bez ograniczen

Sv, vy [rad]

AN

0 2 4 6 8 10 12 1

2

4 16
t[s]
Rys. 7. Przebiegi w czasie przemieszczen katowych wiezy wyrzutni przy sterowaniu
optymalnym bez ograniczen
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Rys. 8. Przebiegi w czasie przemieszczen katowych zadanych i realizowanych
prowadnicy wyrzutni przy sterowaniu optymalnym bez ograniczen
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Rys. 9. Tory zadane i realizowae prowadnicy wyrzutni przy sterowaniu optymalnym
bez ograniczen
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Rys. 10. Wartosci optymalnego momentu sterujacego prowadnica wyrzutni w funkcji

czasu bez ograniczen



426 7. KORUBA, Z. DziopPA

Na rys. 8-10 pokazane jest przejscie wyrzutni ze stanu poczatkowego do za-
danego stanu koncowego bez nalozonych ograniczen na dopuszczalne momen-
ty sterujace prowadnica wyrzutni. W wyniku otrzymujemy szybkie (w ciaggu
ok. 5s) przejécie wyrzutni do stanu $ledzenia (0§ podluzna prowadnicy po-
krywa sie z linig obserwacji celu), jednakze przekroczone sa dopuszczlne war-
tosci sterowan i tym samym sterowanie staje sie nierealizowalne technicznie
(rys. 10).

Po zastosowaniu w algorytmie sterowania ograniczen natozonych na mo-
menty sterujace, uzyskujemy nieco dluzszy proces ustawienia wyrzutni w za-
dane potozenie koncowe, lecz uklad sterowania spelnia warunki technicznej
realizowalnosci. Pokazuja to wykresy na rys. 11-13.

=Y
S

s> Wpvs o [deg]
w
S

40

Ypvs €

0 3 10 15

t[s]
Rys. 11. Przebiegi w czasie przemieszczen katowych zadanych i realizowanych
prowadnicy wyrzutni przy sterowaniu optymalnym z nalozonymi ograniczeniami

tor realizowany

Vpvs G [deg]

tor zadany

0 10 20 30 40 50 60
9 pv,e [deg]

Rys. 12. Tory zadane i realizowae prowadnicy wyrzutni przy sterowaniu
optymalnym z natozonymi ograniczeniami
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Rys. 13. Tory zadane i realizowae prowadnicy wyrzutni przy sterowaniu
optymalnym z natozonymi ograniczeniami

Rozwazania teoretyczne i otrzymane wyniki badan symulacyjnych pozwa-
laja na sformulowanie ponizszych wnioskow

e Momenty sterujace wyrzutni wywoluja szkodliwe drgania wszystkich jej
elementéw. Skuteczne niwelowanie tych drgan mozna dokonaé poprzez
optymalny dobér wspoétczynnikéw wzmocnien i ttumien w ukladzie ste-
rowania wyrzutni.

e System sterowania wyrzutni okretowej pozwala na szybkie jej ustawienie
w odpowiednim miejscu przestrzeni (0§ podluzna prowadnicy ustawiona
zgodnie z linia obserwacji celu).

e Zaprezentowany algorytm optymalnego sterowania wyrzutnia pozwala
nie tylko na mozliwie najszybsze jej ustawienie w pozadanym miejscu
przestrzeni, ale takze zapewnia minimalizacje efektéw dynamicznych
i thumienie proceséw przejéciowych w najkrétszym czasie.

e Zaproponowany algorytm oprocz minimalizacji uchybéw miedzy ruchem
zadanym a rzeczywistym sterowanej wyrzutni pozwala tak dobieraé¢ war-
tosci sterowan, aby nie przekroczyé dopuszezalnych wartosci momentéw
sterujacych wyrzutnia, przez co zapewniona jest jej techniczna realizo-
walnosé.

Praca naukowa finansowana przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego ze
$rodkéw na nauke w latach 2011-2013 jako projekt badawczy.
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W pracy przedstawiono koncepcje systemu wspomagajacego start i la-
dowanie samolotow transportowych, wykorzystujacego zjawisko lewita-
cji magnetycznej. Technologia lewitacji magnetycznej (MAGLEV) jest
dobrze znana i wykorzystywana od lat w konstrukcji pociagéw porusza-
jacych sie z bardzo duzymi predkosciami. Uwazana jest za bezpieczna
i przyjazna dla srodowiska. Jednak zastosowanie jej do przyspieszania
i hamowania samolotu wymaga przeprowadzenia dodatkowych badan
teoretycznych oraz doswiadczalnych, ktére powinny da¢ odpowiedz, czy
taki system jest mozliwy do realizacji, bezpieczny i ekonomicznie uzasad-
niony. Praca zawiera przyktadowe wyniki obliczen wykonanych dla samo-
lotu klasy Airbus A320, gtéwnie dotyczace fazy startu. Wynika z nich, ze
technicznie jest mozliwe zbudowanie systemu GABRIEL, lecz bedzie on
zdecydowanie drozszy od konwencjonalnego sposobu startu i ladowania
samolotéw transportowych.

1. Wstep

Furopa jest jednym z najgeéciej zaludnionych obszaréw Ziemi. Na jej te-
renie znajduje sie ok. 1270 lotnisk oraz 1300 ladowisk. 737 lotnisk europej-
skich posiada niezbedne wyposazenie do wykonywania na nich operacji typu
IFR [2]. W 2010 r. w Europie zostalo wykonanych ok. 9,5 milionéw lotéw IFR,
natomiast prognoza na 2017 r. zaklada 21% wzrost liczby lotéw, co odpowia-
da wykonaniu 11,5 miliona startéw i takiej samej liczby ladowan [4], [5]. Az
44% calego ruchu skoncentrowane jest na zaledwie 25 najwiekszych lotniskach.
Powoduje to bardzo duze zageszczenie ruchu lotniczego na najwiekszych lotni-
skach europejskich oraz w ich bezposrednim otoczeniu. Ruch lotniczy w tych



432 A. MAJKA

obszarach zbliza sie tym samym do granicy przepustowosci. Tak duze nasilenie
ruchu lotniczego wplywa znaczaco na obnizenie poziomu bezpieczenstwa lotéw
oraz oddziatuje bardzo niekorzystnie na srodowisko naturalne w otoczeniu lot-
nisk poprzez kumulacje emisji halasu oraz substancji szkodliwych.

Obecnie podejmowane sa dzialania, majace na celu zmniejszenie szkodli-
wego oddzialywania transportu lotniczego na otaczajace $rodowisko poprzez
stosowanie specjalnych procedur antyhatasowych oraz projektowanie cichszych
silnikéw, bardziej przyjaznych dla $rodowiska (obnizona emisyjnos¢). Problem
zwiekszenia przepustowosci weztéow lotniskowych rozwiazywany jest poprzez
zmniejszenie wymaganych separacji pomiedzy samolotami do wymaganego mi-
nimum oraz stosowanie optymalnych procedur kolejkowania samolotéw wyko-
nujacych operacje okotolotniskowe.

Wszystkie te dzialania sprawiaja wrazenie rozwiazan doraznych, nie dajac
rozwigzan systemowych. Jednym ze sposobéw poprawy sytuacji jest zasto-
sowanie nowatorskich rozwigzan, np. wspomagania startu z wykorzystaniem
zjawiska magnetycznej lewitacji. System taki, dzieki mniejszemu wymaganemu
poziomowi mocy silnikéw w fazie startu, moze wplynaé¢ na obnizenie nieko-
rzystnego oddzialywania samolotéw na $rodowisko naturalne poprzez reduk-
cje emisyjnosci w fazie startu i ladowania oraz poziomu halasu na lotnisku
i w jego obszarze. Start wspomagany magnetycznie moze przyczynié¢ sie do
redukeji masy samolotu (1zejsze podwozie oraz silniki), co wplywa korzyst-
nie na poprawe efektywnosci eksploatacyjnej. Poprawie mogtaby réwniez ulec
przepustowos¢ samych lotnisk i ich obszaréw operacyjnych, dzigki mozliwosci
przeprowadzania startow i ladowan réwnoczes$nie na kilku stanowiskach oraz
skroceniu czasu realizacji tych procedur.

2. Nowatorskie koncepcje startu i ladowania

Start samolotu jest jedna z najistotniejszych faz lotu. Start samolotu ciez-
kiego (LargeAeroplane wg. CS-25 [3]) sklada sie z rozbiegu zakonczonego ro-
tacja i czterech etapow powietrznych: rozpedzania i wznoszenia w konfiguracji
do startu, chowania podwozia, dalszego wznoszenia i rozpedzania do wysoko-
$ci zmiany konfiguracji, wznoszenia w konfiguracji przelotowej do osiggniecia
wysokosci 457 m (1500 ft) powyzej poziomu startu [3]. Profil typowego startu
przedstawiono na rysunku 1 [1], [3], [6]. Niska efektywnosé¢ fazy startu spo-
wodowana jest wzglednie niska predkoscia oderwania od ziemi w stosunku
do predkosci przelotowej, ktéra to na ogdt zblizona jest do predkosci maksy-
malnej danego samolotu. Duzy kat natarcia, na ktérym samolot porusza sie
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Rys. 1. Profil startu samolotu transportowego [1], [3], [6]

w fazie startu oraz wychylone urzadzenia zwigkszajace site nosna (klapy, sloty
itp.) sprawiaja, ze wspélezynnik oporu aerodynamicznego jest wysoki, a do-
skonato$é aerodynamiczna wzglednie niska. Dodatkowo wysuniete podwozie
powieksza opér aerodynamiczny samolotu oraz opér zwigzany z sita tarcia
w trakcie toczenia sie samolotu po pasie. W przypadku startu klasycznego
nie ma mozliwoéci znaczacego podniesienia predkosci oderwania, ze wzgledu
na ograniczenia eksploatacyjne podwozia, w szczegdlnosci wytrzymatosé opon,
zdolnos¢ do rozproszenia energii przez hamulce oraz wytrzymatosé podwozia
i jego mechanizmu chowania na obciazenia aerodynamiczne. Mata predkosé
oderwania wynika réwniez z ograniczonych mozliwosci rozpedzenia sie samo-
lotu na wspdélczesnie istniejacych pasach startowych. Budowa dtuzszych paséw
jest nieuzasadniona ekonomicznie i ktopotliwa organizacyjnie.

Konwencjonalny start lub ladowanie trwajg stosunkowo dlugo, a w ich
trakcie samolot porusza sie blisko powierzchni ziemi. Cheé zmniejszenia nega-
tywnego oddzialywania samolotéw na Srodowisko, w szczegdlnosci na obsza-
ry okotolotniskowe, doprowadzita do opracowania réznych koncepcji zmiany
tradycyjnego sposobu startu i ladowania samolotu. Nowe technologie startu
i ladowania samolotu ukierunkowane sa gléwnie na zmniejszenie zuzycia pali-
wa i zmniejszenie powierzchni obszaréw zajmowanych przez lotniska. Pierwszy
z wymienionych celéw moze zostaé¢ osiagniety roznymi metodami: start samo-
lotu z wykorzystaniem katapulty lub toru szynowego, bezprzewodowe mikrofa-
lowe przesytanie energii wykorzystywanej przez samolot do startu i ladowania,
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wykorzystanie zjawiska lewitacji magnetycznej (MAGLEV) w fazie startu i la-
dowania samolotu itp.

Technologia MAGLEV jest jedna z najbardziej efektywnych metod roz-
pedzania i hamowania samolotu w fazie rozbiegu i dobiegu. Wykorzystanie
tej technologii wymaga opracowania systemu naziemnego, okre$lenia zakre-
su modyfikacji konstrukcji samolotu oraz opracowania procedur bezpiecznego
ladowania, réwniez awaryjnego. Technologia ta jest dobrze znana i wykorzy-
stywana od lat w konstrukcji pociggéw poruszajacych sie z bardzo duzymi
predkosciami. Uwazana jest za bezpieczna i przyjazna dla $rodowiska. Zasto-
sowanie jej do przyspieszania i hamowania samolotu wymaga jednak prze-
prowadzenia dodatkowych badan teoretycznych oraz doswiadczalnych, ktore
powinny da¢ odpowiedz, czy taki system jest mozliwy do realizacji, bezpieczny
i ekonomicznie uzasadniony.

Zastosowanie systemu wspomagajacego start i ladowanie samolotu (Inte-
gratedGround and on-Board System for Support of the Aircraft Safe Take-off
and Landing — GABRIEL) powinno pozwoli¢ na poprawe ekonomii, bezpie-
czenstwa 1 zmniejszenie uciazliwodci tych faz, gléwnie halasu i emisji sub-
stancji szkodliwych dla srodowiska. Moze réwniez przyczyni¢ sie do rozwoju
klasy bardzo szybkich samolotéw (np. hiperdZzwiekowych), ktére w normal-
nych warunkach nie bylyby w stanie rozpedzi¢ sie¢, ze wzgledu na ograniczenia
dzisiejszych podwozi kotowych i dlugosci pasow startowych.

3. Koncepcja systemu GABRIEL

Wykorzystanie samego zjawiska lewitacji magnetycznej nie jest wystarcza-
jace do startu i ladowania, poniewaz podobnie jak i inne metody bezkontak-
towe, charakteryzuje sie ona niemal zerowym wspdlczynnikiem tarcia. Oprocz
unoszenia sie samolotu ponad powierzchnia pasa, istnieje rowniez potrzeba
utrzymania go na zadanym torze, jak i rozpedzenia do startu lub wyhamo-
wania po ladowaniu lub przerwanym starcie. W celu kontrolowania energii
kinetycznej samolotu podczas operacji naziemnych, potrzebne jest zastosowa-
nie silnika. Jedna z propozycji moze byé¢ zastosowanie elektrycznych silnikow
liniowych. Silniki takie moga rozpedzié¢ samolot bez uzycia jego wlasnego na-
pedu, w sposéb podobny do katapulty, a ilos¢ uzyskanej w ten sposéb energii
moze postuzyé do opuszczenia przez samolot niskich wysokosci w mozliwie
krotkim czasie, pozwalajac na unikniecie fazy rozpedzania nisko nad ziemia
(etap 3 i 4, rysunek 1). Jednakze takie rozwiazanie wiaze sie ze znacznym
zwiekszeniem masy samolotu o czesci samego silnika liniowego.
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Innym rozwiazaniem moze by¢ wykorzystanie silnikéw samolotu. Rozwia-
zanie to nie jest korzystne, ze wzgledu na takie same efekty niekorzystne wy-
wierane przez samolot na otoczenie, jak w przypadku startu klasycznego. Jesz-
cze innym rozwigzaniem moze by¢ zastosowanie specjalnej platformy, ktora
wystrzeliwalaby i odbierata samolot. Potrzeba zminimalizowania masy samo-
lotu oraz zatozenie maksymalnego ograniczenia wplywu samolotu na otoczenie
lotniska, sktaniaja do wyboru ostatniego rozwiazania, w ktérym samolot spo-
czywal bedzie w fazie rozbiegu i dobiegu na specjalnej platformie (rys. 2).
Poniewaz przewiduje sie, ze samolot nie bedzie posiadal klasycznego podwo-
zia, do celéw transportowych umieszczony bedzie dodatkowo na specjalnym
wobzku zaopatrzonym w kota.

o)

\ \4

Platforma  Wdzek
Bl

| TOR MAGNETYCZNY |

Rys. 2. Koncecpja startu samolotu z platformy magnetycznej [9]

Jako kryteria, ktorymi kierowano sie przy wyborze projektu koncepcyjnego
dla systemu wspomagania startu i ladowania, wybrano:

mozliwoéé¢ rozpedzenia samolotu do predkosci oderwania lub pozwala-
jacej na osiagniecie zadanej wysokosci przy minimalnym ciagu silnikéw
wlasnych samolotu,

ograniczenie masy samolotu lub zachowanie jej na dotychczasowym po-
ziomie,

mozliwo$¢ wyhamowania samolotu w przypadku przerwanego startu,
mozliwo$é zastosowania systemu dla jak najszerszej gamy samolotéw,

mozliwo$¢é wykorzystania systemu w réznych warunkach atmosferycz-
nych,

mozliwoéé¢ wykorzystania jednego systemu zaréwno do startu, jak i la-
dowania,

mozliwo$¢ odzyskiwania energii w przypadku ladowania lub przerwanego
startu,

realizowalno$é¢ projektu od strony materiatowej i finansowej,

bezpieczenstwo dla ludzi i urzadzen elektronicznych na poktadzie.
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Po przeanalizowaniu réznych wariantéw systemu, wybrano koncepcje ru-
chomej platformy wykorzystujacej system Inductrack. Koncepcja ta zaktada
zastosowanie lewitujacego pojazdu w ksztalcie platformy, na ktérej umiesz-
czony jest wozek, na ktérym spoczywa samolot (rys. 2). Platforma ta bedzie
poruszaé sie po torze systemu Inductrack, zbudowanym z dwoéch szyn w po-
staci laminatu sktadajacego sie z wielu arkuszy miedzi. Taki system lewitacji
jest obecnie najtanszy w realizacji, ale nie zostal do tej pory wykorzystany
komercyjnie. Nalezy podkresli¢, ze opiera sie on na zjawisku lewitacji elektro-
dynamicznej. Tym samym, platforma oprocz magneséw statych, ktore lewituja
nad szynami, musi by¢ wyposazona rowniez w zestaw normalnych két. Jest to
spowodowane natura zjawiska, ktore pojawia sie dopiero po osiagnieciu okre-
Slonej predkosdci. W zaleznosci od lewitujacej masy, jest to od 5 do 30 km/h.
Przy uzyciu tego systemu mozna ograniczy¢ mase samolotu o mase klap, slo-
tow 1 innych urzadzen wspomagajacych start i ladowanie. Zaktada sie réwniez,
ze samolot nie bedzie posiadal klasycznego podwozia, musi jednak posiadaé
wzmocnione punkty kotwiczne w postaci trzpieni z zaczepami, na ktérych be-
dzie sie opieral o woézek transportowy. Do startu samolot bylby mocowany
bezposrednio do zaczepéw wystajacych z platformy, w ktérych znajdowaty-
by sie elektromagnesy. Ich zadaniem byloby utrzymanie samolotu na stalowej
platformie w czasie rozbiegu do czasu oderwania, kiedy to nastepowatoby roz-
magnesowanie rdzenia odpowiednim pradem, a tym samym zanikniecie sity
przyciagajacej, co umozliwitoby odlaczenie sie samolotu od platformy. Taki
system jest potrzebny ze wzgledu na mozliwosé¢ wystapienia podmuchu zaraz
po oderwaniu, ktéry mogltby spowodowaé¢ ponowny kontakt samolotu z zacze-
pami, niekoniecznie w miejscu kotwiczenia. Dodatkowo poprzez stalowe zacze-
py i punkty kotwiczenia istnialaby mozliwo$¢ przestania energii elektryczne;j.
Tym samym, mozna by dodatkowo zmniejszy¢ zuzycie paliwa podczas ewentu-
alnego kotowania. Koncepcja ta pozwala wiec na zmniejszenie masy samolotu
o 4-6%.

Najlepsze efekty zastosowania systemu osiagane beda dla specjalnie za-
projektowanych samolotéw. Uniwersalnosé rozwiazania pozwolitaby jednak na
wykorzystywanie juz istniejacych konstrukeji po dokonaniu niewielkich mody-
fikacji. Za rozpedzanie i hamowanie platformy odpowiedzialny bytby liniowy
silnik synchroniczny, wchodzacy w skltad systemu EMALS. Jego moc pozwa-
lataby na rozpedzenie i wyhamowanie nawet najciezszych samolotéw, przy
zachowaniu bezpiecznego przyspieszenia ok. 1-1,5g.

Zaktada sie, ze ladowanie przebiegaloby podobnie do typowego ladowania
na betonowym pasie startowym, z tg roéznica, ze odbywatoby sie przy zwiek-
szonej predkosci. Podczas podejsécia do pasa potozenie samolotu bytoby moni-
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torowane. Platforma rozpedzaltaby sie do predkoéci rownej predkosci samolotu
i utrzymywalaby polozenie bezposrednio pod nim do czasu zakotwiczenia, po
ktérym rozpoczynatoby sie hamowanie. Masa i rozmiar samej platformy sa
Scisle uzaleznione od wielkosci i masy samolotu, ktéry ma przewozié. Szero-
kos¢ platformy odpowiadataby szerokosci pasa, na jakim dany samolot moze
ladowaé. W przypadku samolotu klasy Airbus A320 jest to 45 metréw. Dhu-
gos¢ platformy powinna by¢ ok. 2 razy wieksza od rozstawu két. W przypadku
samolotu o masie ok. 80 ton, mase platformy stalowej do ladowania podpartej
na trzech szynach, razem z ukladem magneséw i stojanem silnika liniowe-
go, szacuje sie na ok. 33 tony. Poniewaz oprécz startu i ladowania platforma
moze byé wykorzystywana do przenoszenia samolotu do i z miejsca postoju,
uruchomienie silnikow moze nastepowaé dopiero przed samym pasem starto-
wym, co pozwoli na zmniejszenie kosztow paliwa zwigzanych z kotowaniem.
System ten jest bezpieczny z punktu widzenia natezenia pola magnetycznego,
dzieki pozycji samolotu po stronie ekranowanej uktadu magneséw Hallbacha.
Jest on rowniez odporny na warunki atmosferyczne takie jak deszcz, wiatr czy
oblodzenie. Pewien problem mogltby stwarzaé snieg, ze wzgledu na mozliwe
zaleganie na platformie, co prowadzitoby do wzrostu masy unoszonej. Mozna
by temu zaradzi¢, stosujac platforme w postaci kratownicy.

Szacunkowy koszt wybudowania kilometra pasa startowego ksztaltuje sie
obecnie w granicach 5mln USD. Koszt wybudowania kilometra toru In-
ductrack jest poréwnywalny, jednakze dodatkowy koszt stanowia pojazdy-
platformy, ktérych cena jednostkowa szacowana jest na 2-3 mln USD. W zwigz-
ku z tym, analizowany system bedzie drozszy od rozwiazan klasycznych sto-
sowanych wspotczeénie.

4. Zmiana charakterystyk samolotu wykorzystujacego system
GABRIEL

Cigzar samolotu ma bezposredni wplyw na halas oraz emisje substancji
szkodliwych dla érodowiska. Ma to szczegdlnie duze znaczenie w obszarach
okotolotniskowych, ze wzgledu na duzg intensywnos$é ruchu lotniczego. Cie-
zar wplywa réwniez na inne charakterystyki eksploatacyjne, w tym kosztowe.
Zastosowanie systeméw wspomagania startu i ladowania pozwoli na redukcje
ciezaru samolotu z powodu rezygnacji z klasycznego podwozia oraz mniejsza
mase silnikéw, ktorych ciag bedzie dobierany na warunki przelotowe. Wieksza
predko$é oderwania uzyskiwana dzieki systemowi GABRIEL oraz inny ksztatt
trajektorii po starcie zminimalizuja negatywne oddzialywanie samolotéw na
srodowisko.
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Na potrzeby niniejszej pracy dokonano analizy charakterystyk masowych
gléwnych zespoléw samolotu o klasycznych rozwiazaniach konstrukcyjnych.
Pozwolito to okreéli¢ masy tych zespoléw i zweryfikowaé otrzymane wyni-
ki na podstawie znanych przyktadow. Dzieki takiemu podejsciu, mozna byto
rowniez wyznaczy¢ mase samolotu zmodyfikowanego pod potrzeby systemu
GABRIEL, uwzgledniajac zmiany mas zmodyfikowanych zespoléw (kadltub,
skrzydla, zesp6l napedowy, podwozie itd.). Mase samolotu w wersji podsta-
wowej wyznaczono na podstawie powszechnie znanych i opisywanych w litera-
turze metod opierajacych sie na analizie statystycznej [8], [10], [11], [13]. Mase
zmodyfikowanych zespoléw pod potrzeby systemu GABRIEL wyznaczono na
podstawie analogicznych formul, uwzgledniajacych zmiany konstrukcyjne pta-
towca.

Ciagg niezbedny zespotu napedowego wyznaczono na podstawie analizy
ustalonego stanu lotu poziomego dla obliczeniowych charakterystyk aerody-
namicznych wyznaczonych klasycznymi metodami literaturowymi [1], [6]-]8],
[12], [13].

Wyniki obliczen przeprowadzonych dla samolotu klasy Airbus A320 po-
zwalaja oczekiwaé zmniejszenia masy startowej samolotu przystosowanego pod
potrzeby systemu GABRIEL o ok. 5%, zmniejszenia oporu aerodynamicznego
w warunkach przelotowych o 4%, co przelozy sie na poréwnywalne zmniej-
szenie zuzycia paliwa, zmniejszenia oporu aerodynamicznego w fazie startu
0 30%. Przyktadowe wyniki dotyczace zmiany sity oporu samolotu oraz calego
systemu w fazie startu przedstawiono na rysunkach 3 oraz 4.

0.12 ‘

Sity w fazie startu odniesione do ciezaru

80

Rys. 3. Wzgledne sily oporu dzialajace na samolot w trakcie klasycznego startu
i z systemem GABRIEL
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Rys. 4. Zmiana calkowitej sily opory systemu GABRIEL w fazie rozbiegu
5. Uwagi konnicowe

Wstepne analizy wykazuja, ze system wspomagania startu wykorzystujacy
zjawisko lewitacji magnetycznej jest mozliwy do realizacji przy uzyciu dzisiej-
szej technologii. Jednakze, aby w pelni wykorzysta¢ jego mozliwosci, potrzeb-
ny jest silnik liniowy o bardzo duzej mocy i kompaktowej lekkiej budowie.
Obecnie istniejacy silnik o najwiekszej mocy (prototyp) ma moc 45 MW i ciag
maksymalny réowny 1,32 MN. Moc taka jest wystarczajaca do znaczacego skré-
cenia rozbieg samolotu i dlugosci catego pasa, przy zalozeniu stosowania klap
i tych samych predkosci startowych, co w przypadku startu konwencjonalnego.
W przypadku samolotu klasy Airbus A320, przy maksymalnej masie startowej
dtugosé rozbiegu mozna skréci¢ z obecnych 1200 m do ok. 700 m. Warto jednak
nadmienié, ze przy predkosciach ponizej 100 m/s uktad lewitacji magnetycznej
jest niepraktyczny i znacznie ekonomiczniejszym bedzie zastosowanie wzmoc-
nionych két szynowych, ktore beda lzejsze i tansze.

Prawdziwy potencjal tej technologii tkwi w jej bardzo wysokiej predkosci
maksymalnej, dzieki bezkontaktowemu przemieszczaniu sie. Jedynym ograni-
czeniem jest moc silnika liniowego i wytrzymatosé konstrukeji samego ptatow-
ca. Niestety, aby osiagnaé te predkodci, istnieje potrzeba utrzymania ciggu
maksymalnego silnika liniowego w calym zakresie predkosci startowych. Aby
tego dokonaé, potrzebny jest silnik o mocy 5,5 razy wiekszej od najwiekszego
istniejacego silnika, a tym samym o znacznie podwyzszonym napieciu zasilaja-
cym, co jest ograniczone obecnie dostepnymi materiatami izolacyjnymi. Ana-
lizowana metoda lewitacji elektrodynamicznej charakteryzuje sie bardzo do-
brym stosunkiem masy unoszonej do masy samego uktadu lewitujacego. Wada
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jest potrzeba stosowania kot, co nieco pogarsza ten stosunek, oraz powstaja-
cy podczas lewitacji opor elektrodynamiczny, ktéry przy duzych predkosciach
jest znikomy, lecz przy nizszych predkosciach do$é znaczacy.

Jedna z najwiekszych zalet proponowanego systemu bytaby poprawa bez-
pieczenstwa startu. Przed kazdym startem samolot bylby precyzyjnie wazony,
co pozwolitoby uniknaé startu samolotu z przekroczong masa maksymalna.
Prawidtowo dzialajacy system uniemozliwialby réwniez ,wypadniecie” samo-
lotu poza pas w trakcie rozpedzania. Ciagly monitoring przebiegu rozpedzania
pozwolitby okresli¢ prawidlowosé przebiegu tego etapu i w sposéb automatycz-
ny podja¢ decyzje o przerwaniu startu w przypadku wystapienia powaznych
odchylek parametréw ruchu. Dodatkowo system jest praktycznie niewrazli-
wy na stan nawierzchni pasa startowego (za wyjatkiem zalegajacego S$niegu).
System taki eliminowalby wiec btedy wzglednej oceny warunkéw startu, do-
konywanych obecnie przez zalogi samolotéw komunikacyjnych. Bledy te staty
sie przyczynami wielu katastrof we wspotczesnym lotnictwie.

Samolot odrywajacy sie od platformy ze znacznie wicksza predkoscia jest
mniej podatny na zjawiska, jakie moze napotka¢ w trakcie lotu na maltej wy-
sokosci (np. uskok wiatru).

Najwiekszg bariera w zastosowaniu tego systemu, pomijajac obecny niedo-
bér mocy silnika liniowego, jest koszt ew. materiatéw i systeméw niezbednych
do jego stworzenia. Platforma dla samolotu klasy Airbus A320 wymaga ma-
gneséw neodymowych wysokiej klasy o tacznym ciezarze ok. 44 ton. Jest to
material zawierajacy znaczne iloSci pierwiastka ziem rzadkich (neodym) i tym
samym jego cena (gotowego magnesu) ksztaltuje sie w granicach 110 USD za
kilogram. Koszt magneséw do platformy bedzie sie wiec ksztattowal na pozio-
mie 4,8 mln USD. Na kazdy metr toru potrzeba ok. 100 kg miedzi, co stanowi
tylko niewielki koszt w poréwnaniu z kosztem wyposazenia systemu EMALS.
Koszt tego systemu szacowany jest na ok. 644 mln USD.

Biorac pod uwage powyzsze szacunki, mozna stwierdzi¢, ze system jest
mozliwy do realizacji w praktyce, ale obecnie zupelnie nieeckonomiczny.
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Analysis of prospective benefits coming out of using system for support of
the transport aircraft take-off and landing, utilizing magnetic levitation

Abstract

This paper describes a concept of a system for support of the aircraft safe take-
off and landing using magnetic levitation technology. In case of using the magnetic
levitation technology, the air frame weight can be considerably reduced, since the
under carriage system could be lighter or even be ignored. The required engine power
is determined by the take-off phase in which substantial thrust is needed. Therefore,
if the aircraft could take-off and start the initial climb phase with ground power, the
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installed power may be reduced, resulting in less weight, less drag and less overall fuel
consumption that leads to emission reduction. In addition, less weight decreases the
wake vortex that affects the airport capacity issues, whilst the production of aircraft
having a smaller weight leads to savings on materials. These advantages, the lower fuel
consumption and emissions, increase the sustainability of the transportation system.
The paper contain example results of analysis performed for the aircraft of Airbus
A320 class.

Praca naukowa finansowana ze $rodkow finansowych na navke w latach 2012-2014
przyznanych na realizacje projektu miedzynarodowego wspolfinansowanego
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Lot w formacji bezzalogowych aparatéw latajacych (BAL) jest specjal-
nym przypadkiem lotu grupowego i jest definiowany jako zamierzony
ruch dwoéch lub wiecej BAL. Szczegdlny nacisk kladziony jest na utwo-
rzenie okreslonej figury geometrycznej przez lecace BAL i jej skutecz-
ne utrzymanie przez zachowanie odpowiednich odleglosci pomiedzy po-
szczegblnymi uczestnikami lotu. W zwiazku z tym projektowanie praw
sterowania lotem w formacji musi by¢ poparte licznymi badaniami symu-
lacyjnymi oraz musi uwzgledniaé¢ wszystkie czynniki mogace dziataé na
system, tworzony przez kilka BAL, jako zaklécenia. Jednym z niezbed-
nych elementow, jaki powinien by¢ poddany analizie podczas tworzenia
ukladu sterowania lotem w formacji, jest jego aerodynamika.

W niniejszym artykule dokonano analizy numerycznej aerodynamiki lo-
tu w formacji dwoch bezzalogowych aparatéw latajacych klasy mikro
podczas tzw. Sledzenia lidera (ang. lead trail). Jako obiekt badan zo-
stal wybrany mikrosamolot typu delta w uktadzie latajacego skrzydta
o symetrycznym profilu ptata. Wykonano obliczenia metoda elementéw
skonczonych z uzyciem oprogramowania COMSOL Multiphysics. Bada-
nia zostaly przeprowadzone dla modelu 3D. Poréwnano przebiegi sity
nosnej oraz sily oporu aerodynamicznego dla lidera formacji oraz mi-
krosamolotu za nim podazajacego. Uzyskane wyniki pomagaja ocenié¢
wzajemne oddzialtywanie mikrosamolotéw podczas lotu w formacji.

1. Wprowadzenie

Bezzalogowe aparaty latajace (BAL) sa obecnie przedmiotem intensyw-
nych badan. Dzialania w tym zakresie dotycza miedzy innymi syntezy zaawan-
sowanych algorytmoéw sterowania oraz nawigacji, implementacji nowoczesnych
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pokladowych urzadzen pomiarowych wykonanych w technologii MEMS (ang.
Micro Electro-Mechanical Systems), uzycia réznego rodzaju mikrourzadzen
manewrowych umieszczonych na krawedzi natarcia (dysze, membrany, wibru-
jace klapy), analizy aerodynamiki przy niskich liczbach Reynoldsa, badan ma-
terialowych i konstrukcyjnych ze szczegdlnym uwzglednieniem kompozytéw
i super stopéw. Ponadto, w ostatnim czasie, w kregu zainteresowan naukow-
coéw znalazly sie loty w formacji bezzatogowych aparatéw latajacych zapewnia-
jace mozliwosé znacznego powiekszenia ich pola zastosowan oraz zwiekszenia
efektywnosci ich uzycia.

Loty w formacji i problemy z nimi zwigzane sa stosunkowo mtoda dzie-
dzina nauki. Poczatek zainteresowania badaczy lotami grupowymi oraz lotami
w formacji, jak wynika z przegladu literatury dotyczacej tematu, przypada na
rok 1977, kiedy to Scholomitsky, Prilutsky oraz Rodnin [4] pracowali nad kon-
cepcja interferometru na podczerwien dla kilku obiektow latajacych. Badania
te zostaly wykorzystywane i kontynuowane we wezesnych latach osiemdziesia-
tych przez Lyberie, Samarie oraz Schumachera, a takze Stachnika i Gezariego
[4], dla lotéw w formacji statkéw kosmicznych w celu uzupelniania paliwa i za-
biegéw konserwacyjnych. Jak widaé, pierwsze aplikacje lotéw w formacji doty-
czyly obiektow poruszajacych sie gléwnie w przestrzeni kosmicznej. Obecnie
coraz wieksza popularnosciag wsrdéd badaczy ciesza sie loty w formacji bezzato-
gowych aparatow latajacych. Badania te dotycza gléwnie nowoczesnych metod
sterowania lotem w formacji oraz skoordynowanej nawigacji kilku BAL.

Wazna czescig procesu projektowania ukladu sterowania lotem w forma-
cji jest etap modelowania oraz badan symulacyjnych. Poprawnie zaprojekto-
wane prawo sterowania musi uwzglednia¢ wszystkie niekorzystnie dziatajace
czynniki (zaklécenia) dzialajace na obiekt, mogace w znaczny sposéb obni-
zy¢ efektywnosé i skutecznosé dzialania opracowywanego uktadu sterowania.
W zagadnieniu sterowania lotem w formacji bezzalogowych aparatow lataja-
cych, szczegdlnie ptatowcow, istotne znaczenie ma aerodynamika. Wzgledna
pozycja obiektéw lidera (przywddcy) i obiektu podazajacego jest sprawa klu-
czowa w procesie sterowania. Na obiekt podazajacy za liderem (szczegdlnie
w ukladzie lead-trail — rys. 1) dzialaja silne zawirowania powietrza (wiry), wy-
tworzone przez lidera grupy. Jak wynika z badan na samolotach zatogowych,
zaburzenia te moga prowadzi¢ do niestabilnosci w sterowaniu osia kata prze-
chylenia i tym samym do licznych trudnosci w sterowaniu cala formacja (brak
doktadnosci w locie po zadanej trajektorii moze prowadzié¢ do kolizji pomiedzy
poszczegdlnymi obiektami lecacymi w formacji [1]-[3].

Przystepujac do opracowywania uktadu sterowania lotem w formacji bez-
zalogowych aparatéw latajacych klasy mikro, poruszajacych sie z malymi
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Rys. 1. Schemat formacji lead-trail

predkosciami (10 + 25m/s), konieczna jest wiec analiza jego aerodynamiki
i sprawdzenie wplywu wywieranego przez lidera na podazajacego. Okresle-
nie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych dla lidera i podazajace-
go jest waznym etapem projektowania i pézniej testowania ukladu sterowania
lotem w formacji, warunkujacym jego dzialanie.

W artykule zostala przedstawiona analiza numeryczna lotu w formacji
dwdéch bezzalogowych aparatéw latajacych klasy mikro. Badaniom zostat pod-
dany schemat formacji lead-trail jako najbardziej skrajny przypadek, gdzie mi-
krosamolot podazajacy porusza sie doktadnie w Sladzie aerodynamicznym za
liderem. Do badan zostal wybrany mikrosamolot typu delta w uktadzie la-
tajacego skrzydta. Obliczenia przeprowadzono w oprogramowaniu COMSOL
Multiphysics przy uzyciu metody elementéw skoniczonych. Wyznaczono wspot-
czynniki sity noénej oraz wspoétczynniki oporu aerodynamicznego w funkcji ka-
ta natarcia dla réznych predkosci przeptywu. Dodatkowo wyznaczono i przed-
stawiono rozktady ci$nienia oraz pola predkosci przepltywu dla lidera formacji
oraz podazajacego. Uzyskane wyniki pomagaja oceni¢ wzajemne oddziatywa-
nie mikrosamolotéow podczas lotu w formacji i ewentualne jego uwzglednienie
w prawie sterowania lotem w formacji.

2. Charakterystyka badanego obiektu

Do badan przyjety zostal mikrosamolot typu delta w ukladzie latajacego
skrzydla (rys. 2).

Latajace skrzydto to uktad konstrukcyjny samolotu lub motoszybowca bez
wyodrebnionego kadluba oraz ogona. Wyeliminowanie tych elementow teore-
tycznie powoduje maksymalne zmniejszenie oporu powietrzna. Mikro-samolot
o takiej konstrukcji jest dosy¢ szybki i zwrotny, dlatego doktadna analiza jego
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Rys. 2. Mikro-sa

aerodynamiki bedzie wazyta na efektywnosci projektowania praw sterowania
i ich jako$ci, zwlaszcza podczas lotu w formacji. Z tego powodu, weryfikacja
wzajemnego wplywu lidera i podazajacego, identyfikacja ich charakterystyk
aerodynamicznych, powinny poprzedzié¢ proces implementacji uktadéw auto-
matycznego sterowania lotem. Przeanalizowanie i wykrycie wszelkich osobli-
wosci we wzajemnym zachowaniu mikrosamolotéw lecacych w formacji pozwoli
na poprawne zaprojektowanie uktadu sterowania lotem w formacji.

Ptat skrzydta badanego samolotu posiada symetryczny, dwuwypukty pro-
fil BELL 540, bedacy modyfikacja profilu NACA 0012 (rys. 3). Wymiary
i wazniejsze parametry konstrukcyjne badanego mikrosamolotu zostaly za-
warte w tabeli 1.

Tabela 1. Wazniejsze parametry konstrukcyjne badanego mikrosamolotu

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘
Rozpietosé skrzydta 0,840 m
Dlugosé cieciwy
aerodynamicznej 0,580 m
(przykadtubowej)

Masa 1,27kg
Profil BELL 540
Powierzchnia plata 0,2961 m?
polozenie sFodka 0,3738 m?
aerodynamicznego

Model delta poddany byt badaniom tunelowym. Eksperymentalne charak-
terystyki C, oraz C) pokazano na rys. 4.
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Rys. 3. Profil BELL 540

ol off]

Rys. 4. Charakterystyka C, oraz C, mikrosamolotu delta (wyniki z badan
tunelowych przeprowadzonych w tunelu aerodynamicznym Politechniki
Rzeszowskiej)

3. Model matematyczny oplywu ciata

Oplyw ciata modeluje sie za pomoca réwnan Naviera-Stokesa, ktére mozna
zapisa¢ w nastepujacej postaci [11], [12]

d
—p+V-(pu):0

ot

p%—,l:—kp(u-V)u:V [-pl+ 7]+ F

pCp(%—f—l—(u-V)T) :—(V-q)—I—T:S—%g—;p(%—I—(u-V)p) +Q

(3.1)

gdzie:

p B g@StOéév [kg/mg]’

u  — wektor predkosci, [m/s],

p  — ciénienie, [Pa],

T  — tensor naprezen lepkich, [Pal,

F —  wektor sity, [N/m?3],

C, — cieplo wlasciwe przy stalym cisnieniu, [J/(kg-K)],

T - temperatura bezwzgledna, [K],

q — wektor strumienia ciepta, [W/m?],

Q — gestoéé mocy objetosciowych Zrédet ciepta, [W/m?].
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S jest tensorem predkosci naprezen, ktéry moze byé definiowany zgodnie
z [12] jako

S = %[Vu + (V)] (3.2)

Operacja ,,:” jest zalezno$cig pomiedzy tensorami, ktéra mozemy przedstawié
nastepujaco [12]
a:b=> "> anmbnm (3.3)
n m

Roéwnanie (3.1); jest rownaniem ciaglosci i prezentuje zachowanie masy. Réw-
nanie (3.1)y jest réwnaniem wektorowym i reprezentuje zachowanie pedu, na-
tomiast réwnanie (3.1)3 opisuje nam zachowanie energii w zaleznosci od tempe-
ratury. Aby zamknaé¢ uklad réwnan (3.1), sa potrzebne pewne konstytutywne
zwiazki. Po pierwsze, zaktadamy, ze ptyn jest newtonowski. Zgodnie z zatoze-
niem Stokesa tensor naprezen lepkich staje sie zaleznoscia [12]
T =2uS — gn(v ~u)l (3.4)

gdzie p jest lepkoscia dynamiczna wyrazana w [Pa-s].

Do modelowania i symulacji przeptywu turbulentnego moga zostaé¢ uzyte
rownania Navier-Stokesa. Dla ptynu niescidliwego i newtonowskiego moga one
zostaé zapisane w postaci [11]

ou
o + p<: Vyu=V [ p(Vus (Vo] F
pVv -u =

Gdy przeplyw staje sie turbulentny, wszystkie wartosci zmieniaja sie w czasie
i przestrzeni. Wyznaczenie tych zmian wymaga znacznych mocy obliczenio-

wych urzadzen.

4. Model turbulencji uzyty w badaniach

Przeplyw turbulentny wokoél ptata skrzydia zostal obliczony przy pomo-
cy metody elementéw skoniczonych przez rozwiazanie réwnan Naviera-Stokesa
przedstawionych w poprzednim podrozdziale. Jako model turbulencji zostat
uzyty model k —e. Model ten wprowadza dwa dodatkowe réwnania transpor-
tu oraz dwie zmienne zalezne — burzliwej energii turbulentnej k oraz dyssypacji
energii turbulencji e. Lepko$é turbulencji jest modelowana przez [12]

k2
pr = pCu— (4.1)

gdzie C), jest stala.
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Roéwnanie transportu przybiera postaé [12]
k . BT
p——l—pu—l—Vk:—V-[(,u+—)Vk‘}+Pk—ps (4.2)
ot Ok
gdzie P, wyraza sie nastepujaco

2

Py = pr|[Vu: (Vu+ (V)" 5(V- w)?| - gpkv ‘u (4.3)

Roéwnanie transportu dla e zapisujemy [8]

2

+pu-Ve=V-[(u+ /;—Z)Ve] 4O+ %Pk - ngp% (4.4)

de
P o

gdzie C, = 0,09, Ce1 = 1,44, Ceo = 1,92, 04, = 1,0, 0. = 1,3 s3 wspolczynni-
kami wyznaczonymi eksperymentalnie [12].

W prowadzonych badaniach przy pomocy tego oprogramowania uwzgled-
niono zmiane gestosci powietrza na skutek zmian cinienia w obrebie plata
skrzydla. Réwnanie opisujace te zalezno$é przedstawiono ponizej [8]

p

= % (4.5)

p
gdzie: R — indywidualna stala gazowa, [J/(kg-K)], Ty — temperatura powie-
trza, [K].

5. Modelowanie przeplywu w programie COMSOL Multiphysics

Obliczenia w programie COMSOL Multiphysics zostaly przeprowadzone
dla modelu 3D. W tym celu zostal zamodelowany tunel aerodynamiczny o wy-
miarach 10mx3mx2,5m z umieszczonymi w nim mikrosamolotami w odle-
glodci 3 m od siebie. Liczba elementow skonczonych, na jakie zostal podzielony
caly model, wynosita okoto 1300 000. Widok zdyskretyzowanego modelu zo-
stal pokazany na rys. 5. Siatke elementow skonczonych wokét profilu BELL 540
przedstawiaja rys. 6 i 7. Badania zostaly przeprowadzone dla ptynu stabo $ci-
sliwego (w przypadku niskich predkosci przeptywu powietrza, efekt $cisliwosci
moze zosta¢ pominiety). Wartosci przyjetych parametréw modelowanego prze-
plywu zostaly zawarte w tabeli 2.

Badania byly prowadzone dla r6znych katéw natarcia obu mikrosamolotow
i predkosci niezaburzanej powietrza wynoszacej 10 m/s).
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Rys. 5. Widok ogélny zamodelowanego tunelu aerodynamicznego

Tabela 2. Parametry modelowanego przeptywu

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘

Cisnienie poczatkowe 1,013 - 10° Pa

Temperatura powietrza 288,14 K
Indywidualna stata 287,14 J /kg-K
Gestosé powietrza 1,226 kg/m?

Lepko$¢ dynamiczna 1,778-107° Pa-s

Rys. 6. Siatka elementéw skonczonych wokot ptata modelu delta
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Rys. 7. Warstwa przyscienna wokét ptata modelu delta (9 warstw)

6. Wyniki obliczen

Ponizej zostaly przedstawione wybrane wyniki obliczenn oplywu modeli del-
ta w programie COMSOL Multiphysics dla predkosci przeptywu 10m/s. Kat
natarcia obu mikrosamolotéw byl zmieniany automatycznie w trakcie trwania
obliczen w zakresie od —2° do 6°. Taki zakres zmian kata natarcia zostat wy-
muszony zasobami obliczeniowymi komputera, na ktérym prowadzono bada-
nia. Ponadto, jak wynika z badan modelu w locie z wykorzystaniem autopilota,
samolot lata na malych katach natarcia od 3° do 5° (co miesci si¢ w zakresie
wykonanych obliczen). Na kolejnych rysunkach zostaly pokazane pola pred-
kosci wokét platéw modeli delta (rys. 8 i 9) oraz rozklady cisnienia (rys. 10).
Pokazane zostaly réowniez charakterystyki C, i C, (rys. 11) wyznaczone dla
obu mikrosamolotéw.

7. Whnioski

W artykule przedstawione zostaly badania numeryczne aerodynamiki lo-
tu w formacji bezzalogowych aparatéw latajacych o niewielkich rozmiarach
i poruszajacych sie z malymi predkosciami (mata liczba Reynoldsa). W wy-
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Rys. 8. Pole predkosci przeptywu wokét mikrosamolotéw dla predkosci
niezaburzanej powietrza 10m/s

Rys. 9. Pole predkosci przeptywu wokdl plata modelu delta

niku obliczen otrzymano i przedstawiono wykresy pola predkosci przepltywu,
rozktady cisnienia wokot profili oraz charakterystyki: oporu aerodynamiczne-
go oraz wspOlczynnika sity nosnej. Odlegtos¢ pomiedzy samolotami, dla jakiej
wykonano obliczenia, wynosita ponad 5 cieciw aerodynamicznych. W dodatku
model, jaki uzyto w badaniach (model delta), posiadal mate wydtuzenie skrzy-
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Rys. 11. Charakterystyka C, oraz C, lidera (MAV1) oraz podazajacego (MAV2)

dta. Wyniki, jakie otrzymano, pokazuja, ze pomimo niewielkiej odlegtosci, jaka
analizowano wplyw na zmiane wspélczynnika sily nosnej podazajacego, jest
niewielki.

Orientacyjnie mozna wnioskowaé, ze realizujac w praktyce lot w formacji
bezzatogowych aparatéw latajacych klasy mikro i projektujac uktad sterowa-
nia nig, w poczatkowej fazie wzajemny wplyw aerodynamiki mikrosamolo-
tow moze zostaé¢ pominiety, zwlaszcza, ze w rzeczywistosci odlegltosci pomie-
dzy poszczegdlnymi cztonkami formacji beda znacznie wieksze, niz odlegtosé
analizowana (ze wzgledu na dokladnosé urzadzen pomiarowych). W celu lep-
szej oceny analizowanego zjawiska zostana przeprowadzone badania tunelowe,
umozliwiajace weryfikacje uzyskanych wynikéw analiz numerycznych.
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Numerical analysis of the micro aerial vehicles formation flight
aerodynamics

Abstract

Formation flight is defined as an intended motion of two or more flying objects,
connected by a common control law. A formation flight is a special instance of UAV
group flight, which focuses on achieving and maintaining a particular structure (shape)
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of the entire formation. Therefore, the design process of formation flight control laws
must be supported by numerous simulation studies. Also, any factors that could act
on the multi UAV system as disturbances must be taken into consideration. Thus, the
formation flight aerodynamics is one of the crucial factors that should be analyzed
while creating a formation flight control system.

The paper presents numerical analysis of the formation flight aerodynamics of two
micro unmanned aircrafts during lead trailing. As the research object, a fixed wing
in the delta system with a symmetrical airfoil was chosen. Numerical calculations
were made with the use of finite element method (FEM) in COMSOL Multiphysics
software. The studies were carried out for 3D FEM model and the lift and drag force
characterristics for the leader and follower UAVs were compared. The influence of the
distance between MAVs and their airspeed on the aerodynamics characteristics was
measured. The results also allowed us to assess the interactions between MAVs during
formation flight.

Praca wykonana w ramach projektu badawczo-rozwojowego nr OR00 0029 11
finansowanego przez Ministerswo Nauki i Szkolnictwa WyzZszego
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Projektowanie cyfrowego systemu sterowania statkiem powietrznym jest pro-
cesem ztozonym i wieloetapowym. Podjeto probe przedstawienia kolejnych
etapow projektu, ktorego efektem bylby system awioniczny bezpilotowego
statku powietrznego z zaimplementowanymi, wstepnie przetestowanymi, al-
gorytmami sterowania. Zastosowanie tak zaprojektowanego systemu awio-
nicznego miatoby zminimalizowaé ryzyko rozbicia platowca podczas pierw-
szych préb w locie. Zaproponowano cykl projektowania pozwalajacy na te-
stowanie i doskonalenie systemu na podstawie wynikéow testéw w kazdym
z kolejnych etapéw. Wyniki testow postuzyly nastepnie do doskonalenia al-
gorytméw i oprogramowania systemu awionicznego.

1. Wstep

Projektowanie cyfrowego systemu sterowania jest procesem zlozonym i wie-
loetapowym, na kazdym z etapéw zaleznym od nie w pelni sprecyzowanych
czynnikéw. Dlatego tez kluczowym etapem w procesie projektowania sa te-
sty 1 weryfikacja przyjetych rozwiazan. Podjeto probe przedstawienia kolej-
nych etapéw projektu, ktérego efektem bylby system awioniczny bezpiloto-
wego statku powietrznego z zaimplementowanymi, wstepnie przetestowanymi,
algorytmami sterowania. W tym celu zostato zbudowane stanowisko testo-
we Platformy Badawczej, umozliwiajace przeprowadzenie préb w docelowej
konfiguracji sprzetowej i z docelowym oprogramowaniem, aby we wczesnym
etapie, przed pierwszym lotem, wyeliminowa¢ niedopasowanie wybranych ele-
mentéw systemu i wychwycié bledy oprogramowania [1]. Prace rozpoczeto po
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kilku nieudanych prébach w locie, gdy przyjete weze$niej zatozenia konstruk-
toréw okazaly sie niepelne. Zaproponowano cykl projektowania pozwalajacy
na testowanie i doskonalenie systemu na podstawie wynikow testéw w kazdym
z kolejnych etapéw (rys. 1). Przyjeto, ze cykl ten bedzie powtarzany wielo-
krotnie, a przedstawione ponizej pierwsze przejscie cyklu dostarczy pelnego
systemu realizujacego zadane funkcje w przyjetym zakresie, ale z ograniczong
i nie do konca sprecyzowang jakoscia. Dopiero ocena jakosci wykonanych za-
dan i zlokalizowanie Zrédel jej pogorszenia w poszczegdlnych etapach umozliwi
dopracowanie systemu w kolejnych cyklach projektowania.

Projektowanie
algorytmu
systemu
sterowania

Opracowanie
modelu dynamiki
statku
powietrznego

Dobér struktury
sprzetowej

Testy systemuw Projektowanie
$rodowisku systemu
symulacyjnym operacyjnego i

oprogramowania

Rys. 1. Proces projektowania systemu sterowania

Wiele uwagi poswiecono doborowi narzedzi umozliwiajacych szybkie pro-
totypowanie i utatwiajacych budowanie i testowanie na kolejnych etapach
projektowania. Pierwszy etap opracowania modelu dynamiki statku powietrz-
nego rozpoczeto od pozyskania przyblizonego modelu dynamiki na podsta-
wie parametréw geometrycznych przy pomocy oprogramowania inzynierskiego
Datcom, nastepnie na podstawie otrzymanego przyblizonego modelu wykona-
no model w $rodowisku Matlab/Simulink oraz zintegrowany model dynami-
ki z tréjwymiarowym zobrazowaniem brylowym w Srodowisku symulatora.
W drugim etapie zaprojektowano algorytm stabilizacji i sterowania zamode-
lowanego obiektu. Analizujac ograniczenia i wymagania systemu realizujacego
zaprojektowany algorytm, dobrano strukture sprzetowa odpowiednia do jego
implementacji. W oparciu o te same wymagania dobrano i zaprojektowano
strukture oprogramowania bazujaca na systemie operacyjnym czasu rzeczywi-
stego z wielowatkows aplikacja sterujaca. System poddano testom w $rodo-
wisku platformy badawczej, pozwalajacym na symulacje pracy systemu awio-
nicznego w réznych warunkach. Wyniki testéw postuzyly nastepnie do dosko-
nalenia algorytméw i oprogramowania systemu awionicznego.
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2. Platforma badawcza

Na kazdym z etapéw projektowania system jako calosé¢ byt analizowany
pod katem jego funkcjonalnoéci. Takie calo$ciowe spojrzenie na kazdym z eta-
poéw ulatwialo identyfikacje probleméw we wczesnej fazie, gdy byly stawiane
wymagania. W niniejszej pracy zostanie przedstawiona eksperymentalna me-
toda organizacji projektowania cyfrowego systemu sterowania wykorzystujaca
srodowisko symulacyjne zaprojektowane tak, by umozliwi¢ testowanie wszyst-
kich funkcji badanego systemu awionicznego. Podstawowym elementem Sro-
dowiska testowego byla modularna platforma badawcza (rys. 2) zapewniajaca
wymiane informacji przez roézne interfejsy z mozliwoscia konfiguracji proto-
kotu wymiany danych. Platforma badawcza musiata gwarantowaé dostep do
takich interfejséw, jakich uzywaja w komunikacji wbudowany komputer sys-
temu awionicznego i czujniki poktadowe.

+
FSUIPC

MATLAB
SIMULINK

2 AirWrench
DATCOM

Rys. 2. Struktura platformy badawczej

Platforma musiata réwniez zapewnié¢ ciggle i natychmiastowe polaczenie
miedzy wbudowanym komputerem systemu awionicznego a modutem symulu-
jacym dynamike statku powietrznego i warunki $rodowiska.

Modut symulacyjny zostal oparty na dostepnym na rynku komercyjnym sy-
mulatorze lotu. Platforma badawcza zostata zbudowana z potaczonych w sieci
Fast Ethernet komputeréw klasy PC, stanowiacych jej moduty funkcjonalne.
Dziela one miedzy siebie zadania komunikacji, analizy i obrobki danych, sy-
mulacji dynamiki statku powietrznego i otoczenia oraz wizualizacji. Gtéwna
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aplikacja platformy badawczej zostala oparta na bibliotece komunikacji mie-
dzyprocesowej, a jej dzialanie zapewnialo nieprzerwana ingerencje w procesy
aplikacji modutu symulacyjnego. Dane byly pozyskiwane z pracujacego symu-
latora, przetwarzane do postaci, w jakiej wystepowalyby po pozyskaniu z rze-
czywistych czujnikéw 1 w takiej postaci dostarczone do komputera systemu
awionicznego. Napisana w C# aplikacja dzialala nieprzerwanie, jednoczesnie
pozyskujac dane z symulatora i z komputera poktadowego, obrabiajac dane
i przesylajac je dalej do komputera lub symulatora.

3. Oszacowanie dynamiki statku powietrznego

Pierwszym etapem wyréznionym w procesie projektowania cyfrowego sys-
temu sterowania statkiem powietrznym jest budowa modelu dynamiki obiektu.
W celu dostarczenia w petni wiarygodnego modelu dynamiki nalezaloby prze-
prowadzi¢ identyfikacje obiektu, ktéra jest zadaniem skomplikowanym i cza-
sochtonnym. Na potrzeby projektu zastosowano przyblizenie modelu dynami-
ki przy uzyciu narzedzi do szybkiego prototypowania Datcom i AirWrench.
Oprogramowanie Datcom na podstawie parametréw geometrycznych statku
powietrznego dostarcza przyblizonych charakterystyk aerodynamicznych. Ma-
cierze charakterystyk w postaci pliku wynikowego Datcom zostaly zaimporto-
wane do Srodowiska Matlab, gdzie zostal zbudowany przyblizony model dyna-
miki badanego obiektu. Jednoczenie charakterystyki z Datcom oraz ponownie
parametry geometryczne zostaly uzyte w oprogramowaniu AirWrench, ktérego
wynikiem dzialania jest model dynamiki w $rodowisku modutu symulacyjnego.
Tak wiec, po generacji charakterystyk z Datcom proces zostal rozdzielony na
dwa watki. Pierwszy zostal przeprowadzony w srodowisku Matlab z uzyciem
Simulink Aerospace Blockset w celu uzyskania modelu gotowego do projekto-
wania algorytmow sterowania. W drugim zbudowano model dynamiki obiektu
w module symulacyjnym i uzupetniono go modelem brylowym badanego stat-
ku powietrznego (rys. 3). Kluczowym w tym etapie bylo jak najwieksze po-
dobienstwo dynamiki obiektu, modelu dynamiki w Matlab i modelu dynamiki
w module symulacyjnym.

4. Projektowanie algorytméw systemu sterowania

Kolejnym krokiem procesu projektowania byla budowa algorytméw ste-
rowania w Srodowisku Matlab, a nastepnie automatyczna generacja kodu
z algorytmow. Algorytmy stabilizacji i sterowania statkiem powietrznym
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Rys. 3. Wizualizacja obiektu badanego w srodowisku symulacyjnym

powstawaly dla zamodelowanego wczesniej w Matlab obiektu. Do stabilizacji
w kanale podtuznym zostaly wykorzystane regulatory PID wiazace predkosé
katowa pochylania, kat pochylenia i predko$¢ powietrzna ze sterem wysoko-
Sci 1 predkoscia obrotowa uktadu napedowego. Przy dobieraniu wzmocnien
w poszczegdlnych kanatach regulatoréw PID uzyto narzedzi inzynierskich za-
wartych w Control System Toolbox i Simulink Control Design pakietu Ma-
tlab. Zadania nawigacyjne byly realizowane przez powigzanie pozycji z uktadu
GPS/INS z predkoscia wzgledem Ziemi i polozeniem przestrzennym statku po-
wietrznego. Algorytm przygotowany w Simulink z odpowiednio oznaczonymi
wejsciami sygnatéw informacyjnych i wyjsciami sygnaléow sterujacych zostal
uzyty do generacji kodu w jezyku C++ zapisanego w postaci rozbudowanej
funkcji o wielu parametrach i zamknietego w bibliotece z interfejsem utatwia-
jacym wykorzystanie w oprogramowaniu komputera poktadowego.

5. Dobér struktury sprzetowej

Wraz z projektowaniem algorytmoéw sterowania konieczne bylo dokonanie
analizy mozliwych do zastosowania urzadzen, ktére podotatyby juz postawio-
nym zadaniom oraz tym, ktére sg tatwe do przewidzenia w czasie rozwoju
systemu. Mozna wyrdznié¢ trzy podstawowe grupy sprzetu, ktore nalezy od-
powiednio skonfigurowaé: czujniki, jednostka obliczeniowa i uktad napedowy

(rys. 4).
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Rys. 4. Struktura sprzetowa systemu awionicznego

Kazdy z elementéw powinien byé¢ dopasowany do systemu i tak wkompo-
nowany, aby spelni¢ stawiane wymagania i zapewni¢ maksymalna wydajnosé
podczas realizacji zadanych algorytmow. Uktad napedowy zostal narzucony
przez wykonawce platowca i nie byl przedmiotem badan. Jednostka oblicze-
niowa zostata dobrana tak, aby zapewniajac ptynne wykonanie zadanych algo-
rytmoéw, jednoczesnie umozliwiata funkcjonalny rozwdéj systemu oraz moderni-
zacje i przeniesienie na inng platforme. Jako pierwsze rozwiazanie przyjelismy
komputer formatu PC/104 z procesorem AMD Geode, poniewaz rozwiaza-
nie to byto nam znane i juz wstepnie rozpoznane, a jednocze$nie umozliwia-
o instalacje pozadanego systemu operacyjnego czasu rzeczywistego. Jedno-
czeénie w perspektywie rozpoczeliémy prace nad komputerem z procesorem
ARM Cortex A8, ktory byltby prawie dwukrotnie mniejszy od formatu PC/104,
a system operacyjny z oprogramowaniem moglby zostaé przeniesiony jedynie
z kosmetycznymi zmianami. Jako uktad odniesienia zespotu czujnikéw zostat
wybrany zintegrowany modut ARN-NS0535, bedacy ukladem nawigacji iner-
cjalnej/GPS opartym na czujnikach wykonanych w technologii MEMS: trzy-
osiowe przyspieszeniomierze, trzyosiowe giroskopy, trzyosiowy magnetometr,
50 kanatowy GPS oraz czujnik cisnienia catkowitego i statycznego do wyzna-
czania predkosci powietrznej i wysokosci barometrycznej. Modul ten zostal
wybrany jako glowne zrédlo informacji dziatajace w zakresie 6G przy wy-
znaczaniu przyspieszenia liniowego w trzech osiach, 300°/s przy wyznaczaniu
predkosci katowej wokot trzech osi, predkodci powietrznej, predkosci wzgle-
dem Ziemi, wysokosci barometrycznej, korygowanego magnetometrem poto-
zenia przestrzennego i pozycji INS korygowanej odbiornikiem GPS z obstuga
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systeméw wspomagajacych SBAS. Dane wyjéciowe z czujnika sa odéwiezane
z czestotliwoscig 50 Hz, ktéra jest wystarczajaca do stabilizacji i sterowania te-
go typu statku powietrznego. Modul ARN zostal uzupelniony modulem prze-
twornika inteligentnego do monitorowania sprawnosci zespolu napedowego,
dostarczajacym miedzy innymi informacji o predkoéci obrotowej watu silnika
oraz o czujnik kata natarcia. Zespél czujnikoéw zostal skonfigurowany i prze-
testowany, a nastepnie modut platformy badawczej zostal przystosowany do
prezentacji i transmisji danych w formacie identycznym z formatem danych
wybranych czujnikéw [2].

6. Projektowanie systemu operacyjnego i oprogramowania

Komputer poktadowy zostal dobrany w taki sposéb, aby obstuzyé obecne
w systemie interfejsy w wybranym systemie operacyjnym czasu rzeczywiste-
go. Doswiadczenie zespotu pozwolito na skonfigurowanie kompilacji systemu
operacyjnego Windows Embedded CE 6.0 w postaci dostosowanej do potrzeb
systemu awionicznego. Jako ze system ten jest ,twardym” systemem czasu
rzeczywistego, to skonfigurowany do konkretnego zadania pozostal z niezbed-
nymi modutami i funkcjami, co wplynelo pozytywnie na ptynno$é¢ dziatania
i czas reakcji, jednocze$nie zmniejszajac wielkos¢ pliku kompilacji. Wielowat-
kowa aplikacja pracujaca pod kontrola systemu operacyjnego czasu rzeczywi-
stego realizuje zadanie stabilizacji, sterowania i nawigacji statkiem powietrz-
nym w zakresie przyjetym w probach przy pierwszym cyklu projektowania
[3]. Oprogramowanie bylo projektowane, budowane i testowane w zintegrowa-
nym Srodowisku uruchomieniowym systemu operacyjnego czasu rzeczywistego,
co pozwalalo na sprawdzenie poprawnego wykonywania zadan w okreslonych
watkach oraz komunikacje miedzy procesami rownolegle dziatajacych aplikacji.
Po przeprowadzeniu badan zostata przygotowana koncowa kompilacja aplikacji
sterujacej, bez nadmiarowych elementéw koniecznych na etapie testow, gotowa
do implementacji w finalnej wersji systemu.

7. Badania w $rodowisku symulacyjnym

Srodowisko testowe zostalo nazwane platforma badawcza i bylo zlozone
z dwoéch gléwnych modutéw funkcjonalnych. Symulatora dynamiki statku po-
wietrznego i warunkéw zewnetrznych z mozliwoscia wizualizacji lotu oraz mo-
dutu posredniczacego miedzy komputerem systemu awionicznego a modutem
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symulacyjnym [4]. Tak skonfigurowany system pozwolil na przeprowadzenie
testow komputera pokladowego w warunkach symulowanego lotu, gdzie kom-
puter poktadowy oraz osadzone na nim aplikacje pracujace pod kontrola syste-
mu operacyjnego czasu rzeczywistego dzialaly tak, jak w docelowym systemie
awionicznym na pokladzie statku powietrznego. Zgodnie z zatozeniem, kom-
puter w tej konfiguracji poprawnie wspotpracowal zamiennie ze Srodowiskiem
platformy badawczej lub z rzeczywistymi czujnikami i elementami wykonaw-
czymi bez wprowadzania modyfikacji sprzetowych ani oprogramowania. Sys-
tem zostal przebadany w czasie kolejnych faz lotu: lotu poziomego, wznoszenia
na okreslona wysokos¢ i opadania. Zadanie osiagniecia wyznaczonej wysoko-
Sci zostalo osiagniete, zgodnie z przewidywaniami, po torze niespelniajacym
oczekiwan odnosnie zachowania tej klasy obiektu przy manewrze wznoszenia.
Uzyskano jednak etap, w ktérym system w czasie symulowanego lotu nie ulegt
wypadkowi, a dane z symulowanych lotéw zarejestrowane i odpowiednio prze-
tworzone beda stanowié¢ punkt wyjécia do kolejnych cykli projektowania.

8. Podsumowanie

W niniejszej pracy podjeto probe organizacji procesu projektowania cy-
frowego systemu sterowania BSP opartej na metodzie symulacyjnej. Metoda
zostala opracowana w celu ulatwienia i przyspieszenia poczatkowych etapow
projektowania oraz zminimalizowania ryzyka rozbicia platowca w pierwszym
locie autonomicznym. Wirtualne loty w srodowisku symulacyjnym, odpowied-
nio wiernie odzwierciedlajacym zachowanie statku powietrznego i otoczenia
zewnetrznego, moga w znacznym stopniu obnizy¢ koszty wynikajace z koniecz-
noéci wykonywania prob w locie juz w poczatkowych etapach projektowania.

Implementacja metody wymagala zastosowania zaprojektowanego do te-
go celu stanowiska sprzetowo-programowego nazwanego platforma badawcza.
Zgodnie z oczekiwaniami, przeprowadzenie pierwszego cyklu projektowania
z wykorzystaniem platformy dostarczylo systemu niedojrzatego, ale wyniki
badan pozwolity na lokalizacje nasycenia brakujacych lub niewlasciwie wyko-
nanych elementéw w poszczegdlnych etapach.

Temat zrealizowany w ramach finansowanego w latach 2009-2012 przez MNiSW
projektu badawczego nr NN509404136 Eksperymentalna metoda optymalizacyi
systemu awionicznego bezpilotowego statku powietrznego z wykorzystaniem
platformy badawczej.
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UAV flight parameter optimization during elevation using simulation
research platform

Abstract

Recently, most research centres conduct verification tests of the designed avionics
system using simulation models before starting the in-flight tests. For that purpose,
a simulation research platform was developed in Department of Avionics and Aerial
Armament in Faculty of Mechatronics and Aeronautics at Military University of Tech-
nology. It is based on computers connected into one system by Ethernet local area
network. Each computer works as an independent module necessary for reliable per-
formance of the whole research platform. The first one works as an interface between
the platform and verified avionics system, in the second one a dynamical model of
the unmanned aerial vehicle is developed. Another one visualise object behaviour,
simulates environmental conditions and changes their characteristics.

The developed research platform was used to test and verify designed avionics
system with flight parameter optimization for an unmanned aerial vehicle. The main
computational unit of the avionics system was PC104 computer with implemented
Windows CE real time operating system. After connecting this computer to the si-
mulation research platform, it was possible to debug developed multithreaded appli-
cations for data acquisition and control in environmental conditions similar to a real
flight. What is more, this method gave a possibility to adjust algorithm parameters
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during simulation with recording the objects behaviour. Numerous tests of the avio-
nics system were conducted where various control algorithms were used for elevation
and flight altitude stabilization. The optimization was conducted many times for each
algorithm with different constraints for one or a few flight parameters. The best per-
formance was achieved when a constant flight velocity was determined and the pitch
was limited to vary within only a few degrees.
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W Zakladzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczego Wojskowej Akademii Tech-
nicznej opracowano symulacyjna platforme badawcza do weryfikacji projek-
towanych systeméw awionicznych. Sktada sig¢ ona z trzech komputeréw pota-
czonych w jeden system za posrednictwem lokalnej sieci komputerowej Ether-
net. Kazdy z komputeréw spetnia role niezaleznego modutu niezbednego
do niezawodnej pracy calej platformy badawczej. Wykorzystujac opracowa-
na platforme badawcza, przeprowadzono wstepne badania zaprojektowanego
systemu awionicznego pod katem stabilizacji parametrow lotu bezpilotowego
statku powietrznego. Jednostka centralng systemu awionicznego byt kom-
puter PC104 z zaimplementowanym systemem operacyjnym czasu rzeczy-
wistego Windows CE. Po polaczeniu komputera z symulacyjna platforma
badawcza mozliwe byto debugowanie napisanych aplikacji wielowatkowych
przeznaczonych do sterowania i akwizycji danych w warunkach zblizonych do
rzeczywistego lotu. Ponadto, takie rozwiazanie umozliwiato zmiane wspot-
czynnikow w aplikacji w trakcie trwania symulacji oraz rejestracje zmian
w zachowaniu si¢ obiektu. Przeprowadzono szereg prob systemu awioniczne-
go, wykorzystujac réozne algorytmy sterowania oraz naktadajac ograniczenia
dla jednego lub kilku parametréw lotu. Wybrano algorytm pozwalajacy na
stabilne wznoszenie i utrzymywanie zadanej wysokosci lotu.

1. Wprowadzenie

Obecnie wiekszosé osrodkéw badawczych, zanim rozpocznie proby wypo-
sazenia awionicznego w locie, przeprowadza badania weryfikacyjne opracowa-
nego systemu z zastosowaniem modeli symulacyjnych. Najbardziej efektyw-
nym rozwigzaniem jest wykorzystanie rzeczywistego sprzetu, podlaczajac go
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do wirtualnego srodowiska testowego. Proces ten, ktory znany i stosowany jest
od niecalych 20 lat, nosi angielska nazwe Hardware-in-the-Loop (HIL), a jego
poczatki mozna znalezé w przemysle lotniczym. W literaturze mozna znalezé
liczne przyktady projektéw HIL wykorzystujacych rézne programy do symu-
lacji dynamiki lotu oraz jej wizualizacji. Przyktadem moze by¢ system opraco-
wany w Brazylii [1]. Sklada sie on z pieciu niezaleznych komputeréw, z ktérych
4 sg komputerami klasy PC. Pierwszy, z zainstalowanym oprogramowaniem
Matlab/Simulink, stuzy do tworzenia modeli matematycznych dynamiki lo-
tu obiektéw, w drugim, z zaimplementowanym jadrem xPC, wykonywane sa
obliczenia polozenia przestrzennego obiektu, trzeci za posrednictwem progra-
mu Flight Gear przeprowadza wizualizacje lotu, natomiast czwarty stuzy jako
stacja naziemna do komunikacji z komputerem poktadowym. Jako komputer
poktadowy zastosowano PC104 z systemem operacyjnym czasu rzeczywistego
QNX Neutrino. Z wykorzystaniem zaproponowanego systemu zaprojektowa-
no i przetestowano autopilota. Wykorzystujac informacje na temat struktury
systemu HIL zawarte we wspomnianej, jak i wielu innych publikacjach, w Za-
ktadzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczego Wojskowej Akademii Technicznej
opracowano wtasng symulacyjng platforme badawcza do testowania wyposa-
zenia awionicznego bezpilotowych statkéw powietrznych.

2. Struktura symulacyjnej platformy badawczej

Symulacyjna platforma badawcza sktada sie z trzech komputeréw klasy
PC potaczonych za posrednictwem lokalnej sieci Ethernet w rozbudowany sys-
tem (rys. 1). Pierwszy komputer, w érodowisku Flight Simulator wypracowuje
model dynamiki bezpilotowego statku powietrznego i wizualizuje ruch obiek-
tu. Drugi, z zainstalowanym oprogramowaniem Matlab/Simulink, dostarcza
alternatywny model dynamiki obiektu. Niezbedne dane do tych dwoch mo-
duléw dostarczane sa z programéw Datcom+ i AirWrench zainstalowanych
na stanowisku komputerowym niezaleznym od symulacyjnej platformy ba-
dawczej. Na tym stanowisku projektowane sa rowniez graficzne modele ba-
danych obiektow w érodowisku 3ds max. Modelem symulacyjnym zastosowa-
nym do badan opisanych w tym artykule byla replika samolotu Piper J-3
Cub o rozpietosci skrzydet 1720 mm, dlugosci 1180 mm i powierzchni plata
nosnego 0,42 m?. W przypadku zaimplementowania dynamiki BSP bezposred-
nio w programie Flight Simulator, mozliwe jest wytaczenie modutu z pakietem
Matlab/Simulink z systemu. Takie rozwiazanie upraszcza budowe systemu, ale
jednoczesnie ogranicza mozliwo$¢é modyfikacji modelu w trakcie symulacji.
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System awioniczny

9 ‘ % Windows Embedded
Interfejs

it Simustor >

Wizualizacja ruchu

Modele obiektu - SIMULINK Visual StUdIO
Symulacja dynamiki Opracowanie aplikacji

Rys. 1. Komponenty symulacyjnej platformy badawczej

Ostatnim modutem platformy badawczej jest komputer, ktéry pelni role
interfejsu pomiedzy platforma a badanym systemem awionicznym. Za posred-
nictwem dwoch aplikacji FSUIPC oraz WideFS mozliwe jest odbieranie i wy-
sytanie danych z i do programu Flight Simulator. Opracowano dwa programy
wykorzystujace te aplikacje, ktére symuluja prace czujnika AHRS (ang. Attitu-
de and Heading Reference System) oraz kontrolera serw. Programy te zostaly
napisane w jezyku C# i przygotowane w taki sposob, aby mozliwe byto mo-
dyfikowanie protokotu wymiany danych pomiedzy komputerem poktadowych
a urzadzeniami peryferyjnymi w zaleznosci od zastosowanych uktadéw. Pozwa-
laja one na $ledzenie w czasie rzeczywistym wysytanych danych, zaréwno w po-
staci takiej, jak w protokole wymiany danych czujnika, jak i przeksztalcone do
pozadanej przez uzytkownika postaci w ustalonych jednostkach. Dodatkowo
wprowadzono mozliwo$¢ zapisu danych w celu poréwnania ich z informacja-
mi otrzymywanymi w komputerze poktadowym, aby mozliwa byta weryfikacja
ich poprawnosci w przygotowanym systemie. Bezposrednio z tym modutem
podtaczony jest weryfikowany system awioniczny.

3. Zaprojektowany system awioniczny

W opracowanym systemie awionicznym zastosowano czujnik ARN-NS0535
firmy Aeron i kontroler serw firmy Milford Instruments. Czujnik wyposazony
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jest w trzyosiowe akcelerometry i giroskopy, tréjosiowy magnetometr, centra-
le danych aerometrycznych oraz odbiornik GPS. Laczy si¢ on z komputerem
poktadowym poprzez interfejs RS232 z predkoscia transmisji 230400 boddow.
Protokdt sktada sie z nagltéwka w postaci czterech znakéw w kodzie ASCII,
po ktérych wysytane sg dane i zakonczony znakami konca linii. Kazdy z pa-
rametrow zapisany jest na 4 bajtach w postaci 32 bitowej liczby zmienno-
przecinkowej w standardzie IEEE 754. Kontroler serw réwniez wykorzystuje
interfejs RS232 do odbierania informacji sterujacych. Za pomoca 3 bajtéw wy-
syla sie informacje o numerze uktadu wykonawczego oraz potozeniu, w jakim
ma sie znalez¢é. Dodatkowo zastosowano dwa czujniki opracowane w Zakla-
dzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczego [2]. Pierwszy stuzy do pomiaru kata
natarcia i $lizgu samolotu, a drugi do pomiaru predkosci obrotowej zespotu
napedowego. Komunikuja sie z komputerem pokltadowym, wykorzystujac ten
sam interfejs, co pozostate dwa ukltady. Dane wysylane sa w postaci cztero-
bajtowej ramki, w ktorej po nagtowku nastepuje wystanie informacji o katach
i predkosci obrotowej silnika.

Jako komputer pokladowy zastosowano PC104 firmy Advantech z 500 MHz
procesorem AMD Geode LX800. Wyposazony jest on miedzy innymi w czte-
ry wbudowane porty RS232 i USB 2.0, interfejs Ethernet 10/100 oraz osiem
dwustanowych pinéw ogdélnego zastosowania. Piny te wykorzystano do uru-
chamiania aplikacji i poszczegdlnych jej podprograméw, wykorzystujac prze-
taczniki oraz do sygnalizacji wykonania poszczegdlnych elementéow aplikacji za
pomoca diod LED. Trzy wbudowane porty RS232 zostaly zastosowane do ko-
munikacji z kontrolerem serw, zaprojektowanymi czujnikami oraz modemem
komunikacji bezprzewodowej. Ze wzgledu na predko$é transmisji w czujniku
AHRS nieobstugiwang przez wbudowane porty COM niezbedne bylo zasto-
sowanie przejscidwki USB-RS232. Interfejs Ethernet zostal wykorzystany do
wgrywania i debugowania napisanych aplikacji. Aplikacje opracowywane sa
w niezaleznym od platformy badawczej stanowisku komputerowym w jezyku
C++ w érodowisku Visual Studio. Stanowisko to stuzyto rowniez do przy-
gotowywania systemu operacyjnego czasu rzeczywistego Windows Embedded
CE dla komputera pokladowego. Jako punkt wyjscia dla systemu operacyj-
nego i aplikacji wielowatkowej do stabilizacji wysokosci lotu byl opracowany
wezesniej w Zakladzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczego uklad do akwizycji
danych [3]. System operacyjny rozbudowano przede wszystkim o sterowniki do
obstugi przejsciéwki USB-RS232 oraz przeprowadzono jego modyfikacje w celu
minimalizacji iloéci zastosowanych komponentow.

W aplikacji wielowatkowej bez zmian wykorzystano jedynie watek do akwi-
zycji danych oraz sposéb synchronizacji watkéw. Pozostale watki musialy
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zostaé przygotowane od poczatku w zwiagzku z innym protokotem wykorzy-
stywanym do komunikacji z czujnikami oraz elementami nie uwzglednionymi
w uktadzie do akwizycji danych. Ostateczna wersja aplikacji do stabilizacji wy-
sokodci lotu skladata sie z 4 watkéw. W gtéwnym, o najnizszym priorytecie,
uruchamiane sa uktady peryferyjne oraz zainicjowane wszystkie pozostate wat-
ki, po czym zostaje on uspiony. Najwyzszy priorytet ma watek do komunikacji,
ktory wysyla informacje sterujace oraz odbiera dane ze staly czestotliwoscia
50 Hz, ktora jest zdeterminowana przez najszybciej dzialajacy w systemie czuj-
nik ARN-NS0535. Dane, za pomoca wskaznikéw do zmiennych, przekazywane
sa nastepnie do watku kontroli lotu, w ktérym, za pomoca szeregowo potaczo-
nych regulatoréw proporcjonalno-catkujaco-rézniczkujacych (PID), wypraco-
wywane sg sygnaly sterujace (rys. 2) oraz nastepuje przygotowanie danych do
zapisu. Ostatnim watkiem jest akwizycja danych, ktéra wykonywana jest 5 ra-
zy na sekunde. Stwierdzono, ze jest to czestotliwo$é¢ wystarczajaca do analizy
wykonanego lotu oraz zapewnia plynna prace calej aplikacji, nie obciazajac
nadmiernie zasobow pamieci. Zakonczenie dziatania programu wykonywane
jest po zmianie stanu pierwszego pinu z wysokiego na niski, za pomoca prze-
tacznika.

JQOH

H o
=45 ) PID H |[—5c| PID © q—“‘i@L PID q

H- wysokosé¢

© - kat pochylenia

q — predkosé katowa pochylania v
V — predkosé powietrzna zad
PIDV

zd — wartosci zadane

8m —wychylenie steru wysokosci

n, — cigg zespolu napedowego

Rys. 2. Schemat ukladu stabilizacji wysokosci lotu

4. Badania weryfikacyjne systemu awionicznego

Symulacyjna platforma badawcza umozliwia przeprowadzenie badan we-
ryfikacyjnych projektowanego systemu awionicznego na kazdym etapie jego
opracowywania. Zaproponowana struktura platformy oraz zastosowane narze-
dzia programistyczne i symulacyjne pozwalaja na debugowanie przygotowa-
nych aplikacji w czasie rzeczywistym podczas wykonywania lotu w Srodowisku
symulacyjnym. Komputer poktadowy podtaczony do modutu interfejsu symu-
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lujacego prace czujnikéw odbiera wszystkie dane w postaci doktadnie takiej
samej, jak podczas rzeczywistego lotu. W przypadku aplikacji do stabiliza-
¢ji wysokoéci lotu BSP badania weryfikacyjne rozpoczeto od samej akwizycji
danych. Poréwnano dane z lotu poziomego zapisane w komputerze poktado-
wym z tymi, ktore zostaly wystane z platformy badawczej. Po ustaleniu, ze
odbierane sa wszystkie dane bez opdznien okreslono optymalng czestotliwo$é
zapisu oraz przystapiono do opracowywania watku kontroli lotu. Rozpoczeto
od stabilizacji kata pochylenia, zmieniajac potozenie jedynie steru wysokosci.
Przeprowadzono iteracyjne proby réznych algorytméw i nastaw regulatorow,
wykonujac liczne wirtualne loty. Aplikacja uruchomiona w trybie debugowania
pozwala na Sledzenie wartosci poszczegdlnych zmiennych, prace kazdego z wat-
kow 1 ich wywlaszczanie oraz wprowadzenie breakpointéw, ktére wstrzymuja
dziatanie aplikacji, umozliwiajac kontrole i modyfikacje kodu w czasie rzeczy-
wistym. Po otrzymaniu zadowalajacych wynikéw stabilizacji kata pochylenia
rozbudowano algorytm uktadu sterowania o stabilizacje wysokosci lotu, wpro-
wadzajac dodatkowo sterowanie predkoscia obrotowa silnika w zaleznosci od
predkosci powietrznej (rys. 2). Badania przeprowadzono analogicznie, jak dla
poprzedniej wersji watku kontroli lotu, az uzyskano zadowalajace wyniki sta-
bilizacji parametréow lotu podczas wznoszenia BSP (rys. 3). Algorytm zostal
opracowany w taki sposob, ze statek powietrzny ma utrzymywac¢ zadana wy-
sokos¢ przy mozliwie statej predkosci lotu, a podczas wznoszenia dodatkowo
utrzymywaé stalty kat pochylenia.

Wysokos$é[m]

0 25 50 75 100 Czas[s) 125 150 175 200 225

100 125

Kat pochylenia[®]

Czas[s]

Predkosé powietrzna
[km/h]

w & & oA

&2 846

0 25 50 75 100 125 150 175 200 225
Czas[s) 1

Rys. 3. Wyniki stabilizacji parametréw lotu podczas wznoszenia
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Przyktadowe badanie weryfikacyjne rozpoczeto od lotu poziomego na wy-
sokosci 300 metrow ze staty predkoscia lotu. Po 60 sekundach lotu rozpoczeto
wznoszenie na wysokos¢ 460 metrow z zatozeniem utrzymywania statego kata
pochylenia. Po osiagnieciu zadanej wysokosci nastapito jej utrzymywanie z za-
lozeniem stalej predkosci lotu. Jak widaé¢ na otrzymanych wynikach (rys. 3),
poczatkowy lot poziomy wykonywany byl z predkoscig utrzymywana w grani-
cach 44+1km/h, podczas gdy kat pochylenia zmienial sie w zakresie od —1 do
—5 stopni. Po otrzymaniu polecenia zwiekszania wysokosci nastapilta ptynna
zmiana kata pochylenia do zatozonej wartosci —8 stopni. Skutkowato to jed-
noczesnym spadkiem predkosci powietrznej. Gdy predkosé w ciggu 5 sekund
spadla o 10%, nastapilo ptynne zwiekszanie ciggu, az do ustabilizowania pred-
kosci wznoszenia. Po osiagnieciu zatozonej wysokosci nastapito zmniejszanie
kata pochylenia z jednoczesnym wzrostem predkosci powietrznej. W tym ba-
daniu osiagnieto zatozony cel stabilizacji wysokosci lotu przed i po wznoszeniu,
stata predkosé¢ powietrzna przed i w trakcie wznoszenia oraz staly kat pochy-
lenia podczas wznoszenia. Nie uzyskano jedynie stabilizacji predkosci lotu po
osiggnieciu zalozonej wysokosci. Podczas kolejnego badania w trybie debugo-
wania znaleziono btad, polegajacy na braku wprowadzenia zadanej predkosci
lotu po osiagnieciu zalozonej wysokosci. Kod zmodyfikowano w ten sposéb,
ze predkos¢ po wykonaniu manewru wznoszenia ma ustabilizowaé sie na po-
ziomie sprzed jego rozpoczecia. Kolejne badanie weryfikacyjne potwierdzilo
poprawnos¢ wykonanych modyfikacji i dziatanie calego algorytmu.

5. Podsumowanie

Zaproponowana struktura symulacyjnej platformy badawczej pozwala na
weryfikacje zachowania bezpilotowego statku powietrznego podczas symulowa-
nego lotu w warunkach odpowiadajacych rzeczywistosci. Zgodnos$¢ symulowa-
nego lotu z rzeczywistoscig zaleza przede wszystkim od jakosSci i poprawnosci
modeli matematycznych obiektu, jego dynamiki i osrodka ruchu. Sprawdzono,
ze platforma badawcza pozwala na optymalizacje parametréw lotu w warun-
kach laboratoryjnych, bez koniecznoéci czasochtonnego i kosztownego przy-
gotowywania lotéw testowych. Przektada sie to na znaczne skrdcenie czasu
opracowania systemu awionicznego i zmniejszenie prawdopodobienstwa uszko-
dzenia obiektu podczas pierwszych testow w locie. Na podstawie przygotowa-
nej aplikacji do stabilizacji parametréw lotu podczas wznoszenia opracowano
algorytm projektowania elementéw systemu awionicznego z wykorzystaniem
symulacyjnej platformy badawczej. Oczywiscie, niezbedne jest poréwnanie wy-
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nikéw symulacyjnych z rzeczywistym lotem w celu walidacji zaproponowanego
modelu i algorytmu kontroli lotu przed pelng integracja systemu awionicznego
z bezpilotowym statkiem powietrznym.

Temat zrealizowany w ramach finansowanego w latach 2009-2012 przez MNiSW
projektu badawczego nr NN509404136 Eksperymentalna metoda optymalizacyi
systemu awionicznego bezpilotowego statku powietrznego z wykorzystaniem
platformy badawczej.
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UAYV flight parameter stabilization during elevation using simulation
research platform

Abstract

Recently, most research centres conduct verification tests of the designed avionics
system using simulation models before starting the in-flight tests. For that purpose,
a simulation research platform was developed in Department of Avionics and Aerial
Armament in Faculty of Mechatronics and Aeronautics at Military University of Tech-
nology. It is based on computers connected into one system by Ethernet local area
network. Each computer works as an independent module necessary for reliable per-
formance of the whole research platform. The first one works as an interface between
the platform and verified avionics system, in the second one a dynamical model of
the unmanned aerial vehicle is developed. Another one visualise object behaviour,
simulates environmental conditions and changes their characteristics.
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The developed research platform was used to test and verify designed avionics
system with flight parameter stabilization for an unmanned aerial vehicle. The main
computational unit of the avionics system was PC104 computer with implemented
Windows CE real time operating system. After connecting this computer to the si-
mulation research platform, it was possible to debug developed multithreaded ap-
plications for data acquisition and control in environmental conditions similar to a
real flight. What is more, this method gave a possibility to adjust algorithm para-
meters during simulation with recording the objects behaviour. Numerous tests of
the avionics system were conducted where various control algorithms were used for
elevation and flight altitude stabilization. Simulations were conducted many times for
each algorithm with different constraints for one or a few flight parameters. The best
performance was achieved when a constant flight velocity was determined and the
pitch was limited to vary within only a few degrees.
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W artykule zostal przedstawiony projektu koncepcyjny bezzalogowe-
go samolotu w ukladzie staloplata z napedem elektrycznym zasilane-
go przez panele ogniw fotoelektrycznych latajacego w atmosferze Mar-
sa. W artykule zostaly przedstawione symulacje matematyczne parame-
tréw fizykochemicznych atmosfery marsjanskiej pod katem zastosowania
w projekcie. Opracowany zostal model bryly samolotu oraz zaprojekto-
wany model zespotu napedowego samolotu wspolpracujacego z panelami
ogniw fotoelektrycznych.

1. Wstep

Mars fascynowal i kreowal wyobraznie ludzi od tysiacleci. Starozytni Rzy-
mianie nazwali jego imieniem swego boga wojny, wyobrazajac sobie, ze jego
rdzawo-czerwone zabarwienie powstato z krwi poleglych wojownikéw. Zabar-
wienie to, spowodowane obecnoscia tlenkéw zelaza pokrywajacych powierzch-
nie planety, przyczynito sie do powstania alternatywnej nazwy Marsa — Czer-
wonej Planety [11], [15].

Mars jest czwarta pod wzgledem odlegtosci od Stonca planeta Uktadu Sto-
necznego, pod wieloma wzgledami przypominajaca Ziemie. Doba marsjanska
jest tylko nieznacznie dtuzsza od ziemskiej (24,62 h=1,03 doby ziemskiej), na-
chylenie osi obrotu Marsa do plaszczyzny ekliptyki (25°19’), zblizone do na-
chylenia osi Ziemi, pozwala na wystepowanie na planecie poér roku, jakkolwiek
rok marsjanski jest dwa razy dluzszy od ziemskiego (686,9 dni=1,88 roku
ziemskiego). Na Marsie, podobnie jak na Ziemi, wystepuja chmury, wulkany,
wawozy, gory, pustynie i wykazujace sezonowa zmienno$¢ biate czapy polarne

(rys. 1).
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Rys. 1. Ziemia i Mars w jednakowej skali (z lewej) oraz mapa fizyczna péinocnej
pélkuli Marsa (z prawej), http://upload.wikimedia.org/wikipedia/commons/2/2a/
Mars_Earth_Comparison.png oraz http://tharsis.gsfc.nasa.gov/global paper.html

Pomimo wielu podobienstw, Mars jest jednak niegoscinna, z punktu widze-
nia cztowieka, planeta. Powierzchnie Marsa pokrywa czerwonawy pyl i odtamki
skal o rozmiarach metréow, srednia temperatura na powierzchni jest poréwny-
walna z temperatura na biegunach geograficznych Ziemi, za$ bardzo rozrze-
dzona atmosfera jest silnie trujaca dla czlowieka [10], [11].

Dotychczasowa eksploracja Marsa prowadzona przez czlowieka, skladata
sie z kilku etapéw, poczawszy od przelotu sondy w poblizu planety (np. Ma-
riner 4, 6,7 (USA)), poprzez wprowadzenie sondy krazacej (tzw. Orbiter) po
orbicie wokét Marsa (np. Mars 2, 5 (ZSRR), Mariner 9, Mars Odyssey (USA)),
ladowanie prébnikéw na powierzchni (np. Mars 2, 3 (ZSRR), Viking 1, 2, Pho-
enix (USA)), a na dostarczeniu autonomicznych ruchomych pojazdéw /tazikéw
(tzw. Lander/Rover) na powierzchni¢ planety konczac (Sojourner, MER-A,
MER-B, Mars Science Laboratory — Curiosity (USA)), umozliwiajac tym sa-
mym prowadzenie prac badawczych nie tylko w miejscu ladowania, ale takze
w najblizszej okolicy (tabela 1) [14], [19], [22].

Badania powierzchni Marsa prowadzone z orbity zapewniaja uzyska-
nie tzw. ,globalnej perspektywy” z ograniczona rozdzielczoScia przestrzenna
(ok. 1,5m), za$ badania prowadzone z pokladu ladownika/lazika pozwalaja na
uzyskanie tzw. ,lokalnej perspektywy” o wysokiej rozdzielczosci przestrzennej,
przy bardzo ograniczonym obszarze prowadzonych badan. Interakcje zachodza-
ce pomiedzy np. atmosfera i powierzchng Marsa nie moga zosta¢ odpowiednio
objete badaniami z orbity lub powierzchni planety, co nie pozwala na wtadciwa
ocene badanych proceséw atmosferycznych [5], [31].
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Tabela 1. Wybrane parametry techniczne ziemskich pojazdéw /tazikéw bada-
jacych powierzchnie Marsa [14], [19], [31]

. Data Data Czas Przebyty
Sonda miedzyplanetarna .
Pojazd startu | ladowania pracy dystans
7z Ziemi | na Marsie [dniniars] [m]
Mars Pathfinder Sojourner|04.12.1996|04.07.1997 85 52
. 1538 (108 m 7528
Mar; Eizi’lfrﬁgﬁ_iover 10.08.2003 | 04.01.2004 przez (v=1cm/s,
P 45 dninfars) | Umae = bem/s)
Od 25.01.2004
Mars Exploration Rover . 34361
Opportunity - MER-B 08.07.2003 | 25.01.2004 do(gilz;f;aj (do dzisiaj)

Pojazdy samobiezne poruszajace sie po powierzchni Marsa, maja bardzo
ograniczone mozliwosci prowadzenia badan na powierzchni planety, poniewaz
skalista powierzchnia Marsa obfitujaca w skaly o rozmiarach siegajacych me-
tréw bardzo ogranicza zdolno$¢ przemieszczania sie pojazdu, za$ wszystkie
dotychczasowe pojazdy samobiezne poruszajace sie po powierzchni Marsa nie
byty obiektami w pelni autonomicznymi' (rys. 2).

4

Panel ogniw
slonecznych

Spektrometr
promieniowania X

Antena

Kamery
L Dalmierz

2

laserowy

Zespol
napedowy

Wyposazenie
elektroniczne

Rys. 2. Mars Pathfinder Sojourner (z lewej) oraz graniczenia w poruszaniu sie tazika
marsjanskiego po powierzchni planety (kolor ciemnoszary — obszar niedostepny
(glazy), kolor jasnoszary — obszar dostepny) (z prawej) [5], [14]

"Mars Pathfinder Sojourner (1997) ,pokonal” po powierzchni Marsa dystans
ok. 52m w ciagu 30 dni, poniewaz byl sterowany zdalnie przez operatoréow z Ziemi,
odleglej w tym czasie od Marsa o ponad 190 mln km. Wzajemna wymiana informacji
(obraz terenu przez pojazdem z kamer pokladowych, komendy sterujace ruchem po-
jazdu wysylane przez operatora) trwala ponad 11 minut (w jedna strone), co znacznie
ograniczalo szybkosé eksploracji planety.
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Wykorzystanie obiektu latajacego, poruszajacego sie w atmosferze Marsa
na wysokosciach rzedu pojedynczych kilometrow, oferuje unikalng kombina-
cje mozliwosci uzyskania duzego obszaru prowadzonych badan z wymagana
doktadnoscia i rozdzielczoscig przestrzenna, zapewniajac uzyskanie tzw. ,re-
gionalnej perspektywy”. Obiekt latajacy, poruszajacy sie w atmosferze Marsa,
pozwala osiagnaé cele badawcze, trudne do osiagniecia przy badaniach z orbity
lub z powierzchni planety (rys. 3).

] NISKA

GLOBALNY

)
\

ORBITER

ZASIEG OBSERWACJI
GIONALN

ALNY

O & ROZDZELCZOSC

A

S

9

e
A1 / LADOWNIK/ROVER’

MINUTY  GODZINY ONI TYGODNIE MIESIACE LATA

CZAS PRACY

5

Rys. 3. Zasieg obserwacji w zaleznosci od miejsca obserwacji (z lewej) oraz samolot
nad powierzchnia Marsa (z prawej), http://www.nasa.gov/centers/langley/
news/researchernews/rn_proposalselection.html )

Samolot poruszajacy sie nad powierzchniag Marsa na wysokosci 2 km z pred-
koscia rzedu 500-600 km/h, w ciagu 1godziny lotu umozliwialby obserwacje
ok. 800 km? powierzchni planety, pozwalajac m.in. na [28]:

e wykonywanie zdje¢ o rozdzielczosci i kacie obserwacji nieosiagalnym
przez krazace nad Marsem orbitery;

e badania geologiczne miejsc terenu niedostepnych przez orbitery/taziki,
np.: kratery, wulkany, géry, doliny, ...;

e badania fizykochemiczne nizszych warstw atmosfery (gestosé, tempera-
tura, poziome i pionowe ruchy mas atmosfery, ...) i wierzchniej warstwy
powierzchni planety oraz poszukiwanie zasobéow wody (spektrometria
masowa);

e pomiary pola magnetycznego (magnetometry) oraz pomiary promienio-
wania jonizujacego powierzchni planety, pod katem wyboru potencjal-
nych miejsc ladowania dla przysztych zatogowych i bezzalogowych misji
kosmicznych.

Samolot latajacy w atmosferze Marsa, napedzany elektrycznym zespotem
napedowym, zasilany przez panele ogniw fotoelektrycznych i zespot baterii
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akumulatorowych, mogtby funkcjonowaé dziesiatki, setki dni, prowadzac sze-
roko zakrojone obserwacje powierzchni planety, zgodnie z celami przyszlych
misji marsjanskich.

2. Model atmosfery Marsa

Atmosfera Marsa pod wzgledem sktadu chemicznego i wlasnosci fizykoche-
micznych, diametralnie rézni sie od atmosfery ziemskiej. W dolnej warstwie
sktada sie ona gléwnie z dwutlenku wegla COy (95,32%), azotu No (2,7%)
i argonu Ary (1,6%). Pozostale 0,38% stanowia pierwiastki sladowe, wéréd
ktérych znajduje sie takze tlen Oy (0,13%) i para wodna.

Tabela 2. Wybrane parametry fizyczne atmosfery Ziemi i Marsa [10], [28]

Sredni | Przyspie- | Srednia | Srednie Srednia | Srednia | Wspélcz.
pro- szenie tempe- ci$nie- gestos¢ | predkosé | lepkosci
mien grawit. |ratura T nie atmosfery | dzwieku | dynam.
k] | g [m/s?] |[°C]/[K]| p[Pa] |plkg/m® | afm/s] | u[Pas]
6371 9,81 101325 1,23 345 1,86 -
Ziemi ’ +15/288 ’ o
R () | (g TP ) | (s | (g | 107
3390 3,69 699 1,55-1072] 220* 1,36 -
Mars | 533 (~3/892) | ~53/210 (0,0069p2) | (~1/80p2)| (0,637a5)| 10-3

*Dla $redniej temperatury na powierzchni Marsa T = 210K

Sladowe iloéci Oy wykluczaja wykorzystanie tlenu zawartego w atmosferze
Marsa jako utleniacza dla zespoléw napedowych marsjanskich statkéw po-
wietrznych, co stanowi takze duzy problem logistyczny przysztych zalogowych
misji na Marsa.

Atmosfera Marsa w poréwnaniu z atmosfera ziemska, jest bardzo cien-
ka i rozrzedzona, ciSnienie atmosferyczne waha sie¢ od 30 Pa na wierzchotku
Olympus Mons? do 1155 Pa przy dnie Hellas Planitia®. Grawitacja Marsa jest
prawie trzykrotnie mniejsza od grawitacji ziemskiej, wysokos¢ na jakiej cisnie-
nie atmosferyczne zmniejsza sie 2,72 razy (czynnik e) jest prawie dwukrotnie
wigksza niz dla atmosfery ziemskiej i wynosi ok. 11 km (tabela 2).

20lympus Mons (tac. Géra Olimp) — najwyzsza znana géra w Ukladzie Stonecz-
nym. Wznosi si¢ na wysokosé ponad 21 km ponad $rednig powierzchnia planety, u pod-
stawy mierzy ponad 550 km Srednicy.

3Hellas Planitia — krater uderzeniowy o érednicy okoto 2100 km, za$ réznica wyso-
kosci pomiedzy brzegami krateru a jego dnem wynosi okoto 9 km. Cisnienie na dnie
krateru jest o 89% wyzsze niz ci$nienie punktu potréjnego wody (611,73 Pa), co po-
zwala na wystepowanie na dnie wody w stanie cieklym.
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Chmury sporadycznie zastaniajace powierzchnie Marsa, sa ztozone gloéwnie
z dwutlenku wegla COs i pylu, zas$ prady konwekcyjne istniejace w atmosferze
Marsa sa zbyt stabe, aby spowodowaé istotne zaburzenia pogody [7], [31].

Burze pytowe, ktore wielokrotnie dtugotrwale uniemozliwiaja obserwacje
powierzchni planety, powstaja wskutek wzajemnych korelacji oddzialywania
pionowych pradéw konwekcyjnych w atmosferze i oddziatywania sity Coriolisa
na mase skupiong w atmosferze. Staba grawitacja planety sprzyja dtugotrwa-
temu utrzymywaniu sie burz pylowych, zas ruch wirowy planety zapewnia
przemieszczanie zaburzen atmosferycznych nad duzymi obszarami Marsa.

Srednie cignienie atmosferyczne na powierzchni Marsa jest ok. 150 razy
nizsze niz na powierzchni Ziemi i jest réwne ok. 699 Pa. Podobnie, jak w przy-
padku atmosfery ziemskiej, ci$nienie atmosferyczne zmniejsza sie wraz ze wzro-
stem wysokoéci, zgodnie z réwnaniem?

p = 0,699¢0-00009H py (2.1)

gdzie: p — ci$nienie atmosferyczne na wysokosci H [m].

Srednia temperatura nad powierzchnia Marsa jest réwna ok. —63°C
(210 K), choé¢ w zaleznosci od szerokosci geograficznej i pory roku ulega szero-
kim zmianom, od ok. —140°C (133 K) w rejonach podbiegunowych do +20°C
(293 K) (okolice réwnika planety) [28], [31].

Zmiany temperatury w funkeji zmian wysokosci H [m], przedstawiono réw-
naniem?®

T =242 — 0.000998H K — H < 7000 m (2.2)

Zmiany gestosci atmosfery p [kg/m?] w funkcji zmian temperatury 7' [K]
i ci$nienia p [Pal, przedstawiono réwnaniem

_ p
©0.1921(T + 273,15)

p (2.3)

Predkos$é rozchodzenia sie fali dzwiekowe]j a [m/s] w atmosferze Marsa jest

okreslona rownaniem
a=+/YRT (2.4)

gdzie:

4Réwnania empiryczne opracowane na podstawie danych otrzymanych z ladowni-
ka Viking 1, ktory osiadl w dniu 20.07.1976 r. na réwninie Chryse Planitia — Mars
w punkcie o wspolrzednych: szerokosé geograficzna 22,697°N, dlugos$é geograficzna
48,222°W — http://www.grc.nasa.gov/WWW/K-12/airplane/atmosmre.html.

Dla szerokoéci geograficznej ¢ = 22,697°N — miejsce ladowania ladownika Vi-
king 1
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v — wyktadnik adiabaty odwrotnej,

R — stala gazowa atmosfery,

T — temperatura atmosfery [K| (dla obliczen przyjeto $rednia tempe-
rature atmosfery na wysokosci H = 0m, zgodnie z réwnaniem
(2.2).

Tabela 3. Wybrane stale gazowe atmosfery Ziemi i Marsa [10], [28]
‘ Parametr ‘ Ziemia ‘ Mars ‘

~ 14 | 1,29
R[J/(kgK)] | 287 | 19138
T [K] 288 | 242

Podstawiajac powyzsze parametry (tabela 3) do réwnania (2.4), otrzyma-
no:
e dla atmosfery ziemskiej

H=0m az =340,17m/s = 1224,6 km/h

e dla atmosfery marsjanskiej
H=0m apro = 244,69 m/s = 880,9km/h
H = 2000 m anre000 = 243,77m/s = 877,6 km/h

Predko$¢ dzwieku na powierzchni Marsa jest réwna ok. 72% predkosci
dzwieku na powierzchni Ziemi, przy zalozonych teoretycznych wartosciach
temperatury atmosfery obliczonych zgodnie z Atmosfera Wzorcows dla Zie-
mi i Marsa, co znacznie ogranicza zakres predkosci eksploatacyjnych projek-
towanego samolotu marsjanskiego. Powyzszy model atmosfery Marsa zostat
opracowany na podstawie wynikéw pomiaréw wykonanych w atmosferze Mar-
sa przez ladowniki Viking 1 i Viking 2 (1976), sonde Mars Global Surveyor
(1996) i ladownik Mars Pathfinder Sojourner (1997)°.

3. Ograniczenia aerodynamiki samolotu

Atmosfera Marsa jest bardzo ,cienka”, co bezposrednio przektada sie na jej
parametry fizykochemiczne, ktére sg poréwnywalne z parametrami atmosfery
ziemskiej wystepujacymi na wysokosci ok. 30 km (rys. 4). Lot statku powietrz-
nego w atmosferze ziemskiej na tej wysokosci jest utrudniony, lecz nie niemoz-
liwy. Gléwnag przeszkoda jest bardzo niska gesto$é¢ atmosfery, co przektada sie

Shttp:/ /www.grc.nasa.gov/WWW /K-12/airplane/atmosmm.html
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bezposrednio na wartos¢ wytwarzanej sity noénej i sity ciagu. W locie na malej
wysokodci, sita ciggu generowana jest poprzez transformacje momentu nape-
dowego wytwarzanego przez zesp6t napedowy bezposrednio na niezakitécony
przeplyw powietrza. Zmniejszenie gestosci powietrza prowadzi do zmniejsze-
nia masowego natezenia przeptywu, co prowadzi bezposérednio do zmniejszenia
sity ciggu. Spadek ten moze by¢é kompensowany w samolotach napedzanych
przez $migto poprzez wzrost predkoéci obrotowej lub $rednicy $migta napedo-
wego. Niska gestos¢ powietrza przektada sie bezposrednio na warto$é¢ liczby
Reynoldsa, ktora dla skrzydta na wysokosci ok. 30 km zawiera sie¢ w przedziale
Re = 5-10% +1-10°, za$ dla $miglta napedowego w przedziale Re = 1,5+3-10%
[16], [29].

1% ZIEMIA
3
; Samolot
marsjanski
Ojl 1 10
Gestosé [kg/m3]

Rys. 4. Zmiana gestosci atmosfery dla Ziemi i Marsa w funkcji wysokosci
w zakresie 0-40km [31] (linia przerywana zaznaczono zakres eksploatacyjnych
wysokosci lotu dla samolotu marsjanskiego)

Plyny (ciecze, gazy) skladaja si¢ z molekul”, ktére zderzaja sic pomiedzy
soba i innymi cialami stalymi. Plyn uwaza sie za oSrodek ciagly, jego wlasnosci
np. gestosé, cidnienie, temperatura i predkosé opisywalne sa w ,nieskonczenie”
malych punktach, tzw. REV (ang. Reference Element of Volume) — fakt, ze
plyn sklada sie z pojedynczych molekut jest tu zaniedbywany. Zaklada sie
wiec, ze wlasnosci ptynu réznig sie w sposob ciagly od jednego do drugiego
punktu i sa usrednionymi warto$ciami REV.

W zastosowaniach technicznych uwzglednia sie znacznie wigksze rozmia-
ry liczone w metrach (dlugosé kadtubéw samolotéw i $§migtowcéw, rozpietosé
skrzydel samolotéw, ...) lub centymetrach ($rednice wirnikéw pomp, ...). Naj-
mniejszy wymiar liniowy majacy znaczenie w mechanice ptynéw jest réwny

"Rozmiary molekuty wody: 3,36 x 3,57 x 1,40 (-10~1%m).
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10~* = 10~° m, odpowiadajacy wysokosci chropowatoéci powierzchni (np. po-
krycia skrzydla samolotu), ktéra moze wywolywaé zmiany oporéw tarcia gazu
o powierzchni¢ zewnetrzna skrzydla [16], [29].

Wobec tak znacznej réznicy skal pomiedzy struktura molekularna plynu
i geometrycznymi wymiarami przepltywu, nalezy okresli¢, czy w mechanice
plynéw nalezy stosowaé metody obliczen oparte o model molekularny materii
(osrodek ciagly), czy tez stosowa¢ mechanike statystyczna (osrodek niecia-
gly). Podstawowym kryterium pozwalajacym na rozstrzygniecie powyzszego
problemu jest tzw. liczba Knudsena® Kn okre$lona zaleznoécia [16]

Kn = (3.1)

A
L
gdzie:
A — $drednia dlugo$¢ drogi swobodnej molekul ptynu,
L — dlugosé charakterystyczna — minimalna dlugosé, na jakiej obser-
wuje sie znaczace réznice w parametrach makroskopowych prze-
plywu, np. cieciwa skrzydta.

Dla atmosfery Marsa $rednia dlugo$é drogi swobodnej molekul COs i Ny
jest okreslona zaleznoscia [16]

A 2 (3.2)
pc
gdzie:
i — wspolezynnik lepkosci dynamicznej (tabela 2),
p — gesto$é¢ atmosfery (tabela 2),
¢ — $rednia predkos¢ termiczna molekut COs i No.

Srednia predkosé termiczna molekul jest okreslona zalezmoscia

o ,/g (3.3)

Dla atmosfery Marsa $érednia dlugo$é¢ drogi swobodnej molekul gazu
A =5, 48 -107%m. Pprzyjmujac jako dtugoéé charakterystyczng cieciwe skrzy-
dta samolotu ¢ = 1m, otrzymano Kn = 0,00000547 < 0,01, co pozwala

8Liczba Knudsena (Kn) — kryterium podobiefistwa pozwalajace okresli¢ stoso-
walno$¢ réwnan mechaniki ptynéw. Plyn mozna traktowac¢ jako oérodek ciagly dla
Kn < 0,01.
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stwierdzi¢, ze atmosfere Marsa mozna traktowaé jako oérodek ciagly i stoso-
waé standardowe réwnania mechaniki ptynéw?.

Liczba Reynoldsa wyraza relacje miedzy sitami bezwladnosci a sitami tar-
cia, dzialajacymi na obiekt (np. skrzydlo samolotu) poruszajacy sie w plynie
i jest okreslona zaleznoscia [16]

Ve Re
Re = ¢ stad Ve=—H (3.4)
Iz p
gdzie:
¢ — wymiar charakterystyczny — cieciwa skrzydla,
V' — predko$é przemieszczania sie skrzydla.
Dla réwnowaznych samolotéw (¢, V' = const) poruszajacych sie na tej

samej wysokodci w atmosferze Ziemi i Marsa, stosunek liczb Reynoldsa jest
okreslony réwnaniem

R R R
CMpEM _ NOZ1Z stad °z _ EMPZ 6 (3.5)
pM Pz Ren pzpm

Statek powietrzny poruszajacy sie w atmosferze Marsa, operuje w zakre-
sie liczb Reynoldsa ok. 60 razy mniejszych niz rownowazny statek powietrz-
ny w atmosferze Ziemi. Zakladajac, ze samolot o rozpietosci skrzydel rzedu
5 + 10m porusza sie w atmosferze ziemskiej w zakresie liczb Reynoldsa
Re = 10 + 107, dla dalszych obliczeni dla projektowanego samolotu mar-
sjanskiego przyjeto Re = 107 (rys. 5).

SAMOLOT  samoloty mate
MAR?JANSKI (Awionetki)

Sterowce
Balony

Liczba Macha [Ma]

Lotnie

Ultralight
0.001

10% 10° 108 107 108 10°
Liczba Reynoldsa [Re]

Rys. 5. Liczba Reynoldsa (Re) w funkcji liczby Macha (Ma) [8]

9Parametr graniczny liczby Knudsena dla atmosfery Marsa Kn = 0,01 jest spel-
niony dla cigciwy skrzydla samolotu ¢ = 5,48 - 1074, co pozwala twierdzié, ze
rownania mechaniki statystycznej nalezy stosowa¢ dla skrzydel o dlugosci cigciwy
¢ < 5,48-10"*m (ponizej 0,54 mm). Latajace statki powietrzne ze skrzydtami o takiej
dtugosci cieciwy wspolczednie nie istnieja.
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Zmniejszenie liczby Reynoldsa niesie za soba zmiany lepkosci gazu (ang. vi-
scous effect), co prowadzi do wzrostu oporu czotowego z jednoczesnym zmniej-
szeniem sity nosnej wytwarzanej na skrzydle samolotu. Dodatkowo, w czasie
lotu w zakresie matych liczb Reynoldsa (10* < 10°) ,zachowanie” sie skrzy-
dla samolotu (warto$é sity nosnej) jest trudne ,do przewidzenia” z powodu
slosowego” odrywania sie warstwy przysciennej. Statek powietrzny o rozpie-
tosci 1 m poruszajacy sie w atmosferze Marsa generuje podobna wartos¢ sity
nos$nej, jak obiekt latajacy o rozmiarach owada poruszajacy sie w atmosferze
ziemskiej [16], [28], [29].

Promien Marsa jest réwny ok. 53% promienia Ziemi, co przy $redniej ge-
stodci rownej ok. 70% gestosci Ziemi powoduje, ze masa Marsa jest réwna
ok. 10% masy Ziemi. Powyzsze parametry fizyczne Marsa powoduja, ze $red-
nie przy$pieszenie grawitacyjne na powierzchni Marsa gy jest réwne ok. 37%
(ok. 3g7/8) éredniego przyspieszenia grawitacyjnego gz na powierzchni Zie-
mi [10].

Ciezar samolotu latajacego w atmosferze Marsa jest réwny tylko okoto 37%
ciezaru réwnowaznego samolotu latajacego w atmosferze Ziemi, jednak obni-
zenie ciezaru nie rekompensuje skrajnych trudnosci generowania sily nosnej
na skrzydtach.

Sita noéna Fr, powstajaca na skrzydle o powierzchni S, przy predkosci V
oraz na wysokosci lotu odpowiadajacej gestosci powietrza p, jest okreélona
zaleznoscia

B CrpV?s

F
L 2

(3.6)

Dodatkowo na skrzydlo poruszajace sie w atmosferze, w wyniku interak-
¢ji pomiedzy powierzchnia skrzydla a warstwa przyscienna, dzialta sita oporu
aerodynamicznego Fp skierowana przeciwnie do kierunku lotu okreslona za-
leznoscia

2
Fy, = GoPV7S (3.7)
2
gdzie:
Cr — bezwymiarowy wspolczynnik sity noénej (proporcjonalny do ka-
ta natarcia «),
Cp — bezwymiarowy wspdlezynnik sity oporu,

S — powierzchnia noéna [m?].
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Dla réwnowaznych samolotéw (m,S = const) poruszajacych sie na tej
samej wysoko$ci w atmosferze Ziemi i Marsa, celem realizacji lotu horyzontal-
nego (H = const) ciezar samolotu @ musi byé réwnowazony sila noéna FJ,

CL ZiemiapzV5S o Cr ZiemiapZ V3 S

Q = FL ziemia — mygz =
2 297

(3.8)

B _ CrMarspuViyS _ CpmarspiVigS

Q_FLM(IT’S — Mmgp = — m =
2 29m
gdzie: m — masa samolotu.
Poréwnujac stronami i zakladajac, ze (patrz tabela 2)
3 1

- R — 3.9
M ~ 29z PM R gz (3.9)

oraz upraszczajac, poprzez usuniecie identycznych wyrazéw (Cr,S), otrzyma-
no

Var = Vz,/% Vs (5—;) (%) — Vyy/ (?) (g) — V30 ~ 5,48V

(3.10)
W oparciu o réwnanie (3.10) mozna stwierdzié¢, ze samolot latajacy w at-
mosferze Marsa lotem horyzontalnym, musi porusza¢ sie z predkoscig pra-
wie 5,5 razy wieksza niz réwnowazny samolot latajacy w atmosferze ziemskiej
(CL, S = const ), celem osiagniecia identycznej wartosci sity nosnej.
Bezwymiarowy wspotczynnik sity nosnej Cp dla samolotu poruszajacego
sie w atmosferze Marsa i Ziemi jest okredlony zaleznoscia
2mg

CL="ng (3.11)

Dla réwnowaznych samolotéw (m = const ) poruszajacych sie na tej same;
wysokodéci w atmosferze Ziemi i Marsa, wyprwadzajac Cp, dla Ziemi i Marsa,
otrzymano

mygm 3
CL Mars o mgz o g - (VZ )2( SZ) (3 12)
—_— 2 —_— ~~ — e .
Cr Ziemia M 1 (Vu 2 Sm Vi Sur
pZVZSZ 80\ Vz Sz

Reasumujac, mozna stwierdzi¢, ze wspdtezynnik sity noénej Cr, dla statku
powietrznego latajacego w atmosferze Marsa powinien by¢ ok. 30 razy wiekszy
niz dla réwnowaznego statku powietrznego latajacego w atmosferze ziemskiej

(VZ = VM, SZ = SM).
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Dwukrotny wzrost predkoéci lotu V przy jednoczesnie dwukrotnym wzro-
Scie powierzchni nosnej S, sprowadza réwnanie (3.12) do postaci

C(L Mars

~ 4 3.13
CL Ziemia ( )

Dla samolotu marsjanskiego, uwzgledniajac specyfike atmosfery plane-
ty (niska liczba Re, niska liczba Ma), nie jest mozliwe osiagniecie wartosci
Cr > 1.8. Préba zwigkszania wartosci Cf, poprzez wzrost kata natarcia o
jest ograniczony wartoscia tzw. krytycznego kata natarcia. Wprowadzenie do-
datkowych ukladéw mechanizacji skrzydla (klapy, sloty), pozwala dodatkowo
zwigkszy¢ warto$¢ Cr, o ok. 60 + 70% [16], [25], [27].

Wprowadzenie dodatkowych uktadéw mechanizacji skrzydta dla samolotu
marsjanskiego nie jest jednak wskazane z dwoch powodéw [29]:

e zlozono$é ukladéw mechanizacji skrzydla (budowa wewnetrzna, stero-
wanie — lot w pelni autonomiczny),

e mala skutecznosé systeméw mechanizacji skrzydta przy matych liczbach
Re.

Konstrukeyjny wzrost wartosci wspotczynnika Cr do poziomu 5 =+ 6 dla
nieruchomych sztywnych skrzydet jest niemozliwy, dlatego tez zmniejszenie
wartosci sity nosnej dla samolotu latajacego w atmosferze Marsa musi byé
kompensowane poprzez wzrost predkosci lotu lub powierzchni nosnej. Wzrost
predkosci lotu samolotu jest ograniczony nizsza niz na Ziemi wartoscig Sredniej
predkosci dzwieku, za$ warto$¢ powierzchni no$nej samolotu jest ograniczona
gléwnie wzgledami konstrukeyjnymi (wymiarami tadowni ladownika).

Ogodlnie rzecz biorac, samolot marsjanski powinien zosta¢ zbudowany na
powierzchni Ziemi, w czasie lotu z Ziemi na Marsa musi znajdowa¢ sie w kon-
figuracji ztozonej (ang. non-flight configuration), za$ w trakcie ladowania musi
by¢ ,roztozony” do pozycji ,lotnej” (ang. flight configuration), gdzie nastepnie
ma rozpoczaé sie jego eksploatacja. Biorac pod uwage dotychczasowe osiagnie-
cia w ,powierzchniowej” eksploracji Marsa, nalezy zwroci¢ uwage na problem
tzw. nosicieli — rakiet nos$nych majacych za zadanie dostarczenie tadunku uzy-
tecznego z powierzchni Ziemi do celu misji (rys. 6) [19], [31].

Pojemno$é komory tadunkowej ladownika!®, ktéra jest ograniczona kon-

0% azik marsjanski Sojourner wraz z ladownikiem Mars Pathfinder zostal dostar-
czony na powierzchnie Marsa przez rakiete nosna Boeing Delta II (7925), za$ laziki
marsjanskie Spirit i Opportunity w ramach misji Mars Exploration Rover zostaly do-
starczone przez dwie bliZniacze rakiety nosne Boeing Delta II (7925 Heavy) — objetosé
komory tadunkowej ladownika ok. 7,8 m?® (§rednica max. 2,48 m, wysoko$¢ max. 1,6 m),
dla przykladu: Ariane 5 — érednica komory tadunkowej ladownika ok. 0,8 m.
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= -

Rys. 6. Przyktad umieszczenia samolotu marsjanskiego na pokladzie rakiety nosnej
Atlas V 401, http://www.nasaspaceflight.com /wp-content /uploads/2011/08/A31.jpg

strukcjag rakiety nosnej, ma bezposredni wplyw na wymiary geometryczne la-
dunku uzytecznego.

Rozpietosé skrzydel samolotu marsjanskiego jest jednoznaczne okreslona
przez:

e wymiary geometryczne komory tadunkowej (Srednica/wysokos¢),

e konstrukcja skrzydel (skrzydla sztywne lamane, skrzydla elastyczne),
umozliwiajacg ich ,umieszczenie” wewnatrz komory tadunkowe;j.

Jednym z zasadniczych probleméw przy konstrukcji samolotu marsjanskie-
go jest opracowanie ,koncepcji” skladania skrzydel. Linia sktadania bedaca
prostopadla do krawedzi natarcia skrzydla znacznie upraszcza konstrukcje
skrzydla, jednakze zmniejsza wytrzymalo$é na przeciazenia pionowe (rozkla-
danie skrzydel w czasie ladowania) prowadzi do wzrostu zaburzen przeptywu
w miejscu ,skladania”, szczegblnie na krawedzi sptywu. Zastosowanie linii ,ta-
mania” ustawionej pod katem do krawedzi natarcia zwieksza wytrzymatosé
skrzydla (wieksza czesé skrzydla jest nieruchoma) oraz zmniejsza zaburzenia
przepltywu (rys. 7). Pojedyncze skladanie skrzydel pozwala na prawie dwu-
krotne zwiekszenie powierzchni noénej w stosunku do powierzchni komory ta-
dunkowej. Dla rakiety no$nej Boeing Delta IT (7925 Heavy) o $rednicy komory
tadunkowej ) = 2,52m, (S = 4,98 m?) mozna okregli¢ maksymalna powierzch-
nie nos$na skrzydet samolotu marsjanskiego na poziomie ok. 8+10m? [12], [14].
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Rys. 7. Ladownik ze zlozonymi skrzydlami oraz poszczegélne fazy rozkladania
skrzydel samolotu marsjanskiego (M-4 ,Minerva” Mars Atmospheric Flight Vehicle
— Cranfield University 2005) [28], [29]

Dla samolotu lecacego ze stala predkoscia V' lotem horyzontalnym klu-
czowym zagadnieniem jest okreslenia wymaganej wartosci calkowitej mocy
niezbednej Pger, Wwymaganej do wytworzenia ciggu zdolnego do pokonania
calkowitego oporu aerodynamicznego Fp

Piero = FpV (3.14)
Podstawiajac (3.7) do (3.14), oraz uwzgledniajac (3.6) otrzymano

3 2

PAerozFsz 2 2

wyodrebniajac V' z réwnania (3.15)2 i podstawiajac do réwnania (3.15)q,

otrzymano
PAero = \/7 “ \/7 (316)

Dla réwnowaznych samolotéw (m,S,Cr,Cp = const) poruszajacych sie
na tej samej wysokosci w atmosferze Ziemi i Marsa, poprzez okreslenie zalez-
no$ci Paero—Mars/ PAero—Ziemia W Oparciu o réwnanie (3.16), otrzymano:

PAero—Mars _ %' M\/% (%)3 ~ (%)3
Paero—Ziemia \/CT\/(mTf (%) (%)

~2,05 (3.17)
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Reasumujac, mozna stwierdzi¢, ze wymagana moc niezbedna do wykonania
lotu horyzontalnego w atmosferze Marsa jest ponad 2 razy wieksza niz dla réw-
nowaznego lotu w atmosferze ziemskiej. Z powodu niekorzystnych warunkow,
majacych wplyw na wytwarzanie sily nosnej samolotu latajacego w atmosferze
Marsa (niska liczba Reynoldsa, mata gestos$é atmosfery), celem ograniczenia
poboru mocy niezbednej nalezy dazy¢é do minimalizacji sity oporu Cpmin,
przy jednoczesnej maksymalizacji sity nosnej Crmaz-

4. Projekt platowca samolotu marsjanskiego

Samolot marsjanski powinien posiadaé¢ skrzydla o nieznacznym wydtuze-
niu, pozwalajace na lot w burzliwej atmosferze (silne wiatry), mozliwe do ,za-
pakowania” w komorze tadunkowej ladownika. Na podstawie dokonanej anali-
zy istniejacych konstrukcji (ARES, AME, Blue Bird II), wyznaczono wstepne
parametry samolotu marsjanskiego:

e masa calkowita m = 100kg (platowiec, zespdl napedowy, aparatura
naukowo-badawcza, system nawigacyjny, system automatycznego stero-
wania, ...)

e ciezar: Ziemia — 981,0 N, Mars — 369,0 N

e obciazenie skrzydta: Ziemia — 125,8 N/m?, Mars — 46,3 N/m?
e rozpietosé skrzydel b= 6,25 m

e cieciwa c¢=1,20m

e wydluzenie A =15

e zbieznosé skrzydla 7= co/c; = 1 (skrzydlo prostokatne)

e powierzchnia skrzydla S = 7,8 m?

e pulap H =2000m (nad poziomem gruntu Marsa)

e zakres liczb Reynoldsa Re 22 10° (lot ze staly predkoécia)

W oparciu o dostepnag literature i oprogramowanie, dotyczace profili lot-
niczych ,pracujacych” w zakresie malych liczb Reynoldsa (Re = 50000 +
+200000), jako profil noény zostal wybrany profil DF101 — niesymetryczny,
obustronnie wypukly o zwigkszonej grubosci (zabudowa wewnatrz profilu aku-
mulatoréw, zas na gérnej powierzchni paneli ogniw fotoelektrycznych) (rys. 8).

Obliczona wartosé kata natarcia appr (tabela 4) dotyczy skrzydla o nie-
skonczonym wydtuzeniu. Dla skrzydta o skonczonym wydtuzeniu obliczony kat
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Rys. 8. Por6wnanie charakterystyk (Cr/Cp), Cr = f(«) dla profilu lotniczego
DF101; Re = 100000
Tabela 4. Wybrane parametry profilu lotniczego DF101 dla Re = 10° (opro-
gramowanie WinFoil 3])

Doskonatosé¢
Profil | Cropt | Cpopt | aopr aerodynamiczna
| DF101 | 0,82 | 0,018 | 78 | 45,5 |

natarcia nalezy powiekszy¢ o warto$¢ tzw. kata ,indukowanego”, przedstawio-
nego réwnaniem [27]

Cyz
oy =

= (4.1)

gdzie: Agqn — wydhuzenie efektywne skrzydta, A., = 4,32.

Dla zatozonego wydtuzenia skrzydta warto$é¢ indukowanego kata natarcia
ar = 0,06. Sumaryczny kat natarcia o = appr + a5y = 7,86°. Dla skrzydla
o skonczonym wydluzeniu wzrasta réwniez warto$é¢ wspoédtezynnika oporu Cp
o wartos¢ tzw. wspotczynnika oporu indukowanego C'p rpa.

Wspétezynnik oporu indukowanego skrzydia Cp g4 jest okreslony réwna-
niem [27]

ct
Cpind = oy (4.2)

gdzie: e — wspolezynnik Oswalda
e=1,78(1 —0,0454%%%) — 0,64 — ¢=0,9

Sumaryczny opér dla skrzydla o skoniczonej rozpietosci jest réwny sumie
powyzszych sktadowych i jest okreslony réwnaniem [27]

Cp=Cpprro+ Chrnd (4.3)

gdzie: Cp pro — wspélczynnik oporu profilowego.
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Dla zalozonego wydtuzenia skrzydta, warto$é¢ wspédtezynnika oporu indu-
kowanego Cp rng = 0,055. Sumaryczny wspoélczynnik oporu Cp = Cpopt +
+Cp g = 0,073 (tabela 5).

Tabela 5. Wybrane parametry wspotczynnikéw sity nosnej, sity oporu i kata
natarcia dla skrzydta samolotu

Profil Cr Ch aopr Doskonal.osc
aerodynamiczna
[ DF101 [ 0,83 | 0,073 | 7,86 | 11,36 |

Zgodnie z atmosfera wzorcowa Marsa, $rednia gestos¢ atmosfery na wyso-
kosci H = 2000 m jest réwna pagoo = 0,0126 kg/m?. Dokonujac przeksztatce-
nia (3.8) do postaci

2m9M 2.100 - 3,69
Vi = - = 95,12 44
min \/CLpzo()oS \/0,83 -0,0126 - 7,8 ,12m/s (4.4)

zostala obliczona minimalna warto$¢ predkosci dla lotu horyzontalnego sa-
molotu marsjanskiego Viuin = 95,12m/s (342,4km/h) co odpowiada liczbie
Macha May; = 0,388.

Szacowang dlugo$¢ [k [m] projektowanego samolotu o masie m obliczono
w oparciu o réwnanie empiryczne [27]

lx = AmP = 1,59 -100°?% ~ 4,58 m (4.5)

gdzie: A, B — empiryczne wspélezynniki proporcjonalnosei (dla jednosilniko-
wego samolotu ogélnego przeznaczenia A = 1,59, B = 0,23) [27].

W oparciu o analize istniejacych rozwiazan, do projektowanego samolo-
tu marsjanskiego zostal wybrany kadlub o przekroju prostokatnym o wy-
miarach 1,0mx0,8m, pole powierzchni maksymalnego przekroju czotowego
Sk, = 0,8m? [24], [25].

Badania statystyczne kadtubéw wspoétcezesnych samolotéw wykazaly, ze dla
kadtubéw optywowych, dopracowanych aerodynamiczne, wspdétczynnik oporu
kadtuba Cpy jest okreslony réwnaniem [27]

Sck

Cpr = CFMTNMa g~ (4.6)
k
gdzie:
cy — wspotezynnik oporéw tarcia,
Nk — wspoltezynnik wplywu ksztattu kadtuba na opér,
NMma — Wspolezynnik uwzgledniajacy wplyw $cidliwosci gazéw atmos-

ferycznych,
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Se — pole powierzchni zewnetrznej kadtuba,
Sk — pole powierzchni maksymalnego przekroju czolowego.

W oparciu o réwnania przedstawione w [27], zostaly obliczone wartosci
liczbowe wspolczynnikéw oporu dla projektowanego samolotu marsjanskiego
cr = 0,0045, ng = 1,26, narg = 1, Sp = 0,8, Sep = 11,67m?.

Bezwymiarowy wspotczynnik oporu kadtuba obliczony w oparciu o rowna-
nie (4.6) dla projektowanego samolotu marsjanskiego jest réwny Cpy = 0,082.

Sumaryczna wartos¢ bezwymiarowego wspotczynnika oporu Cp projekto-
wanego samolotu marsjanskiego jest okreslona réwnaniem (tabela 6)

Cp =Cppro+ Cpina+ Cpk (4.7)

Tabela 6. Wybrane parametry wspotczynnikow sity oporu samolotu marsjan-
skiego

Doskonatosc¢
Cppro| Cpind | Cok Cp aerodynamiczna
| 0,018 | 0,055 | 0,082 | 0,155 | 5,35 \

Catkowita sita oporu samolotu marsjanskiego jest okre$lona réwnaniem

ch p2000S V.20, _ 0,155 -0,0126 - 7,8 - (95,12)2
2 2

Moc niezbedna Paer, wymagana do wytworzenia ciagu zdolnego do pokona-

nia catkowitego oporu aerodynamicznego Fp i realizacji lotu horyzontalnego

z predkoscia Vi, jest okreslona réwnaniem [9]

Fp = =6891N  (4.8)

Picro = FpV = 68,91 - 95,12 = 6555,14 W (4.9)

W warunkach ziemskich sprawnos¢ standardowych $&migiet lotniczych
nie przekracza Ngmigle < 87% 1 znacznie zmniejsza sie przy spadku licz-
by Reynoldsa. Sprawno$¢ silnikéw elektrycznych i przekladni wykorzysty-
wanych w konstrukcjach lotniczych, nie przekracza wartoSci Nsimika < 88%,
Npraekladni < 98%. Dodatkowo silnik elektryczny wchodzacy w sklad zespolu
napedowego wspolpracuje z systemem sterowania mocy, w zaleznosci od aktu-
alnych warunkéw lotu. Zmiany silty ciggu generowanego przez zespél napedowy
sa realizowane przez zmiany obrotéw silnika elektrycznego (staly kat ustawie-
nia topat $émigta napedowego). Funkcje te spetnia uktad kontrolera praca silni-
ka wspolpracujacy z systemem automatycznego sterowania, systemem nawiga-
cyjnym, centrala danych aerometrycznych i radiowysoko$ciomierzem. Spraw-
no$¢ kontrolera pracy silnika szacowana jest na poziomie Mionsr.sitn. < 95%.
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Moc rozporzadzalna P, [W] (doprowadzana na zaciski kontrolera silnika)
dla projektowanego samolotu marsjanskiego jest rowna

P P 6555,14
_ Aero _ Aero _ 5 _ 9196,66 W

n Nsilnik NprzekladniaTl$miglo Tkontr. siln. 0 s 712
(4.10)

Obliczona wartos¢ mocy niezbednej i rozporzadzalnej jest adekwatna tylko
dla realizacji lotu horyzontalnego ze stala predkoscia nad powierzchnia Mar-
sa. Start projektowanego samolotu marsjanskiego realizowany jest w czasie
lotu szybowego ladownika w czasie ladowania, dlatego tez zespot napedowy
samolotu nie musi posiadaé¢ zakresu startowego. Wymagany nadmiar mocy
jest konieczny tylko dla wykonywania niezbednych manewréw podczas omija-
nia przeszkod. Ladowanie i ponowny start nie sa brane w tym projekcie pod
uwage. Dla obliczen niniejszego projektu przyjeto niezbedny nadmiar mocy na
poziomie 10%, stad po uwzglednieniu (4.10), moc rozporzadzalna P zostala
oszacowana na

Py

P*=1,1P, = 10116,33 W (4.11)

Wyposazenie pokltadowe samolotu marsjanskiego ma za zadanie prowadze-
nie badan powierzchni planety i otaczajacej atmosfery oraz transmisje pozy-
skanych informacji do orbitera znajdujacego sie na orbicie marsjanskie;j.

Do systeméw pokladowych samolotu marsjanskiego mozna zaliczyé

(rys. 9):
e system automatycznego sterowania,
e system nawigacyjny,
e centrala danych areometrycznych,
e radiowysokosciomierz,
e system tacznosci i transmisji informacji,
e systemy pomiarowe:
— magnetometr,

— spektrometr,
— aparaty /kamery w zakresie widzialnym/UV/IR,

e system sterowania zespotem napedowym,

e system zasilania i sterowania praca ogniw fotoelektrycznych /baterii aku-
mulatoréw.
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Rys. 9. Rozmieszczenie wyposazenia naukowo-badawczego na poktadzie samolotu
marsjanskiego (na przykladzie samolotu Ares — NASA),
http://marsairplane.larc.nasa.gov /science.html

Sytemy poktadowe zasilane sa przez poktadowy system energetyczny
o sprawnosci przetwarzania energii 1)asil.wyp.poklad. < 70%. W oparciu o roz-
wiazania techniczne wyposazenia pokladowego bazzalogowych sond miedzy-
planetarnych oraz lazikéw marsjanskich!', moc wymagana dla zasilania wy-
posazenia pokladowego zostala oszacowana na poziomie Pyyp pori. = 300 W
(rys. 10).

nkontr. siln. nsﬂnlk nprzek 775’
W—** ~: = M It éé - Blero
P

elektro
] 8N
]} = % - Pm-pokfad

Rys. 10. Sprawnos¢ elementéw sktadowych wyposazenia poktadowego samolotu
marsjanskiego

HNew Horizons (2006), Mars Science Laboratory — Curiosity (2012), MER Spi-
rit/Oportunity (2003).
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Sumaryczna moc elektryczna niezbedna do zasilania wyposazenia pokta-
dowego i zespolu napedowego jest rowna

1 1

)PAero + Pwyp.pokl.
Tzasil.wyp.pokl.
(4.12)

Po podstawieniu wartosci liczbowych, sumaryczna moc elektryczna jest
réwna

* J—
elektro — 171(
Nsilnik NprzekladniaTlémiglo Tkontr.siln.

:lektm — 10544,90 W

5. Projekt zespolu ogniw fotoelektrycznych

Zrédlem energii elektrycznej niezbednej do zasilania zespolu napedowe-
go i wyposazenia pokladowego sa panele ogniw fotoelektrycznych zabudowa-
ne na gornych powierzchniach skrzydet i usterzenia ogonowego. Podczas lotu
w strefie nastonecznionej panele ogniw fotoelektrycznych wytwarzaja enegie
elektryczna Peerro niezbedna do zasilania zespolu napedowego i wyposaze-
nia poktadowego, a takze do tadowania baterii akumulatoréw, zapewniajacych
zasilanie podczas lotu w strefie ,nocy” (rys. 11).

Ogniwa Elektryczny
fotoelektryczne zespot napgdowy
§ e Wyposazenie pokladowe

NOC

e
g::g DZIEN
— |

Rys. 11. Pokladowy system zasilania energia elektryczna samolotu marsjanskiego

Mars porusza sie woko6t Stonca po orbicie eliptycznej o mimosrodzie
e = 0,093, gdzie najwigksza odlegtosé planety od Stofica (aphelium) jest réw-
na ap gpn = 1,665 AU'2, za$ najmniejsza (peryhelium) jest réwna ayy peryh =
= 1,381 AU. Srednia odlegloé¢ Marsa od Slonca jest réwna ay = 1,523 AU.

12AU - jednostka astronomiczna — 1AU=1,496-10% km, érednia odlegto$é Ziemi od
Stonca.
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Srednie natezenie promieniowania stonecznego na orbicie Marsa ;s poda-
jace na powierzchnie ustawiona prostopadle do promieniowania stonecznego

jest okreslone réwnaniem
Iz

2
(#)
gdzie: Iz ~ 1370 W/m? — érednie natezenie promieniowania slonecznego na
orbicie Ziemi, ay = 1 AU.

Natezenie promieniowania stonecznego w dwédch punktach orbity Marsa
(aphelium, peryhelium) zgodnie z réwnaniem (5.1) jest réwne: aphelium —
Inf aph = 485 W/m?, peryhelium — Ips peryn & 705 W/m?. Wartoéé srednia —
Iy g =~ 595 W /m?.

Calkowite promieniowanie stoneczne I, docierajace do powierzchni Marsa
jest kompilacjg trzech sktadowych. Sa to:

Iy = (5.1)

e promieniowanie bezposrednie (I/p) — pochodzi od widocznej tarczy sto-
necznej; natezenie i kierunek padania jest uzalezniony od aktualnej wy-
sokosci Stonca nad horyzontem — deklinacja Stonca. Thumienie sktadowe;j
promieniowania bezpos$redniego Ip jest czedciowo kompensowane przez
sktadowa rozproszona Ip;

e promieniowanie rozproszone (dyfuzja) (Ip)— wielokrotne zalamanie pro-
mieniowania w atmosferze, emitowane jest przez cala sfere niebieska;

e promieniowanie odbite (albedo) (I4) — zwiazane z wystepujacymi ele-
mentami krajobrazu, ktére cze$é¢ padajacego promieniowania odbijaja
w kierunku rozpatrywanej powierzchni

Ir=Ip+Ip+1x (5.2)

Samolot marsjanski ma ,lata¢” lotem horyzontalnym, ogniwa stoneczne
maja by¢ zabudowane na gérnych powierzchniach skrzydel, stad wartos¢ skta-
dowej odbitej 14 = 0.

Bardzo niska gesto$é atmosfery marsjanskiej oraz staba grawitacja sprzyja-
ja powstawaniu i unoszeniu sie nad powierzchnia planety gestych warstw pytu,
siegajacych wysokosci 30 + 50 m nad powierzchnie planety, skutecznie ograni-
czajacych przenikalnosé atmosfery. O ile przypowierzchniowe warstwy pytu nie
stanowia zagrozenia dla samolotu marsjanskiego, o tyle lokalne tornada (ang.
Dewil Dust) stanowig powazne niebezpieczenistwo dla bezpieczenstwa lotu'3.

Sktadowa rozproszona promieniowania slonecznego Ip, z racji matej gesto-
Sci atmosfery, ma zauwazalny wplyw na calkowite natezenie promieniowania

3Devil Dust (zwany Diablem pytu marsjafiskiego) osiaga wysokosé 15=-20km przy
Srednicy nie przekraczajacej 100 m.
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stonecznego dla wysokosci nieprzekraczajacej setek metréw nad powierzchnia
planety (rys. 12).
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Rys. 12. Natezenie promieniowania stonecznego na orbicie Marsa (z lewj) oraz
natezenie promieniowania stonecznego (bezposrednie i dyfuzyjne) mierzone na
powierzchni Marsa, Viking 1, ¢ = 22,3°N (1976) [2] (z prawej)

Samolot marsjanski ma przemieszczaé si¢ w strefie okotoréwnikowej w za-
kresie szeroko$ci geograficznej (24,93°N--24,93°S), gdzie w okresie réwnono-
cy wiosennej/jesiennej (Stonce znajduje sie woéwczas w zenicie nad réwnikiem
Marsa), kat padania promieniowania slonecznego na réwnolezniki 24,93°N
i 24,93°S jest réwny 6 = 24,93°'5 (cosf = 0,90716). Srednia wartoé¢ promie-
niowania slonecznego padajacego na powierzchnie rownolegta do plaszczyzny
horyzontu (¢ = 24,93°N, 24,93°S), jest okreslona réwnaniem

W
Ingose = 7IM $rcos@ = 0,8 - 595 - 0,907 = 431,7 o2 (5.3)

gdzie: 7 — przenikalnoéé optyczna atmosfery!S.

Stosownie do zmiennej wysokosci katowej Stonica na sferze niebieskiej, funk-
cja zmian natezenia promieniowania stonecznego moze byé aproksymowana
do funkcji cosinus. Wartoéé¢ $rednia natezenia promieniowania stonecznego

1Szerokoéé geograficzna zwrotnikéw na Marsie: na pétkuli péilnocnej ¢ =
= 24,936°N, na potkuli poludniowej ¢ = 24,936°S.

5K at pomiedzy kierunkiem padajacego promieniowania a normalna do plaszczyzny
horyzontu lokalnego.

16Przenikalnoéé atmosfery Marsa zawiera sie od 0,9 (czysta, przejrzysta atmosfera)
do 0,3 (burza piaskowa). Zawarto$¢ pylu w atmosferze, zmniejsza wartos¢ 7; dla
normalnych warunkéw atmosfery Marsa 7 = 0,8. Dla obserwatora znajdujacego sie¢
na orbicie Marsa (nad atmosfera) = =1.
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I}rg105 W clagu dnia marsjanskiego (12,3h) jest okreslona réwnaniem
(rys. 13) [24]
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Rys. 13. Natezenie promieniowania stonecznego nad powierzchnia Marsa

Odrebnym problemem jest przesuniecie spektrum promieniowania stonecz-
nego przez pyly zawarte w atmosferze Marsa w kierunku dtuzszych dtugosci
fal elektromagnetycznych. W warunkach atmosfery ziemskiej maksimum spek-
tralne w widmie stonecznym wystepuje dla dlugosci fali elektromagnetycznej
A = 550 = 570nm (kolor zéttozielony), dla atmosfery Marsa maksimum to
wystepuje przy diugosci fali A = 650 + 670 nm (kolor czerwony). Ogniwa fo-
toelektryczne wykonane z domieszkowanego GaAs maja maksimum czultosci
dla dlugosci fali elektromagnetycznej odpowiadajacej barwie czerwonej [9)],
[13], [20].

Wspblczesne ogniwa fotoelektryczne osiggaja sprawnoéé ngc > 40%'7,
jednakze w technice kosmicznej wykorzystuje sie gléwnie ogniwa jednoztaczo-
we (Si), a w ostatnich latach takze ogniwa hybrydowe — tréjzlaczowe (Ga-
As)!8. Ogniwa fotoelektryczne jednoztaczowe krzemowe stosowane w technie
kosmicznej osiagaja sprawno$é na poziomie ngc = 16 + 18%, przy napie-
ciu wyjsciowym pojedynczego ogniwa Ugo < 0,5V. Ogniwa trojwarstwowe
GalnP/GalnAs/Ge, osiagaja sprawnos¢ rzedu nsc = 27 + 28%, przy napie-
ciu wyjsciowym Ugc < 2,27 V. Samolot marsjanski ma ,lata¢” w rejonach
rownikowych planety, gdzie temperatura atmosfery zmienia sie w przedziale:
—120°C (153 K) w nocy do +20°C (293 K) w dzien.

nsc < 43,5% Solar Junction — ogniwo tréjzlaczowe z koncentratorem optycz-
nym (ang. Three-Junction concentrator); warstwa I — InGaAs, warstwa II — InGa,
warstwa III — InGaP.

8Mars Pathfinder (1996), MER. Spirit/Oportunity (2003).
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Dla projektu samolotu marsjanskiego zostato wybrane ogniwo fotoelek-
tryczne tréjwarstwowe GalnP/GalnAs/Ge o sprawnosci ngc = 25%. Tempe-
ratura pracy ogniw fotoelektrycznych zostata ustalona na poziomie T}, = 0°C
(273K) [12].

Sprawnos¢ ogniw fotoelektrycznych 7sem, jest odwrotnie proporcjonalna
do temperatury i jest okreslona réwnaniem!®

Ntemp = 1 = temp(Tor — Togn) = 1 — 0,003 - (273 — 300) = 1,081 (5.5)

gdzie:
Qpemp — wspélezynnik temperaturowy [%/K]:
remp ~ 0,3%/K — dla ogniw GaAs,
Qpemp ~ 0,5%/K — dla ogniw Si,
Tpr — temperatura pracy ogniw [K], T), ~ 273K,
Todn ~ — temperatura odniesienia (dla ogniw Si/GaAs T4, ~ 300 K).

Degradacja ogniw fotoelektrycznych pod wplywem promieniowania ko-
smicznego (lot Ziemia-Mars) szacowana jest na g =~ 3%/rok. Czas lotu
na trasie Ziemia-Mars trwa ok. 8 miesiecy (2/3 roku). Dla projektu przyjeto
raq = 2%. Wspolezynnik 7,,4 spadku sprawnosci ogniwa fotoelektrycznego
jest okreslony réwnaniem [12]

Nrad = 1— Alrgd = 1— 0702 - 0798 (56)

Rzeczywista moc wymagana do zasilania wyposazenia poktadowego samo-
lotu marsjanskiego przez panele ogniw fotoelektrycznych Piytq; jest okreslona
rownaniem

elitro 10544,90 W

Piotar = = = 9953,84 W 5.7
total NtempTlrad 17081 . 0,98 ( )

Moc elektryczna Piotq  ,generowana’ przez ogniwo fotoelektryczne
(GaInP/GalnAs/Ge) o powierzchni S i sprawnosci nsc, przy natezeniu pro-
mieniowania stonecznego I, 153, jest okreslona réwnaniem [12]

9953,84

_ _ 2
= 0251971 ~ 20Tt (59)

Piotar = nsclyrg1235  stad S

Y Temperatura odniesienia T4, dla okreélenia sprawnoéci ogniw fotoelektrycznych
Toan = 300K. Dla tej temperatury jest okreslona sprawnosé¢ poszczegdlnych typow
ogniw fotoelektrycznych. Przy obnizeniu temperatury, sprawno$é¢ ogniw fotowolta-
nicznych wzrasta. Dla T}, < 300K wspdlczynnik 7¢eym, osiaga wartosci wigksze od 1.
Dla T'= 300K wspoétczynnik 1yemp = 1.
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6. Wnioski koncowe

Wymagana powierzchnia paneli ogniw fotoelektrycznych, umozliwiajacych
wygenerowanie mocy P =~ 9,953 kW nad powierzchnia Marsa jest ponad 35-
krotnie wieksza niz powierzchnia paneli ogniw fotoelektrycznych (Ssc ~ 8 m?)
zabudowanych na gérnej powierzchni skrzydel projektowanego samolotu. Sa-
molot latajacy w atmosferze Marsa zasilany przez panele ogniw fotoelektrycz-
nych o parametrach zalozonych w projekcie ,musialby” posiada¢ skrzydila
o rozpietoéci np. b =~ 80m i cieciwie ¢ ~ 3,5m. Eksperymentalne samolo-
ty stoneczne latajace w atmosferze Ziemi posiadaja skrzydta o poréwnywalnej
rozpietosci (np.: Solar Impulse — b = 61 m, Centurion — b = 61,8 m, Helios —
b="T75m).

Wzrost stopnia lamania skrzydel samolotu marsjanskiego (> 2), pozwala
zwigkszyé powierzchnie czynna paneli ogniw fotoelektrycznych. Rozwiazanie
to nie rokuje jednak bezawaryjnego roztozenia skrzydet w trakcie ladowania.

Przedstawione obliczenia warto$ci mocy elektrycznej wymaganej do za-
silania wyposazenia pokladowego samolotu marsjanskiego nie uwzgledniaja
dodatkowej mocy wymaganej do zasilania systemu tadowania akumulatoréw
pokladowych, zapewniajacych zasilanie wyposazenia pokladowego w warun-
kach nocnych/ograniczonej widocznosci.

Wspolczesne projekty samolotéw marsjanskich, np: ARES NASA Langley
(m = 175kg, b = 6,4m, V = 140m/s, silnik rakietowy — hydrazyna, aku-
mulatory pokladowe, zasieg/czas lotu — 850km/1,5h), czy AME NASA Ames
(m = 204kg, b = 12,4m, V = 110m/s, silnik elektryczny — ogniwo paliwo-
we, zasieg/czas lotu — 3500 km/8,8h) ,nie przewiduja” wykorzystania ogniw
fotoelektrycznych do zasilania energia elektryczna wyposazenia poktadowego.

Teoretyczna sprawnos¢ wielozlaczowych ogniw fotoelektrycznych dla nie-
skonczonej liczby warstw (polaczen) p-n wynosi nsc teor < 86,8%. Dla teo-
retycznej sprawnosci ogniw fotoelektrycznych samolotu marsjanskiego, przy
zalozeniach teoretycznej sprawnosci zespolu napedowego réwnej n = 100%,
moc niezbedna jest réwna mocy rozporzadzalnej i przy zalozeniu 10% nad-
miaru mocy P, = 7210,65W, P ... = 7510,66 W, Py = 7089,66 W, zas
powierzchnia paneli ogniw fotoelektrycznych Ssc seor &~ 59,44m? (7,5 razy
wigksza).

Powyzsze symulacje pozwalaja jednoznacznie stwierdzié, ze dla zalozen
powyzszego projektu nie jest mozliwa budowa na powierzchni Ziemi samolotu
z Jamanymi” skrzydtami z napedem elektrycznym zasilanym przez panele
ogniw fotoelektrycznych, transport nad powierzchnie Marsa i autonomiczny
lot samolotu w atmosferze Marsa (rys. 14).



506 A. CHRZCZONOWSKI, A. JAROSZEWICZ

1880

1 i 30 1201

‘ 1380

6250

e v [rm—
i 1250
|
k ; ) 800 :

2000 00| 70

<_<~,.[44
2500
4580

Rys. 14. Projekt platowca samolotu marsjaniskiego (jako projekt wyjsciowy zostal
zastosowany projekt motoszybowca Avance autorstwa Waltera Engela (Szwajcaria)
opublikowanego w [24], [25]), kolorem szarym oznaczono panele ogniw
fotoelektrycznych

Powyzszy problem praktycznie przestanie istnie¢ po budowie stalej, za-
togowej bazy na powierzchni Marsa z odpowiednia infrastruktura lotniskowa
i ,przeniesienie” budowy samolotu na powierzchnie Marsa, gdzie ograniczenia
wnoszone m.in. przez rakiety nosne przestana mie¢ jakiekolwiek znaczenie.
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Conceptual design of the solar aircraft flying in the Martian atmosphere

Abstract

This paper reviews the development of Mars exploration missions and analytical

method for estimation of power requirements for Martian aircraft. The article was

presented simulations of mathematical parameters on the properties of the Martian

atmosphere for use in the project, was developed to model solid aircraft and presented

the concept of the electric propulsion fuelled by photovoltaics panels. These simula-

tions allow you to tell that to the modern construction of rockets, is not possible the

construction of the Martian aircraft, fuelled by the photovoltaics panels, building on

the Earth, fly from Earth to above the surface of Mars and autonomous “start” of

the aircraft during the landing.
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Zadanie omijania przeszkod przez urzadzenia mobilne od dawna jest te-
matem badan uczonych na calym $wiecie. Nie powstal do tej pory zaden
system antykolizyjny dziatajacy tak dobrze, jak zmysly istot zywych.
Biorac przyktad z natury, najczeéciej wykorzystywanym sensorem za-
pobiegajacym kolizjom jest wzrok. W technice odpowiednikiem zmystu
wzroku sa kamery cyfrowe. W dzisiejszych czasach obraz kamery da-
je nam nieograniczone mozliwoéci lokalizacji obiektéw. Rozwdj techniki
pozwala na wykorzystanie coraz bardziej wydajnych jednostek oblicze-
niowych, z czym wiaze sie mozliwo$¢ testowania bardziej funkcjonalnych
algorytméw przetwarzania obrazu. W artykule przedstawiony zostat al-
gorytm wizyjny wykorzystany do zadania omijania przeszkéd przez bez-
zalogowe aparaty latajace (BAL). Innowacyjnoscia aplikacji jest zespo-
lenie ze soba kilku wtasnosci obrazu, uwzgledniajac otrzymane wyni-
ki do sterowania BAL. System antykolizyjny wykorzystuje informacje
odnodnie lokalizacji nieba na obrazie (obszaru wolnego od przeszkdd).
Aplikacja powstala z mysla do zastosowania dla szybko latajacych BAL,
gdzie przeszkoda sa drzewa, budynki badz wzniesienia terenu. Ze wzgle-
du na zastosowanie w zmiennych warunkach atmosferycznych, aplikacja
wyposazona zostala w wydajny system antyrefleksyjny, chroniacy przed
nieoczekiwanymi zmianami jasno$ci obrazu.

Algorytm omijania przeszkdd zaimplementowany zostal na komputerze
pokladowym $miglowca czterowirnikowego. Urzadzenie wyposazone jest
w mikroprocesor Blackfin ADSP-BF537. Aplikacja dziatla pod kontro-
la systemu uClinux. Wizualizacja obrazu oraz podglad do parametrow
systemu wizyjnego odbywa sie poprzez stworzony webserwer urzadzenia.
Sterowanie BAL mozliwe jest dzieki komunikacji szeregowej z autopi-
lotem Ardupilot Mega. Czas potrzebny na przetworzenie jednej ramki
obrazu (rozdzielczo$é 320x 240 pikseli) przez urzadzenie wizyjne wynosi
okolo 30 ms.
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1. Wprowadzenie

W artykule przedstawiony zostal algorytm omijania przeszkdéd i unika-
nia kolizji przez bezzalogowy statek powietrzny z wykorzystaniem informacji
zawartych w obrazie rejestrowanym przez jedng kamere. Do tej pory opraco-
wanych zostato wiele metod pozwalajacych na wydobycie informacji o prze-
szkodzie fotografowanej przez kamere [5]. Sa to metody oparte na segmen-
tacji obrazu, wydobyciu glebi obrazu oraz grupa metod przepltywu optycz-
nego [4]. Zaprezentowane rozwiazanie lokalizowania przeszkéd wykorzystuje
techniki segmentacji obrazu oparte na detekcji krawedzi [1] oraz lokalizacji
obszaréw o podobnej barwie. Jego zadaniem jest detekcja linii horyzontu i do-
celowo obszaréw wolnych od przeszkdd. System wizyjny taczy kilka zaleznosci
obrazu, dzieki czemu ryzyko popelnienia btednej decyzji zostaje ograniczone.
W sktad aplikacji wchodza miedzy innymi algorytmy filtrowania obrazu o za-
danych parametrach luminacji oraz wydajny algorytm zamykania konturéw.

Wizyjny algorytm rozpoznawania przeszkdéd zostal zaimplementowany na
systemie operacyjnym czasu rzeczywistego uClinux. Jego dziatanie zostalo
zweryfikowane podczas testéw poligonowych z uzyciem $migltowca czterowirni-
kowego, ktory jest bezzalogowym obiektem latajacym o mozliwosci pionowego
startu i ladowania.

2. Opis metody lokalizacji nieba

Przedstawiony sposéb lokalizacji nieba opiera sie na potaczeniu kilku wta-
snosci obrazu. Dzieki uwzglednieniu réznych metod otrzymano dokladny al-
gorytm lokalizacji obszaru nieba. Algorytm realizuje nastepujace zadania: wy-
dobycie istotnych informacji przez segmentacje obrazu, lokalizacje horyzontu
poprzez detekcje konturdw.

2.1. Segmentacja obrazu

W pierwszym etapie algorytm przeszukuje obraz w celu lokalizacji obsza-
réw o zadanym parametrze jasnosci. Do tego celu wykorzystana zostala me-
toda segmentacji. Segmentacja przez rozrost obszaru testuje sasiadujace ze
soba piksele, sprawdzajac ich wzajemne podobienstwo przez pordéwnywanie
parametréw luminacji. Jezeli wykryta zostanie obustronna spéjnosé i piksele
posiadaja podobne wartosci naswietlenia, dotaczane sa do obrazu. Ten typ
segmentacji sprawdza sie dobrze w przypadku obrazéw o nieskomplikowanych



WIZYINY SYSTEM DETEKCJI NIEBA... 511

scenach (przyktadem moze by¢ niebo). Metoda segmentacji przez rozrost ob-
szaru dla obrazéw posiadajacych bardziej zlozona teksture (sceneri¢) ma ten-
dencje do wydzielania matych obszaréw. Dane obszary mozna zaznaczy¢ jako
obiekty opisujace przeszkody.

Do opisu na obrazie obszaru o podobnych parametrach jasnosci konieczne
jest uwzglednienie kilku kryteriéw. Na drodze eksperymentalnej metoda prob
i btedow wartosci progowej jasnosci obrazu sklasyfikowano kolejne punkty ob-
razu do czterech przyjetych grup

1 dla  f(z,y)>T
) )
8 dla  f(z,y) € <6T, T)
glz,y) =4 3 3 5 (2.1)
1 dla  f(x,y) € <ZT’ ET)
3
0 dla  f(x,y) < ZT
gdzie:
g(z,y) — jasno$¢ punktu obrazu wyjsciowego o wspélrzednych (x,y),
f(z,y) — jasnos$é punktu obrazu wejsciowego o wspolrzednych (z,vy),
T —  warto$¢ progowa luminacji.

Rzeczywisty obraz f(x,y) zastapiony zostal obrazem o jasnosci g(z,y).
Tym samym w celu dokladniejszej identyfikacji obszaréw o réznych parame-
trach jasnodci, przyjeto cztery poziomy jasnosci (2.1). To podejscie pozwoli na
czedciowe zabezpieczenie sie przed niekorzystnym zjawiskiem, jakim sg reflek-
sy Swietlne. Wartos¢ progu T okreslana jest na podstawie histogramu obrazu
(o 256 poziomowej skali jasnosci) i jest wyliczana z uwzglednieniem otrzy-
manych wartodci progowych jasnosci dla poprzednich klatek (ramek) obrazu.
Srednia warto$é jasnoéci aktualnie przetwarzanego obrazu ma postaé

- ] X Y
Jo= <2 Joli,j) (2.2)
XY &«
i=17=1
Liczba n uwzglednionych uprzednich ramek zalezy od szybkosci przetwa-
rzania obrazu f [Hz| przez kamere cyfrowa. W projekcie przyjeto, ze warto$é n
wyliczana jest wedlug zaleznosci

f
n=g (2.3)

Zmienna warto$¢ progu 7T otrzymana wedlug (2.4) prowadzi do zwigk-
szenia efektywnosci lokalizacji obszaréw opisujacych niebo. Wartos¢ Jj jest
Srednig jasnoscia k-tej ramki obrazu
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1 & _
Ty = — 1.2 2.4
0 n Z B Jk ( )

k=—n

Jesli obraz wejSciowy f(z,y) mial zlozona teksture, obraz wynikowy
g(z,y) bedzie posiadal duzo drobnych elementéw zakldcajacych identyfikacje
nieba. Tego typu nieprawidtowosci mozna jednak zlikwidowad, dzieki zastoso-
waniu operacji dylatacji (uzupelnianie ubytkéw) obrazu zgodnie z zaleznoscia

AeB= ] 4 (2.5)
beB

Przyjeta struktura elementu B wynosi 3 x 3 piksela. Gdzie A oznacza
obiekt A przesuniety o wektor b.

2.2. Detekcja linii horyzontu

W drugim etapie identyfikacji obszaru nieba zastosowany zostal algorytm
lokalizacji linii horyzontu, ktéry oparty jest na metodzie Canny’ego detekcji
krawedzi. Pierwszym etapem algorytmu Canny’ego jest filtracja obrazu wej-
Sciowego z zastosowaniem filtru Gaussa z zadanym parametrem odchylenia
standardowego o. Przyjeto znormalizowana posta¢ funkeji filtru Gausa [6]

1 2+ y2
Gy, 0) = 5—5 exp(——5 5~ (2.6)

gdzie parametr o zwigzany z szerokoscig maski filtra A z zaleznoscia
A=1+2(20) (2.7)

Nastepnie okreslono orientacje krawedzi znajdujacych sie na obrazie. Pro-
ces ten polega na obliczeniu dla kazdego piksela kata nachylenia gradientu
barwy zgodnie z algorytmem Canny’ego [1]. W ten sposéb powstala tablica
kierunkéw, ktorej elementami sg wartodci katow dla kazdego piksela. Ostat-
nim etapem dziatania algorytmu jest wyeliminowanie pikseli o jasnosci in-
nej niz maksymalna, w celu zmniejszenia szerokosci konturu. Polega to na
porownaniu natezenia barwy piksela z natezeniem barwy pikseli znajduja-
cych sie po jego lewej i prawej stronie. Jesli natezenie barwy badanego pik-
sela jest wieksze niz sasiadow, zostaje on aktywowany. W odwrotnej sytu-
acji piksel zostaje zgaszony (aktywowanie oznacza nadanie mu barwy bia-
lej, a gaszenie barwy czarnej). Dzieki temu procesowi otrzymuje sie kontury
(rys. 1b), ktére oznaczone sa jako linie zadanej szerokosci (wyrazonej w liczbie
pikseli).
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Rys. 1. (a) Obraz wejsciowy, (b) obraz ilustrujacy efekt dzialania algorytmu
Canny’ego

Majac kontury catego obszaru, nalezy wyeliminowaé obiekty nie opisujace
nieba. Najtatwiej wykonac to poprzez progowanie binarne obrazu. Operacja ta
polega na transformacji obrazu Zrédlowego (rys. 1a), ktéry przedstawiony jest
w odcieniach szaros$ci na obraz binarny. W projekcie przyjeta zostala jedna
warto$¢ progu, ktéra opisuje obraz z zaleznoscia

1 dla  f(x,y) >T
0 dla  f(x,y) <T

V

9(z,y) = { (2.8)

gdzie T' — przyjety prog binaryzacji.

Wiynik transformacji obrazu o przyjetym progu binaryzacji 7" = 100 przed-
stawiony zostal na rys. 2. Wartos¢ progowa 1 dla stosowanej kamery, ustalono
na podstawie badania zapisu odcieni nieba w réznych warunkach atmosferycz-
nych, z pominieciem pory nocnej.

Istnieje prawdopodobienstwo, ze detektor Canny’ego zostawi luki w niekté-
rych krawedziach, jak to wida¢ na rys. 1b Tego typu efekt moze na przyktad
wynika¢ ze zjawiska refleksow Swietlnych. Z kolei w przypadku mato ztozonych
scenerii (o niewielkich zmianach jasno$ci pomiedzy sasiadujacymi ze soba pik-
selami) moze to skutkowaé¢ wyksztalceniem niewyraznych konturéw. Tego ty-
pu problemy mozna jednak czesciowo zlikwidowaé, stosujac operacje otwarcia
morfologicznego obrazu wejsciowego detektora Canny’ego. Proces ten polega
na kolejnym wykonaniu operacji erozji obrazu, a nastepnie jego dylatacji, aby
przywrocié¢ zblizony do poprzedniego obraz (rys. 3). Zabieg ten dodatkowo eli-
minuje kontury niewielkich obiektéw, co jest szczegdlnie istotne w przypadku
kontrolowania obszaréw o ztozonej teksturze.
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z hk‘

Rys. 2. Zapis obrazu z przyjetym progiem jasnosci

Rys. 3. Operacja przetwarzania obrazu: (a) erozja z maska 3 x 3, (b) dylatacja
z maska 3 x 3

W przypadku, gdy wystepuja wieksze przerwy w taczeniach konturéw, ko-
nieczne jest stosowanie innych metod. Przeprowadzony zostal proces aproksy-
macji otrzymanych wynikéw za pomoca metody Douglasa-Peuckera (DP) [2].
Algorytm przeszukuje badany wielokat w celu znalezienia najdalej oddalonych
od siebie pikseli (rys. 4). Jeden ze zlokalizowanych punktéw pl jest nierucho-
my do konca przeprowadzanych iteracji. Drugi z kolei p2 ,przemieszcza sie
po badanym konturze”. W kolejnej iteracji lokalizowany jest punkt p3 pro-
stopadly i najdalej oddalony od prostej laczacej pl i p2. Punkt staly pl
taczony jest z punktem p3 i podobnie jak w poprzedniej operacji wyznaczony
zostaje punkt py (prostopadly i najdalej oddalony od prostej plp3). Po prze-
prowadzeniu okreslonej liczby powtérzen opisanych czynnosci, otrzymywana
jest tablica punktow, ktora opisuje badany kontur. Koncowy efekt algorytmu
taczenia przedstawiony zostal na rys. 5.
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Rys. 5. Efekt algorytmu zamykania konturéw

W wyniku przyjetego progu tolerancji gradientu konturu, na obrazie lo-
kalizowane sa nie tylko obszary opisujace niebo. Nastepny etap projektu mo-
delowania opiera si¢ na przyjetych nizej zalozeniach oraz parametrach lotu
bezzatogowego aparatu latajacego. Postawi¢ nalezy sobie pytanie:

Czym cechuje sie¢ kontur opisujacy niebo (obszar wolny od przeszkéd, dla
lecacego UAV)?

Wyrdznia sie trzy nastepujace atrybuty:

e jest to obszar o niezamknietym konturze (kontur w duzej czesci zawie-
rajacy sie w krawedzi obrazu),
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e jego orientacja uzalezniona jest od parametréw samolotu (katéw prze-
chylajacego oraz odchylajacego),
e kontur nie zmienia sie gwaltownie w trakcie odswiezania obrazu,
Wykorzystujac wyzej wymienione parametry, mozna napisa¢ algorytm
decyzyjny oddzielajacy kontury niespelniajace przyjetych postulatow. Efekt
przedstawiony zostal na rys. 6.

Rys. 6. Koncowy efekt algorytmu lokalizacji linii horyzontu, dla réznych
orientacji BAL

3. Algorytm przeciwdzialajacy powstawaniu reflekséw Swietlnych

Omijanie przeszkdd z wykorzystaniem czujnika optycznego, jakim jest ka-
mera cyfrowa, komplikuje sie ze wzgledu na réznego rodzaju zaburzenia wy-
nikajace z odbicia Swiatta od obiektéw znajdujacych sie na obrazie. Stosowa-
nie kamery wyposazonej w optyke z filtrem polaryzujacym znacznie poprawia
jakos¢ przeswietlonego obrazu. Pozwala wyeliminowaé odbicia stonica od szyb
albo powierzchni wody. Zwieksza nasycenie barwy w stoneczny dzien, szczegdl-
nie, jesli chodzi o powierzchnie matowe, uwidaczniajac w ten sposéb kontury
obiektow.

W przypadku, gdy nie posiada sie tego typu filtru badz istnieje koniecz-
no$¢ dodatkowej kontroli jakoéci obrazu, stosuje sie algorytmy antyrefleksyj-
ne (przeciwodbiciowe). Ponizej przedstawiono realizacje koncepcji tego typu
aplikacji. W poprzednim rozdziale opisano kilka zabiegéw o dziataniu antyre-
fleksyjnym (aplikacja zamkniecia konturu oraz czteropoziomowe progowanie
obrazu). Na rys. 7 przedstawiony zostal przyklad odbicia stonica od obiektéw
znajdujacych sie na ziemi. Obecnie oméwimy zasade dzialania proponowanego
algorytmu przeciwodbiciowego.

Algorytm kontroluje jasno$é zmieniajacego sie obrazu, co skutecznie za-
bezpiecza przed odblaskami. Odbicie swiatta od obiektu znajdujacego sie na
trajektorii lotu UAV charakteryzuje si¢ szybka zmiang histogramu przetwarza-
nego obrazu. Poréwnywanie parametréw jasnosci poprzednich obrazéw z tym
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Rys. 7. Etapy przetwarzania obrazu w przypadku wystapienia refleksow swietlnych:
(a) kontur obrazu przetworzonego bez zastosowania filtru antyrefleksyjnego,
(b) efekt dzialania algorytmu Canny’ego dla obrazu z refleksem $wietlnym,
(¢) wynik algorytmu zamkniecia konturu z uwzglednieniem algorytmu
antyrefleksyjnego, (d) binarny zapis obrazu po zastosowaniu pelnego algorytmu

aktualnie przetwarzanym pozwala na wykrycie przeswietlonej czesci obrazu.
Znajac te roznice, mozna plynnie regulowaé parametrem wartosci progowej
jasnosci, a takze zmienia¢ tylko lokalnie prze$wietlone obszary obrazu. Za-
prezentowany algorytm dodatkowo kontroluje pole obszaru opisujacego niebo
wyznaczonego przez kontur z zaleznoscia

Tmax Tmax Tmax

11 / Fx) dz > /p(:v) de > 09 / () da (3.1)

gdzie: p(x) — funkcja opisujaca kontur obrazu aktualnie obrabianego, f(x) —
funkcja obrazu z poprzedniej iteracji. Wartosci state dobrane zostaty ekspe-
rymentalnie z uwzglednieniem parametréw lotu BAL oraz czestotliwodci od-
Swiezania obrazu. Do wyznaczenia calki oznaczonej wykorzystana zostata nu-
meryczna metoda trapezow.

Reasumujac, dziatanie algorytmu zamykajacego kontury wraz aplikacja
antyrefleksyjna, przynosi bardzo dobre rezultaty nawet podczas filmowania
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odblaskow stonica. Nie ogranicza sie wiec spektrum dziatania aplikacji omija-
nia przeszkdd przez BAL. Podsumowaniem rozdzialu drugiego i trzeciego jest
przedstawiony na rysunku 8 ogélny schemat blokowy algorytmu przetwarzania

obrazu.
Obraz wejsciowy

»a
4

Segmentacja obrazu dla i-tej
przyjetej grupy luminacji

e e

| Dylatacja obrazu wejsciowego |

. elementem o strukturze 3x3 piksela
| Przeksztatcenia P |

morfologiczne
(zamknigcie) ¢

Operacja erozji (powrét do zblizonych
do rzeczywistych konturéw)

e

Wykreslenie konturéw

v

Algorytm taczenia konturéw

Y
Algorytm antyrefleksyjny

A4

Okreslenie konturu i++
opisujgcego obszar nieba

li::d

Wynik algorytmu Al P
detekcji nieba —>| Algorytm antykolizyjny

Rys. 8. Schemat blokowy algorytmu przetwarzania obrazu

4. Algorytm antykolizyjny

Metoda, ktora zaprezentowano w poprzednich rozdziatach, pozwala ustali¢
potozenie przeszkody na obrazie. Brakuje w niej niestety informacji o odlegto-
Sci lecacego samolotu od przeszkody. Algorytm antykolizyjny taczy zaleznosci
miedzy iloscia pikseli, ktére opisuja przeszkode, z parametrami lotu mikro-
samolotu. System antykolizyjny spelni swoje zadanie jedynie w sytuacji, gdy
kamera umieszczona zostanie w przedniej cze$ci samolotu. Pole widzenia ka-
mery obejmowaé bedzie wtedy kierunek lotu mikrosamolotu.
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System wizyjny wykorzystany w projekcie umozliwia szybkie odéwiezanie
obrazu o rozdzielczosci 320x 240 pikseli z czestotliwoscia rzedu 35-45 ramek na
sekunde. Uwzgledniajac te zatozenie, przyjeto, ze ciagta kontrola catego obrazu
jest zbedna. Wystepuja bowiem male réznice pomiedzy kolejnymi ramkami
w teksturze obrazu. W tej sytuacji wydzielony zostal zatem obszar, ktorego
centrum jest kierunek lotu i ktérego rozdzielczos¢ wynosi 140x100 pikseli. To
wtadnie ten obszar poddawany jest dziataniu algorytmu lokalizacji przeszkody.
Aby okresli¢ z kolei stopien zagrozenia, wykorzystany zostal regulator rozmyty
o dwéch wejéciach (inl — liczba pikseli opisujacych przeszkode, in2 — predkosé
UAV). Kazde z wejsé¢ okreslone zostalo jedna funkcja przynaleznosci. Wartosci
wejsciowe powiazane zostaly ze soba wedlug reguty

If(iloscPix is fcja_przyn) and (predkosc is fcja_przyn) then

(4.1)

(output is fcja_przyn)

Na rys. 9 przedstawiony zostal wykres ilustrujacy powierzchnie sterowania.
Wartoéé wyjsciowa odpowiada sygnatowi zadanemu na serwa lotek samolotu.

09
085 4
08
'g 075 4
07 4
0865

500 loscPix

predkosc

L

o 0

Rys. 9. Powierzchnia sterowania

Majac dang warto$¢ zadang wykorzystana do sterowania mikrosamolotem,
konieczne jest okreslenie, ktére plaszczyzny sterowe maja byé wysterowane.
W tym celu zmieniany zostal obszar kontroli obrazu. Przeglad obszaréw od-
bywa sie zawsze dla tej samej ramki obrazu. Na rys. 10 przedstawione zostaly
badane regiony. W razie zlokalizowania przeszkody na obrazie rozpoznawane
sa obszary spelniajace warunek powyzej 85% obecnosci nieba. Gdy takowe
zostang znalezione aktywowana jest komenda skretu w wyznaczonym kierun-
ku z zadana wartocia (otrzymang z iteracji regulatora rozmytego). W razie
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braku zlokalizowania bezpiecznego do lotu obszaru wykonywany jest manewr
ku gorze.

Rys. 10. Schemat podzialu obrazu na obszary

5. Urzadzenie wizyjne

Prezentowany algorytm jest implementowany na urzadzeniu wyposazonym
w mikroprocesor Blackfin ADSP-BF537. Aplikacja dziata pod kontrola syste-

Opcje

O Obraz rzeczywisty @ przetworzony O wizualizacja

zadane piksele |700|

COM_Aktywny

259,270,290

czas odswiezania: 1.9ms

podglad: | Standard v

Rys. 11. Okno webserwera urzadzenia
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mu uClinux wspierajacym architekture wybranego mikrokontrolera. Na urza-
dzeniu zainstalowany zostal sterownik pamieci masowej Flash, sterownik ob-
stugi plikow JFFS2, sterownik interfejsu sieciowego Ethernet, serwer SSH oraz
badany algorytm wizyjny.

Dziatanie aplikacji na urzadzeniu oraz podglad i modyfikacje niektorych
parametréw w trybie dziatania programu mozna wykonaé poprzez utworzony
webserver urzadzenia. Widok okna webserwera przedstawiony jest na rys. 11.

Do komunikacji wizyjnego komputera poktadowego z autopilotem wykorzy-
stane zostalo zlacze szeregowe RS232. Wypracowane na procesorze Blackfin
sygnaly decyzyjne trafiaja w postaci odpowiednich ramek danych do autopilo-
ta, w celu przetworzenia ich na sygnaly sterujace serwami i ruchem samolotu
w okreslonym kierunku. Diagram ilustrujacy hardware przedstawiony zostal
na rys. 12.

r - — — — —/ —/ _|
| Ethernet
(WEBSerwer) |
| Flash 8Mb
| microSD 2Gb |« i
EMAC |
SPI
| DSP
CMOS BlackFin ADSP-BFS37 | |rs2z2 [ Autopilot
| Sensor PPI UARTO "l (Ardupilot)

- ]

Rys. 12. Schemat blokowy urzadzenia wizyjnego

6. Wyniki badan

Czesé wynikéw wykorzystywanych aplikacji przetwarzania obrazu przed-
stawiona zostala w poprzednich rozdziatach. Jednak badania te przeprowadza-
ne byly na komputerze PC, a nie na docelowym urzadzeniu. W tym rozdziale
opisany zostanie efekt dziatania aplikacji na urzadzeniu wizyjnym mikrosa-
molotu. Implementacja kodu wymagata jego przystosowania do kompilacji
w $rodowisku systemu uClinux. Problemem okazata sie wizualizacja obrazu
pobranego z kamery. W tym celu powstal webserwer urzadzenia pozwalajacy
na podglad przetwarzanego obrazu, jak i obrazu obrobionego. Przykladowe
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zdjecie z webserwera umieszczone zostalo na rys. 13a. Obraz przetworzony
przedstawiony na rys. 13b opisany jest w czterech poziomach szarosci (opis
w rozdziale 2.1). Stanowi to pewnego rodzaju zabezpieczenie przed algoryt-
mem zamkniecia konturu. Podczas obliczen powierzchni sterowania piksele
o odcieniu innym niz czern brane sa pod uwage z mniejszym wspotczynnikiem
wzmocnienia.

(a) (b)

Rys. 13. (a) Obraz pobrany z urzadzenia wizyjnego, (b) obraz przetworzony

Czas potrzebny na przetworzenie jednej ramki obrazu (320x240 pikseli)
przez urzadzenie wizyjne wynosi okoto 30 ms. Sprawdzona zostata skutecznosé
lokalizacji obszaru opisujacego niebo. Wszystkie badane obszary zidentyfiko-
wane zostaly prawidtowo bez wzgledu na polozenie stonica na obrazie. Algo-
rytm znajduje zastosowanie dla szybko lecacego mikrosamolotu, jak i wolno po-
ruszajacych sie obiektéw. Przyjeta aplikacja omijania przeszkdéd nie uwzgled-
nia jednak w swoim dziataniu niewielkich (niewidzialnych na obrazie) obiektéw
znajdujacych sie na przyjetej wysokosci lotu UAV, np. linii wysokiego napiecia.
Wykorzystanie czujnika optycznego do identyfikacji tego typu obiektéw wyma-
ga zastosowania innych metod oraz znacznie wyzszych rozdzielczosci obrazu
niz przyjete.

7. Whnioski

Opisana w artykule metoda omijania przeszkod przez bezzalogowe aparaty
latajace sprawuje sie dobrze dla okreslonych obiektéw i w okreslonych warun-
kach lotu. Wykonana aplikacja powstala z myéla o szybko poruszajacych sie
samolotach, ktore na swojej drodze moga napotkaé przeszkody o znacznych
rozmiarach (drzewa, budynki, wzniesienia terenu). Zaprezentowana metoda
bezbtednie lokalizuje obszar obrazu opisujacy niebo, wyodrebniajac przy tym
obiekty bedace bariera dla lecacego UAV. Wykorzystane urzadzenie wizyjne
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pozwala na przetwarzanie obrazu oraz aplikacji z czestotliwoscia okoto 40 Hz.
Znajdzie wiec zastosowanie jako antykolizyjny, wizyjny system czasu rzeczy-
wistego dla bezzalogowych aparatow latajacych.
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Vision sky detection system used for obstacle avoidance by unmanned
aerial vehicles

Abstract

The task of avoiding obstacles by mobile devices has been a topic of research
scientists around the world by many years. It did not come any anti-collision system
working as well as the senses of living beings. Taking an example from nature, the most
widely used anti-collision sensor is sight. In technique, digital cameras are equivalent
to the sense of sight. Nowadays, the image captured by the camera gives us unlimited
possibilities about location of objects. The development of technology allows us to use
more and more efficient computing devices, which involve the possibility of testing
more functional image processing algorithms. This paper presents a vision algorithm
which is used for obstacles avoidance by unmanned aerial vehicles (UAV). Innovation
of the application is to set together some properties of the image, taking into account
the results obtained for the control UAV. The anti-collision system uses information
about the location of the image of the sky (an area free of obstacles). The application
was created to be used for fast-flying UAV, where obstacles are trees, buildings or
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hills. Because the system is used in changeable weather conditions, the application
is equipped with an efficient anti-reflective system, which protects from unexpected
changes in brightness.

The obstacles avoidance algorithm has been implemented to a computer onboard
a four-rotor aircraft. The device is equipped with a microprocessor Blackfin ADSP-
-BF537. The application is running in uClinux system. Visualization of the image
and view of the parameters of the vision system is done by a webserver which was
creating in the device. UAV control is possible through serial communication with the
autopilot Ardupilot Mega. The time required to process one frame of image (320x240
pixels) for the video device is about 30 ms.
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W artykule przedstawiono przebieg eksperymentu majacego na celu wy-
konanie badan, zaréwno stacjonarnych jak i niestacjonarnych, mikrosa-
molotu wzgledem katéw natarcia, élizgu i pochylenia. Omoéwiony jest cel
i zakres przeprowadzonych badan, przedstawione sa takze wyniki badan
w dziedzinie czasu oraz potozenia katowego mikrosamolotu.

Oznaczenia
CN — wspotezynnik zmierzonej sity normalnej,
CLM - wspélczynnik zmierzonego momentu pochylajacego,
Ca — $rednia cieciwa aerodynamiczna,
x — odlegtos¢ wektora sit od punktu referencyjnego wagi,
Tref — odlegtos¢ érodka ciezkosci samolotu od punktu referencyjnego
wagi,
C, —  wspOlezynnik sity nosnej w 25% c,,
Cy —  wspOtezynnik sity oporu w 25% c,,
Cm —  wspdblezynnik momentu pochylajacego w 25% cq,
cYy — wspotezynnik zmierzonej sity bocznej,
CLN - wspolczynnik zmierzonego momentu odchylajacego,
Cy —  wspOlezynnik sity bocznej w 25% cq,
Ch —  wspblezynnik momentu odchylajacego w 25% ¢,
CLL - wspblezynnik zmierzonego momentu przechylajacego,
C —  wspblezynnik momentu przechylajacego w 25% c,
o, 3,7 — katy polozenia samolotu wzgledem kierunku przeptywu wody,
p,q,7 — predkosci katowe przemieszczen samolotu,
k —  czestotliwo$¢ zredukowana,

Sr — Liczba Strouhala,
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Re — Liczba Reynoldsa,

— predkosé przepltywu wody,

— lepko$¢ kinematyczna wody,

$rednica $migta,

—  czestotliwo$¢ obrotu $migla,

— predkos¢ katowa ruchu oscylacyjnego,
— wymiar charakterystyczny.

T E w6 <
\

1. Tlo i geneza problemu

Przedstawiony eksperyment przeprowadzony zostal w ramach projektu
rozwojowego ,, Autonomiczny, zintegrowany system rozpoznawczy wykorzystu-
jacy autonomiczne platformy klasy mikro” nr 0059/R/T00/2008/06. Projekt
ma na celu wykonanie mikrosamolotu zdolnego wykona¢ lot po zadanej trasie
w sposob catkowicie autonomiczny majacy cechowac sie zdolnoscia do reago-
wania na nagle i niespodziewane zmiany warunkéw lotu, przede wszystkim
powinien on cechowaé sie odpornoscia na wystepowanie podmuchoéw i samo-
czynnie korygowaé parametry lotu w przypadku wystapienia zaklocen. W tym
celu przeprowadzony zostal szereg badan, zaréwno w warunkach ustalonych
jak i nieustalonych.

Ze wzgledu na zabudowanie uktadu napedowego ze $migltami przeciwbiez-
nymi zabudowanymi wewnatrz struktury ptlata, ktéry to uktad w znaczacy
sposob wplywa na charakter oplywu plata, a przez to na charakterystyki aero-
dynamiczne przeprowadzono takze badania charakterystyk aerodynamicznych
z pracujacym uktadem napedowym.

2. Idea eksperymentu

Ze wzgledu na predkosé¢ przepltywu wody w tunelu wyznaczono dwie liczby
Reynoldsa (28000; 50000), z kolei ze wzgledu na zastosowanie napedu pracu-
jacego z maksymalng predkoscia obrotowa wyznaczono dwie liczby Strouhala
(1,37; 2,52), co daje kombinacje czterech cykli pomiarowych. Dla obu warto-
Sci liczby Re przeprowadzono badania w konfiguracji gtadkiej, z wytaczonym
napedem i Smigltami wpisanymi w obrys plata, oraz z pracujacym zespolem na-
pedowym. Dla testéw przeprowadzonych z wylaczonym uktadem napedowym
liczba Strouhala dla obu Re wynosita Sr = oo

Re = @ Sr=9L (2.1)
v v
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Kolejnym kryterium podobienstwa, dla testow niestacjonarnych, jest cze-
stotliwo$¢ zredukowana ruchu oscylacyjnego wykonywanego przez model
w trakcie pomiaru. Testy dla obu Re wykonywane byly dla pieciu predko-
$ci katowych, identycznych dla obu cykli, co dalo szereg pieciu czestotliwosci
zredukowanych, réznych dla obu Re. Zakres katéw natarcia dla testéw sta-
cjonarnych wynosil o = (—180° = 180°), z kolei dla testéw niestacjonarnych
przeprowadzono szereg testow, w ktorych model wykonywal ruchy oscylacyjne
wzgledem $redniego kata natarcia (5°,15°,25°,...,55°) o amplitudzie ruchu
wynoszacej +5°, co dalo catkowity zakres katéw natarcia dla testéw niesta-
cjonarnych a = (0° = 60°)

_ weg

k== (2.2)

7 kolei dla testéw po kacie §lizgu zakres katowy odchylen dla testéow sta-
cjonarnych wynosil G = (—25° =+ 25°), natomiast dla testéw niestacjonarnych
wartosci érednich katéw Slizgu wynosity —15°; —7,5°; 7,5°%; 15°, a amplituda
ruchu wynosita +10°.

Tabela 1. Wartosci czestotliwosci zredukowanych dla obu Re

| w [rad/s] | k dla Re = 50000 | k dla Re = 28000 |

0,0087 0,0054 0,0099
0,0131 0,0081 0,0148
0,0174 0,0108 0,0197
0,0218 0,0134 0,0247
0,0262 0,0161 0,0296

Pomiary sit i momentéw w funkcji kata $lizgu wykonane zostaly dla sze-
regu katow natarcia w zakresie o = (0° + 60°) z krokiem co 10°. Analo-
gicznie, wykonano serie pomiaréw momentu przechylajacego (ze wzgledu na
budowe wagi tensometrycznej w plaszczyznie przechylenia mierzony jest tyl-
ko moment) przy ustalonym kacie przechylenia v = 0° o amplitudzie ruchu
wynoszacej +5°. Ustalone wartosci katow natarcia byty identyczne z tymi dla
testow w plaszczyznie odchylenia.

3. Metodologia

Badania tunelowe wykonane zostaly z uzyciem tunelu wodnego firmy Rol-
ling Hills Research Corporation, Model 2436 [1].

Jest to tunel o zamknietym obiegu cieczy roboczej, w ktérym przestrzen
komory pomiarowej posiada przekrdj czolowy o wymiarach 610 mmx915 mm.
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FLOW VISUALIZATION WATER TUNNEL
Model 2436 (Test Section 24'x36°x72")

3, Delivery plenum

4. Flow conditoning elements
5. Contracton section

6. Dye lines

7. Test section

8. Model support

9, Discharge plenum

10. Return piping

11, Filter system

Rys. 1. Schemat tunelu wodnego RHRC Model 2436 [1]

Przeplyw wody rozpoczyna sie od sekcji (3), do ktérej woda w sposéb nieupo-
rzadkowany dostarczana jest rura zza pompy (1) poprzez cylindryczny wlot
wykonany z perforowanej blachy (2). Nastepnie przechodzi przez ustawione
w poprzek przeplywu sekcje ustalajace (4). Pierwsza z nich o konstrukeji pla-
stra miodu zgrubnie ukierunkowuje ruch czasteczek ptynu. Kolejne sekcje wy-
konane sg z blachy z gesto nawierconymi otworami. Za sekcja ustalaczy znaj-
duje sie dysza zbiezna zmieniajaca szerokosé¢ pola przekroju kanatu z 5080 mm
do szerokosci sekeji pomiarowej (5). Diugosé tej sekcji (7) wynosi 1830 mm. Na
wejéciu do sekcji pomiarowej uzyskany przeptyw jest laminarny i utrzymuje
ten stan na calej dlugosci tej sekcji. Ostatnia sekcja kanatu przeptywowego
jest sekcja z dwoma pionowymi kanatami o przekroju kotowym (9), w ktérych
to nastepuje rozproszenie strumienia przeptywu na dwa mniejsze strumienie
a nastepnie skierowanie do rurociagu powrotnego (10), ktéry podaje czyn-
nik roboczy na pompe. W ten sposdéb nastepuje zamkniecie obiegu. Tunel
ponadto wyposazony jest w suport (8) zapewniajacy ruch badanego modelu
w trzech plaszczyznach, a takze instalacje doprowadzajaca barwniki do mo-
delu (6) umozliwiajaca wykonanie badan wizualizacyjnych oplywu badanego
obiektu, a takze system filtrujacy (11).

Elementem pomiarowym wykorzystanym do badan jest pieciosktadnikowa
waga tensometryczna. W sekcji pomiarowej wagi o przekroju okraglym wyko-
nanych jest pie¢ podcieé, w ktérych przyklejone sa piezoelektryczne tensome-
try o rezystancji wtasnej 1000°, a ich wspotczynnik wzmocnienia wynosi 145.
Pierwsza (YM1) i piata (YM2) sekcja odpowiada za pomiar sily i momen-
tu odchylajacego, druga (PM1) i czwarta (PM2) za pomiar sily i momentu
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pochylajacego, sekcja srodkowa (RM) odpowiada za pomiar momentu prze-
chylajacego.
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Rys. 2. Schemat sekcji pomiarowej pieciosktadnikowej wagi tensometrycznej [1]

Bezposrednio mierzong wartoscia jest napiecie pradu w tensometrach. Za-
kres zmian napiecia wynosi 10 V. W sekcjach YM1, PM1, PM2 i YM2 naklejo-
ne s3 po dwa tensometry, w sekcji RM znajduja sie cztery tensometry. Zmiany
napie¢ przekazywane sa na pelne mostki Wheatstone’a. Kazdy kanal wyposa-
zony jest w osobny wzmacniacz z mostkiem Whitestone’a i przekazuje on dalej
zmierzony sygnal do karty akwizycji danych zabudowanej w komputerze PC.

Ruch modelu w przestrzeni pomiarowej umozliwia konstrukcja supportu
zapewniajaca swobode ruchu w zakresie katéw natarcia —8° + 32°, katéw
Slizgu 425° i katow przechylenia £540°.

Konstrukcja ramienia, do ktérego mocowana jest waga tensometryczna
z zamontowanym modelem, pozwala na wstepne zamocowanie modelu z katem
zaklinowania w zakresie 0 <+ 60°, co przy mozliwosci zamocowania modelu
w dwdch pozycjach (0° i 180° kata przechylenia) daje mozliwo$¢ wykonania
badan tunelowych w zakresie kata natarcia 492°.

Zmiany katéw potozenia przestrzennego modelu wykonywane sa przy uzy-
ciu silnikéw krokowych. Umozliwia to ptynna zmiane potozenia modelu i za-
pewnia doktadnos¢ okreslenia potozenia katowego na poziomie 0,001°.
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Yaw Motor ; 4 Roll Motor

Roll Mechanism

Arm and Sting at 60” AOA
Rys. 3. Schemat supportu modelu w tunelu wodnym [1]

Rys. 4. Badany model MAV Pszczola

Badany model reprezentuje jedna z wczesniejszych koncepcji MAV Pszczo-
ta [2]. Wyposazony jest w nieotunelowany uklad napedowy, z dwoma przciw-
bieznymi $migltami. Obrys ptata oraz zastosowany profil aerodynamiczny jest
identyczny z rzeczywistym statkiem powietrznym. Takze ksztalt ptyt brzego-
wych na koncach plata, ksztalt powierzchni sterowych oraz zakres ich ruchu
oraz obrys i wymiary szczeliny na $migto jest dokladnym przeskalowaniem
tych elementow z rzeczywistego samolotu. Model pozbawiony jest tylnej cze-
Sci kadtuba, za krawedzig sptywu sterolotek, w celu umozliwienia zamocowa-
nia modelu do wagi tensometrycznej. Montaz odbywa sie przy pomocy dwoch
srub M3, mocowanie znajduje sie w modelu za uktadem napedowym zabudo-



IDENTYFIKACJA POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH MIKROSAMOLOTU 531

wanym wewnatrz modelu w celu zbadania wplywu strumienia zasmigltowego
na zmiane charakterystyk aerodynamicznych samolotu.

4. Wyniki pomiaréw i identyfikacja

Badania modelu wykonane zostaly dla podanych uprzednio kryteriow po-
dobienstwa. Ze wzgledy na fakt potozenia punktu referencyjnego wagi w ok.
85% ¢, nalezalo przeliczy¢é wspélczynniki aerodynamiczne badanego obiektu
zgodnie z zalezno$ciami

CN(x —
¢, = CNcosa ¢z = CNsina Cm = ON(@ = Zrey) (4.1)
Ca
gdzie
CMe,
xTr =
CN

Na ponizszych rysunkach przedstawione sa przykladowe charakterysty-
ki statyczne oraz charakterystyki dynamiczne w plaszczyznie pochylenia dla
Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099.

Cz, Cx, Cm=f(a)

Re 28000; S =
e e
\_\\
& 85 —
* —Cx
3 \m |~ B
8 &3
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Rys. 5. Charakterystyki stacjonarne w plaszczyznie pochylenia

Do identyfikacji charakterystyk i pochodnych aerodynamicznych postuzo-
no sie modelem w formie funkcji wskaznikowej. Model ten bazuje na ciaglej
funkcji Volterre’a. Model ten powszechnie wykorzystywany jest do modelo-
wania niestacjonarnych charakterystyk aerodynamicznych zaréwno z badan
w locie [3] w tunelach aerodynamicznych [4] czy badan w tunelu wodnym [5].
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Cz=f(a) k 0,0099 Cm-=f{a) k 0,0095
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Rys. 6. Charakterystyki niestacjonarne c, dla Re = 28000, Sr = oo, k = 0,0099

Nieliniowy model wskaznikowy w postaci ogdlniej prawdziwy jest dla
wszystkich wspotczynnikéw aerodynamicznych. W postaci ogélniej wspdlezyn-
niki aerodynamiczne przedstawione sa jako C, = [C;,Cy,Cy,Cyy, Cp, Cll,
wspoélrzedne stanu opisane sa jako wspélrzedne wektoréw & = [o, 3,7],
& = [p,q,r]. Pochodne aerodynamiczne dla odpowiednich zmiennych stanu
w postaci ogdlnej przedstawione sg nastepujaco

oC,
Cagl (00) = Cfl§1 = 8—51 Ca§2 (00) = Ca§2 = 8—52

W powyzszym réwnaniu C,(0) oznacza warto$¢ wspolezynnika aerodyna-
micznego dla ustalonych, poczatkowych wartosci parametréw &1 i &. Postaé
og6lna funkcji wskaznikowej ma postaé

Cag, (t = 7;8(1)) = Cog (00;€(1)) = Fag (t = 75 €(1)) (4.3)

W réwnaniu (4.3) C'agj
wraz ze zmiang parametru §;, podczas gdy pozostale parametry nie ulegaja

zmianie, z kolei Fagj (t — 7;€(t)) jest funkcja niedoboru okreslajaca réznice

(00;&(t)) charakteryzuje zmiane wspétezynnika C,

pomiedzy ustalona a chwilowa wartoécia wspétczynnika C,. Dla t — 7 — o0
funkcja niedoboru przyjmuje wartosé réwna 0.
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Po podstawieniu réwnania (4.3) do réwnania (4.2) otrzymujemy zaleznosé

Ca(t) = Ca(0) + C, (00:&1(7); E2(7))&1 + écagz (003 &1(7); &2(7)) &2+

/F —7;61(7), 52(7))T%£1(T) dr+ (4.4)
0

t
l d
- 0/ Fag, (t = T3 1(7), (7)) 2 62(7) dr

Przy zalozeniu, iz wspotczynnik C, zalezy liniowo od zmian predkosci
katowych oraz rozwijajac réwnanie (4.4) w szereg Taylora wzgledem punktu
&5 = 0 otrzymamy réwnanie

@=@@+@gmmvmm+i@¢w&mmm+

Vv
o d (4.5)
/ —71;&1(7),0) E&(T) dr
Funkcja niedoboru opisana jest w nastepujacy sposéb
F(t;a, 8,7) = h(t; o, B,7)ala, B,y
( ) = h( Ja( ) (46)

h(t;, B,7) = e b@BNt

Wspdlezynniki a i b s wielomianami parametréw opisujacych potozenie
katowe modelu. Nastepnie wyznaczono pochodng oraz wprowadzono transfor-
mate Laplace’a funkcji niedoboru, uzyskujac nastepujace zaleznoéci

t
n(t) = 0/ a(er)e O L (7

t
d d
i) = 5| 0/ a(E)e € S (7) dr

/ . 4.7
ﬂ=/h@d®€““%¥ﬂw+dm& 0
0
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Na podstawie réwnania (4.2), przy zalozeniu, iz odchylenia zmiennych sta-
nu od warunkéw ustalonych sa nieduze wspoétczynniki aerodynamiczne mozna
opisa¢ nastepujaca zaleznoscia ogdlna

Calt) = Gy (0061 (1) + - Cig (00)ea (1) — (1) (1.9

Poniewaz podczas eksperymentu badany model wykonywal ruchy oscyla-
cyjne wzgledem jednej ptaszczyzny, przy ustalonych pozostalych potozeniach
katowych mozna przyjac, iz & = fl. Pochodne potozen katowych réwne sa
predkoséciom katowym. Wéwcezas

Calt) = Cig, (0061 (1) + 3-Cig (00 (1) — (1) (1.9

Transformata réwnania (4.9) przyjmuje postaé

Ca(s) = [Cugy (00) = 1(s) + 15Ca, (00)s]1(s) (4.10)

Po podstawieniu transformaty Laplace’a funkcji niedoboru (4.7) do réw-
nania (4.10) otrzymujemy

“_ Lo eosla) @

Ca(s) = Bigl[Ca,, (00) — sth Vv

Ostateczna postaé transmitancji modelu jest nastepujaca

Ca(s)  As*+Bs+C
61(8) S+ b()

(4.12)

Parametry modelu Cq, (00), C,

ag, (00), a i by wyznaczane sa na podstawie
wspotczynnikéw transmitancji

l l
A= VC’“Q (00) B = Cq, (0) —a+ boVC'%Q (00)

C = byCly, (0)

(4.13)

Zgodnie z powyzszym modelem zidentyfikowane zostaly charakterystyki
i pochodne aerodynamiczne badanego modelu mikrosamolotu. Charakterysty-
ki aerodynamiczne przedstawione zostana w postaci przebiegéw w funkcji cza-
su oraz w funkcji przemieszczen katowych wzgledem ustalonego kata potozenia.
Ponizej zaprezentowane zostana przyktadowe zmierzone oraz zidentyfikowane
charakterystyki wspotczynnika sily nosnej oraz momentu pochylajacego dla
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Rys. 7. Zmierzone i zidentyfikowane przebiegi czasowe C, w funkcji czasu (po lewej)
oraz polozenia katowego (po prawej) dla Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099

Re28000 Bez Alfa 0-10 k 0.0197 Re28000 Bez Alfa 0-10 k 0.0197
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f. wskaznikowa
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Rys. 8. Zmierzone i zidentyfikowane przebiegi czasowe O, w funkcji czasu (po
lewej) oraz polozenia katowego (po prawej) dla Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099

Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0197. Ustalony kat natarcia dla prezentowa-
nych wynikéw wynosi ag- = 5°, a amplituda ruchu oscylacyjnego wzgledem
usrednionego kata natarcia Ao = +5°.

Pomiary wspotczynnikow C, i C), wykonano dla szeregu ustalonych ka-
téw natarcia g € (5°,15°,25% 35% 45° 55°) 7z amplituda ruchu wynoszaca
Aa = £5°.

Pochodne aerodynamiczne przedstawione na rysunkach 11 i 12 wyzna-
czone zostaly dla ustalonego kata natarcia o = 30° a oscylacje ka-
ta $lizgu obywaly sie wzgledem pieciu ustalonych wartosci kata $lizgu
Ber € (—15°,—7,5°,0°,7,5°,15°) z amplituda ruchu wynoszaca AfS = £10°.

Zidentyfikowane pochodne aerodynamiczne w plaszczyznie przechylenia

wyznaczone zostaly dla ustalonego kata przechylenia ~g = 0°, a amplituda
ruchéw oscylacyjnych wynosita Ay = £5°.
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Rys. 9. Zidentyfikowane pochodne aerodynamiczne C., (po lewej) oraz C., (po
prawej) dla Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099
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prawej) dla Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099
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Rys. 11. Zidentyfikowane pochodne aerodynamiczne Cy, (po lewej) oraz C,, (po
prawej) dla Re = 28000, Sr = oo i k = 0,0099
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Rys. 12. Zidentyfikowane pochodne aerodynamiczne C,, (po lewej) oraz C,, (po
prawej) dla Re = 28000, Sr = o0 i k = 0,0099
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Rys. 13. Zidentyfikowane pochodne aerodynamiczne Cp (po lewej) oraz Ci, (po
prawej) dla Re = 28000, Sr = o0 i k = 0,0099

Alfa

5. Wnioski

Model funkcji wskaznikowej szeroko wykorzystywanych do opisu charak-
terystyk aerodynamicznych statkow powietrznych daje sie tatwo zaadoptowaé
do potrzeb obiektéw scharakteryzowanych mata liczba Reynoldsa. Niezbedny
do prawidtowego przeprowadzenia identyfikacji szeroki zakres zmiennych stanu
oraz dos¢ znaczny czas trwania poszczegolnych testow wykonywanych w tunelu
wodnym wymaga dokladnego zaplanowania i przeprowadzenia eksperymentu,
co pozwala na efektywne wykorzystanie narzedzia badawczego oraz prawi-
dtowe wyznaczenie pochodnych aerodynamicznych badanego obiektu w jak
najszerszym zakresie parametrow.

Podziekowania

Przedstawiony eksperyment przeprowadzony zostal w ramach projektu rozwo-
jowego ,,Autonomiczny, zintegrowany system rozpoznawczy wykorzystujacy autono-
miczne platformy klasy mikro” nr 0059/R/T00,/2008,/06.
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Identyfication of aerodynamic derivatives of micro UAV

Abstract

The paper contains aerodynamic derivatives of a micro UAV. Determination of

those derivatives was based on water tunnel research. The tests were performed for two
Reynolds numbers in pitch, yaw and roll planes both in smooth configuration and with
rotating propellers for finding the effect of the propulsion system on the aerodynamic
characteristics. The angular displacement and reduced frequencies of motion were set
on the widest range. The mathematical model of aerodynamic characteristics and
derivatives and the method of identification is discussed.
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Tematyka referatu dotyczy bezpilotowego aparatu latajacego (BAL) w kon-
figuracji $miglowca szeSciowirnikowego. W pracy zaprezentowano model
matematyczny $migtowca odwzorowujacy w mozliwie najlepszym stopniu
rzeczywisty obiekt. Réwnania ruchu, czyli dynamike samego obiektu, wy-
prowadzono korzystajac z II zasady dynamiki Newtona. Dodatkowo model
powyzszego obiektu, celem podwyzszenia jego wiernosci wzgledem rzeczy-
wistodci, zostal wzbogacony o model dynamiczny elektrycznych zespotow
napedowych. Zaprojektowano regulator liniowo kwadratowy LQR oraz zwe-
ryfikowano poprawnos¢ jego dzialania w srodowisku symulacyjnym. Przed-
stawiono przebiegi sygnatéow regulowanych: predkosci i przyspieszen linio-
wych oraz katowych dla zadanych wymuszen.

1. Wprowadzenie

Bezpilotowe aparaty latajace odgrywaja coraz istotniejsza role w zyciu co-
dziennym. Uzywane sa coraz czesciej przez stuzby cywilne oraz mundurowe, do
takich celow jak: inspekcja, rozpoznanie, nadzér, obserwacja itp. Wzorujac sie
na pelnowymiarowych, rzeczywistych obiektach, mozna podzieli¢ BAL na $mi-
glowce, ptatowce oraz modele hybrydowe. W pracy skupiono sie na pierwszym
typie — Smigtowcu w konfiguracji szesciowirnikowej. Zaleta takiego rozwigzania
jest stosunkowo prosta konstrukcja, zdolnos¢ obiektu do wykonywania zawisu,
wiekszy udzwig w stosunku do klasycznych $miglowcéw w klasie BAL, redun-
dantnos¢ napedéw — w razie awarii jednego z wirnikéw obiekt jest w stanie
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nadal utrzymywaé sie w powietrzu. Wadami sa: stosunkowo duza konsump-
cja energii elektrycznej przekladajaca sie na czas lotu, ograniczona zdolnosé
ladowania autorotacyjnego podczas catkowitej awarii zespotéw napedowych.

2. Budowa i sterowanie

Smiglowiec szesciowirnikowy, czesto nazywany hexakopterem lub hexaroto-
rem, zbudowany jest z szeSciu promieniscie rozchodzacych sie ramion. W cze-
Sci centralnej umiejscowiona jest gondola z aparatura pomiarowo-sterujaca.
Na koncach kazdego z ramion umiejscowiono zesp6t napedowy sktadajacy sie
z silnika piasty oraz $migta. Jako optymalne rozwiazanie napedowe, biorac pod
uwage bezobstugowo$é¢, wybrano bezszczotkowy silnik tréjfazowy wspotpracu-
jacy z mikrofalownikiem. Na rys. 1. przedstawiono umiejscowienie poszczegol-
nych zespoléw napedowych z zaznaczeniem kierunku wirowania Smigiet.

Rys. 1. Smiglowiec szesciowirnikowy

Sterowanie $migltowcem szeéciowirnikowym odbywa sie poprzez zmiane
predkosci obrotowej poszczegélnych par zespoléw napedowych (zamontowa-
nych na sztywno na koncach ramion). W procesie sterowania mozemy wyroz-
ni¢ cztery sygnaly sterujace odpowiedzialne za: zmiane putapu — u(1), lot do
przodu/tytu — u(2), lot w prawo/lewo — u(3), obrét wokél pionowej osi z —
u(4). Proces sterowania przedstawiony zostanie w p6zZniejszym rozdziale.

3. Identyfikacja zespoléw napedowych

Model matematyczny ma na celu jak najlepsze odwzorowanie rzeczywiste-
go obiektu. Pozwala to na miarodajng weryfikacje symulacyjna zaprojekto-
wanych praw sterowania obiektem. Majac na uwadze, ze kazdy z elementéw
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wchodzacych w sktad Smigtowca szesciowirnikowego ma swoja wtasng dyna-
mike, postanowiono zidentyfikowaé kluczowe podzespoty obiektu. Dynamika
elementéw wykonawczych — zespoléw napedowych (ZN) odgrywa istotna role
w procesie sterowania. Dokonano indywidualnej identyfikacji kazdego z sze-
Sciu zespotéow napedowych. W tym celu zbudowano stanowisko laboratoryjne,
rys. 2.

Rys. 2. Stanowisko do badan silnikéw modelarskich typu outrunner: 1 — belka
tensometryczna, 2 — podstawa, 3 — ramie, 4 — zesp6t napedowy, F' — sita ciagu,
I’ — sila proporcjonalna do silty ciggu dzialajaca na belke tensometryczng

Proces identyfikacji zespotu napedowego polegal na zamontowaniu go na
rownoramiennej belce w ksztalcie litery L. Nastepnie podawano sygnal steruja-
cy PWM (Pulse Width Modulation) na falownik zarzadzajacy praca silnika 3-f.
Zmiana sily ciagu zespolu napedowego (po poddaniu go wymuszeniu), dziata-
jacego na belke tensometryczna, byta rejestrowana na komputerze PC. Zarchi-
wizowane dane byly wprowadzone do srodowiska symulacyjnego Matlab. Przy
uzyciu modelu autoregresywnego z zewnetrznym wejSciem ARX, wyznaczono
transmitancje zespolu napedowego. Przebiegi uzyskiwanego ciagu w funkcji
czasu przedstawiono na rys. 3.

Analizujac uzyskane dane, stwierdzono, ze modele ZN w postaci transmi-
tancji operatorowej sa wysoce nadmiarowe (15-16 rzedu). W drodze eliminacji
zer i biegunéw o podobnych czestotliwosciach rezonansowych i antyrezonan-
sowych dokonano redukcji transmitancji do rzedu 4. Przyktadowa odpowiedz
skokowa dla ZN nr 1 zostala przedstawiona na rys. 4.

Wrykreslajac mape zer i biegunéw, stwierdzono, ze czesé zer znajduje sie
w prawej pélptaszczyznie liczb zespolonych, zatem obiekt ma charakter nie-
minimalnofazowy i jest trudny w sterowaniu (rys. 5).
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Sifa ciagu uzyskiwana przez poszczegolne zespoty napedowe
Ciag [N] —ZN1
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—ZN2

—2ZN3
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——ZN5
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Rys. 3. Sita ciggu uzyskiwana przez poszczegdlne zespoly napedowe

0.12

0.08
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0.04
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Rys. 4. Odpowiedz skokowa zespolu napedowego nr 1

4. Sterowanie $migltowcem szeSciowirnikowym

Dynamika smiglowca szeSciowirnikowego zostata wyprowadzona na pod-
stawie II zasady Newtona. Wyprowadzono wzory na przyspieszenia liniowe
wzdtuz osi x, y, z oraz przyspieszenia katowe wokot wymienionych osi. Row-

nania ruchu mozna przedstawi¢ jako

u(1)(sin @ sin 6, + cos 0 sin B, cos 6,)

m
. u(1)(—cos 0, sin b, + sin @, sin 6, cos 0,,)
v= m
s u(1)(cos 0y cosby)
N m
u(3)1 s u(2)l s u(4)l
0, = T 0, I 0, = I
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Rys. 5. Mapa zer i biegunéw dla zespotu napedowego nr 1

gdzie: g = 9,80665m/s? — przyépieszenie ziemskie, | — dtugoéé ramienia, I,

I, I’ — momenty bezwladnosci.
Sygnaly sterujace u(1) + u(4) mozna rozpisaé¢ jako

w(l) =R+ Fy+F3+ Fy+ Fs + Fs

1 1 1 1
= P~ Fy— —Fy 4 ~Fy+ Fs + -F,
u(2) S I — o = B 4 SF B + 5k

3 3 3 3
“(3):§F1_§F3_§F4+§F6

u(4):F1—F2+F3—F4+F5—F6

(4.2)

gdzie: F;, 1 =1,2,...,6 — sily ciagu poszczegdlnych zespotéw napedowych.

4.1. Model symulacyjny

Roéwnania ruchu $miglowca szeSciowirnikowego zostaly przeksztatcone do
formy uzytecznej do projektowania prawa sterowania. Model posiada 4 wejscia
sterujace i 12 wyjs¢ méwiacych o predkosciach oraz przesunieciach liniowych
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wzdtuz osi oraz predkosciach katowych i katach obrotu wokot poszczegdlnych
osi. Model zostal zapisany w przestrzeni stanu

= Az + Bu y=Cx + Du (4.3)

gdzie:
— wektor stanu obiektu =z

T = [xrz"ayaya27270x7p79y7Q7927T]T

— wektor wejsé u
w = [u(1),u(2),u(3), u(4)]"

— macierz stanu A

000 0O0O0Og¢g 0 O0O0OO0OO
000 0O0O0OO0 -9 0O0O0O0
000 0O0O0OO0O O OO0OO0ODO
1 0000O0O0O O OOTO0OO
01 000O0O0O O OOUO OO
A 001 00O0OO0O O OOOO
000 0O0OO0OO0O O OO0OT1OQO0
000 0O0O0OO0O 0O O1O00O0
000 0O0O0OO0O 0O 0O0O01
000 0O0O0OO0O O OO0OO0OO
000 0O0O0OO0O O OO0OO0OO
1000 0O0O0O0 O OO0OO0 0]
— macierz wejs¢ B
[0 0 0 0

0 0 0 0

1.9980 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

B = 0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 2.0056 0

0 2.0056 0 0

0 0 0 0.9835 |
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4.2. Sterowanie liniowo-kwadratowe LQR

Regulator LQR na podstawie sygnaléw wyjsciowych y generuje sygnaly
sterujace w, minimalizujac funkcje kosztéw

J(u) = /(yTQy + uTRu) dt (4.4)
0

Prawo sterowania moze zosta¢ zapisane jako
u=—Kz (4.5)
Sterowanie w uktadzie zamknietym mozna nastepnie zapisa¢ jako
z =[A - BK]z (4.6)

Wyprowadzona macierz wzmocnien K przyjmuje postac

K=
0 0 1.8481 0 0 1.4142 0 0 0 0 0 0
_ [1.6388 0 0 0.3162 0 0 10.6302 0 0 0 3.5497 O
- 0 —2.4020 0 0 —1.4142 0 0 13.0706 0 38774 0 0
0 0 0 0 0 0 0 0 1.4142 0 0 2.2082

Macierze wagowe Qi R dla regulatora LQR zostaly dobrane na podstawie
zasady Brayson’a.

;
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Rys. 6. Model symulacyjny smigtowca szeSciowirnikowego
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Model symulacyjny $migtowca sze$ciowirnikowego z dotaczong dynamika
zespoléw napedowych zostal zamodelowany w $rodowisku Matlab/Simulink
(rys. 6). Parametry i dane wejsciowe zostaly zaimportowane do modutu Ma-
tlab/workspace. Sygnaly wyjsciowe zostaly wykreslone i przedstawione na
rys. 7.
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Rys. 7. Wykresy stabilizacji §migtowca poddanego wymuszeniu sygnatem
sterujacym (1) odpowiedzialnym za zmiane pulapu lotu
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5. Wnioski

W pracy przedstawiono budowe modelu matematycznego $migtowca sze-
Sciowirnikowego. Uzupelnienie modelu o dynamike zespotéw napedowych po-
zwolito uzyska¢ dokladniejsze odwzorowanie modelu wzgledem rzeczywistego
obiektu. Stabilizacji $émigtowca szesciowirnikowego zostala zrealizowana przy
pomocy regulatora LQR, ktérego macierz wzmocnien K zostala wyznaczona
na podstawie macierzy wagowych Q i R. Badania symulacyjne potwierdzi-
ty poprawno$é¢ dziatania zaprojektowanego prawa sterowania. Model poddany
wymuszeniu zmiany wysokosci (sygnal sterujacy u(1l)) wykonal ruch wzdiuz
osi Z, a nastepnie ustabilizowal sie na putapie 15 metréw. Na podstawie wy-
kreséw odnotowano ruchy o znikomych wartoéciach (spowodowanych symu-
lacja ruchu jedynie w osi Z) wzdluz osi z i y oraz male obroty pochylenia
przechylenia oraz odchylenia, ktore takze prawidlowo sie ustabilizowaty. Dal-
sze prace beda skupialy sie na implementacji powyzszego prawa sterowania na
rzeczywistym obiekcie i testach poligonowych weryfikujacych poprawno$é jego
dziatania.

Praca wykonana w ramach projektu badawczo rozwojowego Nr R00 0029 11
finansowanego przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego
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Control of a six-rotor helicopter including of the drive systems a
dynamical model

Abstract

The subject of the paper due to unmanned aerial vehicle (UAV) in configuration
of six-rotor helicopter. The control-measurement apparatus was placed in the central
part of helicopter at the arms intersection. Mathematical model representing real
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plant were designed. Equations of motion were derived from Newton’s second law of
motion. For better representation of plant dynamics driver group were attached. The
dynamics of the drives was joined to the control plant model to design the control
law. The linear-quadratic regulator (LQR) was designed. Its correct functioning in
simulation environment was verified. Plots of regulated signals (angular and linear
velocity and acceleration) were shown.

Praca wykonana w ramach projektu badawczo-rozwojowego nr OR000029 11
finansowanego przez Ministerswo Nauki i Szkolnictwa WyZszego
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W opracowaniu opisano architekture demonstratora technologii taniego,
tatwego w uzyciu i odpornego na zaklécenia, sieciocentrycznego systemu
wsparcia rozpoznania i dowodzenia sytuacjami kryzysowymi na terenach
zurbanizowanych, wykorzystujacego autonomiczne bezzatogowe aparaty
latajace (BAL) jako platformy przenoszace sensory, gléwnie precyzyjne
kamery video, kamery IR, a takze radary oraz inne sensory.

1. Wprowadzenie

W opracowaniu opisano architekture demonstratora technologii taniego,
latwego w uzyciu i odpornego na zakldcenia, sieciocentrycznego systemu
wsparcia rozpoznania i dowodzenia sytuacjami kryzysowymi na terenach zur-
banizowanych, wykorzystujacego autonomiczne bezzatlogowe aparaty lataja-
ce (BAL) jako platformy przenoszace sensory, gléwnie precyzyjne kamery vi-
deo, kamery IR, a takze radary oraz inne sensory. Zabudowane na pokltadzie
BAL kamery video, kamery IR oraz inne sensory, beda dostarczaly informacji
o sytuacji w aglomeracji miejskiej w trakcie wielkich masowych zgromadzen
ludnosci (np. w trakcie wielkich zawodéw sportowych). System bedzie takze
przydatny w innych sytuacjach wymagajacych monitorowania sytuacji (np.
monitorowanie ruchu na drogach, pomiar predkosci pojazdéw, wspomaganie
zarzadzaniem kryzysowym podczas klesk zywiotowych, monitorowanie zagro-
zen pozarowych, monitorowanie granic panstwa itp.). Ze wzgledu na specyfi-
ke wykorzystania (w terenach zurbanizowanych), system bedzie cechowaé sie
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odpornoscia na uszkodzenia mechaniczne, posiadaé prosty interfejs graficzny
planowania misji (z wykorzystaniem komputera przenosnego). Wykorzysty-
wane w systemie BAL-e zostang wyposazone w efektywne systemy ladowania
awaryjnego, umozliwiajace bezpieczne ladowanie na terenie zurbanizowanym
(np. ze sterowanym spadochronem szybujacym).

W sktad systemu wejda:

e bezzalogowe obiekty latajace,

e odpowiednio oprogramowane i wyposazone komputery stanowiace cen-
trum dowodzenia, sterowania oraz planowania misji, a takze odbioru
i analizy danych, wyboru i analizy obrazéw itp.,

e system automatycznej stabilizacji i sterowania lotem,

e dostosowana do potrzeb wykonywanej misji cyfrowa mapa terenu, nad
ktorym bedzie operowal BAL,

e system komunikacji oraz przesytania obrazéw i danych BAL,

e naziemny system analizy danych, monitorowania i wykrywania zagrozen,
zintegrowany z terminalem wynos$nym,

e przeznaczony do szkolenia operatoréw symulator systemu.

2. Wykorzystanie BAL w dzialanich sieciocentrycznych

Pojecie dziatan sieciocentrycznych wiaze sie ze stworzeniem szybkiej
i sprawnej platformy wymiany informacji uzytkowej, ktéra pozwoli uzyskaé
przewage informacyjna w dzialaniach policji, wojska i innych stuzb, odpowied-
nio nad zagrozeniem lub atakiem. Ponadto wymiana czesci informacji stuzyé
powinna automatycznemu utrzymaniu systemu sieciowego w poprawnym dzia-
taniu. Systemy sieciocentryczne mozemy podzieli¢ na systemy scentralizowane,
zdecentralizowane i rozproszone.

System scentralizowany (rys. 1) — jest to tak zwana struktura sieciowa
gwiazdy, gdzie wezel centralny stanowi zrédto nadzoru i punkt retrans-
misyjny nad cala siecia. W celu uzyskania szeroko rozumianej komuni-
kacji (elektronicznej, transmisji analogowej i cyfrowej), a wiec tacznosci
(radiowej, optycznej, akustycznej) pomiedzy wezlami sieci, istnieje ko-
nieczno$¢ komunikacji poprzez wezel centralny. Taka struktura sieci —
poprzez wezel centralny — w konsekwencji narzuca, bardzo duzag pojem-
nosé systemu, w szczegolnosci wezta centralnego. Wynika to z ilosci prze-
sylanych informacji w postaci danych cyfrowych lub/i analogowych, zto-
zonego sposobu dostepu do wezta centralnego (podzial czasowy TDMA,
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czestotliwoéciowy FDMA, kodowy CDMA lub inny kodowo-adresowy,
czasowo-czestotliwosciowy np. COFDMA).

Wezel centralny

Rys. 1. Graficzna interpretacja sieci typu scentralizowanego

Taki wezel centralny najczedciej jest umiejscowiony w centrum w po-
staci BAL bazowego. Jest to system Scisle hierarchiczny i prowadzi do
zagrozen w postaci utraty tacznoéci w przypadku przeciazenia ,informa-
cyjnego” badz uszkodzenia uktadow elektronicznych w wezle centralnym.
W przypadku bledéw transmisji cyfrowej lub duzej iloéci przesytanych
informacji zwieksza sie inercyjnos¢ systemu, osiagajac niebezpieczne gra-
nice utraty zdolnosci: dowodzenia, zarzadzania, rozpoznania.

System zdecentralizowany (rys. 2) — jest to struktura sieci z podsieciami
w postaci topologii gwiazdy i w odrdznieniu od systemu scentralizowa-
nego, w sieci nie ma jednego punktu dostepowego (Zrédla informacji, re-
transmisji, wezta komutacji elektronicznej). Znaczaca zaleta takiej sieci,

Sie¢ rozproszona;
pole komunikacji ,.globalnej”

Wezel centralny podsieci zcentralizowanej:
pole komunikacji lokalnej

Rys. 2. Graficzna interpretacja sieci typu zdecentralizowanego

w odrdznieniu od sieci scentralizowanej, jest zwiekszone bezpieczenstwo
komunikacyjne i komutacyjne pomiedzy weztami, stanowigcymi wezty
centralne kazdej scentralizowanej podsieci systemu. Bezpieczenstwo to
rozumiane jest jako w pewnym sensie pewna ciagla tacznosé zestawiana



552 K. SiBiLskI, W. WROBLEWSKI

statycznie pomiedzy wszystkimi weztami centralnymi podsieci scentrali-
zowanej lub dynamicznie pomiedzy wybranymi weztami, zgodnie z opra-
cowanym algorytmem dostepu i transmisji. Pomiedzy weztami centralny-
mi kazdej podsieci realizowana jest najczesciej komunikacja rozproszona
w postaci tak zwanej topologii siatki. W przypadku sieci siatkowych
wystepuje ztozono$é informatyczna algorytméw optymalnego wykorzy-
stania sieci i dostepu radiowego SDR w przypadku obiektéw mobilnych,
ktére dynamicznie zmieniaja taka sie¢. Przykladem sieci zdecentralizo-
wanej jest sie¢ GSM, gdzie wezel centralny podsieci stanowi stacja mi-
krofalowa BTS.

Systemy rozproszone (rys. 3) — to sieci nowego typu, w nadmienionej wyzej
tak zwanej topologii siatki, w odréznieniu od klasycznych sieci scentrali-
zowanych lub zdecentralizowanych charakteryzuja sie $cisty hierarchicz-
noscia. Budowe nadmiarowego systemu sieciowego — sieciocentrycznego,
teoretycznie niezawodnego — w postaci autonomicznej sieci roztozonej ko-
munikacji elektronicznej: tacznosci, sterownia, dowodzenia, zarzadzania,
rozpoznania, w postaci tacznosci szerokopasmowej z pakietowg transmi-
sja danych zaproponowal przed 40 laty Paul Baran.

Sie¢ rozproszona;
rozlozone pole komunikacji:
wezel centralny siecinie istnieje

Rys. 3. Graficzna interpretacja sieci typu rozproszonego (rozlozonego)

Mozliwos¢ budowy sieciocentrycznego bezprzewodowego systemu rozpo-
znania przy uzyciu BAL, z szeroko rozumiang przewaga teleinformatyczng dla
operatorow, oparta jest o istote dziatan sieciocentrycznych. Istota jest stwo-
rzenie szybkiej i efektywnej platformy cyfrowej i cyfrowo-analogowej wymiany
informacji, ktora pozwoli uzyskaé w szczegdlnosci przewage operacyjna, pre-
wencyjna itp. Sieciocentrycznosé, w odniesieniu do systemu rozpoznawczego
rojow BAL, oznacza taka organizacje procesu gromadzenia, selekcji, przetwa-
rzania i udostepniania informacji, ktéra zapewni dostepnosé¢ potrzebnych in-
formacji we wtadciwym miejscu i czasie. Kolejng wazna cecha systemu po-
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winno by¢ mozliwo$¢ dostarczania informacji (sterowanie, zadanie zmiany tra-
sy lotu zgodnie z pewnym algorytmem antykolizyjnym lub ,wytaczenie” jed-
nostki BAL z lotu) potrzebnych jednostce BAL znajdujacej sie w przestrzeni
z .serwera” operatora (centrum reagowania), umiejscowionego przynajmnie;
dziesiatki kilometréw od zrédia informacji. To samo dotyczy zwrotnego kana-
tu informacyjnego w postaci pobierania danych technicznych z lotu, danych
uzytkowych on-line lub transmisji do operatora systemu w przypadku zarchi-
wizowanych danych na jednostce BAL. Jest to mozliwe oczywidcie wprost, jesli
kazda jednostka BAL jest w stopniu koniecznym i wystarczajacym wyposa-
zona w systemy komputerowe, co oznacza, ze jest wezlem sieci, stanowigcym
tacznie z warstwg fizyczna, oprogramowaniem i protokotami transmisji, wezet
cyberprzestrzeni.
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Rys. 4. Problem wyposazenia technicznego sieci typu rozproszonego (rozlozonego)

Fizyczne wyposazenie jednostek BAL (rys. 4) w techniczne $rodki automa-
tyki i robotyki komunikacji elektronicznej (radiolokacja: radar pasywny, radar
aktywny, pozycjonowanie GPS, transmisja danych uzytkowych termowizja,
laser, obraz, dzwiek, dwukierunkowa transmisja danych: autopilot, sterowa-
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nie, sensory), przeklada sie na stopnie swobody dostepne w cyberprzestrze-
ni dla oprogramowania i algorytmizacji systemu sieciocentrycznego opartego
o BAL. Daje to potencjalnie mozliwo$é¢ skuteczniejszego ,,panowania” nad po-
ruszajacym sie w przestrzeni systemem wykonujacym Scisle okreslone zadania.
Najkorzystniej bedzie przedstawienie w postaci ,plakatu” ogdlnego problemu
wyposazenia i sSrodkéw technicznych dostepnych w rozwazanym rozwiazaniu
systemowym — schematu, w wezle sieciocentrycznym — jednostce BSL.

Analizujac heurystycznie mozliwoéé obserwacji duzych aglomeracji miej-
skich (rys. 5) (promien obszaru do ok. 15 km), wydaje sie, ze jedynym stusznym
rozwigzaniem jest zapisanie takiego algorytmu lotu w systemie, ktory umozli-
wi lot BAL w postaci rojow tworzacych izotropowy dysk, pokrywajacy obszar
obserwacji. Ponadto propozycja roju BAL wykonujacego krazenie w tym sa-
mym kierunku, jednorodnie roztozonego w przestrzenie powietrznej, powinna
zapewnia¢ w duzym stopniu bezpieczenstwo antykolizyjne. Jak przedstawio-
no na ponizszej interpretacji graficznej, odlegtos¢ pomiedzy poszczegdlnymi
obiektami (BAL) systemu rojéw waha sie w granicach do 2km, przy zalozonej
liczbie jednostek latajacych réwnej 18. Oprocz zaproponowanego roju ,dys-
kowego” wykonujace rotacje nad strefa miejska — metropolitalna (to znaczy
szerzej), mozliwy jest réwniez rdj utworzony przez sektory, w ktérych porusza
sie jedna, géra dwie jednostki BSL, rotujace w Scisle wyznaczonej, ograniczonej
przestrzeni, np. o promieniu 1,2 km. Polega¢ ma to gtéwnie na tym, ze istnie-
je mozliwosé Scistego wybrania sektora z jednostkami BAL, ktére wykonuja
rotacje na tym wybranym przez ,nas” lub system obszarze, w celu uzyskania
szczegblnej przewagi informacyjnej na tym terenie.

Rys. 5. Propozycja — izotropowy dysk rojéw BAL, obserwacji przestrzeni
metropolitarnej (dzialanie jednego BAL w roju)
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Pewna sofistyka w odniesieniu do zaproponowanego tu rozwiazania ruchu
powietrznego w postaci roju dyskowego, jest poruszanie sie wybranych BAL
na poziomach (kanaltach) wysoko$ciowych ustalonych przez operatora pétau-
tomatycznie lub interaktywnie, $ledzac polozenie tréjwymiarowe na ekranie
operatora systemu. Ma to ogromne znaczenie, ze wzgledu na doktadno$é¢ ob-
serwacji wybranego obszaru przestrzeni (np. monitoring zbiorowisk, wypadku
drogowego, katastrofy czy konkretnego wyjazdu z miasta) przez odpowied-
nie podejscie (zblizenie) wybranego rozpoznawczego wezla sieci stanowiacego
BAL. W pierwszym przypadku, systemu lotu (rys. 5) mozna wyposazy¢ w pro-
sty algorytm wznoszenia sie i ,schodzenia” kilkunastu jednostek BAL.

3. Dobér BAL dla potrzeb realizacji zadan w systemie

Dokonano przegladu istniejacych unormowan prawnych i zalecen dotycza-
cych projektowania i budowy samolotow bezzatogowych. Zgromadzono i prze-
analizowano kilkanascie opracowan pretendujacych do miana przepiséw budo-
wy BAL. Stwierdzono, iz zrodtem wigkszosci opracowan sa okrojone i przetwo-
rzone przepisy samolotowe. Skutkuje to w miare dobrym przystosowaniem ich
do BAL o masach przekraczajacych 200 kg, majacych poréwnywalne z samo-
lotami charakterystyki techniczne. Przepisy te, nie przystaja jednak do BAL
o masach rzedu kilku kilograméw. Na chwile obecna nie ma oficjalnych, uzna-
nych przepisow dotyczacych BAL. Bazowanie na propozycjach i zaleceniach
jest kwestia slabo uzasadnionej decyzji konstruktora. W tej sytuacji zasad-
ne wydaje sie (mimo oczywistych niedostatkéw) przyjecie za baze projektowa
przepiséw samolotowych. Przeglad aktualnie funkcjonujacych przepisow cy-
wilnych (BCAR, FAR, JAR, CS) prowadzi do wniosku, ze najodpowiedniejsze
beda przepisy JAR lub CS w czesci VLA (bardzo lekkich samolotéw). W dal-
szej czesci prac przyjeto, ze projektowany samolot bedzie generalnie zgodny
z przepisami CS-VLA.

Bezpilotowe aparaty latajace BAL to obecnie bardzo dynamicznie rozwi-
jajacy sie rodzaj lotnictwa. Postep w rozwoju tego typu obiektéw latajacych
jest konsekwencja wielu czynnikow, z ktorych najistotniejsze to z pewnoscia:
dostepny poziom zaawansowania konstrukcyjno-technologicznego, koszty eks-
ploatacji, bezpieczenstwo zaldg, a takze koncepcja podwdjnego zastosowania
(wojskowo-cywilnego). W opublikowanym Unmanned Aircraft System Road-
map 2005-2030, systemy UAV zostaly zdefiniowane jako podstawowe dla ame-
rykanskiej armii (rys. 6). W tabeli 1 przedstawiono podzial bezpilotowych stat-
kéw powietrznych na klasy i mozliwoéci zastosowania poszczegdlnych typéw
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statkow powietrznych w danej klasie. Wyraznie wida¢ uniwersalno$é¢ samolotu
w wiekszosci klas.

1985 1990 1995 2000 2005 2010 2015 |
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—, w ‘ -1
Q Yoe e AR ,,_9
é A “Sh g" Sensor/Platform/Comm Upgrades
Vertical Take-off and =
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Rys. 6. Harmonogram wdrazania ,,Roadmap” dla amerykanskich UAV, w tym
pionowzlotéw (Zrédlo: Unmanned Aircraft System Roadmap 2005-2030, Office of
Secretary of Defense)

Tabela 1

Uktad
aerodyna-
miczny

MINT
CR
SR
MR
LR
LE
MALE
HALE
UCAV
»||LETHAL

=l DECOY

>~
>
>
>

Staloptaty
Wiroptaty
Zmiennoptaty

~| || MICRO

|
|

X1 XX
X1 XX
XX | X

W tabeli 2 przedstawiono klasyfikacje Bezpilotowych Statkéw Powietrz-
nych: zasieg, pulap, dlugotrwalo$é¢ (opracowano na podstawie Bleenburgh P.
UAV’s-current situation and considerations for the way forward, NATO RTO
educational papers, 1999 r.).

Bezzalogowe samoloty sa wykorzystywane w armiach catego $wiata juz
od co najmniej kilkunastu lat. Ich gléwnym przeznaczeniem jest zbieranie
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Tabela 2
Promien |Pulap | Czas| Masa
Klasa Kategoria Oznaczenie dziatania| lotu | lotu |aparatu
km|] | [m] | [b] | [kg]
Mikro |Mikro Micro (M) 10 250 | 1 0,15
i Mini [Mini Mini (Mini) 10 300 | 2 30
Bezposredniej Close Range
stycznosci (CR) 30 3000\ 4 150
Kr9tk1eg0 Short Range 70 3000 | 6 9200
zasiegu (SR)
Sre.dmego Medium Range 9200 5000 | 10 500
zasiegu (MR)
Tak- Dalekiego Long Range
tyczne zasiegu ot (LR) 500 5000 | 12 1000
Duzego czasu Long Endurance 500-
dzialania (LE) 1000 80001 24 | 1000
Sredniego pu- Medium Altitude
tapu i dtugo- Long Endurance |500-1000 | 8000 | 48 1500
trwaltosci lotu | (MALE)
Wysokiego pula- |High Altitude
pu, duzej dtugo- |Long Endurance | > 2000 |25000| 48 | 12000
trwaltosci lotu | (HALE)
Strat Bezpilotowe Unmanned
icanZ' bojowe statki | Combat Aerial 400 10000 2 | 5000
&1z powietrzne Vehicle (UCAV)
Uderzeniowe Lethal (LETH) 300 4000 | 4 250
Putapki Decoys
radiolokacyjne | (DEC) ou0 p000-) 10 250

informacji o charakterze rozpoznawczym lub wywiadowczym. W zalezno$ci
od ich technicznych parametréw (zasiggu, putapu, mozliwego czasu lotu, itp.)
oraz wyposazenia, moga to by¢ informacje z obszaru oddalonego o kilka lub
kilkadziesiat kilometréw od miejsca ich startu lub tez informacje z duzych
i odlegtych obszaréw przy lotach na duzych wysokosciach i sterowaniu z za-
stosowaniem przekazu satelitarnego.

Oprécez militarnych, coraz czesciej bezzatogowe samoloty znajduja zastoso-
wanie w stuzbach cywilnych, policji czy strazy pozarnej, na przyktad w czasie
duzych imprez masowych, powodzi, rozlegtych pozaréw torfowisk.



558 K. SiBiLsKI, W. WROBLEWSKI

4. Projekt samolotu bezzalogowego ,,SARYS”

Na podstawie analizy istniejacych konstrukcji opracowano projekt bezzato-
gowego statku powietrznego przeznaczonego do realizacji misji zadeklarowanej
w projekcie. Zaleta tego statku powietrznego jest prosta, modutowa budowa
umozliwiajaca wprowadzanie matych zmian konstrukcyjnych bez uszczerbku
dla wlasnosci lotnych.

W sktad przedstawionego systemu bezzalogowego samolotu do wykrywa-
nia, obserwacji i dokumentowania obiektow i zjawisk zachodzacych na Ziemi
wchodzi:

e statek powietrzny,

glowice obserwacyjne — aparat fotograficzny oraz kamera IR,

uktady transmisji danych telemetrycznych,

stacja sterowania, kontroli lotu i analizy danych,

uktady startu i ladowania.

Rys. 7. Projekt koncepcyjny statku powietrznego

Projekt koncepcyjny statku powietrznego przedstawiono na rys. 7. Cha-
rakterystyczne sa dwa zamontowane ptywaki umozliwiajace w sytuacjach kry-
zysowych réwniez ladowanie na wodzie. Charakterystyczna dla tego statku
powietrznego wysuwana w czasie lotu glowice obserwacyjna przedstawiono
na rys. 8. Umozliwia ona dolot samolotu do miejsca wykonywania zadania
ze schowana glowica (zmniejszenie oporu aerodynamicznego), wysuniecie gto-
wicy nad terenem obserwacji oraz schowanie jej w czasie dolotu do miejsca
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ladowania. Nalezy tutaj zaznaczy¢ ze schowana glowica jest mniej narazona
na uszkodzenia w czasie ladowania. Samolot moze by¢ tez wykonany w wersji
z podwoziem, gdzie przednie jest chowane, co umozliwia zabudowanie gltowicy
obserwacyjnej zabudowanej na state.

Rys. 8. Wysuwana glowica obserwacyjna zabudowana na ,SARYSIE”

System umozliwia:

start samolotu z wyrzutni lub z utwardzonej nawierzchni,

sterowanie i kontrole lotu w trybie ,recznym” (operator) i automatycz-
nym,

ladowanie na ziemi lub na wodzie,

wykonanie lotu przez minimum 2,5 h,

osiagniecie putapu lotu 600 m,

wykonywanie lotu z predkoscia (IAS) — od 60km/h do 150 km/h,
wykonywania zadan przy sile wiatru do 10 m/s,

wykonywanie zadan w promieniu do 30 km,

obserwacje za pomoca réznych aparatow: kamera na Swiatto dzienne lub
IR, a takze z wykorzystaniem réznego rodzaju sensoréw — opcjonalnie,

wykonywanie archiwizacji danych z obserwacji powietrznej,

sterowanie glowicg obserwacyjna umozliwiajaca obserwacje dolnej pots-
fery statku powietrznego.
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Rys. 10. ,SARYS” — egzemplarz do badan systemu transmisji danych i egzemplarz
do badan w locie

5. Dobbér silnika do BAL ,,SARYS”

Przeprowadzono szerokie rozpoznanie dostepnych na rynku silnikéw ttoko-
wych o mocach odpowiednich dla projektowanego BAL. Opracowano danych
statystyczne silnikéw:
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e tlokowych — dwusuwowych o mocach 2000 do 4000 W,
e ttokowych — czterosuwowych o mocach 2000 do 4000 W.

Przeanalizowano dostepne silniki pod katem cech istotnych dla potrzeb
sprawnego zespolu napedowego dla zakresu zadan BAL (mala masa, matle jed-
nostkowe zuzycie paliwa, obroty zapewniajace mozliwo$¢ uzyskania odpowied-
nich charakterystyk ciagu, przy umiarkowanym poziomie halasu). Przeanali-
zowano mozliwoéci obnizenia jednostkowego zuzycia paliwa i wyciszenia silnika
srodkami nieingerujacymi w konstrukcje silnika. Opracowano wstepng koncep-
cje konstrukeyjna zabudowy kompletnego zespotu napedowego BAL (silnik,
loze, zbiornik paliwa, przewody, elementy sterowania). Opracowano réwniez
program badan stoiskowych i przeprowadzono ograniczone badania charakte-
rystyk mocy i zuzycia paliwa czterosuwowych silnikéow tlokowych o mocach
(zweryfikowano moce) 1000 do 2000 W.

Do napedu samolotu ,,SARYS” wybrano silnik 3W 28CS (rys. 11) z pradni-
ca o mocy 80 W. Silnik ten stanowi naped litewskiego samolotu bezzatogowego
»Penguin B” i wyposazony jest w dobrane Smiglto pchajace. Jest to silnik dwu-
suwowy przeznaczony do napedu samolotéw bezzalogowych o masie catkowitej
od 8 do 30kg.

Rys. 11. Widok silnika 3W 28CS wraz z generatorem pradu

6. Autopilot

Ogdlna struktura autopilota zostala oparta na dotychczasowych rozwia-
zaniach i do$wiadczeniach zwiazanych z budowa autopilotéw przeznaczonych
do sterowania bezzatlogowych samolotéw. Centralng jednostka obliczeniowa
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jest komputer PC104. Komputer ten zapewnia takze akwizycje danych po-
miarowych i obstuge ukladu telemetrii. Drugim niezwykle waznym elemen-
tem autopilota jest odpowiednio zaprojektowany, wykonany i oprogramowany
yuklad sprzegajacy”. Uklad ten zapewnia potaczenie wszystkich dodatkowych
elementéw i czujnikéw autopilota oraz wymiane danych z centralna jednostka
obliczeniowa, komputerem PC104.
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Rys. 12. Schemat funkckonalny systemu ukladu automatycznego sterowania lotem
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Rys. 13. Autopilot samolotu ,,SARYS”

Zadaniem autopilota jest sterowanie lotem i nadzorowanie dziatania naste-
pujacych uktadow:

serw elektrycznych powierzchni sterowych,

uktadéw zasilania elektrycznego,

uktadu orientacji przestrzennej ADIS16405,

czujnika cidnienia statycznego — pomiar wysokosci barometrycznej,

uktadu nawigacji satelitarnej GPS.

W sktad autopilota wchodza nastepujace elementy:

centralna jednostka obliczeniowa — sterownik komputerowy PC104
(PCM-3343F) z karta pamieci nielotnej CompactFlash,

uktad orientacji przestrzennej ADIS16364 przeznaczony do pomiaru
predkosci katowych i przyspieszen w trzech osiach,

czujnik ci$nienia statycznego do pomiaru wysokosci barometrycznej,
odbiornik systemu nawigacji satelitarnej GARMIN GPS18 (5Hz),
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e odbiornik uktadu recznego sterowania,
e radiomodem,

e uktlad zasilania sterownika PC104 oraz czujnikéw.

W ,Module Sprzegajacym” mikrokontroler realizuje pie¢ zadan:
e odczyt sygnaléw z odbiornika sterowania recznego,
e odczyt danych pomiarowych uktadu ADIS16364,
e dczyt danych z przetwornika A /D czujnika ci$nienia statycznego,
e wytwarzanie sygnalow PWM sterujacych serwomechanizmami,

e dwustronna komunikacja i wymiana danych z komputerem PC104.

7. Transmisja danych

W celu wykorzystania fal elektromagnetycznych jako medium shuzacego
transmisji danych cyfrowych (rys. 14) niezbedne jest przetworzenie tych da-
nych na postaé¢ akceptowalna dla systeméw transmisyjnych. Przetworzenie to,
podobnie jak dla ,tradycyjnej” transmisji analogowej, oparte jest na techni-
ce modulacji, przy czym w cyfrowych systemach lacznoséci wykorzystuje sie
metody modulacji cyfrowej.

Wejscie
danych

Modulator Nadajnik

Demodulator
Wyjscie
danych
i Detektor Odbiornik
decyzyjny

Rys. 14. Schemat cyfrowyego systemu transmisji danych

Sygnat wyjsciowy z modulatora przekazywany jest do nadajnika, skad, po-
przez odpowiednie medium transmisyjne (w tym przypadku fale elektroma-
gnetyczne), trafia do odbiornika. W celu wyodrebnienia z uzyskanego przebie-
gu przesytanych danych, stosuje sie demodulator, sktadajacy sie z detektora
i uktadu decyzyjnego. Mozliwe sa dwa rodzaje detekcji:
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e detekcja koherentna, wymagajaca sinusoidalnego sygnatu odniesienia,
zsynchronizowanego w fazie i czestotliwosci z odebranym sygnalem no-
$nym,

e detekcja niekoherentna, nie wymagajaca takiego sygnaltu.

Zadaniem ukladu decyzyjnego (tzw. synchronizatora elementowego) jest
zdekodowanie zdemodulowanego sygnalu i przeksztalcenie go w ciag bitéw
danych.

W zalezno$ci od tego, ktory z parametrow przebiegu no$nego jest modyfi-
kowany sygnalem informacyjnym, wyréznia sie modulacje amplitudy (rys. 15)
(AM), czestotliwosci (FM) lub fazy (PM).

Modulacie amplitudy (A Az )
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Rys. 15. Modulacja amplitudy, fazy i czestotliwosci

W cyfrowych systemach transmisji danych wystepuja dwa etapy modulacji.
Pierwszy z nich to modulacja cyfrowa, w ktorej modyfikowany parametr przy-
biera tylko pewne okres$lone wartosci, np. modulacja PCM (rys. 16). Proces ten
wykonywany jest przez modem, na wyjsciu ktérego pojawia sie zmodulowana
fala podno$na. Drugi etap, to modulacja analogowa przebiegu nosnego wiel-
kiej czestotliwodci fala podnos$na, odbywajaca sie w nadajniku. Nalezy zwrocié
uwage na fakt, ze przed wykorzystaniem sygnalu informacyjnego w procesie
modulacji, moze on zosta¢ poddany filtracji, korekcji lub innym przeksztatce-
niom w celu poprawy parametrow systemu, np. ograniczenia szerokosci pasma.
W celu zwiekszenia szybkosci bitowej przy niezmienionej szybkosci modulacji,
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stosuje sie modulacje wielowartosciowe (np. 4, 8 lub 16 — wartosciowe) zamiast
binarnych (2-wartosciowych). W metodach tych czesto stosowana jest modu-
lacja mieszana, bedaca kombinacja dwéch podstawowych metod modulacji.
Modulacja wielowartosciowa, ze wzgledu na wieksza liczbe rozréznialnych sta-
now sygnatu, a wiec i mniejszg odpornos$¢ na btedy, wymaga jednak lepszego
toru transmisyjnego.

2 P
1 I.,% <)
- . Kwantowanie
: : -
o 1T
- Kedowanie
1 s -
1-’.||:J:al_|~.|:|1=~ T‘I\_},I'T

Rys. 16. Modulacja PCM

7.1. Dobér parametréw systemu transmisji danych

Projektujac cyfrowy system transmisji, nalezy dokonaé¢ wyboru czestotli-
wosci nosnej oraz szerokoéci pasma. Wplyw na te czynniki ma rodzaj modula-
cji, w szczegblnosci zas jej szybkosé oraz pozadana szybkosé transmisji. Kazda
metoda modulacji charakteryzuje sie maksymalng liczba bitéw przesytanych
w jednostce czasu przy okreslonej czestotliwosci.

Kolejnym istotnym parametrem jest moc nadajnika. Zalezy ona przede
wszystkim od pozadanego zasiegu transmisji, lecz takze od uksztaltowania
terenu, na ktorym planuje sie rozmieszczenie sieci radiowej, oraz parametréw
stosowanych anten.

7.2. Czestotliwosci w systemach radiowych

Wiadciwodci fal elektromagnetycznych, w tym radiowych, zaleza od ich
czestotliwodci. Ze wzgledu na duza liczbe nadajacych w zakresie fal dtugich
i érednich (o czestotliwo$ciach ponizej 3 MHz), istnieja duze ograniczenia na
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szeroko$¢ pasma. Z tego powodu do wykorzystania pozostaja jedynie fale krot-
kie (3-30 MHz) i ultrakrétkie (powyzej 30 MHz).

Fale krétkie pozwalaja na uzyskanie duzych zasiegéw, obejmujacych nawet
calg kulg ziemska. Niestety, propagacja fal krétkich silnie zalezy od pory dnia
i roku, dlatego tez do tacznosci dziennej wykorzystuje sie na ogdt inne zakresy
niz do tacznosci w nocy. Ponadto, ze wzgledu na wielodrogowos¢ propagaciji,
sygnal radiowy podlega réznorodnym zanikom, w wyniku ktorych powstaja
miedzy innymi strefy milczenia. W strefach tych odbiér jest niemozliwy, pod-
czas gdy przed i za taka strefa tacznosé jest mozliwa. W zwiazku z ciaggta
zmienno$cig parametréw lacza na falach krétkich, do tacznosci cyfrowej naj-
bardziej odpowiednie wydaja sie fale ultrakrétkie.

7.3. Dobér mocy nadajnika

W przypadku fal ultrakrétkich (30-2400 MHZ), najczesciej stosowanych
w bezprzewodowej tacznosci cyfrowej ze wzgledu na korzystniejsze niz w przy-
padku fal krotkich parametry transmisji, wystepuje tzw. przyziemna propa-
gacja fal. W propagacji tej, oprécz zjawisk rozpraszania fal, duze znaczenie
maja zjawiska odbicia, dyfrakcji i refrakcji. Ttumiennosé trasy przyziemnej
jest znacznie wigksza niz trasy wolnoprzestrzennej, a ponadto jest silnie zalez-
na od rodzaju terenu.

Wielodostep uzyskuje sie metodami:

e rozdzialu kodowego (ang. Code Division Multiple Access), w ktérym réz-
nym stacjom podporzadkowuje sie rézne przebiegi rozpraszajace, dzieki
czemu uzyskuje sie zwiekszenie liczby kanalow,

e rozdzialu czasowego (ang. Time Division Multiple Access), w ktérym
stacje nadajg naprzemiennie we wspélnym kanale.

7.4. Synchronizacja

Zapewnienie prawidtowego odbioru nadawanych sygnaléw wymaga zsyn-
chronizowania odbiornika z nadajnikiem. W przypadku systeméw radiokomu-
nikacyjnych proces synchronizacji przebiega w kilku etapach:

e synchronizacja przebiegu nosnego (w przypadku demodulacji koherent-

nej),

e synchronizacja zegara odbiornika z odebranym strumieniem danych cy-

frowych (synchronizacja elementowa),

e synchronizacja stowa, ramki lub pakietu (w zaleznosci od systemu).
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Synchronizacja przebiegu no$nego realizowana jest najczesciej w oparciu
o uklady petli fazowej PLL (ang. Phase Lock Loop) (rys. 17). Uklady te zapew-
niaja dostrojenie sie do fazy sygnatu odbieranego poprzez sledzenie przebiegu
nosnego.

fi Komparator Filtr pi:f;}t:{:y fo = 10f,
fazy ! dolnoprzepustowy - napieciem ——>
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Rys. 17. Petla synchronizacji fazy PLL

Synchronizacja elementowa (bitowa) zapewnia rozpoznawanie wartosci bi-
tu we wlasciwym momencie. Najczeéciej spotykang metoda uzyskiwania syn-
chronizacji jest stosowanie kodowania samosynchronizujacego. Przebieg da-
nych zakodowany taks metoda zawiera takze informacje pozwalajaca na wy-
dzielenie impulséw zegara. Przykladem takiego kodu jest kod RZ (ang. Retrum
to Zero) lub kodu typu Manchaster. W przypadku odbioru sygnaléw zaszu-
mionych mozna postuzy¢ sie filtrami pasmowymi lub uktadami petli fazowej.

Synchronizacja ramki jest konieczna w celu prawidlowego rozpoznania po-
czatku i konca ramki, oczywiscie pod warunkiem, ze uzyskana jest synchroniza-
cja elementowa (blad synchronizacji elementowej, np. zgubienie lub powielenie
bitu danych, powoduje btad synchronizacji ramki). Najczesciej synchronizacje
ramki uzyskuje sie poprzez wprowadzenie specjalnych ciggdéw bitowych, ktore
nie wystepuja w ciagu danych (przezroczystosé protokotu).

7.5. Propagacja sygnaléw radiowych wielkiej czestotliwo$ci

Do tworzenia sieci bezprzewodowych stosuje sie¢ najczesciej urzadzenia pra-
cujace w zakresie od kilkuset MHz do kilkunastu GHz. Przy takich czestotliwo-
Sciach fale radiowe zachowuja sie podobnie jak promienie Swietlne, tzn. ulega-
ja odbiciom, zatamaniom, rozproszeniu i blokowaniu przez rézne obiekty, np.
budynki czy przedmioty wewnatrz budynkéw. Transmisja radiowa napotyka
wéwcezas nastepujace problemy:

e zaniki chwilowe, spowodowane np. poruszaniem sie ludzi lub przedmio-
toéw, lub krotkotrwalymi zakléceniami elektromagnetycznymi,
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e zaniki wywotane docieraniem do odbiornika fal rézniacych sie w fazie
(fale w przeciwfazie wygaszaja sie wzajemnie), np. prostej i odbitej (roz-
proszenie lokalne),

e réznice w czasie propagacji fal zmierzajacych do odbiornika réznymi dro-
gami, np. wprost i po wielokrotnym odbiciu (rozproszone opdznienia,
ang. delay spread).

7.6. Kamera

Kamera internetowa (ang. webcam) (rys. 18) — kamera cyfrowa podlaczana
bezposrednio do komputera zazwyczaj za pomoca ztacza USB lub IEEE1394.
Kamera moze transmitowaé¢ obrazy statyczne (co pewien czas, zwany cza-
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Rys. 18. Schemat blokowy kamery internetowe;

sem od$wiezania, przesyla pojedynczy obraz) lub transmisja moze odbywaé
sie w sposéb ciagly (tzw. streaming cams). Przy pomocy obiektywu filmowany
obraz rzutowany jest na scalony przetwornik obrazu (najczesciejf CMOS), ktéry
wytwarza jego elektroniczna kopie. Elektroniczny obraz przesuwany jest za po-
mocy rejestrow przesuwnych do przetwornika analogowo-cyfrowego. Procesor
obrabia sygnal z przetwornika A/C i przesyla obraz z kamery w postaci cy-
frowej do komputera (najczesciej przy pomocy standardu USB). Odpowiednie
sterowniki i oprogramowanie pozwalaja na przetwarzanie obrazu. Zastosowa-
nie w projekcie gotowej, ze zmodyfikowang optyka, kamery internetowej o roz-
dzielczo$ci np. 2 megapikseli pozwala na uzyskanie obrazéw o rozdzielczo$ci
1600x 1200 pikseli z czestotliwoscia 30 klatek/s. Kamery o takiej rozdzielczo-
$ci pozwalaja na uzyskanie obrazow statycznych o rozdzielczosci dochodzacej
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do 10 megapikseli. Dodatkowo zastosowanie gotowego rozwigzania znacznie
upraszcza ztozonosé calego systemu transmisji video z poktadu bezzalogowca,
odpada problem realizacji hardware (wzmacniacz wizyjny, przetwornik A/C,
interface We/Wy) oraz odpowiedniego software (oprogramowanie).

7.7. System bezprzewodowy nadawczo-odbiorczy w pasmie 2 GHz

W nowoczesnych taczach radiowych wykorzystuje sie pasmo wielkiej cze-
stotliwosci (kilka GHz), a nadajniki wypromieniowuja bardzo mata moc w po-
rownaniu z nadajnikami pracujacymi w pasmie LF, MF i HF. Oprécz typowo
radiowych parametréw standard definiuje szereg protokoléw sieciowych uje-
tych w model warstwowy. Zapewnia to duza elastycznos$é¢ przy taczeniu réoznych
urzadzen, ale wymaga od konstruktora uzycia albo specjalizowanych modutéw
ze sprzetowq realizacja niezbednych protokoléw, albo zastosowania mikrokon-
troleréw o odpowiednio duzych zasobach, aby mozna bylo zaimplementowaé
te protokoly programowo. W praktyce zazwyczaj potrzebujemy tacza radio-
wego dla konkretnej aplikacji niewymagajacej uzycia wszystkich protokotow.
Nie jest wiec istotna, zapewniona przez standard transmisji, kompatybilno$é
z innymi urzadzeniami. Inaczej mowigc — potrzebujemy prostego, pewnego,
taniego rozwiazania, zapewniajacego tacze punkt-punkt. W takich sytuacjach
warto rozwazy¢ zastosowanie modutu radiowego TLX2401 pracujacego w pa-
$mie 2 GHz. Jego budowe oparto o uklad nRF2401 (rys. 19) produkcji Nordic
Semiconductor. Przy przesytaniu danych taczem radiowym nalezy zastosowaé
modulacje analogowego sygnatu noénej. Od rodzaju i parametréow tej modu-
lacji oraz szerokosci kanaltu zalezy szybkosé transmisji. W ukltadzie nRF2401
zastosowano modulacje GFSK. Dzigki temu uzyskano stosunkowo duza pred-
kosé transmisji — do 1 Mbit/s.

Cale dostepne pasmo radiowe podzielono na 125 kanatéw. Tak duza licz-
ba kanaléw pozwala na bezproblemowsa prace wielu urzadzen zlokalizowanych
blisko siebie. Zmiana kanalu nastepuje w czasie krétszym niz 200 ms. Oprocz
kompletnej czesci radiowej, wymagajacej tylko kilku zewnetrznych elemen-
téw, uktad wyposazono w bloki logiczne: sterowania oraz 3-przewodowy inter-
fejs szeregowy. Bloki sterowania maja wbudowane mechanizmy detekcji adresu
i generowania warto$ci wielomianu kontrolnego CRC. Poza tym, mozna pro-
gramowaé¢ dwa tryby transmisji danych: bezposredni i ShockBurst. Jest tez
mozliwosé odbierania jednoczesnie danych z dwéch kanatéw radiowych (odda-
lonych od siebie 0 minimum 8 MHz). Firma nazwatla to rozwiazanie DuoCeiver.
W tym celu uktad wyposazono w dwa niezalezne interfejsy szeregowe.
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Rys. 19. Schemat wewnetrzny ukladu scalonego nRF2401
8. Sensory

Zagrozenia S$rodowiska klasyfikuje sie wedlug wielu kryteriow, m.in. ze
wzgledu na postaé fizyczna (pyly, gazy, aerozole) oraz rodzaj i stopien szko-
dliwosci (pyly i gazy niskiej oraz wysokiej szkodliwosci, zanieczyszczenia bio-
logiczne, opad radioaktywny, pola elektromagnetyczne, halas). Gazy stanowia
podstawowe zrédlo zanieczyszczen, w tym o niskiej szkodliwosci (dwutlenek
wegla, weglowodory alifatyczne) oraz wysokiej szkodliwosci (NOy, SOg, HsS,
fosgen, dioksyny, zwiazki aromatyczne). Zrédla zanieczyszezen moga by¢é natu-
ralne i sztuczne. Wérdd zrodel naturalnych najistotniejsze sa: wulkany (zwiazki
siarki, pyly wyrzucane do wysokich warstw atmosfery), blota, bagna i rozlewi-
ska (metan, zagrozenia biologiczne, np. malaria), niektére rozproszone zrédla
energii, kolonie planktonu i zooplanktonu, pustynie i obszary stepowe (pyly).
Do najgrozniejszych zrédel sztucznych zanieczyszczen naleza: transport samo-
chodowy (drobna sadza, weglowodory aromatyczne, tlenek wegla, ozon, tlenki
azotu, pyly zawierajace oléw, pyly rakotwoércze, halas), przemyst chemicz-
ny, rozproszone zrddla energii (tlenki azotu, substancje odorowe, dwutlenek
siarki, pyly), energetyka (dwutlenek siarki, tlenki azotu, pyly radioaktywne),
rolnictwo ($rodki ochrony roslin, produkty rozpadu substancji biologicznych).
Zagrozenia naturalnego srodowiska czltowieka moga réwniez wystapi¢ na sku-
tek nieprzewidzianych awarii, katastrof, klesk zywiolowych, dziatan terrory-
stycznych. Wynikiem tych wypadkéw moga by¢ miedzy innymi zagrozenia
chemiczne, biologiczne, radiologiczne, pozarowe i elektro-energetyczne.
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W krajach uprzemystowionych w zakladach chemicznych magazynowane
sie bardzo duze ilodci zwiazkéw silnie trujacych, tzw. toksycznych substan-
cji przemystowych (TSP). Sa to surowce i pétprodukty do syntez (np. chlor,
amoniak, siarkowodér, arsenowodoér, izocyjanian metylu, fosgen), jak i gotowe
produkty (np. pestycydy). Substancje te swoja toksycznoscia niekiedy dordw-
nuja dawniej uzywanym bojowym srodkom trujacym lub wrecz nimi byly (np.
fosgen, cyjanowodér). Awaria badz sabotaz, w wyniku ktérych do érodowi-
ska w sposéb nagly zostang wprowadzone duze iloéci TSP, moze spowodowaé
ogromne straty wérdd ludnosci, a takze wsrod stuzb bioracych udziat w ak-
cji ratowniczej, o ile nie bedzie mozliwosci technicznych szybkiego wykrycia
skazen i1 okreslenia aktualnych i przewidywanych stref zagrozenia. Posiadanie
efektywnego systemu wykrywania i analizy skazen chemicznych daje gwarancje
odpowiednio wczesnego informowania o przewidywanym i aktualnym skazeniu,
jak i o ustapieniu skazen i mozliwosci zdjecia srodkéw ochronnych.

Podstawowym elementem struktury kazdego systemu monitorowania jest
czujnik (sensor, detektor), ktéry decyduje o pozostalych modutach i podze-
spotach urzadzenia. Czujnik jest przetwornikiem sygnatu fizyko-chemicznego
(stezenia lub przeplywu masowego) na sygnal analityczny. NajczeSciej sa spo-
tykane czujniki analogowe, przetwarzajace sygnal na postaé elektryczna. By-
waja czujniki wielostopniowe, gdzie etapem posrednim przetworzenia jest cze-
sto sygnat optyczny. Kazdy czujnik sprzezony jest z uktadem obrébki sygnatu,
ktérego pierwszym stopniem jest uklad wzmacniacza umozliwiajacy wzmoc-
nienie pierwotnego sygnatu do zakresu zapewniajacego bezposrednig rejestra-
cje, teletransmisje lub przetworzenie analogowo-cyfrowe.

Do wstepnego etapu obrébki sygnatu zalicza sie takze ewentualng filtracje
szumow i linearyzacje sygnatu sensora. Czesto wystepuja takze uktady zasi-
lania i stabilizacji pracy sensora i modutu pobierania prébki do analizy. Do
uktadow obrobki sygnatu zalicza sie réwniez sygnalizatory alarmowe przekro-
czenia wartosci progowe;j.

Kolejnym modutem funkcjonalnym systemu monitorowania jest uktad reje-
stracji i przetwarzania sygnatu. W uktadzie gltebokiej obrébki sygnatu, najcze-
Sciej z wewnetrznym specjalizowanym mikroprocesorem, mozna realizowaé ta-
kie operacje, jak automatyczna rekalibracja, obliczanie wartosci usrednionych,
wyroznianie wartosci maksymalnych czy tez przekraczajacych zadany poziom.
Mozliwe sa takze wszystkie operacje zwiazane z przeliczaniem, redukcja i in-
terpretacja wynikéw, ich zobrazowaniem oraz automatycznym przestaniem do
centrali monitoringu.

Mechanizmy decydujace o reakcji czujnika (sensora) na obecno$¢ i zmiany
stezenia substancji chemicznych lub wielkosci fizycznych w jego otoczeniu mo-
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ga mie¢ charakter chemiczny badz fizyczny. W zaleznosci od zasady dziatania
sensora, czyli rodzaju procesu fizycznego lub chemicznego zachodzacego w war-
stwie przypowierzchniowej materiatu czutego chemicznie i w warstwie fazy ba-
danej przylegajacej do sensora, mozna je podzieli¢ na nastepujace zasadnicze
grupy: elektrochemiczne, elektryczne, grawimetryczne, termometryczne, ma-
gnetyczne, biochemiczne i optyczne. Wazna grupe sensoréw optycznych stano-
wa detektory promieniowania elektromagnetycznego, przeksztalcajace sygnal
optyczny w elektryczny, stosowane w systemach obserwacyjnych.

Na rysunku 20 przedstawiono schematycznie widmo fal elektromagnetycz-
nych.

Telewizja Mikrofale Swiatlo widzialne Fale nadfioletowe Promienie Kosmiczne

(2<1'm) (0d 0.00l mdo 0.1 m) (od 380 nm do 780 nm) (od 50 nm do 380 nm) (2<0.001 nm)

Fale radiowe Radar Fale podczerwone Promienie \ Pmmlum gamma
(od 1 m do kilku km) (ok. 0.01 m) (0d 800 nm do 0.01 cm) (od 0.1 nm do 50 nm) (od 0.1 nm do 0.001nm)

Rys. 20. Widmo fal elektromagnetycznych

Do urzadzen stosowanych w systemach obserwacyjnych nalezy zaliczy¢:
kamery TV $wiatla dziennego, kamery niskiego poziomu o$wietlenia (L3TV),
noktowizory i kamery termowizyjne. Widmowy zakres pracy obserwacyjnych
urzadzen optoelektronicznych obejmuje podczerwien (IR), zakres widzialny
(VIS) i ultrafiolet (UV). Gwaltownie rozwijane sa tez technologie fal submi-
limetrowych w zakresie THz. Pasmo to, zwane dawniej daleka podczerwie-
nia, lezy w obszarze czestotliwosci 0,3 THz div 10 THz, inaczej od 300 GHz do
10000 GHz widma fal elektromagnetycznych. Wypelnia ono obszar widmowy
pomiedzy mikrofalami a podczerwienia. Badania spektroskopowe w dziedzinie
fal terahercowych pozwalaja na wykrywanie réznego rodzaju substancji nie-
bezpiecznych (np. materialéw wybuchowych) i narkotykéw. Promieniowanie
terahercowe przenika przez niektére materialy (tekstylia, cienkie Scianki dzia-
towe), co zostalo wykorzystane do konstrukcji urzadzen stosowanych w moni-
torowaniu zagrozen bezpieczenstwa.
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Widmowe pasmo podczerwieni podzielono umownie na cztery obszary.
Pierwszy obszar (bliskiej podczerwieni NIR) ograniczony jest dlugosciami fal
0.7pum do 1.1 um i jest zdominowany przez promieniowanie odbite stonca.
W tym obszarze widma pracuja systemy telewizji niskiego poziomu oswietle-
nia (L3TV), wzmacniacze obrazu oraz nocne systemy wizyjne. Drugi obszar
ograniczony jest dlugosciami fal od 1.1 pm do 2.5 pm i nazywany krétkofalo-
wym obszarem podczerwieni (SWIR). Trzeci obszar Sredniofalowej podczer-
wieni (MWIR) ograniczony jest dlugosciami fal od 2.5 um do 7.0 pm. Zwykle
obszar ten jest definiowany w granicach od 3 um do 5 um, poniewaz tlumienie
atmosfery silnie ogranicza robocze pasmo tego obszaru. Podczerwien MWIR
wykorzystywana gtéwnie do wykrywania i obserwacji obiektéw o podwyzszo-
nych temperaturach. Diugofalowy obszar podczerwieni (LWIR) ograniczony
jest dlugosciami fal od 7 pm do 14 pm, ale réwniez wykorzystywane praktycz-
nie jest wezsze pasmo, tj. od 8 um do 12 pym, gtéwnie do wykrywania i obser-
wacji obiektéw niskotemperaturowych.

Tak, jak obrazy kolorowe daja znacznie wiecej uzytecznych informacji niz
czarno-biale, obrazowanie przy pomocy detektorow multispektralnych czy na-
wet hiperspektralnych, pracujacych na wielu pasmach widmowych, dostarcza
wiecej informacji niz konwencjonalne obrazy tréjbarwne. Dlatego we wspot-
czesnych systemach obserwacyjnych do pasm widzialnych dodane sa pasma
w podczerwieni i w ultrafiolecie.

9. System startu i odzyskiwania BAL

BAL o masie ponad 10 kg, startujace z ziemi na podwoziu typu samoloto-
wego, podczas ladowania na wtasnym podwoziu na takich powierzchniach jak
taki, uprawy (ziemniaki, zboza), $cierniska czy ziemie zaorane oraz wszystkie
inne powierzchnie posiadajace dotki i wzniesienia o nieréwnosciach powyzej
0,2 érednicy ich két sa narazone na uszkodzenia, a w niesprzyjajacych warun-
kach na zniszczenie. Nawet BAL o masie 40 kg na podwoziu z normalnymi két-
kami uzywanymi w modelarstwie dla modeli ze sztywnymi skrzydtami (o $red-
nicy k6t w granicach 10-15cm) nie nadaja si¢ do ladowania na takim terenie,
poniewaz wéwczas zawsze wystapia ich wywrotki i uszkodzenia konstrukcji.
Moga one bezpiecznie ladowaé na wlasnym podwoziu tylko na bardzo krétko
strzyzonej trawie, na ptaskich kortach golfowych, na ubite] wyroéwnanej zie-
mi, ale najlepiej na twardych powierzchniach, jak duze place bez kraweznikow
wydzielonych na otwartej przestrzeni. Ladowanie ich jest réwniez mozliwe na
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asfaltowych gladkich drogach bez drzew (ale tez bez ruchu samochodowego),
a najlepiej na utwardzonych drogach startowych lotnisk i zawsze pod wiatr.

-

Rys. 21. Ladowanie BSL: a) w ukladzie $miglowca klasycznego, b) quadratora, ¢) na
spadochronie desantowym, d) na spadochronie szybujacym

Dtugosé drogi do ladowania ze sterowaniem recznym takiego BAL nie mo-
ze by¢ krotsza niz 200 m, a sktadowa boczna wiatru nie moze by¢ wicksza niz
3m/s, co bardzo ogranicza zaréwno liczbe dostepnych ladowisk, jak i liczbe
lotnych dni. W innych warunkach, np. ladowanie na gtadkich tgkach czy Scier-
niskach, wymaga Srednic ich kot nie mniejszych niz 25-30 cm 1 szeroko$é opon
powyzej 7cm. Te wymiary két zostaly zweryfikowane w budowie motolotni,
ultralajtéw, a takze wiatrakowcéw majacych krotki start i dobieg — sprawdzi-
ty sie w tysiacach startéw i ladowan na lotniskach trawiastych i gruntowych.
Stad dla wigkszych BAL (powyzej 20kg), ktére maja realizowaé swoje mi-
sje w réznych miejscach Polski, czesto nie posiadajacych wystarczajacej ilosci
przystosowanego terenu do ladownia, beda musiaty dysponowaé¢ innym spo-
sobem ladowania, jak na wlasnym podwoziu. Beda musialy by¢ wowczas wy-
posazone w specjalne zabezpieczenia przed rozbiciem lub uszkodzeniem. Stad
koniecznos¢ stosowania réznych systeméw ich ladowania. Ponadto, nawet przy
idealnym gladkim ladowisku BAL musi mie¢ normalne samolotowe podwozie
trojkotowe. Masa takiego podwozia niechowanego to minimum dodatkowe 5%
jego masy startowej, a opor aerodynamiczny procentowo jeszcze wiekszy. Pod-
wozie chowane to jeszcze wieksza masa i komplikacja konstrukcji, nie méwiac
o kosztach wykonania i naprawach. Mozna przyjaé, ze brak podwozia stalego
w BAL pozwoli zwickszy¢ jego zasieg czy czas lotu o ponad 10%.

Inne sposoby przyziemienia to urzadzenia pozwalajace na chwytanie BAL
jeszcze w powietrzu, systemy zapobiegajace zetknieciu sie BAL z nieréwnym
podlozem lub polegajace na skroceniu dobiegu. Zastosowanie haka i lin po-
rzecznych, tak jak to ma miejsce na lotniskowcach, nie wydaje sie tatwe do
zastosowania i moze by¢ niemozliwe w niektérych sytuacjach, np. na drogach
publicznych.

BAL moga ladowaé¢ pionowo przy uzyciu réznych sposobow wyhamowania
ich predkosci. Beda to przede wszystkim rozne spadochrony, miekkie skrzydta
typu paralotniowego z hamowaniem w locie przed przyziemieniem, wirujace
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rotory, poduszki powietrzne czy rakiety zmniejszajace energie przyziemienia.
Jest to jednak mozliwe ponizej predkosci opadania rzedu 2m/s lub przy za-
stosowaniu specjalnych systemow amortyzacji. Wiele takich systeméw zapo-
biegajacych zniszczeniu obiektow ladujacych pionowo lub prawie pionowo jest
dobrze znanych.

System bezpiecznego ladowania platformy o masie 80kg na spadochro-
nie z predkoscia 7m/s i nie przekroczeniu przyspieszenia 10 g przy uderzeniu
o nawierzchnie betonowa lotniska byt testowany na lotnisku wojskowym w Mo-
dlinie. Do pochloniecia energii przyziemienia skonstruowano specjalne amor-
tyzatory pneumatyczne o dlugosci 80 cm. Bez nich przyspieszenie ladujacej
platformy w czasie zetkniecia z powierzchnia betonowsa lotniska przekroczyl-
by 30-40 g. Pamieta¢ jednak nalezy, ze systemy te nie gwarantuja wybrania
precyzyjnego miejsca do ladowania, szczegdlnie przy wietrze powyzej 3m/s,
poniewaz kadlub BSL uderzy¢ moze w twarde przeszkody terenowe lotem §li-
ZgOWym.

Rozpatrujac bezpieczne zetkniecie sie ladujacego 30-40kg BSL nawet
z gladka powierzchnia (droga, plac), nalezy rozpatrzy¢ wplyw wiatru oraz
zniesienie obiektu z wybranej powierzchni do ladowania, a takze wleczenia
ww. obiektu po ziemi. Na przyktad, kilkudziesieciokilogramowy BSL laduja-
cy na sterowanym spadochronie w mieScie na placu czy szerokiej ulicy jest
pbzniej wleczony poziomo przez wiatr, co nalezy uwzgledni¢ przy ladowaniu,
niwelujac skutki zwiazane z kierunkiem i sita wiatru. Obecno$¢ zas lokalnych
turbulencji i silniejszych podmuchéw moze jeszcze w locie spowodowaé nie-
zamierzone ladowanie na dachu, drzewie czy przewodach elektrycznych, gdyz
spadochron nalezy otworzy¢ na wysoko$ci minimalnej 50 m, co przy wietrze
bocznym oznacza zniesienie BSL w bok o ponad 20m. W lotnictwie, niezalez-
nie od wielkosci statkéw powietrznych, kierunek startu i ladowania wyznaczony
jest zawsze kierunkiem wiatru oraz odbywa sie w odpowiedniej odleglosci od
przeszkod terenowych. W kazdym rodzaju lotu, zaréwno wznoszacego po star-
cie jak i przy ladowaniu, przebiega w warunkach Polski przy wietrze powyzej
3-4m/sek. Oznacza to, ze poza zmarznietymi bez $niegu jeziorami, czynnymi
lotniskami czy szerokimi drogami asfaltowymi bez drzew w Polsce, Europie
czy nawet Afganiastanie start i ladowanie (nawet na spadochronie) 20-40 kg
BSL mozliwe jest tylko w bardzo nielicznych miejscach, stanowiacych tylko
maly utamek procentu powierzchni obszaru. Na pewno nie bedzie to mozliwe
w zadnym polskim miescie czy terenie zabudowanym lub w poblizu sieci $red-
niego i wysokiego napiecia oraz telefonicznej i na drogach z odbywajacym sie
tam ruchem samochodowym (w Polsce drég bez drzew i trakcji telefonicznej
jest niewiele).
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Dlatego opracowanie systemu chwytania szybko lecacego BAL nad ziemia
i wyhamowania go na drodze kilku metrow w sposéb bezkolizyjny wydaje
sie interesujaca propozycja, tym bardziej, ze proponowany tu system moze
byé¢ przewozony na specjalnej przyczepce za samochodem terenowym i szyb-
ko ustawiany pod wiatr wiejacy nawet z predkoscia do 4m/s i z dowolnego
kierunku na kazdym dostepnym dla samochodu terenowego polu. Chwytanie
szybko lecacego BSL o masie 20-40 kg ma duzag przewage nad wszystkimi in-
nymi systemami jego przechwycenia, poniewaz eliminuje ono znacznie wplyw
predkosci wiatru i wszelkich turbulencji przy ziemi, szczegdlnie w miastach,
i nie stawia zadnych wymagan jako$ci powierzchni poza mozliwoscia dojazdu
samochodem terenowym z przyczepka.

Przedstawiony mobilny system do startu i chwytania ladujacego BAL jest
tatwy do ustawienia w dowolnym miejscu w terenie, pozwala na uniezaleznie-
nie sie od jakosci przygotowania ladowiska i przeszkod terenowych, stosun-
kowo tatwo moze zmienia¢ potozenie w stosunku do kierunku wiatru nawet
o 180°. System réwnie tatwo przemieszcza si¢ w terenie, pozwala na omija-
nie przeszkod terenowych ,jakie spowodowane sa zmiana kierunku i sity wia-
tru. Przy okazji warto tutaj zwrdci¢ uwage na fakt, iz taki system chwyta-
nia matych zywych szybkich ,obiektéw” rozwiazata juz od ponad 300 milio-
nami lat przyroda. Umieja to pajaki. Niektore z ich kilkuset gatunkéow po-
trafig chwyci¢ setki razy w sieci i unieruchomi¢ na krotkiej drodze lecace-
go z predkoscia kilkunastu metréw na sekunde baka lub szerszenia o masie
wielokrotnie przekraczajacej mase pajaka. I to nie rozrywajac sieci sktada-
jacej sie nawet z 8 réznych rodzajéow nitek. Sieci tatwej do naprawy, budo-
wanej w kazdych warunkach w ciagu godziny przez pajaka mniejszego od jej
rozpietosci o okoto sto razy. Sieci, ktorej masa jest kilkanascie razy mniej-
sza od chwytanego owada i produkowana bezposrednio z mieszaniny réznych
biatek, ktére jego organizm produkuje w sposéb ciagly. Wysoka elastycz-
nos¢ nitki pajeczej nie jest jeszcze osiagalna nawet przez ogromne koncer-
ny chemiczne homo sapiens, a wytrzymalo$¢ na rozerwanie w stosunku do
ich masy jest wieksza niz dla stali, wtdkien weglowych czy kevlaru. Specy-
ficzna cecha takiej pajeczej sieci jest poza jej elastycznoscia bardzo wysoka
histereza czyli nie odbijanie si¢ od niej schwytanego insekta przy réwnocze-
snym przyklejeniu sie jej do niego. Wytrzymuje tez do$¢ silny wiatr z kazdego
kierunku.

Zastosowanie siatki wyltapujacej BAL w systemie zintegrowanym, pozwa-
lajacym na start i ladowanie przy wykorzystaniu jednego stanowiska, opisane
zostalo ponizej. Taki system wykorzystywany jest przez armie amerykanska,
zaréwno przez wojska ladowe jak i marynarke wojenna.
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W sklad sytemu wchodzi (rys. 22):
e BSL Aerosonde Mk 4.7.

e zabudowana na BSL glowica z wyposazeniem przystosowanym do reali-
zowanej misji,

e naziemny system kontroli misji,

e przyczepka ze zintegrowanym systemem startu i ladowania.

Rys. 22. System BSL: a) Aerosnde Mk4.7, b) glowica z wyposazeniem, c¢) naziemny
system kontroli misji, d) przyczepka ze zintegrowanym systemem startu i ladowania

BAL wystrzeliwany jest z rozktadanej katapulty, a po wykonaniu misji BSL
jest tapany w sie¢ rozciagnieta pomiedzy rozktadanymi rurami teleskopowymi
(rys. 23).

Rys. 23. Wystrzeliwanie Aerosnde Mk4.7 z rozkladanej katapulty na przyczepce i
Japanie” CSL w sie¢ rozlozona na tej samej przyczepce transportowej

- o ——

10. Podsumowanie

W artykule poruszono tylko czes¢ z wymienionych ponizej problemoéow zwia-
zanych z budowa systemu sieciocentrycznego opartego o BAL do zastosowania
w celach rozpoznawczych. Istotne problemy rozwiazywane w projekcie:
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budowa taniego i efektywnego samolotu bezzatogowego,
zarzadzanie rojem BAL,

omijanie przeszkod terenowych w locie autonomicznym,
systemy antykolizyjne,

transmisja danych,

srodki zwiekszajace zasieg transmisji danych — retransmitery,

wykorzystanie statkow powietrznych takich jak: sterowce, balony, Smi-
glowce czy samoloty jako BAL do realizacji misji w systemie sieciocen-
trycznym,

wykorzystanie zminiaturyzowanych sensoréw,

budowa anteny wkomponowanej w strukture BAL,

zarzadzanie energia na poktadzie BAL,

budowa i miniaturyzacja autopilota oraz jego oprogramowanie,
systemy startu i ladowania w warunkach aglomeracji miejskich,
systemy awaryjne,

certyfikacja obiektéw bezzatogowych itp.

Projekt jest w trakcie realizacji i staraniem zespotu wszystkie wyzej wymie-
nione problemy zostana rozwigzane w sposéb umozliwiajacy dziatanie systemu
jako demonstratora technologii przynajmniej dla dwéch BAL.

W projekcie finansowanym przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju
w ramach Konsorcjum Naukowo-Badawczego biorg udzial:

Politechnika, Wroctawska,

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych,
Politechnika Rzeszowska,

Politechnika Biatostocka,

Bumar,

Bumar Elektronika.

Podziekowanie

Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2010-2012 jako projekt

TOZWOJOWY.
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Network centric architecture of recognition and command support
during criss in urban arreas, using unmanned autonomous aerial
vehicles

Abstract

This paper describes the architecture of the technology demonstrator of
cheap, easy to use and resistant to interference network centric system to
recognition and command support during crisis in urban areas, using autono-
mous unmanned aerial vehicles (UAV), as a platform carrying sensors, mostly
precise video cameras, IR cameras as well as radars and other sensors. Built
on UAVs board video cameras, IR cameras and other sensors, will provide
information on the situation in the urban area during the big population mass
assemblies (e.g. during major sports events). The solution will also be useful
in other surveillance systems such as road traffic monitoring, cars speed me-
asurement, support for crisis management during natural disasters, danger of
fire monitoring, state boundaries monitoring, etc. Due to the specific usage
in urban areas, the system will be characterized by resistance to mechanical
damage and will have a simple graphical interface for mission planning (using
a laptop). UAV platform, used in the system, will be equipped with efficient
systems for emergency landing, enabling a safe landing in urban areas (e.g.
controlled landing with ram air canopy).

The system will comprise:

e Unmanned aerial vehicles

e Computers properly programmed and equipped with software systems
which will be the center of command, control and mission planning and
data collection and analysis

e A system of automatic stabilization and flight control

e The digital map of the area where will operate UAV, adapted to the
needs of the mission

e Communication and transmission data (mainly video) system between
command center and UA;

e Ground-based data analysis system, monitoring and detection integrated
with the mobile terminal

e Training simulator system for operators.
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Celem referatu jest opisanie modelu matematycznego platformy stabili-
zujacej, ktoéra bedzie pracowata na poktadach obiektéw latajacych, ta-
kich jak samoloty smiglowe, odrzutowe czy tez bezzalogowe UAV.
Platforma stabilizujaca jest urzadzeniem, ktore ma za zadanie zapew-
ni¢ jak najlepsze warunki pracy dla optycznego systemu obserwacyjnego
umieszczonego wewnatrz mechanizmu podczas lotu. Dzigki zintegrowa-
niu tych dwoéch systemoéw istnieje mozliwosé uzyskania bardzo dobrej
jakosci zdjeé obiektéw obserwowanych z lotu ptaka.

W celu optymalizacji konstrukeji mechanicznej i przewidzenia odpowie-
dzi uktadu na rézne warunki pracy urzadzenia, stworzono jego model
matematyczny.

1. Wstep

Wraz z rozwojem przemystu lotniczego pojawilta sie potrzeba poprawy ja-
kosci obserwacji terenu. Okazalo sie, ze czesto o wiele tatwiej kontrolowaé
i $ledzi¢ pewne zjawiska z nieduzej wysokosci (dotyczy to np. rozprzestrzenia-
nia sie pozaréw czy tez przemieszczania fal powodziowych), anizeli z sateli-
tow. O ile w tego typu zastosowaniach nie ma potrzeby uzyskiwania bardzo
precyzyjnego obrazu, to juz w przypadku np. $ledzenia oséb, w technikach
zwiadowczych, czytelnosé uzyskiwanego obrazu ma dla nas bardzo istotne
znaczenie. Co wiecej, wraz z oddalaniem sie od powierzchni obserwowanej,
warunek stabilizacji staje sie coraz bardziej istotny. Dla technik satelitarnych
amplituda katowa rzedu dziesiatej cze$ci stopnia przekltada sie na metrowe
tolerancje pola obserwacji. Wynika stad, ze przy takich odleglosciach stabi-
lizacja ukladu optycznego jest niezbedna. Dotychczasowe metody obserwacji
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nie mialy ukladu izolujacego system optyczny od warunkéw zewnetrznych.
Duzy wplyw na jako$¢ uzyskanej informacji w optoelektronicznych systemach
obrazujacych umieszczonych na obiektach ruchomych (satelitach, samolotach,
pojazdach) ma system separacji optycznej glowicy pomiarowej od wibracji ze-
wnetrznych. Pogorszona na skutek drgan jako$é obrazu (ang. ghost image) [3]
wynika z generowania dodatkowych czestotliwo$ci harmonicznych wokét cze-
stotliwosci podstawowej. Znieksztalcony obraz wymaga dodatkowej, skompli-
kowanej obrobki sygnatu. W zwigzku z faktem, iz efekty oddzialywania drgan
w zakresie czestotliwosci od kilkudziesieciu do 600 Hz sa do tej pory praktycz-
nie niemozliwe do catkowitego skorygowania, pojawil sie pomyst zaimplemen-
towania platformy stabilizujacej. Ten uktad, na ktérym zamontowano system
obrazujacy (kamera,skaner, itp.) spelnia dwa wymagania. Po pierwsze, zapew-
nia zorientowanie osi optycznej w pozadanym kierunku. Po drugie, stabilizuje
to zorientowanie, kompensujac niekorzystne oddzialywanie na platforme od
strony obiektu latajacego i srodowiska [4].

W celu poprawy dokladnosci pozycjonowania glowicy stworzono model
matematyczny. Pozwoli on na ocene wplywu parametréw fizycznych (momen-
téw bezwladnosci poszezegdlnych elementéw ruchomych) oraz dynamiki i ki-
nematyki otoczenia (predkosci i przyspieszen liniowych, katowych) na jakosé
stabilizacji. Utatwi takze dokonanie optymalizacji konstrukc;ji.

2. Model fizyczny — opis konstrukcji

Platforma stabilizujaca sktada sie z nastepujacych zespoléw (patrzac w kie-
runku od pokladu samolotu do skanera, rys. 11 2):

e zawieszenie zewnetrzne (1) — wykonane w postaci przegubu Cardana,
zapewniajace ruch wokét dwéch osi. Jego zadaniem jest zgrubne pozy-
cjonowanie, z doktadnoscia rzedu 1 stopnia katowego. Do napedzania
przegubu zastosowano silniki bezszczotkowe BC-DC, zapewniajace sto-
sunkowo wysoka dynamike, przy swoich matych rozmiarach;

e oslona urzadzenia obrazujacego (2) — znajduje si¢ zaraz za przegubem
zewnetrznym, jej zadaniem jest ostona platformy przed pedem powietrza
oraz innych czynnikéw zewnetrznych. Nalezy tutaj pamieta¢ o wymogu
wymiaru okna optycznego w obudowie odpowiadajacego zgrubnej do-
ktadnosci pozycjonowania rzedu 1 stopnia katowego;

e uklad tlumienia wibracji (3) — jego zadaniem jest redukcja drgan o wyz-
szych czestotliwosdciach, ktére moglyby sie przedostaé¢ do zawieszenia
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Rys. 1. Zdjecie platformy stabilizujacej

Cardan wewnetrzny

Cardan zewnetrzny- obudowa

Rys. 2. Przekr6j modelu glowicy stabilizujacej

wewnetrznego. Zadanie to realizowane jest przez dwa systemy: bierny
i czynny, zapewniajace wyttumienie drgan w szerokim zakresie czesto-
tliwodci zakldcen;

e zawieszenie wewnetrzne (4) — zapewnia dwa stopnie swobody platformy
zamocowanej wewnatrz niego. Tutaj elementami generujacymi moment
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obrotowy sg sitowniki liniowe, ktére dzialaja na ramieniu bedacym pro-
mieniem sfery platformy. Jest to jedyny zespol bezposrednio reagujacy
na stabilizowana powierzchnie;

e platforma systemu obrazujacego (5) — jest to element, do ktérego zamo-
cowane sa: system obrazujacy, oraz elementy pomiarowe systemu stabi-
lizacji.

Materialy, z ktérych zostata wykonana platforma stabilizujaca to:

e Prolab 65, gestosé 0,65 g/cm?,

e dural PAG6, gestosé 2,79 g/cm3,

e stal Armco, gesto$é 7,86 g/cm?>.

2.1. Wyznaczenie momentéw bezwladnosci
W celu wyznaczenia momentéw bezwladnosci poszczegdlnych elementow

ruchomych uktadu dokonano podziatu zespoléw:

o cze$¢ [C.E.1.0] — ramka zewnetrzna zewnetrznego przegubu Cardana
(exterior Cardan),

e czesé [C.E.2.0] — ramka wewnetrzna zewnetrznego przegubu Cardana,

o czesé [C.E.3.0] — silowniki magnetyczne zawieszone na ramce wewnetrz-
nej zewnetrznego przegubu Cardana,

e czesé [C.I1.1.0] — ramka zewnetrzna wewnetrznego przegubu Cardana (in-
terior Cardan),

o cze$é [C.1.2.0] — plyta platformy, ktéra réwnoczes$nie jest wewnetrzna
czescia ruchoma wewnetrznego przegubu Cardana.

Czes¢ [C.E.1.0 | (rys. 3) — moment bezwladnosci okregu o przekroju
F = 86mm x 12mm oraz dwoéch takich samych prostopadtoscianéw
o wymiarach w mm 13 x 150 x 86

I, =11+ Iy = 69142kg mm? Iya = Iy + Iy = 40746 kg mm?
Lo = Ip1 + Ips = 28802 kg mm?

Czesé [C.E.2.0 | (rys. 415) — bryly 1-5.
Bryla 1 (rys. ba) — $rednica wewnetrzna: di = 420 mm; $rednica ze-
wnetrzna: do = 444 mm; uéredniony promien: rg. = 216 mm.
Bryla 2 (rys. 5b) — promien wewnetrzny: r; = 214 mm; promien ze-
wnetrzny: ro = 226 mm; usredniony promien: rg = 220 mm.
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[
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\

Rys. 4. Podzial czesci [C.E.2.0] — pomoc w obliczeniach momentu bezwladnosei

(a)

Rys. 5. (a). Bryla 1 czesci [C.E.2.0]; (b) bryla 2 czesci [C.E.2.0]
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Bryla 3 - traktowana jako walce o masie: m = 7-(37/2)%-28-p = 19,56 g.

Bryta 4 — traktowana jako prostopadlosciany o bokach 40 x 60 x 10
(w mm), ktérych masa wynosi: m = 40-60-10 - p = 67 g.

Bryla 5 - traktowana jako pierscien o promieniu zewnetrznym
ry = 109 mm, promieniu wewnetrznym 7o = 82mm. Uéredniony pro-
mien wynosi g = 95,5 & 95 mm, grubos$¢ 10 mm oraz
Ly =L+ Lo+ L3+ Ly + L5 = 94841 kg mm?
Iy = Iy + Lyp + Iy + Iya + Iys =
= 21226 4 23681 + 1826 + 25944 + 19810 = 92487 kg mm?
I:cb = Ip1 + Ip2 + Iz3 + Ips + Iz5 =
= 21226 4 23681 + 6,7 + 21016 + 39620 ~ 105550 kg mm?

Czes¢ [C.E.3.0 | (rys. 6) — uproszczona geometria sitownika elektromagne-

tycznego. Traktowana jako punkty materialne o masie 0,5 kg dla kazdego
oraz

Le=mr?=4-0,5-150? = 45000 kg mm?
Iys = I =mr? =2-0,5-165% + 20,5 - 225% = 77850 kg mm?

Rys. 6. Czgsé [C.E.3.0]

Czes¢ [C.I.1.0 | (rys. 7) — promien zewnetrzny: 1 = 190,5 mm; promief we-
wnetrzny: ro = 197,5 mm; usredniony promien: rg. = 194 mm; wysokos¢
h = 48 mm oraz
I, = 28740 + 11686 = 40426 kg mm?
Ie = 2944p + 3751p = 18750 kg mm?
L. = 7734p = 21650 kg mm?
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Rys. 7. Czesé [C.I.1.0]
Czesé [C.I.2.0 | (rys. 8) — grubos¢ plyty: 8 mm; promien: 186 mm; wymiary
gabarytowe: 360 mm x 316 mm oraz

I.4 = 40400 kg mm?® I,q = 6100p = 16470 kg mm?
I.q = 7450p = 20190 kg mm?

Rys. 8. Cze¢sé [C.1.2.0]

Wyznaczone w powyzszy sposob momenty bezwladnosci poszczegdlnych
elementéw platformy postuza do wyznaczenia jej modelu matematycznego.

3. Model matematyczny

3.1. Wyznaczenie macierzy przejs¢

Podczas testow urzadzenia zauwazono, ze istnieje Scista zaleznosé¢ miedzy
odchyleniem ramek A, D oraz B, C (obrét wokét tych samych osi). W celu
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uproszczenia obliczen przyjeto, ze: « — obrét ramek A, D wokét osi y; 0 —
obrét ramek B, C wokot osi z.

Stosunek odchylenia ramki A wzgledem ramki D zostanie wyznaczony do-
$wiadczalnie 1 dodany do modelu (tak samo dla ramek B i C).

Rys. 9. Oznaczenie ramek

Uktad wspélrzednych OXY Z, to nieruchomy uklad odniesienia (podsta-
wa), wzgledem ktérego obracaja sie dwa przeguby kardana. Teraz nastapi przy-
pisanie ukladéw wspotrzednych odpowiednim pierscieniom [2].

yAVA
Y

Rys. 10. Obrét wokdét osi OY

Macierz przejscia z uktadu nieruchomego OXY Z do uktadu ruchomego
obracajacego sie wzgledem osi Y — OX,Y,Z, ma postaé

cosa 0 —sina
M, = 0 1 0
sina 0 cosa
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Rys. 11. Obrét wokét osi OY i OX

Natomiast dla przejscia z uktadu OX,Y,Z, do uktadu OX;Y,Z;, macierz
przejscia przedstawia sie nastepujaco

1 0 0
Mg= |0 cosB sing
0 —sinf8 cosf

Zatem, przechodzac od uktadu nieruchomego do uktadu OXY;,Z3, korzy-
stamy z macierzy

1 0 0 [cosa 0 —sina
My = MgM, = |0 cosf3 sinf 0 1 0 =
0 —sinf cosf sina 0 cosa

cos « 0 —sin«
= |sinasinf cos( sinfcos«a
sinacos3 —sinf cosacos 3

Przyjete zalozenia:

e srodki mas poszczegdlnych elementow ruchomych pokrywaja sie z punk-
tem przeciecia sie ich osi obrotu,

e osie OX,Y,Z, sa gtéwnymi, centralnymi osiami bezwladnosci ramki ze-
wnetrznej, podobnie osie O XY, 7, sa gtéwnymi centralnymi osiami bez-
wtadnosci ramki wewnetrzne;j.

Wielkosci dane:

1. mg, mp — masy ramki odpowiednio zewnetrznej i wewnetrznej.

2. Ipa,1yq, I.q — momenty bezwladnosci ramki zewnetrznej odpowiednio
wzgledem osi Oq, Oya; Ozq-
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Iy, Iy, Iy — momenty bezwladnosci ramki wewnetrznej odpowiednio
wzgledem osi Ogp, Oypy, Op.

. wp = [pp, qp,p] — wektor predkosci katowej podstawy (kinematycznego

oddzialywania podstawy).

V, = [V;,0,0] — wektor predkosci liniowej przemiszczenia podstawy;
wspdirzedne predkoéci punktu 0 w uktadzie zwiazanym z nieruchoma
podstawa.

F, = [F,9, Fyp, F.o] — sila dzialajaca na $rodek masy wirnika podana
w ukladzie zwigzanym z platforma Ozyz.

Momenty sit oddzialywania:

a) M. = My, My, M..] — podstawy na ramke zewnetrzna,

b) My = [My,, My, Mp.] — ramki zewnetrznej na ramke wewnetrzna.

Momenty sil tarcia w lozyskach ramek zewnetrznej i wewnetrznej [4]:

wiskotycznego
d dy
McmMr‘é:%% Mrb—MV_T/b dtg
suchego
T 1 T 1
M, = Mrc = §Trcdc My, = Mrb = §T7’bdb
gdzie
d dd,
Trc - ,Uch Sgn( ;ig) Trb - ,U*bNb Sgn( dt )

oraz: Ne, My, e, Uy — WspOtczynniki tarcia w lozyskach ramek; N, N, —
reakcje normalne w tozyskach; d., d, — srednice czopéw tozysk.

M ;. — moment sit tarcia w utozyskowaniu wirnika w ramce wewnetrznej
oraz oporow aerodynamicznych.

Wielkosci szukane:

1.

2.

ayg, By — katy, za pomoca ktérych okreslone jest polozenie platformy
wzgledem ukladu Oxyz.

Predkosci katowe: ¢, = day,/dt, B, = df,/dt.
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Wektor predkosci katowej platformy wymnosi

. day d'@g
“oSw T a

Rzuty jego sktadowych na poszczegdlne osie uktadéw wspotrzednych mozna
wyznaczy¢ nastepujaco

—agm 0
Qgya| = Ma |dg| = |Gy
_dgza 0 0
[tgn o] [ o ]
Ggyp | = Mg |Gy | = | dgcosf
| Gz | 0| —(yg Sin ﬂ_
—ﬁgm_ Bg— By cos o 1
Bgya| = M, 0] = 0
_5gza_ 0 i _—ﬂg sin «v
—@grb- Bg Bg
@gyb =Mg|0|=1|0
| Bzt | 0 0

Sktadowe wektora predkosci katowej ramki zewnetrznej w uktadzie OX,Y,Z,

Wyza Dp Qgza Pp COS v — T Sin (v
Woya| = Ma [@p| + |Ggya | = ap + Gy
Wyza Tp Qgza Pp Sin a + 1, COS (v
Wyab Pp ﬁgzb dgwb
Woyb | = Map |dp | + ﬁgyb + | Ggyp | =
| Wgzb | T'p ﬂgzb Qgzb
By + ppcosa — rpsina
= |gpcos B+ g cos B+ ppsin Bsina + 1), cos asin 3
Dp cos Bsina — éygsin 8 — gy sin B + 1, cos 3 cos &

Obliczanie predkosci liniowej przemieszczenia $rodka masy platformy skta-
da sie z sumy predkosci unoszenia punktu O (predkosci ruchu podstawy)
i predkosci wzglednej od obrotu wzgledem O
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(AN PR | o Jo ko
ng = Maﬁvp + Mﬁ Wgza Wgya Wgza| T |Wgzb Woyb Wgzb
, 0 0 L, 0 0

Vgab = Vpcos a

Vayb = Vpsin Bsina — lg(wgzq €08 5 + wgye sin B + wgzp)
Vgt = Vpcos Bsina + lg(wgzq sin 8 — wgyq cos B — wgyp)
Vie=M,V,

Vigaz = Vp cosa Vgay =0 Vgarz = Vpsina

Roéwnania ruchu platformy na ruchomej podstawie wyprowadzone zosta-
ly za pomoca réwnan Lagrange’a II rodzaju [1], [4]. Przedstawiaja sie one
w nastepujacej postaci

> I ) . . .
By = I—Zb(qp cos Bg + g cos By + pp sin By sin ag + 15, cos g sin fy) -
b
“(gpsin By + Ay sin By — pp cos By sin oy — 1, €08 [y cos ag) +

Iy

Imb
“(gpsin By + dg sin By — pp cos By sin oy — 1, €08 By cos ag) +

+Qig + Pplig sin ag + rpdyg cos ay

(gp cos By + cvg cos By + ppsin By sin oy + 1 cos ag sin Fy) -

1
Gy = I sin o, + 1, cos oy, ) -
? Dya+ Lpsin® By + Iy cos® ﬂg[ olppsinag iy eosay)

“(ppcos ag — rpsinag) — Ipa(pp sinay + 1), cos o) (pp cos ag — rpsinoy) +

—L4(pp cos By cos ag — 15, cOS By sin ayg) -

“(gpsin By + &g sin By — pp cos By sin oy — 1 €OS [y cos ag) +

+1b(pp cos g sin By — 7y sin By sinay) -

“(gp cos By + g cos By + ppsin By sin oy + 1) cos ag sin fy) +

—Ip(pp sinag + 1) cos ag)(ﬁg + ppcosay — rpsinay) + Qi +

—1I,sin ﬂg(qpﬁg cos By + dgﬁg o8 By — Pplry COS (rg COS By +

—i—ppBg sin ayg sin By 4 1,0y cos By sin arg + Tpﬂg cos agsin Gy) +

—1Iy cos ﬁg(—qpﬁg sin 3y — dgﬂg sin B4 + ppcyy cos ag sin By +

+ppBg cos By sin ag 4 1p By cos ag cos By — rpcg sin agsin Fy) +

—Izbﬂg cos 3q(qp sin By + &g sin By — pp, cos By sin g — 1, cos ag cos fy) +

+beBg sin B4 (qp cos By + g cos By + ppsin ag sin By + ), cos ayg sin ﬁg)}
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4. Podsumowanie

Wyprowadzony w niniejszym opracowaniu model matematyczny ruchu
platformy jest najbardziej ogdlny i mozna go poddaé wszechstronnej analizie.
W szczegolnosci daje to mozliwoéé zbadania wpltywu nastepujacych czynnikéw
na dynamike uktadu:

e bezwladnosci ramek zawieszenia,

e odlegloéci [, Srodka masy platformy od $rodka jego obrotu (niewywaze-
nia platformy),

e wymuszen kinematycznych w postaci predkosci liniowych wu, v, w i ka-
towych pp, qp, 7p (oraz ich pierwszych pochodnych wzgledem czasu)
oddziatujacych na zawieszenie platformy.

W nastepnych badaniach nalezy dokonaé poréwnania wynikéow uzyskiwa-
nych eksperymentalnie z warto$ciami wyznaczonymi przez model teoretycz-
ny. Umozliwi to ocene wplywu wprowadzonych zalozen upraszczajacych (np.
zjawisk fizycznych zwiazanych z tarciem w tozyskach). Taka wiedza moze nie-
jednokrotnie przydaé sie przy wyznaczaniu modeli matematycznych innych
obiektow o podobnych warunkach pracy.

Wymiernym efektem realizacji modelu jest mozliwos¢ optymalizacji kon-
strukcji platformy stabilizujacej.
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The mathematical model of dynamics of a observatory-tracking device
fixed to the board of an unmanned aerial vehicle (UAV)

Abstract

The purpose of this presentation is to describe a mathematical model of the
stabilizing platform which will work on the board of different kinds of aircrafts such
as helicopters, jets and UAVs.

The stabilizing platform is a device designed to provide the best working condi-
tions for the optical observation system placed inside the mechanism during flight.
Integration of these two systems results in a very good quality of pictures of the
surface taken from the air.

The main goal of this mathematical model is to optimize the mechanical design
and predict the system response to various incoming noises.
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W pracy przedstawiono ide¢ automatycznie sterowanego manewru an-
tykolizyjnego wykorzystujacego teorie ruchu programowego. Zagadnienie
to polega na sformulowaniu wigzéw programowych spetniajacych warun-
ki planowanego manewru. Istotnym etapem jest takie ksztaltowanie tra-
jektorii planowanego manewru, ktore zapewni konieczna ciggltosé zmien-
nych stanu ruchu obiektu. Do tego celu wykorzystano funkcje wielomia-
nowe o odpowiednio wysokim stopniu. Wyliczono przebieg trajektorii dla
przyktadowego, zlozonego manewru omijania nieruchomej przeszkody.

1. Wstep

Istotnym zagrozeniem dla bezpieczenstwa lotu samolotu lub innego obiektu
latajacego jest kolizja z przeszkoda (czesto wezesniej nieznana). Duze samoloty
pasazerskie w celu unikniecia kolizji wykorzystuja na poktadzie zaawansowa-
ne systemy typu TCAS (Traffic Alert and Collision Avoidance System) lub
TAWS (Terrain Awareness and Warning System). Efektem dzialania wymie-
nionych systeméw sa jedynie optyczne i dZzwiekowe komunikaty informujace
pilota o zagrozeniu zaistnienia kolizji oraz sposobie jej unikniecia. Korzystanie
z wymienionego wyposazenia utatwia jedynie reczne wykonanie przez pilota
manewru antykolizyjnego. Do przykladowych sytuacji powodujacych wezesniej
nieprzewidziane zagrozenie wystapienia kolizji mozna zaliczy¢:

e wtargniecia innego obiektu latajacego, traktowanego jako przeszkoda ru-
choma, w bliskie otoczenie rozwazanego obiektu,
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e bledy w Planie Lotu (przygotowanym przed lotem i ew. weryfikowa-
nym podczas jego trwania), spowodowanych np. uzyciem niepelnej lub
nieaktualnej bazy danych o polozeniu przeszkdéd terenowych lub lotu
w nieznanym terenie,

e wystapienie znacznych odchylen od Planu Lotu, spowodowanych wyso-
kim poziomem zaklécen (np. duza predkoscia wiatru) lub nieprawidto-
wym dziataniem pokladowych uktadéw pomiarowych lub sterowania.

Wystapienie wymienionych sytuacji wymaga wykonania recznego lub auto-
matycznego manewru antykolizyjnego. Taki manewr powinien spelniaé szereg
wymagan, a w tym by¢ przede wszystkim bezpieczny. Wymienione wymaga-
nie z punktu widzenia reakcji na pojawienie sie przeszkody mozna zdefiniowaé
w sposob nastepujacy:

Bezpieczny manewr antykolizyjny jest to taki ruch obiektu w pewnym
otoczeniu przeszkody, w ktérym odlegto$é pomiedzy dowolnym jego
punktem i dowolnym punktem przeszkody nie jest mniejsza niz zato-
zona wartosé okreslana jako przyjety margines bezpieczenstwa.

2. Idea dziatania antykolizyjnego ukladu z wykorzystaniem
ruchu programowego

Na schemacie (rys. 1) przedstawiono ogdélna idee automatycznego ukla-
du antykolizyjnego posiadajaca we fragmentach dotyczacych automatyczne-
go sterowania analogie z metodologia zaproponowana w [6]. System jest au-
tonomiczny i wykorzystuje dwa zrédla informacji o przeszkodach: Detektor
Przeszkéd i Baze Przeszkdéd. Pierwsze z nich wykrywa przeszkody ruchome
i nieruchome i okresla z pewnym przyblizeniem ich polozenie i wymiary, a dla
ruchomych przeszkéod wylicza predko$é ich przemieszczania sie. Baza Prze-
szkdd jest zbiorem informacji dotyczacych statycznych naziemnych przeszkdd
na obszarze obejmujacym zadana trajektorie lotu. W kazdym kroku, w kto-
rym nastepuje odczyt nowych danych z wyzej wymienionych Zrodet informacji
o przeszkodach, dokonywane jest sprawdzenie podanego w dalszej czesci pra-
cy warunku wskazujacego, czy zaistnialo niebezpieczenstwo kolizji z wykryta
przeszkoda. Spelnienie tego warunku, powoduje uruchomienie procedury wy-
szukiwania najodpowiedniejszego manewru antykolizyjnego zawartego w Bazie
Manewréw Antykolizyjnych. Nastepnie uruchamiane jest automatyczne wyko-
nanie manewru antykolizyjnego. Sktada sie on z na przemian po sobie na-
stepujacych faz ruchu programowego i faz ruchu ustalonego. Ze wzgledu na
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Baza Detektor
Przeszkod Przeszkéd

A A
Warunek
| Kolizji
Wyboér Manewru |
Antykolizyjnego

Generator Faz Generator Faz
Programowych Lotu Ustalonego
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Prawa ). 4
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Sterowania x5

Zadane
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\ 4

Rys. 1. Ideowy schemat dziatania automatycznego uktadu antykolizyjnego
wykorzystujacego teorie ruchu programowego

niedoktadnosci obliczen dla tych dwéch wymienionych rodzajéw faz oraz cze-
sto wystepujacych zewnetrznych zaktdcen wprowadza sie prawa sterowania
stabilizujace ruch obiektu wokét zadanych wartosci zmiennych stanu. Osta-
tecznie calkowite sterowanie stanowi na przemian jedng z opcji: albo sume
sterowania programowego drp, Oy p 1 stabilizujacego drg, dyg, albo sterowa-
nia dla ruchu ustalonego 7y, dyy i stabilizujacego drg, dvg

drc =90rp +0Ls dve = dvp + dys

2.1
drc =0y +0Ls dve = dvy + dys (2.1)

3. Warunek zagrozenia wystgpienia kolizji

Rysunek 2 przedstawia na plaszczyznie wielkosci fizyczne wystepujace przy
opisie wzajemnego polozenia obiektu o $rodku geometrycznym Oj i przeszko-
dy o srodku O;. Przyjeto zatozenie, ze obiekt i przeszkoda znajduja sie na
w przyblizeniu réwnych wysokosciach oraz wykonuja ruch plaski (ich sktado-
we pionowe predkosci maja warto$é zero).



600 W. BLAJER, J. GRAFFSTEIN

Rys. 2. Usytuowanie obiektu wzgledem przeszkody — katowe potozenie wybranych
elementéw

Ponizej przedstawione zostaly matematyczne zaleznosci pozwalajace na
okreslenie warunku wystapienia zagrozenia kolizji [7], [8] i [9]. Katowe po-
lozenie ;90 wektora wodzacego 7;;, ktory laczy wspomniane srodki okresla
zaleznodé¢ o

Qjjo = aurctgu (3.1)
Tj — Ty
Kat B0 potozenia wektora wypadkowej predkosci obiektu i przeszkody
T; + i’j
Bijo = arctg ——= 3.2
ij P (3.2)
Katy 71 1 2 definiuja potozenie katowe dwdch linii wychodzacych z punk-

tu Oj, przebiegajacych stycznie do okregu o $rodku O;
T Dij
\/(l"j — ;)% + (Y5 — vi)?

Promien wspomnianego okregu dep,p (3.4) jest suma trzech sktadowych [7]:
promienia obrysu obiektu ;, promienia obrysu przeszkody 7; oraz marginesu
bezpieczenstwa dj; wynikajacego z bledéw analizowanych w publikacjach [3],
[4] i [5]

P2, pP1 = Qvjo £ arcsin (3.3)

doyvp =1pj +7rpi +dm (3.4)

Warunek zagrozenia wystapienia kolizji opisuja nieréwnosci [7]

Bijo > p1 Bijo < p2 (3.5)
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odpowiadajace sytuacji, w ktorej wypadkowy wektor predkosci znajduje sie
pomiedzy liniami stycznymi. Spelnienie nieréwnosci (3.5) oraz brak zmiany
kierunku predkosci obiektu i/lub przeszkody spowoduje nieodwotalnie kolizje
z rozwazang przeszkoda.

4. Trajektorie faz manewru antykolizyjnego

Rozwazajac problemu rodzaju manewru antykolizyjnego, nalezy zauwazy¢,
ze jego wybor zalezy od wielu czynnikéw. Miedzy innymi od cech opisujacych
przeszkode, wykorzystywanego czujnika detekcji przeszkdéd, mozliwosci dyna-
micznych obiektu i wielu innych parametréw zwiazanych na przyktad ze wza-
jemnym ruchem obiektu i przeszkody. Sposéb wyboru odpowiedniego manewru
w duzym stopniu zalezy od konfiguracji rozmieszczenia przeszkod i sposobu
ich ruchu, co w przypadku ogdélnym moze stanowié¢ ztozony problem, ktory
nie bedzie stanowil przedmiotu dalszych rozwazan. Ze wzgledu na mata do-
ktadnos$¢ pomiaru wysokosci przeszkody przez spotykane detektory przeszkod,
dalsze rozwazania beda dotyczy¢ tylko zakretu jako manewru antykolizyjnego.

K manewr 2

manewr 3

Rys. 3. Przykladowa trajektoria omijania nieruchomej przeszkody zbudowana
z fragmentéw lotu prostoliniowego i zakretow

W prezentowanej idei istotne jest to, ze wydzielono dwie kategorie faz ma-
newru antykolizyjnego: fazy ruchu programowego oraz fazy ruchu ustalonego.
Do pierwszej grupy naleza:

1) przejscie z lotu poziomego ustalonego do zakretu,
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2) przejscie z zakretu do lotu poziomego ustalonego,
3) przejscie z lotu poziomego do wznoszenia lub opadania,

4) przejscie ze wznoszenia lub opadania do lotu poziomego.

Drugie stanowia:
1) lot poziomy ustalony,
2) zakret ustalony,

3) wznoszenie lub opadanie ustalone.

W wielu wypadkach do ominiecia przeszkody wybierana jest plaska tra-
jektoria sktadajaca sie z pewnej liczby zakretéw i odcinkéw prostoliniowych.
Kazdy z zakretéw charakteryzuje jego promienn R', R%, R? od érodka, wokol
ktorego odbywa sie ten zakret oraz kat zmiany kierunku loty odpowiadajacy
w warunkach bezwietrznej pogody zmianie kierunku odchylenia samolotu AW,

Dalsza czes$¢ pracy zostanie poswiecona rozwazaniom dotyczacym metodzie
przygotowania fazy programowej manewru zakretu.

Manewr zakretu poprzedzony prostoliniowym lotem ustalonym od punk-
tu A do punktu P; zaczyna sie faza programowa w punkcie P i trwa do
punktu Ps. Z kolei od punktu P, do punktu K jest faza zakretu ustalonego,
a od punktu K; do punktu K> faza ruchu programowego, dalej lot jest pro-
stoliniowy. Poczatkowy kierunek lotu oznaczono v p, koficowy g, a zmiane
kierunku lotu po zakrecie A¥. Kolejne oznaczenia niezbedne do dalszych roz-
wazan to: zmienna s — naturalny parametr wzdtuz krzywej zakretu, odcinki
ap i b, — na ktérych odbywa si¢ wejscie w zakret oraz odcinki ay i by — wyscie
z zakretu (rys. 41 5).

lot ustalony

wyjscie z zakretu

%

Rys. 4. Fazy zakretu
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Y

Rys. 5. Fazy zakretu — oznaczenia

Kazdej fazie lotu nadana jest interpretacja matematyczna: lot prostolinio-
wy opisuje funkcja trygonometryczna

(s) =z + scostp

(s) = ya + ssintp (4.1)

z
Y

gdzie: x4 i ya4 — wspolrzedne punktu poczatkowego, p — poczatkowy kie-
runek lotu. Faza zakretu ustalonego, dla ktorego wspdtrzedne x i y opisuja
pokazane rownania, gdzie g i yg — wspolrzedne $rodka, wokot ktoérego odby-
wa sie zakret

. . S
Z(s) =zs+ Rs1n(1/1p + ap + E)

y(s) =ys — RCOS(l/JP +ap+ %)

(4.2)

Faza ruchu programowego opisuja réwnania wielomianu siddmego stopnia

Z(t) = Ay + Byt + Cot® + Dyt + Ept? + Fyt® + Gt + Hot” 43)
G(t) = Ay + Byt + Cyt* + Dyt + Eyt* + Fyt° + Gt® + Hyt" '

Wezesniejsze propozycje opisu trajektorii dotyczyly zastosowania wielo-
mianéw trzeciego lub piatego rzedu [1], [2], gdzie r6wnania opisujace trajek-
torie fazy ruchu programowego sa w funkcji czasu, a réwnania dotyczace fazy
ustalonego ruchu poziomego i ustalonego zakretu sa w funkcji parametru na-
turalnego s.
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programowego

Sposéb wyliczania parametréw réwnan trajektorii ruchu

Do wyliczenia wspétczynnikéw A, do H, oraz A, do H, réwnania fazy

wejscia w zakret (4.3) wykorzystuje sie nastepujace zaleznosci, wynikajace
z réwnosci pochodnych funkcji opisujacej:

e ruch prostoliniowy i ruch w fazie wejécia w zakret:

— w osi Ox

oraz

— w osi Oy

oraz

Ay =zp B, =vpcosyp
C,=0 D,=0

TS TR T8 Tf, E,
AT 5TH 615 718 | | F
12T3 2073 3074 4273 | |G

x
24Tp 6073 12073 2107T4| |H,

xs + Rsin(yp + ap) —xp, —vpTpcosip
vz cos(p + ap) —vpcosPp
2

= vz

_E sin(¢Yp + ap)

vy
~h2 Z cos(yp + ap)

Ay =yp By = vpsiniyp
C, =0 D, =0

TS TR T$ % E,
4T3 5T%  61p 718 | | Fy
12T% 2073 3074 4273 | |Gy
24Tp 60T3 12073 21074| | H,

vz sin(¢Yp + ap) —vpsinyp

2
_ v
= —Z cos(¢p + ap)

}%3

——Z sin(¢yp + ap)

[ys — Rcos(yp + ap) —yp, —vpTpsinyp]

I R2 1

(5.2)

(5.4)
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o fazy wejscia w zakret i zakretu ustalonego:

— w osi Ox
Ay = xg+ Rsin(vg — ak) B, = vz cos(Yg — ak)
v% vy
2C, = R sin(¢Yx — ak) 6D, = 42 cos(Vx — ak)
oraz
T TR T % | [ By
ATS 5T, 6T 7T | |Fu|
1272 20Ty 30T,  42T% | |Ga|
24Tx  60T% 12073 21074 | |H,
T, — Ay — BT — C, T2 — D, T}
v cos(Yg) — By — 20, Tk — 3DxTI2<
- —2C, — 6D, Tk
—6D,
— w osi Oy
Ay = ys ~ Reos(Yx — ak) By = vy Sig(ZDK —ak)
2C, = % cos(VK — k) 6D, = —% sin(¢Yx — ak)
oraz
Ty Ty Tx o Ti | [Ey
ATS  5T%  6Tn 7T | |Fy|

12T 2073 30T% 42Ty
24T 60T% 12073 210T%
vk, — Ay — BTk — C/Tjt — Dy T
vk sin(Yi) — By — 2C, Ti — 3D, T¢
—2C, — 6D, Tk
—6D,

Qﬁm @Q
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(5.5)

(5.7)

(5.8)

Tp jest czasem trwania fazy wchodzenia w zakret wzdtuz odcinkow ap
i bp. Uwzgledniane sa pochodne réwnan opisujacych trajektorie (4.1)-(4.3)
stopnia pierwszego drugiego i trzeciego. W podobny sposéb wyprowadzane sa
zaleznoéci stuzace do wyliczenia wspotczynnikow réwnan opisujacych trajek-
torie wyjscia z zakretu. Tk jest czasem trwania fazy wychodzenia z zakretu.
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6. Okreslenie czasu trwania fazy ruchu programowego

Jednym z kluczowych parametréw wystepujacych w réwnaniach (5.2),
(5.4), (5.6) 1 (5.8) jest czas trwania faz przejéciowych Tpi Tk. Znajac dlugosci
odcinkéw ap, bp, ax i bg (rys. 5) oraz predkosci lotu wzdluz tych odcinkéw,
mozna wyliczy¢ szukany czas Tp i Tk

ap +bp arx + bk
Tp=2———— T =2————— 6.1
r vp + vz K vz + UK (6.1)

Nie znamy jednak dlugosci tych odcinkoéw i dlatego na poczatku zostanie
podjeta proba okreslenia tego czasu w postaci funkeji liniowej zaleznej od kata
przechylenia @. Pokazang funkcje mozna wstepnie sformutowaé¢ na podstawie
symulowanego przebiegu zakretu sterowanego metoda sprzezenia zwrotnego,
wykorzystujac cztery pokazane prawa sterowania

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

Svs = Ky (P, — @)+ Kp(P. — P) + Ky (V. = V)+
+ Ky (W, — W)+ KL (R, — R)

Srs = KE(®, — &) + KB(P, — P) + KE(V. — V)+
+K§W, —¥) + KE(R, — R)

ors = K§(0: — ) + KH(Q: — Q) + Ky (W — W)+
+ K2 (212 — 1) + K (Uz = U)

(6.2)

w ktérych kanaly przechylenia (6.2)3 i odchylenia (6.2)2 spelniaja role steru-
jaca, a kanal pochylania (6.2); i predkosci (6.2)4 funkcje stabilizujaca.

Odpowiednie niezerowe wspétczynniki wzmocnien praw sterowania dla ma-
tematycznego modelu samolotu typu I-23 MANAGER (rozpigtosé¢ skrzydel
8.95m i calkowita masa 1050kg) obliczono metoda opisana w publikacjach
[3], [4] 1 [6], a ich wartoSci zamieszczono w tabeli 1. W symulacji uwzgled-
niono wpltyw ograniczen polozenia steréw i dynamiki uktadéw wykonawczych,
a ich przyktadowe wartosci pokazano na wykresie. Przedzialy dopuszczalnych
katowych potozen powierzchni sterowych okreslaja nieréwnosci

—20° < 0y < +15° —25° < oy < +25° —17° < dop < +15°
(6.3)
ktore dla wybranego obiektu latajacego i przyjetych praw sterowania (6.2)
manifestuja sie wplywem pokazanym na wykresie (rys. 6a). Tak duzy wplyw
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wspomnianych ograniczen wynika z uzyskanych wartoSci wspoélczynnikéw
wzmocnienia (tabela 1) pozwalajacych na zminimalizowanie czasu potrzeb-
nego na osiagniecie zadanych wartosci kata przechylenia. Do ich wyliczenia
wykorzystano sredniokwadratowy catkowy wskaznik jakosci wedlug metody
opisanej w [3], [4], [6]. Mniejsze znaczenie dla przebiegu kata przechylenia od-

grywa dynamika uktadu wykonawczego pokazana na wykresie rys. 6a.

60 T 70
50 | . |80 s pmmees
- ’l
H/ 50 —
40— 1 -
— 40 4 =40 -
> ' . ) 40
35,30 ! | & V=50 [m/s]
= 4 . 1%s80—+ o f---- V=60 [m/s] n
'
2071 f---- @ [deg] dyn. objektu| | 54 _
7 :' II — — - @ [deg] ogr. stery
10! I @ [deg] dyn. serva 1 10— —
4 ]
U
0 T I 0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5

t[s]

t[s]

Rys. 6. Przebieg kata przechylenia w czasie; (a) wplyw ograniczen polozenia steréw
i dynamiki ukladu wykonawczego, (b) dla dwoch réznych predkosei lotu

Tabela 1. Wspdlczynniki wzmocnien praw sterowania, r-nia (6.2)

K{ [degs/m]| K& [degs/m] Kg [degs/rad]| KX [deg/m] | K& [deg/rad]
0,3041 0,1764 —1,7733 0,152 13,658
KV [degs/m] | K} [degs/rad]| K} [degs/rad] | KY [deg/rad]| K} [deg/rad]
2,1645 1,9199 —41,286 —0,9571 —2,550
Kl [degs/m] | KL [degs/rad] | Kk [degs/rad] | K& [deg/rad] | K [deg/rad]
1,4796 6,2199 —16,125 120,594 6,5952
K[ [degs/m]| K, [degs/m] Kg [degs/rad] | K7 [deg/m] | K} [deg/rad]

452,1 93,5 1771 3.9 —140,1

Przebiegi kata przechylenia dla réznych wartosci zadanych tego kata odpo-
wiadajacych okreslonym warto$ciom promienia zakretu w fazie wejscia w za-
kret (rys. 7a) pozwala na sformulowanie nastepujacej funkeji

Tp = 0,21893 + 0,02284% + ATp

(6.4)
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Rys. 7. Przebieg kata przechylenia w czasie; (a) wejscia w zakret, (b) wyjscia
z zakretu dla réznych wartoéci zadanych kata przechylenia

gdzie ATp € (0,4s,1,25), ktora okresla czas trwania wejécia samolotu w zakret
w funkcji zadanego kata przechylenia. Wspotczynniki okreslaja czas potrzebny
na osiagniecie okreslonego kata przechylenia w przyblizeniu w przedziale cza-
sowym od t =0sdo t = 1,5s. AT jest czasem niezbednym na ustabilizowanie
sie tego kata na zadanym poziomie, na rys. 7a miedci sie¢ w przyblizeniu od
t=15sdo t =3,5s. W podobny sposob okreslono funkcje liniowa opisujaca
czas trwania wyjscia z zakretu

Ty = 0,1243 4 0,024170 + ATy (6.5)

gdzie ATy € (0,3s,1,25).

W obu fazach wspoétczynniki wzmocnien zostaly tak dobrane, aby zapew-
ni¢ z jednej strony najkrotszy czas trwania fazy przejéciowej, a z drugiej, jak
najmniejsze przeregulowanie szczegolnie przy wiekszych zadanych katach prze-
chylenia. Jest to szczegdlnie istotne, gdy podczas wykonywania manewru an-
tykolizyjnego wystepuje deficyt czasu (przestrzeni). W rzeczywistosci sytuacja
jest bardziej ztozona, poniewaz dotychczasowe przebiegi automatycznie stero-
wanego zakretu i jego faz przejéciowych dotyczyty lotu samolotu ze stata pred-
koscia 50 m/s. Dla lotu z innymi predkosciami, np. 60 m/s, faza przejSciowa
ma inny przebieg (rys. 6b) i dlatego funkcja opisujaca czas jej trwania zalezy
od dwoch parametréow i moze przyjaé¢ jedng z mozliwych ponizej pokazanych
form

T[gp(@, V) =a+bD+cV+dVeP + ATkp (6.6)
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7. Przyklad obliczeniowy trajektorii przykladowego manewru
antykolizyjnego

Jako przyktadowy ksztalt ptaskiej trajektorii wybrano pokazany na rys. 3
hipotetyczny manewr antykolizyjny sktadajacy sie z trzech elementarnych ma-
newrow pokazanych oddzielnie na rys. 8 i 9, z ktorych kazdy sktadal sie
z zakretu i dwbéch odcinkéw prostoliniowych. Predkos$é lotu wzdluz rozwa-
zanej trajektorii (rys. 3) wynosila V' = 50m/s. Niezbedny czas potrzebny
do przebycia tej trajektorii wynosit 37,36 s. W wybranym przykladzie zakre-
ty odbywaly sie w réznych kierunkach oraz z réznymi przyrostami kata od-
chylenia AW. Dla kolejnych elementarnych manewréw wybrano nastepujace
wartosci: A¥ = 90°, 135° i 45°. W celu uzyskania szerszego spektrum zakre-
su zmian stanéw lotu wybrano nastepujace rézne warto$ci promienie zakretu:
R'=220m, R? =150mi R? = 300 m. Punkt poczatkowy i koficowy oraz kat
przechylenia w zakrecie ustalonym i jego przeciazenie normalne do trajektorii
dla kazdego z elementarnych manewréw podano w tabeli 2.

400 - -s-- - -mmmmmmmmmm——— oo

lot ustalony uslalolny

' '
! 700 4 - - __ K 4ot . zakrgt
1
prostoliniowy 1
' 1

[}
=}
S
|
1
1
1
1
1
1
1
1
|
1
1
1
1
1
1
S
1
I
1
1
1
1
S,
1
1
1
1
1
|
=

1
i K, : : 600 ----- - = zzakrgtu T T T T T\ -
1
K 1 P,
=200 - -{~-——-—- :‘ ________________ : = lot ustalony
E K ! 1 — prostoliniowy
— 1 ' 1
4 | H
1
1

zakret e

T
'
1
i
'
i S R ¥ [ lot ustalony
100 : Iustalnny : : ! prostoliniowy
lot ustalon: '
1 : : ' | prostoliniomy 400 [ --=-- [ [
I h wejscie w zakret | I | | 1
| 1 | 1 \ 1 ! ! 1 1
0= --4-——--— - 1 | 1 1 1
1 1 1 |
i | P, P Py, i | i i i
1 300 f i f i
-400 300 -200 -100 0 -800 -700 -600 -500 -400
x [m] x [m]

Rys. 8. Przebieg trajektorii pierwszego i drugiego elementarnego manewru

Czasy trwania poszczegdlnych faz wyliczono zgodnie z podana metoda
w rozdziale 6 dla kazdego elementarnego manewru oraz catkowity czas jego
trwania zamieszczono w tabeli 3.

Na rys. 10 pokazano przebieg calej trajektorii stanowigcej sume jej frag-
mentéw zamieszczonych na rys. 8 1 9. Ksztaltowi tej trajektorii odpowiadaja
zmiany krzywizny zaprezentowane narys. 12. W czasie wykonania omawianego
ztozonego manewru antykolizyjnego, kat przechylenia samolotu @ przyjmowat
wartosci pokazane na rys. 11. W poczatkowej i koncowej fazie lotu nieustalo-
nego wystepowaly nieznaczne wahania wartosci kata przechylenia i krzywizny.
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Rys. 9. Przebieg trajektorii trzeciego elementarnego manewru

Tabela 2. Parametry charakteryzujace elementarne manewry

‘ Manewr 1 ‘ Manewr I1 ‘ Manewr II1 ‘

Poczatek manewru xp 175 400 912,13
Poczatek manewru yp 0 537,87 387,87
Koniec manewru xg 400 656,07 1124
koniec manewru yg 225 643,93 300
Ustalony kat przechylenia @ 48,57 59,53 40,36
Ustalone przy$pieszenie a,, 11,11 16,67 8,33

Tabela 3. Czas trwania poszczegblnych elementarnych faz manewréw |[s]

Odcinek | Wejscie | Zakret | Wyjscie | Odcinek | Caly

prostolin. | w zakret | ustalony | z zakretu | prostolin. | manewr
Manewr I 2,45 2,1 4,97 2,1 12,45 24,07
Manewr I1 4,06 2,3 4,77 2,3 8,58 22,01
Manewr 111 5,14 1,9 2,81 1,9 0,57 12,32

W momencie wchodzenia w zakret nastepuje krétkotrwale i o malej warto-
sci przechylenie w przeciwnym kierunku do zadanego. W czasie stabilizowania
sie kata przechylenia (rys. 11 — przechodzenie do stanu ustalonego) nastepuje
nieznaczne przekroczenie wartosci @ w stosunku do wartosci w stanie usta-
lonym. Zjawisko ma podobny charakter do przesterowania (rys. 6) obserwo-
wanego, gdy stosowane sa prawa sterowania (6.2). Przyczyna takiego zjawiska
(rys. 11) jest jednak inna i wynika ze specyfiki sklejania fragmentéw trajektorii

opisanych réwnaniami wielomianowymi.
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Rys. 11. Przebieg kata przechylenia w czasie lotu wzdluz calej trajektorii

0.005
p~' [1/m]+
o —

0

Rys. 12. Przebieg krzywizny wzdluz calej trajektorii

8. Wnioski

Na podstawie wykonanych prac i przedstawionego materialu mozna sfor-
mutowaé nastepujace wnioski:

e Przeprowadzona analiza przykiadu manewru antykolizyjnego pokazuje
ztozono$é procesu doboru jego odpowiednich parametréw w tym okre-
Slenia czasu trwania faz programowych.

e Charakter wybranego manewru antykolizyjnego jest zdeterminowany
przez kat przechylenia i predkosé lotu obiektu.
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o Czas trwania fazy przejSciowej Tp i Tk zalezy od zadanej koncowej

wartosci kata przechylenia i predkosci lotu.

Czynnikami dodatkowo wptywajacymi na czas Tp i Tk sa ograniczenia
nalozone na polozenia steréw oraz dynamika uktadéw wykonawczych.

Sprawdzenie przedstawionej koncepcji wymaga wyliczenia programo-
wych sterowan i symulacji wielofazowego manewru antykolizyjnego.
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Anti-collision manoeuvre in programmed motion theory context

Abstract

In the article the idea of automatically-controlled anti-collision manoeuvre ba-
sed on programmed motion theory is presented. The problem consists in synthesis of
programme constraints to accomplish planned manoeuvre requirements. Shaping the
trajectory of planned manoeuvre defines the important problem to assure continuity
requirements necessary for state variables describing the object’s motion. Polynomial
functions of the range high enough are used to complete these demands. The trajec-
tory have been computed for example manoeuvre synthesised in order to avoid static
obstacle.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéow na nauke w latach od 2010 do 2012 jako
projekt rozwojowy nr OR00011711
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W celu zwigkszenia bezpieczenstwa lotu $émigtowca wprowadza sie ogra-
niczenia uzytkowania narzucone w instrukeji uzytkowania w locie. Szcze-
golnie wazne jest operowanie w obszarach bezpiecznych parametréw lo-
tu, ktore determinuja taktyke lotéw tych statkéw powietrznych. W pracy
przedstawiono wyniki tréjwymiarowej symulacji lotu Smigtowca w blisko-
$ci granic uzytkowania. Zagadnienie rozwigzywano przy pomocy opro-
gramowania FLUENT, przy czym praca wirnika no$nego odwzorowana
zostala za pomoca funkcji 'FAN model’. Obliczenia numeryczne wykona-
no przy wykorzystaniu geometrii i parametrow $migtowca W-3 Sokdl”.

1. Wstep

Sposob latania na Smigtowcach, tak jak i na innych statkach powietrznych,
musi by¢ zgodny z wymogami bezpieczenstwa. Poprawe bezpieczenstwa eksplo-
atacji zapewnia sie poprzez zdefiniowanie zasad wykonywania zadan lotnych
w postaci granic dopuszczalnych warunkéw lotu $§miglowca. Tworza one tzw.
obwiednie stanow lotu, ktore wytyczaja strefy bezpiecznych i niebezpiecznych
parametréw lotu. Zbiér wymagan i procedur majacych na celu zwiekszenie
bezpieczenstwa poprzez odsuniecie zakreséw uzytkowania $miglowca od gra-
nicznych stanéw lotu zawarty jest w instrukcji uzytkowania w locie oraz w prze-
pisach o ruchu statkéw powietrznych. Operowanie w strefach niebezpiecznych
parametréw lotu nie jest niemozliwe, natomiat moze stanowi¢ zgrozenie dla
zalogi i pasazerow.
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2. Granice uzytkowania S$miglowca

Granice uzytkowania statkow powietrznych, czyli obszary bezpiecznej eks-
ploatacji wyznaczone w celu zwiekszenia bezpieczenstwa, zaleza od kilku grup
czynnikéw zwiazanych z warunkami lotu, warunkami otoczenia, sterowaniem
czy konstrukcja $miglowca (granicznymi zakresami pracy poszczegdlnych jego
podzespoléw). Duza dynamika zmian tych parametréw powoduje, iz w prak-
tyce wyjscie poza bezpieczny zakres uzytkowania moze wystapi¢ przyktadowo
z powodu zaistnialych warunkéw lotu czy bledéw pilotazu. Szczegdlnie waz-
ne z eksploatacyjnego punktu widzenia jest obostrzenie dotyczace kombina-
cji dwoch parametréw: predkosci i wysokosci lotu. Zestawienie tych wielkosci
w postaci charakterystyki wysokosci w funkcji predkosci H = f(V') nazywane
jest wykresem H-V (Height-Velocity). Niebezpieczne obszary ograniczone na
wykresie liniami, okreslane jako strefy H-V (rys. 1), szczegdlnie istotne sa w lo-
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Rys. 1. Wykres H-V (charakterystyka wysokosci w funkcji predkosci lotu), ze
szczegdlnym wskazaniem obszaru malych predkosci i wysokosci lotu

tach na maltych wysokosciach i z matymi predkosciami. Cechy konstrukcyjne
Smiglowcow umozliwiajace wykonywanie zadan w tym wlasnie zakresie (,ni-
ski” zawis, lot z mala predkoscia na malej wysokosci) to najwieksze zalety tych
statkéw powietrznych. Szczegdlnie przydatne sa miedzy innymi w przypadku
misji ratowniczych, przeciwpozarowych, transportowych czy obserwacyjnych
(rys. 2). Istnieje zatem konieczno$é wykonywania lotéw w takich warunkach,
a strefy H-V, mimo ze stuza poprawie bezpieczenstwa poprzez minimalizo-
wanie ryzyka zagrozenia, to jednoczeénie zawezaja obszar uzytkowania $mig-
towca.
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Rys. 2. Przykladowe zastosowanie $miglowcéw: a) do prac transportowych [11],
b) do prac ratowniczych [11]

Jako obszar niebezpiecznych parametréw lotu wyrézniona zostala powyzej
przede wszystkim strefa o matych predkosciach i wysokosciach lotu. Innym
stosowanym w eksploatacji $miglowcdéw ograniczeniem dotyczacym niewiel-
kich predkosci lotu jest tzw. wykres biegunowej opadania, na ktory nanoszone
sa granice wystepowania zjawiska pierscienia wirowego na wirniku nosnym
Smigtowca. Na rysunku 3 przedstawiono trojwymiarowy wykres sktadowych
predkosci z zaznaczonym obszarem niebezpiecznych warunkéw lotu. Predko-
Sci: opadania w, postepowa v i boczna u odniesione sg tu do predkosci indu-
kowanej w zawisie v;q.

7]

w
Rys. 3. Wykres skladowych predkosci z naniesionymi granicami VRS; U = u/vj,
W = w/’l}io, V = U/Uio
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Natura przeplywu powietrza przez wirnik nosny smigtowca w stanie pier-
Scienia wirowego zostala dokladniej opisana w pracach [2], [3], natomiast w ni-
niejszym opracowaniu przyblizone zostana pokrotce warunki, w jakich zjawi-
sko powstaje i jakie sa jego konsekwencje. Stan pierscienia wirowego (ang.
Vortex Ring State) powstaje na skutek wyhamowywania przeplywu induko-
wanego praca wirnika przez masy powietrza naplywajacego na niego od dotu.
W praktyce moze mie¢ to miejsce podczas opadania $migltowca lub przy sil-
nym podmuchu wiatru od dotu, gdy predkosé¢ naptywu na wirnik w jest réwna
lub bliska predkosci indukowanej v;p, a dokladniej, gdy w = (0,5 + 1,5)v;0.
Cecha charakterystyczna tego zjawiska sa pierScieniowe wiry, ktére, tworzac
sie wokot wirnika, zaktdcaja przepltyw istotnie zmniejszajac efektywnosé jego
pracy.

Smiglowiec, znajdujac sie w strefie pierécienia wirowego, nabiera wielu nie-
przyjemnych cech z punktu widzenia pilotazu. Z powodu zaklécenia przepty-
wu wokot wirnika nosnego obserwuje sie spadek sity ciagu, a w konsekwencji
wzrost predkosci znizania. Sytuacja jest niebezpieczna, zwlaszcza gdy $migto-
wiec znajduje sie na malej wysokosci. Gwaltowny wzrost predkosdci opadania
bez zapasu wysokosci moze spowodowaé uderzenie Smigtowca o Ziemie z duza
predkoscia pionowa. Przelotowi przez strefe pierScienia wirowego towarzysza
silne drgania, zakl6cenie rownowagi i sterownosci Smigltowca oraz zwiekszony
pobér mocy.

3. Przypadki obliczeniowe

Celem niniejszej pracy byla symulacja dwoch manewréw $migltowca wy-
konanych w bliskosci wystepowania granic pierScienia wirowego na wirniku
no$nym $miglowca. Pierwszy z nich to pionowe opadanie (zawis, zwigksza-
nie predkosci opadania, wyhamowanie, zawis), drugi — opadanie z predkoscia
postepowa (ze zmiana wartosci sktadowych predkosci podczas znizania). Ob-
liczenia wykonano za pomoca oprogramowania FLUENT, stanowiacego czes$¢
pakietu ANSYS. Obiektem badan byt émigtowiec W-3 ,,Sokdt” | ktorego model
geometryczny przedstawiono na rysunku 4. W celu przeprowadzenia analizy
numerycznej wykonano niestrukturalng siatka obliczeniowa za pomoca progra-
mu ICEM CFD. Wirnik noény modelowano jako powierzchnie statego skoku
ci$nienia (FAN model) wynoszacego Apwny = 300 Pa, predko$é indukowana
w zawisie natomiast byla réwna vy = 14,56 m/s. Ruch $migltowca w obu przy-
padkach zrealizowano dzieki wykorzystaniu dostepnej w programie FLUENT
tzw. funkcji uzytkownika (UDF), poprzez wprowadzenie jako dane wejsciowe
wartosci sktadowych predkoéci w funkeji czasu.
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Rys. 4. Model geometryczny $miglowca W-3 | Sokél” uzyty do obliczen

Manewr pionowego opadania rozpoczeto od zawisu, nastepnie stopniowo
zwiekszano predkos¢ opadania, od 11s rozpoczeto wyhamowywanie, az do za-
wisu. Czas trwania calego manewru to 21s, zatem byl to przypadek szybkich
zmian pionowej sktadowej predkosci. Na rysunku 5 przedstawiono charakte-
rystyki lotu pionowego w postaci wykresu predkosci pionowej oraz poziomej
w funkcji czasu. Ponizej zamieszczono réwniez wykres predkosci opadania
w funkcji predkosci postepowej z naniesiona granica wystepowania pierscie-
nia wirowego na wirniku no$nym S$migtowca (rys. 6). Jak widaé, cze$é lotu
wykonywana zostala w strefie VRS.
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Rys. 5. Charakterystyki lotu pionowego: a) wykres predkosci pionowej w funkeji
czasu, b) wykres predkosci poziomej w funkcji czasu

Manewr opadania z predkodcia postepowa rozpoczyna sie od opadania
z predkoscia pionowa w = —7,6 m/s oraz predkoscia postepowa v = 4,2m/s,
w trakcie czterdziestu sekund trwania manewru wystepuja zmiany wartosci
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Rys. 6. Wykres biegunowej opadania z naniesiong granica VRS dla przypadku
pionowego opadania $miglowca
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Rys. 7. Charakterystyki lotu sko$nego: a) wykres predkosci pionowej w funkeji
czasu, b) wykres predkosci poziomej w funkcji czasu
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Rys. 8. Wykres biegunowej opadania z naniesiong granica VRS dla przypadku
skosnego opadania $migtowca
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obu sktadowych predkosci, przy czym najbardziej interesujaca z punktu widze-
nia wystepowania pier$cienia wirowego jest dwudziesta ésma sekunda lotu, kie-
dy predko$é¢ opadania wynosi w ~ —12m/s, za$ predko$¢ pozioma v ~ 2m/s.
Przebieg zmian sktadowych predkosci podczas calego manewru przedstawia
rysunek 7. Tak jak w poprzednim przypadku, omawiany lot jest wykonywany
czesciowo w obszarze VRS, co przedstawiono na rysunku 8.

4. Wyniki obliczen

Rezultaty uzyskane w wyniku przeprowadzonej analizy numerycznej przed-
stawione zostana ponizej w postaci wizualizacji pola przeptywu dla opisanych
stanéw lotu. Linie pradu predkosci dostarczg informacji na temat charakte-
ru przeptywu wokot $migtowca. Przeprowadzone obliczenia wykonywane byty
dwuetapowo, w pierwszej kolejnosci obliczane byty przypadki startowe, a na-
stepnie przy wykorzystani opcji User Defined Function zadawany byt ruch
$miglowca za pomoca zmian sktadowych predkosci.

Rys. 9. Wizualizacja przeptywu dla przypadku zawisu $émiglowca

Na rysunku 9 przedstawiono obraz przeplywu dla zawisu, rozpoczynaja-
cego manewr pionowego opadania. Zgodnie z oczekiwaniami, obserwuje sie
uporzadkowany odrzut powietrza w dét. Jak widaé, sposéb modelowania pra-
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Rys. 10. Wizualizacja optywu $miglowca dla przypadku pionowego opadania
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cy wirnika za pomocg funkcji FAN model nie uwzglednia skrecenia strumienia
zawirnikowego.

Na rysunku 10 przedstawiono oplyw $miglowca w pionowym opadaniu dla
wybranych jego fragmentow. W przypadku tego manewru zauwazalne sa struk-
tury wirowe, najbardziej intensywne przy najwiekszych predkosciach opada-
nia. Podczas wyhamowywania widoczny jest obraz przemieszczania sie wiréw
w dét, zdmuchiwanych przez wirnik nosny. Szybkie tempo znizania przektada
sie na mniejsza intensywnos¢ tego zjawiska, pierscieniowe wiry umiejscowione
sa wylacznie ponizej tarczy wirnika no$nego.

Rys. 11. Oplyw $miglowca w manewrze opadania z predkoscia postepowa

Manewr opadania z predkoscig postepowa ma nieco inny przebieg, charak-
ter oplywu $migltowca w przypadku startowym jest odmienny (rys. 11). Pred-
kos¢ strumienia naplywajacego na wirnik no$ny od dotu jest na tyle duza, ze
w istotny sposob zaburza strumien indukowany przez wirnik no$ny smigtowca.
Wprowadzane w dalszym etapie obliczen zmiany wartosci predkosci opadania
i predkosci postepowej wplywaja na intensyfikacje zjawiska (rys. 12).

Najwiekszy wplyw warunkow lotu na oplyw $miglowca ma miejsce, gdy
porusza si¢ on ze stosunkowo duza predkoscia opadania (bliska predkosci in-
dukowanej w zawisie) oraz niewielka predkoscia postepowa. Zwickszenie pred-
kosci poziomej oraz zmniejszenie predkosci pionowej (ma to miejsce w ostatniej
fazie lotu) powoduje zdmuchnigcie wiréw, ktore dotychczas skumulowane byty
gléwnie w przedniej czesci wirnika. Takie zasterowanie $miglowcem (zwiek-
szenie predkosci postepowej) zapewnia skuteczny sposéb ucieczki ze strefy
pierscienia wirowego.
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Rys. 12. Wizualizacja oplywu $miglowcu w manewrze opadania z predkoscia
postepowa
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Flight simulation of a helicopter close to the operation limits

Abstract

To increase the helicopter flight safety the operation limits are defined in flight
manual. The paper presents the results of three-dimensional simulation of a helicopter
maneuver close to the operation limits. A phenomenon solved by using the software
FLUENT. Numerical calculations performed using the geometry and flight parameters
of helicopter W-3 “Sokél”.
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W ramach przedstawionej pracy przeprowadziliSmy analize startu samo-
lotu z wektorowanym ciagiem. Model matematyczny zostal wyprowa-
dzony w samolotowym uktadzie wspotrzednych. W modelu tym zawarto
zmiany charakterystyk aerodynamicznych samolotu wywotane wplywem
bliskosci Ziemi, wychyleniem klap oraz pozycja podwozia. Wektorowa-
nie ciagu zostato zamodelowane poprzez zmiang kata odchylenia wekto-
ra ciagu co jeden stopien. Ze wzgledu na wykorzystanie réznych ukla-
dow wspdlrzednych, transformacji pomiedzy nimi dokonano przy pomo-
cy macierzy obrotow. Wyniki przedstawiono w nieruchomym uktadzie
wspotrzednych zwiazanym z Ziemia. Przedstawiony model opracowano

dla samolotu F-16 w wersji MATV i zaimplementowano w srodowisku
Matlab 2009b.

1. Wstep

Wspblcezesny, dynamiczny rozwdéj technologiczny wymaga ciaglej analizy
zagadnien, ktora moze poprawi¢ w okreslonym stopniu charakterystyki danego
obiektu. W przypadku statkéw powietrznych obszarem poddawanym takiej
analizie jest dlugo$é¢ startu samolotu.

Jednym z rozwiazan pozwalajacych na skrocenie drogi startu jest wykorzy-
stanie systemu wektorowania ciagu. System taki umozliwia zmiane kierunku
wektora ciggu, najczedciej poprzez zmiane geometrii dyszy wylotowe;j.

Systemy wektorowania ciggu stosowane sa w konstrukcjach lotniczych,
m.in. w celu zwiekszenia ich manewrowosci (F-16 MATV), rezygnacji ze sto-
sowania powierzchni sterowych (Boeing X-36). Systemy te moga by¢ wykorzy-
stywane takze w samolotach pionowego startu i ladowania (YAV-8B Harrier).
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Rys. 1. Boeing X-36 wykorzystujacy system wektorowania ciagu zamiast
powierzchni sterowych [1]

Start samolotu jest manewrem odbywajacym sie na niewielkiej wysoko-
Sci. W przypadku startu konieczne jest uwzglednienie dodatkowych efektow
spowodowanych obecnoscig Ziemi — tzw. efektu przypowierzchniowego.

Obecnosé Ziemi powoduje zmiany w rozkladzie cisnien na powierzchni pro-
filu, co skutkuje zwickszeniem sity nosnej i jest okreslane mianem efektu ,,po-
duszki powietrznej”. Ponadto tworzace si¢ wiry koncowe maja mniej miejsca
by sie rozwinaé, niz gdy lot odbywa sie z dala od Ziemi. W rezultacie maleje
opor indukowany, a zatem zmniejsza sie opor catkowity. Na skutek bliskosci
Ziemi nastepuje takze przesuniecie kata zerowej sily nosnej. Wplyw efektu
przypowierzchniowego na charakterystyki samolotu maleje wraz z oddalaniem
sie od powierzchni Ziemi.

2. Opis obiektu modelowania

Jednym z samolotéw wyposazonych w system wektorowania ciagu jest F-16
MATV (Multi Azis Thrust Vectoring). Jest to wielozadaniowy samolot mysliw-
ski z metalowym skrzydtem pasmowym o skosie 40 deg wyposazony w turbo-
wentylatorowy silnik z dopalaczem.

Zastosowane w nim skrzydlo pasmowe stanowi potaczenie skrzydta smu-
klego (pelniacego funkcje generatora wir6w) oraz skrzydla skosnego. Podczas
lotu na duzych katach natarcia wiry sptywajace z krawedzi natarcia skrzydta
smuklego zwiekszaja energie strug powietrza oplywajacych skrzydito skosne,
co powoduje powstanie dodatkowej sily noénej oraz opdznia oderwanie. Gdy
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manewr odbywa sie na malych katach natarcia, sita no$na generowana jest za
pomocyg skrzydla sko$nego.

Zaletami skrzydta pasmowego sg znaczne zwiekszenie wartosci wspotczyn-
nikéw sity noénej oraz krytycznego kata natarcia. Skrzydto pasmowe w poréw-
naniu do skrzydta klasycznego charakteryzuje sie wzrostem oporu i nieliniowa
charakterystyke momentu pochylajacego.

Wektorowanie ciggiem w wersji MATV osiagnieto poprzez zastosowanie
dyszy wylotowej AVEN (Azisymmetric Vectoring Exhaust Nozzle), ktérej geo-
metrie zmienia sie za pomoca trzech silownikéw hydraulicznych roztozonych
co 120 deg wokét osi podiuznej silnika. Dysza poprzez te zmiane geometrii po-
zwala na pochylanie oraz odchylanie kierunku wektora ciagu w zakresie od
—17deg do +17deg, a takze dowolng kombinacje tych ruchow.

Zastosowanie systemu wektorowania ciagu w wersji MATV pozwolito na
zwiekszenie manewrowosci w zakresie niewielkich predkosci oraz na dalsze
zwiekszenie krytycznego kata natarcia (az do 85 deg).

Charakterystyki aerodynamiczne modelowanego obiektu zostaly zaczerp-
niete z NASA Technical Paper 1538 [4]. Ze wzgledu na charakter przeprowa-
dzonego tam eksperymentu identyfikacyjnego konieczne byto uzupelnienie cha-
rakterystyk o zmiany wywotane efektem przypowierzchniowym, wychyleniem
klap oraz pozycja podwozia. Model matematyczny silnika uzyskany zostal przy
pomocy apletu NASA Gleen Research Centre [10].

3. Zalozenia i uklady wspoéirzednych

Przyjety model opiera sie na nastepujacych zatozeniach:

e samolot traktowany jest jako nieodksztalcalna bryla sztywna o szedciu
stopniach swobody z ruchomymi powierzchniami sterownymi oraz ele-
mentami mechanizacji plata,

e samolot posiada pionowg plaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,

e masa samolotu jest stata, a ruchy powierzchni sterowych nie wplywaja
na zmiany charakterystyk bezwtadnosciowych,

e oplyw samolotu jest quasi-stacjonarny,
e przyjeto nieodksztalcalny model podwozia,

e przyjeto, ze w czasie ruchu samolotu po ptycie lotniska na podwozie
dziataja reakcje, z ktérych kazda ma sktadowa normalng i styczna,
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e pominieto wplyw wiatru, boczne znoszenie, przechylanie oraz odchyla-
nie,

e zalozono ptaski model ptyty lotniska, bez jej nieréwnosci oraz pochylen,

e przyjeto, ze ciag jest funkcja wysokosci lotu oraz liczby Macha.

Ruch samolotu zostal opisany przy pomocy nastepujacych, prawoskret-
nych, uktadéw wspotrzednych:

e Uktad wspdlrzednych Ozyz sztywno zwiazany z poruszajacym sie sa-
molotem. Poczatek ukladu znajduje sie¢ w srodku cigzkosci C'. Kierunek
osi x pokrywa sie z osia podluzng kadtuba samolotu, o$ y skierowa-
na jest wzdluz prawego skrzydla, natomiast 0§ z stanowi dopelnienie
samolotowego uktadu wspolrzednych.

Rys. 2. Samolotowy uklad wspoélrzednych [8]

e Uklad predkosciowy (aerodynamiczny) Oz,yqz, zwiazany z kierunkiem
optywu samolotu o poczatku w érodku ciezkosci. O§ x, ma kierunek
predkosci opltywu, a zwrot przeciwny.

e Uklad predkosciowy laboratoryjny O;rqyazq zwiazany z kierunkiem
oplywu samolotu o poczatku w érodku aerodynamicznym ptata. O$ xy;
posiada kierunek i zwrot predkosci optywu.

e Nieruchomy uktad wspétrzednych nawigacyjnych Osxy,yy,z, zwiazany
z Ziemia. Uklad opisuje polozenie srodka ciezkodci samolotu. Poczatek
uktadu pokrywa sie potozeniem $rodka ciezkosci w chwili poczatkowej
t=0.
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Ze wzgledu na przyjete zalozenia (ptaski model ruchu) w celu transforma-
¢ji miedzy poszczegdlnymi ukladami wspotrzednych mozna bylo wykorzystaé
metode oparta o macierze obrotu.

4. Model matematyczny

W celu uzyskania dynamicznych réwnan ruchu wykorzystano zasady
zmiennoéci pedu i kretu dla uktadu o poczatku w $rodku masy

o1 0K o

W‘FQXH:F 8t +QXKO:MO (4.1)
gdzie:
2 =[P,Q,R] — wektor predkosci katowej w ukladzie Ozyz,
F=[X,Yy,Z]" —  wektor sit,
Mo = [L,M,N]" — wektor momentéw wzgledem punktu O,
a(-)/ot — pochodna lokalna wzgledem czasu.

Silty dziatajace na samolot mozna podzieli¢ na: sily aerodynamiczne
(aero), site ciezkosci, sile ciagu (th) oraz sity pochodzace od podwozia
(fw, mg). Analogicznie mozna wyrdzni¢ momenty pochodzace od tych sil.

Rys. 3. Uktad sit dziatajacych na samolot

Po uwzglednieniu przyjetych zalozen otrzymuje sie uktad réwnan:
mU = -QW + X mW = QU + Z

J,Q =M ©=0Q (4.2)
Iy = Ucos® + Wsin©@ Z2p, =Usin® — W cos ©
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Model silnika przedstawiony przez NASA Gleen Research Centre zostal
wykorzystany do okreslenia wartosci sity ciagu [10]. Odchylanie kierunku wek-
tora ciagu zostalo zamodelowane poprzez zmiane skokowa kierunku wektora
ciagu co 1deg w zakresie (—17 deg; 17 deg).

Sity aerodynamiczne oraz momenty pochodzace od sit aerodynamicznych
zostaly okreslone na podstawie NASA Technical Paper 1538 [4]. Na rysun-
kach 4-6 przedstawiono warto$ci wspélczynnikéw sit i momentéw pochodza-
cych od sit aerodynamicznych w ukladzie Ozxyz dla zerowych wychylen po-
wierzchni sterowych oraz zerowej wartosci predkosci pochylania Q).

beta[deg]

alpha[deg)]

Rys. 4. Bezwymiarowy wspoltczynnik Cj gero

100
40

beta[deg] alpha[deg]

Rys. 5. Bezwymiarowy wspolczynnik C, 4ero
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Rys. 6. Bezwymiarowy wspolczynnik Ch, gero

Ze wzgledu na postaé przeprowadzonego eksperymentu identyfikacyjnego
nalezy uwzgledni¢ wplyw wychylenia klap, pozycji podwozia oraz bliskosci
Ziemi na charakterystyki aerodynamiczne.

W celu okreglenia wplywu wychylenia klap tylnych (tef) na zamiany war-
tosci sit i momentow aerodynamicznych mozna wykorzystaé zaleznosci podane
w [3], [5], [7]. Uwzglednienie wychylenia klap powoduje zwigkszenie wartosci
wspotczynnika sity nosnej, przesuniecie charakterystyki sity nosnej w strone
mniejszych katéw natarcia oraz wzrost oporu aerodynamicznego

ACT tef = k1k2 ACL base

o138
ACD e = 1.7 té,f % sin? Otef (4.3)

ACp =T ACLsef + Z5(ACD tef — ACL1es@) + ACwmo teg

W podobny sposéb mozna okreslié wplyw pozycji podwozia (gear) na za-
miany wartosci sit i momentéw aerodynamicznych. Na podstawie ,,Mechaniki
Lotu” W. Fiszdona [3]:

AC, gear — Z;ACp gear (44)

Ze wzgledu na wplyw Ziemi konieczne jest takze uwzglednienia zmian
w charakterystykach wywotane efektem przypowierzchniowym.

W oparciu o ,Modelowanie fizyczne i matematyczne ruchu samolotu po
Ziemi w czasie startu i ladowania” J. Maryniaka i in. [2] mozna okregli¢: prze-
suniecie kata zerowej sity nosnej ag, maksymalna wartosé¢ wspotczynnika sity
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noé$nej Cf mae, nachylenie charakterystyki sity no$nej oraz zmiane oporu in-
dukowanego. Wykorzystuje sie w tym celu nastepujace zaleznosci:

Qpe = ag + b3 CrLmaze = CLmaz + 014

dg:z _ %C (ﬂ) Cpi. = CDz'@(%)

H
Wartosci wspdlezynnikéw korekcyjnych moga byé odczytane z wykreséw
przedstawionych na rys. 7.

(4.5)

DVL.129

DVLJ36
olo, =, + Ds

ay, Czmax, = Czmax + Qy
02 ———zbieznost=02
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Rys. 7. Wartosci wspolezynnikéw korekeyjnych [2]

5. Wyniki koncowe

Analizy dokonano poprzez scatkowanie dynamicznych rownan ruchu meto-
da Rungego-Kutty IV rzedu w srodowisku Matlab R2009b. Obliczenia rozbito
na 4 etapy: faze rozbiegu, oderwania, zalamania i wznoszenia, przyjmujac za
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wartosci poczatkowe wartosci koncowe z poprzednich etapéw. W symulacji
uwzgledniono ograniczenie nie zezwalajace na kontakt ogona samolotu z plyta
lotniska.

Pozycja samolotu podezas startu

4op-+
20
I —-17deg
el ——-10deg
—-5deg
——Odeg
10 — 5deg
10deg
: ; e — 17deg
00 100 200 300 400 500

x[m)

Rys. 8. Potozenie érodka ciezkosci samolotu w nawigacyjnym uktadzie
wspotrzednych

F-16 dysponuje duzym wspoétczynnikiem ciagu, wobec czego uzycie silnika
z systemem wektorowania ciagu pozwala w znaczacy sposob skroci¢ dhugosé
startu.

Najkrotsza droge startu uzyskuje sie dla kata odchylenia wektora ciggu
A = —17deg. W tym wypadku start mégtby nastapi¢ niemal z miejsca (dla
bardzo niewielkiej predkosci), jednak ze wzgledu na to, aby ogon samolotu nie
uszkodzil sie w wyniku uderzenia o Ziemie spowodowanego obrotem, konieczne
jest dodatkowe rozpedzenie samolotu do okreslonej predkosci.

Zdolnos$¢ do niemal natychmiastowego oderwania od plyty lotniska jest
w tym wypadku rezultatem duzego momentu spowodowanego przez site ciagu
oraz faktu, iz samolot niezwykle szybko wchodzi na bardzo duze katy natarcia.
Zdolno$¢ do niemal pionowego startu mozna zaobserwowaé dla katow odchy-
lenia wektora ciagu A < —12deg.

Aby zapewni¢ rownowage, w tym zakresie katéw odchylenia wektora ciggu,
podczas rozpedzenia potrzebne jest ponadto zmniejszenie wartosci wektora
ciagu. Wartosé ciagu odpowiada wtedy wartosci ciggu bez dopalacza, a wiec
charakteryzuje sie ponadto mniejszym zuzyciem paliwa.

W pozostalym zakresie katow odchylenia wektora ciagu przejscie do fazy
zalamania moze nastgpi¢ od razu po oderwaniu od ptyty lotniska, a rozbieg
moze odbywaé sie dla maksymalnej wartosci wektora ciagu.
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Duza warto$¢ momentu pochylajacego na skutek dziatania wektora ciagu
ma réowniez znaczacy wplyw na faze zalamania. Obrét nastepuje najszybciej
w zakresie katéow odchylenia wektora ciagu A < —12deg. Zmniejszenie wy-
sokosci na skutek obrotu powoduje wydluzenie etapu wznoszenia na zadana
wysokos¢ 50 m.

Maksymalna diugosé startu uzyskiwana jest dla kata odchylenia wektora
ciagu A = 2deg. W zakresie katow A\ < 2deg zwiekszanie kata odchylania
wektora ciagu powoduje wydtuzenie drogi rozbiegu, drogi przebytej podczas
zalamania i catego startu. W zakresie katéw A > 2 deg zwigkszanie kata od-
chylenia wektora ciagu powoduje skrécenie drogi rozbiegu, drogi przebytej
podczas zalamania i catego startu.

Optymalnym rozwiazaniem pod wzgledem dlugosci startu jest zatem od-
chylenie wektora ciagu o kat A < —12deg. W tym wypadku start nastepuje
niemalze z miejsca i moze by¢ poréwnywany do startu rakiety. Ponadto obser-
wowane jest mniejsze zuzycie paliwa — ze wzgledu na wytaczenie dopalacza.

Zastosowanie systemu wektorowania ciggu wymaga modyfikacji konstruk-
¢ji oraz zwieksza jej mase. Uwzgledniajac fakt, iz start samolotu bez systemu
wektorowania ciaggu mozna wykona¢ na typowym pasie startowym oraz brak
koniecznosci krétkiego startu, system ten moze byé wykorzystywany do skré-
cenia drogi startu, ale tylko dla samolotow, ktore zostaly w niego wyposazone
w celu zwigkszenia manewrowosci. Za stusznoscig takiego rozumowania prze-
mawiajg dodatkowe koszta wiazace sie z samym systemem, ale réwniez z jego
eksploatacja.
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Thrust vectoring aircraft’s take-off — modelling and simulation

Abstract

We investigated the problem of thrust vectoring aircraft’s take-off. Mathematical
model was derived in body-fixed reference frame. This model contains methods used
for modeling of aircraft aerodynamic characteristics changes due to effect of ground
proximity, flaps deflection and landing gear position. Thrust vectoring was modeled by
changing the thrust deflection angle with step size of one degree. In order to transform
the data between different coordinate systems transformation matrixes were used.
The results were presented in stationary reference frame fixed with Earth. Presented
model was obtained for F-16 MATV aircraft and implemented in Matlab R2009b

environment.
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Lotnicze urzadzenia treningowe (nazywane czesto nieprecyzyjnie symu-
latorami lotu) sa we wspdlczesnym lotnictwie cywilnym i wojskowym
nieocenionym narzedziem do szkolenia, treningu i sprawdzania kwalifi-
kacji personelu latajacego. Ze wzgledu na role, jaka urzadzenie te pelnia,
przyjeto w lotnictwie cywilnym, ze musza one spelnia¢ — podobnie jak
niemal wszystkie statki powietrzne — odpowiednie wymagania zapisane
w przepisach budowy urzadzen treningowych. Préby wymagana dla kaz-
dego cywilnego lotniczego urzadzenia treningowego musza by¢ szczego-
towo opisane w dokumencie o nazwie Podrecznik Prob Kwalifikacyjnych,
ktory podlega zatwierdzeniu przez nadzér lotniczy. W pracy pokazano
trzy proby obiektywne opracowane dla urzadzenia treningowego poziomu
FNPT II Mewa 2010.

1. Wstep

Lotnicze urzadzenia treningowe (nazywane czesto nieprecyzyjnie symula-
torami lotu) sa we wspélcezesnym lotnictwie cywilnym i wojskowym nieocenio-
nym narzedziem do szkolenia, treningu i sprawdzania kwalifikacji personelu
latajacego. Ze wzgledu na role, jaka urzadzenie te pelnia, przyjeto w lotnic-
twie cywilnym ze musza one spelnia¢ — podobnie jak niemal wszystkie statki
powietrzne —odpowiednie wymagania zapisane w przepisach budowy urzadzen
treningowych. Kazde cywilne urzadzenie treningowe, ktére ma by¢ wykorzy-
stywane w procesie szkolenia lub sprawdzania kwalifikacji zalég lotniczych,
musi mie¢ akceptacje odpowiedniego narodowego organu nadzoru lotnictwa
cywilnego potwierdzajaca spelnienie wymagan przepiséw. Aktualnie istnieja
dwa gléowne cywilne systemy przepiséw regulujacych budowe i uzytkowanie
urzadzen treningowych — amerykanski i europejski. W Europie obowiazuja
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za$ dwa podstawowe dokumenty: JAR-FSTD A dla urzadzeh samolotowych
i JAR-FSTD H dla $émiglowcéw oficjalnie wprowadzone w Polsce przez Urzad
Lotnictwa Cywilnego w 2010 roku ([1], [2]).

Obok szeregu informacji (nakazéw, zalecen, procedur i porad) dotycza-
cych budowy i eksploatacji urzadzen treningowych, przepisy te zawieraja opi-
sy prob, ktorych zadaniem jest potwierdzenie faktu, iz urzadzenie treningowe
wprowadzane do uzytku lub juz wykorzystywane spelnia wymagania prze-
piséw. Proby te podzielone sa na dwie niezalezne grupy: proby obiektywne
i préoby funkcjonalno-subiektywne. Proby drugiej grupy polegaja na ,oblocie”
urzadzenia, czyli na sprawdzeniu przez kwalifikowanego pilota latajacego na
typach statkéw powietrznych, dla ktérych urzadzenie jest przeznaczone, czy
urzadzenie treningowe ma poprawne wlasnosci pilotazowe i czy zachowuje sie
w sposéb identyczny lub zblizony do samolotu lub $miglowca. Sprawdzeniu
podlegaja wlasnosci pilotazowe w powietrzu i na ziemi oraz dziatanie wy-
posazenia pokladowego, a ocena urzadzenia sporzadzana jest na podstawie
odczu¢ pilota i ma charakter jako$ciowy. Z inzynierskiego punktu widzenia
znacznie ciekawsze sa proby obiektywne. Polegaja one na wykonaniu na urza-
dzeniu kilkudziesieciu manewrdéw i procedur z zapisem okreslonych symulowa-
nych parametréw lotu (predkosé i wysokosé lotu, predkosé pionowa, kat toru
lotu, pochylenie, przechylenie i kurs, predkosci katowe, moc silnikéw i in.),
a nastepnie poréwnaniu ich z odpowiednimi danymi rzeczywistego wzorcowe-
go statku powietrznego zebranymi np. podczas préb w locie. Préby wymagane
dla kazdego cywilnego lotniczego urzadzenia treningowego musza by¢ szczegd-
towo opisane w dokumencie o nazwie Podrecznik Prob Kwalifikacyjnych (ang.
QTG - Qualification Tests Guide), ktéry podlega zatwierdzeniu przez nadzor
lotniczy. W pracy pokazano trzy préby obiektywne opracowane dla urzadzenia
treningowego poziomu FNPT II Mewa 2010.

2. Samolotowe urzadzenie treningowe poziomu FNPT II

Uregulowania dotyczace lotniczych cywilnych urzadzen treningowych defi-
niuja kilka pozioméw urzadzen, w zaleznosci od poziomu realizmu i wiernosci
oddania lotu samolotu lub $miglowca oraz zakresu zastosowan. Dla urzadzen
samolotowych (JAR-FSTD A), od najprostszych do najbardziej zlozonych,
pokazano w tabeli 1.

Dla kazdego z tych urzadzen przewidziany jest odpowiedni zestaw prob
obiektywnych i funkcjonalno-subiektywnych. Proby obiektywne skladaja sie
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Tabela 1.
| Oznaczenie | Rodzaj urzadzenia | Uwagi |
Do podstawowego szko- | Urzadzenia najprostsze, z grubsza
BITD lenia w lotach wedlug tylko reprezentujace jedynie czedc
wskazan przyrzadow wyposazenia kabiny samolotu.
Urzadzenie reprezentuje grupe
FNPT I podobnych typéw samolotéw
(jednosilnikowe tlokowe,
Do naki i treningu wielosilnikowe tlokowe, wielosilnikowe
FNPT II turbinowe).

procedur lotu i nawigacji Najbardziej ztozonym urzadzeniem

w tej grupie jest FNPT II MCC
FNPT II MCC stuzace do treningu wspotpracy
zalogi wieloosobowej.

Do podstawowego lub

FTD 1 .
. . zaawansowanego szkolenia na
Do szkolenia lotniczego ,
FTD 2 okreslony typ samolotu
(np. Boeing 737).
FFS Poziom A Urzadzenia reprezentuja okreslony
typ samolotu z bardzo dokladnym
FFS Poziom B odwzorowaniem wyposazenia
Pelne symulatory lotu i dynamiki samolotu.
FFS Poziom C Urzadzenia musza mie¢ kabine
posadowiong na ruchomej platformie
FFS Poziom D oraz uklad wizualizacji.

z pigciu gléwnych grup (w nawiasie podano najwieksza mozliwa liczbe préb

w grupie):

1) osiagi (28),
wlasnosci pilotazowe (49),
wlasnosci uktadu ruchu (14),
wlasnosci ukladu wizualizacji (11),

wlasnosci systemu symulacji dzwieku (20).

3. Przykladowe préby obiektywne urzadzenia treningowego

Urzadzenie treningowe FNPT 11 Mewa 2010 zostalo zaprojektowane i zbu-
dowane z przeznaczeniem do szkolenia i treningu we wykorzystywaniu wypo-
sazenia pilotazowego i radio-nawigacyjnego lekkiego samolotu dwusilnikowego
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z napedem tlokowym (rys. 1). Jako wzorzec wybrano samolot PZL M-20 Me-
wa produkowany w latach 1978-2002 przez PZL Mielec i wiele lat uzytkowany
w Polsce, m.in. przez Lotnicze Pogotowie Ratunkowe. Dla urzadzenia pozio-
mu FNPT II przepisy JAR-FSTD A przewiduja trzydziesci jeden testéw ([2],
strony 2-C-27 do 2-C-74), przy czym w istocie prob jest znacznie wiecej, gdyz
dla niektorych testéw wymaganie jest przyktadowo zbadanie oddzielnie reakcji
urzadzenia na symulowane wypuszczenie i schowanie klap skrzydtowych, zas
dla testéw dotyczacych manewréw asymetrycznych (bocznych) nalezy wyko-
naé¢ oddzielnie proby dla ruchu w lewo i w prawo.

Rys. 1.

Wigkszoé¢ testéw w gruncie rzeczy dotyczy dziatania oprogramowania sy-
mulujacego ruch statku powietrznego na ziemi i w powietrzu oraz dziatania wy-
posazenia poktadowego i przyrzadéw samolotu. Testy te mozna przeprowadzi¢
w sposOb automatyczny i sposéb ten jest zalecany przez przepisy (przyspiesza
on znacznie proces testowania, zapewnia jego powtarzalno$é). Ogélng zasade
prowadzenia automatycznych testéw obiektywnych pokazano na rys. 2: specja-
lizowane podprogramy systemu obshlugi stanowiska instruktora przygotowuja
dane, inicjuja wykonanie testu, steruja oprogramowaniem symulacyjnym oraz
zapisuja i prezentuja w sposob graficzny wyniki proby.

/dane+sterowanie .| oprogramowanie symulacyjne > } wyniki

1

Rys. 2.

Z bogatego zbioru testow opisanych szczegbétowo w dokumencie Podrecznik
Préb Kwalifikacyjnych [3] wybrano trzy przypadki dotyczace ruchéw ustalo-
nych i nieustalonych samolotu oraz dzialania zespolu napedowego.
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3.1. Lot ustalony — wznoszenie zwykle (test 1.c.1 wg [3])

Préba ta ma pokazaé poprawnosé odwzorowania przez urzadzenie trenin-
gowe jednego z podstawowych parametréw osiggowych samolotu — predkosci
ustalonego wznoszenia po starcie. Dane i sterowanie przekazane do oprogra-
mowania symulujacego lot samolotu wymuszaja lot ustalony ze wszystkimi
silnikami pracujacymi na mocy maksymalnej. Zaklada sie przy tym (por. [2],
str. 2-C-32), ze podwozie i klapy skrzydlowe znajduja sie w polozeniu scho-
wanym (przelotowym), a wznoszenie odbywa sie w sposéb zalecany dla da-
nej klasy samolotéw (predkosé lotu, parametry pracy zespolu napedowego).
Dla urzadzenia treningowego Mewa 2010 predkosé lotu na wznoszeniu wynosi
90 weztéw (ok. 170 km/h), oba silniki pracuja na mocy maksymalnej startowej,
ktorej odpowiada cisnienie tadowania 40 cali stupa rteci (ok. 1016 hPa) i obroty
2800 obr /min (rys. 3)!. Ustalony lot prostoliniowy utrzymuje sie co najmniej

Goldwings Flight Academy Warszawa Mewa 2011 Podrecznik Prob Kwalifikacyjnych
Tytul 1.c.l. OSIAGI: WZNOSZENIE: WZNOSZENIE NORMALNE
Cel badan ‘Wykazania zadowalajacej zgodnosci symulowanych osiagéw samolotu na wznoszeniu z danymi wzorcowymi.
rocedura wykonania | Pomiar predkosci ustalonego wznoszenia i predkosci lotu dla konfiguracji wznoszenia po starcie.
Odnosniki ACTnr 1 do JAR-FSTD 3A.030. 1.c.1.
Warunki dla testu 1. Lot ustalony na wznoszeniu od wysokoéci powyzej 150 stép (50 m) STD.

2. Konfiguracja dla wznoszenia po starcie:
« masa maksymalna do startu 2070 kg.
e podwozie schowane,
 klapy schowane.
3. Oba silniki pracuja na maksymalnej mocy startowej:
o cisnienie ladowania 40 cali (1016 mm) Hg .
o obroty silnikéw 2800 obr/min
« mieszanka bogata
4. Predkos¢ lotu 90 wezlow (170 knv/h, predko$c najszybszego wznoszenia).
5. Symulator wyréwnowazony dla tej konfiguracji i predkosci (sila na sterownicy jest réwna zeru).

Reczna procedura
testowa
Automatyczna Procedura 1¢_1

procedura testowa Dla podanych warunkéw poczatkowych stabilizowane sa parametry lotu i wykonywany jest lot wznoszacy z podana predkos¢ lotu,
stalym kursem ibez przechylen, do wysokosci ok. 3000 stép (1000 m) STD. Wyznaczana jest $rednia predkos$é ustalonego
Wznoszenia

Kryteria oceny Zgodnos¢ wartosci predko$ci wznoszenia i predkosci lotu dla symulowanego lotu z warto$ciami Wzorcowymi wynoszacymi:

o dla predkosci wznoszenia 1500 stop/min (ok. 7.6 m/s).

o dla predkosci lotu TAS ok. 90 wezldw (170 km/h).

Oczekiwane wyniki | Zgodnos¢ pomierzonych wartosci wznoszenie i predkosci lotu z wartosciami wzorcowymi z tolerancja + 100 stop/min. (0.5 m/s)

|Ltolerancie Tub + 5% dla predkosci wznoszenia oraz + 3 wezly (+ 5.6 km/h) dla predkosci lotu.
‘Wydanie A (poczatkowe) PPK-1 29
Rys. 3.

przez kilkadziesiat sekund (w prezentowanej probie ok. 120 sekund) i z za-
rejestrowanych wartosci predkosci wznoszenia wyznacza sie $rednia (ok. 1500
stép na minute, rys. 4). Warto zwréci¢ uwage na zmniejszajaca sie predkosé

1Ze wzgledu na tradycje obowiazujaca na $wiecie w lotnictwie cywilnym oraz stoso-
wane powszechnie w tym lotnictwie przyrzady pokltadowe, w pracy cytowane s czesto
anglosaskie jednostki miary wielkosci fizycznych: predkosci lotu w weztach, predko-
$ci wznoszenia w stopach (lub tysiacach stép) na minute, wysokosci lotu w stopach,
silnikowego cisnienia tadowania w calach stupa rteci.
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wznoszenia (z powodu nieznacznego spadku mocy silnikéw z wysokoscia) oraz
malejaca predko$é¢ wskazywana IAS (spadek gestosci powietrza) przy niemal
statej predkosci rzeczywistej TAS.

ACJ No. 1 to JAR FSTD 3A.030 par. 2.3, test l.c.1  (plik danych: TstObj_lc_1.2011-06-21.14-53-40.lot) stan lotu: wznoszenie normalne
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Rys. 4.

3.2. Parametry pracy silnikéw (test 2.a.8 wg [3])

Celem tej proby jest sprawdzenie poprawnosci modelowania dynamiki ze-
spotu napedowego — silnika tlokowego i $miglta o zmiennym skoku z regula-
torem obrotéw. Proba obejmuje oddzielnie oba silniki przy jednakowym ich
wysterowaniu. Sprawdza sie zachowanie wartoéci ci$nien tadowania, obrotéw
oraz mocy silnikéw przy zmianach polozen dzwigni sterujacych zespotem na-
pedowym: ci$nienia ladowania (dzwignia gazu), sktadu mieszanki (poprawka
wysokosci) oraz skoku $migla (obroty silnika i $migta), rys. 5. Wyniki testu
w postaci dynamicznej odpowiedzi oprogramowania symulacyjnego na zmiany
polozen dzwigni sterowania zespolem napedowym pokazano na rys. 6). Wi-
da¢, iz nadmierne zubozenie mieszanki paliwo-powietrze (przestawienie dzwi-
gni poprawki wysokosciowej niemal do skrajnego dolnego potozenia mieszanka
uboga) spowodowalo zgasniecie obu silnikéw (gérne wykresy na rys. 6).

3.3. Fugoidy (wahania dlugookresowe samolotu, test 2.c.9 wg [3])

Jednym z charakterystycznych ruchéw wilasnych praktycznie kazdego sta-
loplata (samolotu lub szybowca) sa drgania dlugookresowe — fugoidy. W ruchu
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Goldwings Flight Academy Warszawa Mewa 2011 Podrecznik Prob Kwalifikacyjnych
Tytul 2.4.8. WLASNOSCI PILOTAZOWE PROBY STATYCZNE STEROWANIA

POLOZENIA DZWIGNI STEROWANIA SILNIKAMI FUNKCJI WYBRANYCH PARAMETROW PRACY SILNIKOW
Cel badan ‘Wykazania zadowalajacej zgodnosci ze wzorcowymi wartosciami polozen dzwigni sterowania silnikami:

*  przepustnicy (sterowanie cisnieniem ladowania).
* skoku $migla (obroty silnika).
skladu mieszanki (poprawka wysoko$ciowa)
z parametrami pracy obu silnikow:
*  obroty silnikow,
*  ciénienia ladowania
+  moce silnikow
wyznaczonych przez oprogramowanie.

Procedura wykonania

Pomiar warto$ci obrotow. cisnienie ladowania oraz mocy i ciagu obu silnikéw dla szeregu polozen dzwigni sterowana silnikami.

Odnosniki

ACTnr 1 do JAR-FSTD 3A.030. 2.a.(8)

Warunki dla testu

1. Post6j samolotu na ziemi.

2. Oba silniki pracuja na parametrach wynikajacych z poczatkowych polozen wszystkich dzwigni sterowania:

*  przepustnica - ok 80% maksymalnego ci$nienia ladowania
«  skok $migla - do przodu (maly skok)
+ sklad mieszanki - do przodu (mieszanka bogata).

Reczna procedura

testowa
||Automatyczna
procedura testowa

Procedura 2a-8

Wydanie A (poczatkowe)

ACJ No. 1 to JAR FSTD 3A.030 par. 2.3, test 2.a.8

Oprogramowanie testowe symuluje réwnoczesnie dla obu silnikéw kolejno w ten sam sposéb zmiane polozen:

dzwigni sterowania cisnieniem ladowana od ok. 80% polozenia maksymalnego przedniego do polozenia "maly gaz" i po ok.
5 sekundach z powrotem do poloZenia poczatkowego.

dzwigni sterowania Smiglem od polozenia skrajnego przedniego "maly skok" (maksymalne obroty) do skrajnego tylnego
polozenia "duzy skok" i po ok. 5 sekundach z powrotem do polozenia poczatkowego.

dzwigni skladu mieszanki (poprawka wysokosciowa) od polozenia skrajnego gémego "mieszanka bogata" do skrajnego
dolnego polozenia "mieszanka uboga"i po ok. 5 sekundach z powrotem do polozenia poczatkowego.

Polozenia pozostalych dwoch dzwigni sterowania kazdego silnika zachowuja przy tym wartoéci poczatkowe. Dla zmieniajacych sie
ustawieri dZwigni sterowania silnikami oprogramowanie wykonuje kolejno zapisy parametrow pracy obu silnikéw.

PPK-I 61

Rys. 5.

(plik danych: TstObj_2a_8.2011-06-21.15-27-19.1ot)

stan lotu: na ziemi

ika [kW]

X popr.wys.
cisn.ladow.

obr.min/100
moc silnika

ika [obr/min/100], moc si

x skoku smigl.
cisn. ladow.
obr.min/100
moc silnika

polozenia dzwigni [%], obroty si

x ladow.

cisn. ladow.
obr.min/100
moc silnika

silnik lewy

60 65

silnik prawy czas [sekundy]

Rys. 6.
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tym zmienia sie zauwazalnie (cho¢ nie gwaltownie) predkosé lotu oraz kat po-
chylenia samolotu i kat toru lotu. Okres tego ruchu wynosi od kilkunastu
(mate i lekkie statki powietrzne) do kilkuset sekund (statki szybsze i ciez-
sze). Mozna je zaobserwowa¢ po wystapieniu zaklécenia prostoliniowego lotu
ustalonego wywolanego podmuchem powietrza lub mimowolnym ruchem steru
wysokosci. Cho¢ nie stanowia one nigdy zagrozenia dla bezpieczenstwa lotu,
to ze wzgledu na stabe na ogél thumienie tego ruchu (czas zmniejszenia sie
amplitudy wahan do potowy wynosi zwykle od kilkudziesieciu do kilkuset se-
kund) sa pewnym utrudnieniem pilotazowym. Test fugoid jest wykonywany
dla konfiguracji przelotowej samolotu (por. rys. 7) i ma dowie$¢ poprawnosci
odpowiedzi modelu dynamiki samolotu na zaburzenie w postaci sinusoidalne-
go ruchu steru wysokosci o niewielkiej amplitudzie. Dla badanego urzadzenia
FNPT II Mewa 2010 jako warunki poczatkowe testu przyjeto: lot poziomy
ustalony na wysokosci barometrycznej STD 3300 st6p (ok. 1100 m), masa mak-
symalna, konfiguracja przelotowa (podwozie i klapy schowane), predkosé lotu
145 weztéw (ok. 270km/h), moc obu silnikéw wynosi ok. 75% mocy maksy-
malnej startowe] (tzw. moc druga przelotowa). Jako wielkosci opisujace ruchy
fugoidalne przyjmuje sie tu okres wahan oraz czas stlumienia amplitudy do
potowy. Wielkosci te wyznacza sie na podstawie zarejestrowanej odpowiedzi
oprogramowania symulacyjnego na ruch steru wysokosci, analizujac zmiany
kata pochylenia samolotu.

Goldwings Flight Academy Warszawa Mewa 2011 Podrecznik Prob Kwalifikacyjnych
Tytul 2.c.9. WLASNOSCI PILOTAZOWE: STEROWANIE PODLUZNE: RUCHY DLUGOOKRESOWE (FUGOIDALNE)

Cel badan Wykazania zadowalajacej zgodnosei symulowanych ruchéw dlugookresowych z danymi wzorcowymi.

Procedura wykonania | Zarejestrowanie parametréw symulowanego lotu po zakléceniu réwnowagi w locie poziomym ustalonym.

Odnosniki ACTor 1 do JAR-FSTD 3A.030. 2.c.9.

Warunki dla testu Prébg wykonuje sig dla konfiguracji przelotowej:
« lot ustalony prostoliniowy na wysokosci 3300 stép (1100) m STD.
+  podwozie schowane.
Klapy schowane,
* masa Man=2070 kg,
* moc zespolu napedowego réwna 75% mocy pelnej (predkosé lotu ustalonego wynosi ok. 145 wezléw, 270 kv/h).

« _symulator dokladnie wyréwnowazony dla tej konfiguracji i predkosci (sila na sterownicy jest réwna zeru).

Reczna procedura
testowa
Automatyezna Po ustaleniu predkosei lotu 1 wywazeniu samolotu symulowanym ruchem steru wysokosci "na siebie” (ok. 1/3 pelnego wychylenia
procedura testowa steru) i z powrotem do neutrum (polozenie wynikajace z warunkéw lotu ustalonego) wymusza si¢ ruchy podluzne samolotu. Prébg
kontynuuje si¢ do wykonania co najmniej trzech (3) pelnych wahnigé samolotu wokdl polozenia rownowagi

Kryteria oceny Zgodnosé pujacych 1l hp 6w z danymi wzorcowymi:

*  okres drgan,

* _czas stlumienia amplitudy do polowy Iub czas podwojenia amplitudy.

Oczekiwane wyniki | Wartoéci okresu drgari oraz czaséw stlumienia amplitudy do polowy lub podwojeni plitudy z toll

i tolerancje + 10% dla okresu drgan.

+ 10% dla czasu sthumienia amplitudy do polowy lub czasu podwojenia amplitudy.

Wydanie A (poczakowe) PPK-1 135

Rys. 7.

Rysunek 8 pokazuje przebieg w czasie predkosci lotu oraz kata pochyle-
nia @ w funkcji czasu t po wycofaniu potozenia steru wysokosci do polozenia
poczatkowego odpowiadajacego stanowi ustalonemu. Okres wahan i czas sthu-
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mienia amplitudy oblicza sie numerycznie metoda aproksymacji sredniokwa-
dratowej dyskretnej zaleznosci O(t) zalozona funkcja

O(t) = O + Aer sin(wt + @)

State ©g, A, k, w oraz g sa wynikami aproksymacji. Okres wahan oraz czas
sttumienia amplitudy do polowy wynosza odpowiednio

T 27 T In2
e — | = —
w 3 |k

ACJ No. 1 to JAR FSTD 3A.030 par. 2.3, test 2.c.9 (plik danych: TstObj_2c_9.2011-06-15.15-27-52.lot) stan lotu: przelot
z o - - - .
& ! ' ! ' i ' ] ! i ' ' "] [— detam
g : : :
Z g5 : ;
2 ; i
)
£ 0
5
B
ES
2
g 4

160
7 [— vis]
2 150
z
3
S 140
5
g
3130
g

— leta
©--0 aproks.teta

kat pochylenia [stopnic]

-5 1 : L H L : I

20 40 60 80 100 120 140 160
czas [sek]

Rys. 8.

W opisywanym przypadku otrzymano (por. rys. 9):

okres wahan 37,5 sekundy,

czas sttumienia amplitudy do polowy 31,4 sekundy,

amplituda (parametr A) 11,6 stopnia,

wartos¢ $rednia kata pochylania po ustaniu zaburzenia ©@g ok. 1 stopnia.

Uwage zwraca dobre dopasowanie funkcji aproksymacyjnej do badanego prze-
biegu kata pochylenia: wspotczynnik korelacji jest niemal réwny jednosci
(rys. 9).
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I ACJ JAR-FSTD A.030, test 2.c.9 (plik danych: TstObj_2c_9.2011-06-21.16-08-10.lot) stan lotu: przelot

Analiza parametrow ruchow dlugookresowych (fugoidalnych)

(Wersja 1.1 28/08/2006
Nazwa analizowanego pliku
z danymi ze symulacji: TstObj_2¢_9.2011-06-21.16-08-10. 1ot

Data i czas wykonania analizy:  08/07/2011 13:25:16

KRR KRR KRN RAA KR Ak Y N T K T A Rekwkkokhkkokdekk kdohok ek

Wartosc srednia kata pochylania: 0.977098 stopn
Amplituda podstawowa: 11.6161 stopn.
Wspolczynnik tlumienia: -0.0220541 1/sek.
Czas stlumienia amplitudy do polowy: 31.4294 sek.
Czestosc kolowa: 0.167488 1/sek.
Okres: 37.5142 sek
Przesuniecie fazowe: 123.765 stopn.
Wspolczynnik korelacji: 0.999884 [-
Uwaga.

P
Wspolczynnik korelacji, bedacy miara dokladnosci aproksymacji
zarejestrowanego przebiegu kata pochylenia funkcja okresowa

teta = teta O+A*exp(k*T)*sin(omega*t+fi 0)

winen byc wiekszy od 0.9. Jesli tak nie jest, to znaczy
iz odpowiedz dynamiki samolotu jest daleka od okresowej
i nalezy zwrocic sie do producenta symulatora o diagnoze
oraz rozwiazanie tego problemu.

ARRAARRAARRAARRAARAS KONIQC FAPOTLU F*AAKXRAKRAAKRAAKRAAKRASK

Rys. 9.

4. Zakonczenie

Przeprowadzenie z wynikiem pozytywnym prob obiektywnych jest formal-
nym wymogiem niezbednym do uzyskania dopuszczenia przez organ nadzoru
lotniczego danego urzadzenia do uzytkowania (uzyskanie certyfikatu). Co wie-
cej, warunkiem utrzymania takiego dopuszczenia jest systematyczne testowa-
nie urzadzenia w czasie eksploatacji, zapisywanie wynikoéw testéw oraz przed-
stawianie ich co rok organowi nadzoru. Z drugiej zas strony, testy obiektywne
sg bardzo dobrym, latwym do uzywania narzedziem stuzacym do precyzyj-
nej kontroli stanu technicznego urzadzenia i wykrywaniu wczesnych objawdw
usterek.
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Objective tests in the certification process of civil flight simulation
training devices

Abstract

Flight simulation training devices (called flight simulators often inaccurately) are
in the contemporary civil and military aviation an invaluable tool to the training and
testing qualifications of the aircraft crew. On account of the role, which these devices
performing, it is assumed in the civil aviation that they must fulfilling — similarly as
almost all aircrafts - of the requirement written in regulations for flight simulation
training devices. Every civilian training device which is supposed to be used in the
training process or of checking the qualifications of air crews, must have approval of
the appropriate national civil aviation authority confirming fulfilling regulatory requ-
irements. Currently two main civil systems of regulations governing construction and
using training devices exist — American and European. Whereas two basic documents
are applicable in Europe: JAR-FSTD A for aircraft devices and JAR-FSTD H for
helicopters.

By the row of information (of orders, recommendations, procedures and advice)
of training devices concerning the structure and the use, these regulations contain
descriptions of tests confirm that the training device led into use or already used is
meeting regulatory requirements. These tests are divided in two independent groups:
objective tests and functional-subjective tests. Tests of the second group are in fact
a kind of “flight tests” of the device, performed by the qualified pilot flying on types
of aircraft for which the device is intended, confirming that the training device has
correct in-flight properties and whether behaves in the way identical or similar to
the airplane or the helicopter. Flight properties are subject to an inspection in air
and on the ground as well as action of the on-board equipment but the evaluation of
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the device are being drafted based on feelings of the pilot and has quality character.
From an engineering point of view much objective attempts are more interesting.
They consist in executing several dozen manoeuvres and procedures on the device
with registration of simulated flight parameters (the flight speed and the altitude, the
vertical speed, path, pitch, yaw, roll and heading angles, angular velocities, power of
engines), and with comparing them with the respective data of the real, model aircraft
collected e. g. during flight-tests.

At the work a structure of objective tests was discussed, way of carrying them out
and some results of a few more interesting tests for the FNPT IT Mewa 2010 built by
the ETC-PZL Aerospace Industries and recently used in Gold Wings Flight Academy
in Warsaw.
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W artykule przedstawiono algorytmy wykorzystywane do obliczania kata
podniesienia lufy dziala QF oraz kata odchylenia lufy dziala od kierunku
na cel AAZ na podstawie rownan ruchu pocisku jako punktu material-
nego lub zmodyfikowanego modelu punktu materialnego. Algorytmy te
moga by¢ stosowane we wszystkich zestawach artyleryjskich i mozdzie-
rzowych.

1. Wstep

Wspblcezesne warunki pola walki wymagajag od artylerii naziemnej otwarcia
skutecznego ognia, polegajacego na zniszczeniu sity zywej przeciwnika i jego
srodkéw ogniowych, w jak najkrétszym czasie. O bezpieczenstwie wojsk wia-
snych decyduje precyzja i pewnos¢ okreslenia nastaw do strzelania oraz czas
potrzebny na ich wyznaczenie. Zastosowanie w systemach kierowania ogniem
techniki komputerowej radykalnie skraca czas reakcji ogniowej oraz eliminuje
ryzyko popelnienia bledu przy obliczaniu nastaw przez zolnierza (eliminacja
tzw. ,czynnika ludzkiego”). Analizy wykazaly, ze gléwnym powodem bledéw
w wyznaczaniu nastaw do strzelania sa warunki atmosferyczne, zaréwno ze
wzgledu na trudnosé precyzyjnego okreslenia podstawowych parametréw at-
mosfery w funkcji wysokosci wzdtuz trajektorii lotu pocisku, ale réwniez ze
wzgledu na brak mozliwosci pelnego wykorzystania tych danych w przypadku
wyznaczania nastaw metoda klasyczna opierajaca sie na tabelach strzelniczych
i usrednionych parametrach atmosfery takich jak wiatr balistyczny oraz bali-
styczna odchyltka temperatury powietrza.
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Polska rozpoczeta prace nad automatycznym systemem kierowania ogniem
juz na poczatku lat 80. XX wieku. W wyniku tych prac zostal opracowany
i wdrozony w 2001 r. do wojsk system TOPAZ, tj. Zautomatyzowany Zestaw
Kierowania Ogniem dla 122 mm haubic samobieznych 251 GOZDZIK, ktéry
nastepnie zaimplementowano w 152 mm armato-haubicach samobieznych DA-
NA. Kolejnym krokiem jakosciowym byltoby rozwiniecie systemu TOPAZ do
systemu kierowania ogniem 155 mm zestawu artyleryjskiego KRAB, poprzez
wprowadzenie modulu balistycznego przygotowania danych do strzelania me-
toda wyznaczania trajektorii lotu pociskow.

W zwiazku z powyzszym, jednym z kluczowych zadan, przed ktérym stoi
aktualnie krajowy przemyst zbrojeniowy, jest wyposazenie produkowanego
uzbrojenia w pelni automatyczne systemy kierowania ogniem, wykorzystu-
jace do obliczenia nastaw rézniczkowe réwnania ruchu pocisku uwzgledniajace
rzeczywiste warunki strzelania, tzn. pelng informacje o kierunku i predkosci
wiatru, ciSnieniu i temperaturze w funkcji wysokosci, szerokosci geograficznej
stanowiska ogniowego, azymucie strzelania, masie pocisku, temperaturze ta-
dunku prochowego, stopniu zuzycia przewodu lufy oraz o wysokosci potozenia
nad poziomem morza stanowiska ogniowego i celu.

2. Algorytm pracy Modulu Balistycznego

Wspodlczesne systemy kierowania ogniem artylerii naziemnej wymagaja
stosowania w algorytmach Moduldw Balistycznych (przelicznikéw wyznaczania
nastaw) modeli matematycznych ruchu pociskéw artyleryjskich, umozliwia-
jacych obliczenie przestrzennych trajektorii lotu z uwzglednieniem zaklécen
meteorologicznych, balistycznych i geofizycznych warunkow strzelania, w cza-
sie kilkakrotnie krétszym od rzeczywistego czasu lotu pocisku, ze wzgledu na
iteracyjny charakter procesu wyznaczania nastaw.

Modut Balistyczny w systemie kierowania ogniem ma za zadanie obliczenie
dwoch katow:

e kata podniesienia lufy srodka ogniowego QFE [mil] (rys. 1),

e kata odchylenia lufy $rodka ogniowego od kierunku na cel AAZ [mil]

(1ys. 2),

zapewniajacych uderzenie pocisku w rejonie celu, w odlegtodci nie wiekszej niz
zalozona.

Dla zadanej odleglosci topograficznej do celu Dg i kata potozenia celu p
(rys. 1) proces obliczania nastaw odbywa sie iteracyjnie. Dla kolejno wyzna-
czanych (wedlug odpowiedniego algorytmu) katéw QF i AAZ obliczana jest
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Rys. 2. Schemat zadania ogniowego w plaszczyznie poziomej przechodzacej przez cel

trajektoria lotu pocisku i sprawdzana jest wartos¢ odchylenia Ar (rys. 2),
wedlug zaleznodci:

Ar = \/(!Ek — D)2 +y2 < Arggp

gdzie:
xp — wspdlrzedna x punktu K przeciecia trajektorii na czesci opa-
dajacej z plaszczyzna pozioma przechodzaca przez cel (zasieg
pocisku) [m],
yr — wspdlrzedna y punktu K przeciecia trajektorii na czesci opada-
jacej z plaszczyzna pozioma przechodzaca przez cel (odchylenie
boczne) [m],
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Argop  — dopuszczalny blad odchylenia punktu K (przecigcia trajektorii
na czesci opadajacej z ptaszczyzng pozioma przechodzaca przez
cel) od celu [m].

Zakonczenie obliczen trajektorii lotu nastepuje na opadajacej czesci toru
w chwili gdy pocisk osiagnie okreslona wysokos¢, a katy podniesienia i odchyle-
nia lufy dziala sg modyfikowane tak, aby w chwili zakonczenia obliczen pocisk
uderzal w okolice celu z zalozong doktadnoscia Argy,. W swietle dokumentéw
standaryzacyjnych NATO [7] poprawnie wyznaczone nastawy powinny zapew-
ni¢ odchylenie Ar (rys. 2) punktu K od celu mniejsze niz 0,05% donos$nosci,
jednoczesnie nie wieksze niz 10m. W przypadku wystapienia braku zbiezno-
Sci obliczen nastaw, proces jest zakanczany po wykonaniu okreslonej liczby
iteracji.

Opracowany algorytm wyznaczania nastaw zalezy w gléwnej mierze od
tego, czy decydujemy sie strzelaé¢ tzw. dolna, czy gérna grupa katéw. Chodzi
o to, ze w przypadku strzelania dolna grupa katow wraz ze wzrostem kata pod-
niesienia lufy QF wzrasta zasieg, natomiast podczas strzelania gérng grupa
katéw wraz ze wzrostem kata podniesienia lufy QF zasieg maleje. Algorytm
pracy Modultu Balistycznego podczas strzelania dolna grupa katéow przedsta-
wiono na rys. 3, natomiast na rys. 4 przedstawiono algorytm obliczania toru
lotu pocisku wedlug zmodyfikowanego modelu punktu materialnego (ZMPM).
Model matematyczny ZMPM mozna znalezé w pracy [1], z kolei analize do-
kadnosci obliczen toru w [2].

Przy opracowywaniu ZMPM wykorzystano zasady mechaniki klasycznej,
czesto stosowane przy wyprowadzaniu réwnan ruchu obiektéw latajacych
3], [5], bedace alternatywa dla metod bazujacych na zasadach mechaniki ana-
litycznej, wsréd ktérych mozna wyrdznié metody wykorzystujace wspotrzedne
uogdlnione inercyjne i odwotujace sie wprost do zasady Hamiltona lub réw-
nan Lagrange’a [4] oraz metody polegajace na zastosowaniu réwnan mechaniki
analitycznej w quasi-wspoélrzednych (np. réwnan Boltzmanna-Hamela) [6].

3. Model komputerowy Modulu Balistycznego

Wykorzystujac algorytm pracy Modutu Balistycznego (rys. 3) oraz algo-
rytm catkowania réwnan ruchu pocisku wedlug ZMPM (rys. 4), opracowa-
no model komputerowy Modulu Balistycznego (program ,Nastawy”), pozwa-
lajacy wyznaczy¢ nastawy do strzelania w rzeczywistych warunkach atmos-
ferycznych, ktérego efekt dzialania przedstawiono na rys. 5, natomiast na
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ytanie danych o ywistych warunkach strzelania:
Dr- odlegtos¢ topograficzna do celu

Hso - wysokos¢ potozenia stanowiska ogniowego (SO)

Hc - wysoko$¢ potozenia celu

AZc — azymut celu

latso - szerokos¢ geograficzna SO

To— temperatura tadunku miotajacego

N — liczba znakéw wagowych pocisku

MetCM — komunikat meteorologiczny

ytani y ystyk modelu fizy
- charakterystyk masowych i aerodynamicznych pocisku
- predkosci standarowej Von
- maksymalnego zasiegu Dpaxon
- kata maksymalnej dono$nosci QEpmax.on

oo '

- predkosci poczatkowej Vo = Von + AViun + AVup, + AV
- maksymalnego zasigegu Dpmax

- kata polozenia celu ¢c = arctg((Hc — Hso)/Dr)

- kata maksymalnej dono$nosci QEpmax

Modut obliczania

dla str

dolng grupa katéw

nastaw dla Strzelanie dolng
strzelania gérna grupa katow
grupa katow

QE; = 0,5 arcsin(Dr/ Dpax) + pc ‘

F‘ QE2 = QEpmax | b

AAZ;=-20 QE /(75 - QEy)

N

QE2 > QEpmax

QE7 = QEpmax

-
v

ruchu

Modut 2 iteracji ¢

Procedura catkowania réwnan

dla QE=QE; ; AAZ =AAZ

QE; > QEpmax

Diaxt = Dy 1 sin(2 QE7)
QE; = 0,5 arcsin(Dr/ Dpax1) + ¢c
AAZ; = AAZ; - arcsin(Yion,1 | D1)

D; = (Xkoni = ¥kon )™

AL = {(Xkoni = D1)* + Viond®

A

Wyswietlenie
wynikéw
obliczen nastaw

Ar < Argop

Wyswietlenie
komunikatu o
braku zbieznosci

Modut i-tej iteracji
Rob,.; = sin{2 (QE;., - gc + (45 - QEpmax + 9c) Dit/Dimax}
Rob;;= sinf2 (QEi.2- ¢c + (45 - QEpmax+ ¢c) Dio/Dmax}
Dpom;., = (D;, — D;;) | (Rob., - Rob;.,)
Dpom;,= (D;» Roby, - D;.; Rob,;) | (Rob,., - Rob;.,)
QE,; = 0,5 arcsin{(Dr - Dpom;,) / Dpom;.,} + ¢¢c +

- (45 - QEpmax + ¢c ) Dr/ Dmax
AAZ; = AAZ,, - arcsin(Ykoni1 / D)

Rys. 3. Algorytm pracy Modutu Balistycznego w systemie kierowania ogniem

artylerii naziemnej
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Woczytanie danych z komunikatu
meteorologicznego o
parametrach atmosfery

v

Woczytanie danych fizycznych,
aerodynamicznych o pocisku
oraz wspétczynnikéw
dopasowania

v

Ustalenie warunkéw poczatkowych strzelania
i odpowiadajacych im wspotczynnikow
dopasowania

Obliczenie parametréw Procedura

atmosfery dla aktualnej interpolacji wynikéw
wysokosci i czasu lotu: obliczen dla
- predkosci dzwigku H=0
- gestosci powietrza

v

Obliczenie aktualnej liczby
Macha

v

Obliczenie wspétczynnikéw
sit i momentow
aerodynamicznych dla
aktualnej liczby Macha

Procedura obliczania
Procedura catkowania > prawych stron
réwnan ruchu pocisku rézniczkowych réwnan
ruchu pocisku

Zapisanie wynikéw obliczen
do pliku dyskowego

A

\ 4

Zapisanie wynikéw obliczen
do pliku dyskowego

STOP -

Rys. 4. Algorytm obliczania toru lotu pocisku artyleryjskiego wedlug modelu ZMPM
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Prodkosc poczatkowa VKD =

Xkon= | 183644092 Odleglosé topograficzna do celu

Stizelanie dolng grupa kate
e e

Bezwzgledny blad wafienia

Temperatura fadunku

Wagtpany viad watenin |

Liczba znakow wagowych (2-standard )

Szerokos¢ geograficzna SO

Wysokosé poloZenia dziala n.p.m.

Katuderzenia gamma_kon = X s Azymut na cel

Predkosc koiicowa  Vkon -

2408,7411

ruchu 155 mm pocisku artyleryjskiego L1SAL - ladunek nr 8 ¥0 =820 m/s , X_max = 24634 m
Koriec_Wtecz_Dale)

Wprowadzanie niezbednych
danych do liczenia nastaw
| Odleglost topograficznadocelu____ Dt={ 62 | [m] |
[ Wysokosé polozeniacelu npm. ___He=| <2 | [m] |
| Azymutceln  Aze=| 0 |[deg]]

Wysokos¢ potozenia dziata n.p.m.

Temperatura tadunku Tstand = 70 degF [degC]
Liczba znakéw wagowych (0-4) 2-standard | [2nak] |

Dolna grupa katéw - 1, Gémna grupa katéw - 0 [ ]
-1, ikat MetCM - 0

Rys. 6. Wyglad okna do wprowadzania danych do programu , Nastawy”
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rys. 6 przedstawiono wyglad okna programu do wprowadzenia niezbednych
danych o:

odlegtosci topograficznej do celu,

wysokosci polozenia celu i stanowiska ogniowego,
szerokosci geograficznej stanowiska ogniowego,
azymucie na cel,

temperaturze tadunku,

liczbie znakéw wagowych pocisku,

strzelaniu dolna czy gorna grupa katéw,

strzelaniu w warunkach standardowych czy z uwzglednieniem komuni-
katu meteo o rzeczywistych warunkach atmosferycznych.

4. Podsumowanie i wnioski koncowe

Doswiadczenia zdobyte przy realizacji pracy, spostrzezenia z przeprowadzo-
nych badan poligonowych oraz analiza wynikow otrzymanych z modelu kom-
puterowego Modulu Balistycznego pozwalaja sformulowaé nastepujace wnioski
koncowe:

z uwagi na uczestnictwo Polski w Pakcie Pélnocnoatlantyckim modele
wykorzystywane w przeliczniku wyznaczania nastaw powinny by¢ w mia-
re mozliwosci zgodne z dokumentami standaryzacyjnymi NATO i umoz-
liwia¢ naszym systemom kierowania ogniem wspélzamienno$é amunicji
oraz wymiane baz danych o pociskach,

stosowanie ujednoliconych metodyk i procedur modelowania, opracowy-
wania tabel strzelniczych oraz pozyskiwania danych wejéciowych dla
zautomatyzowanych systeméw kierowania ogniem, zdecydowanie uta-
twi wspdiprace dowédcom na polu walki, ale rowniez utatwi lub wrecz
umozliwi krajowym zakladom produkcyjnym oraz osrodkom naukowo-
badawczym udzial w realizacji projektow miedzynarodowych,

opracowany i przetestowany model Modulu Balistycznego moze by¢
skutecznie wykorzystany w zautomatyzowanych systemach kierowania
ogniem artylerii naziemnej, zastepujac algorytm dotychczas stosowanej
klasycznej metody wyznaczania nastaw do strzelania (celownik obliczo-
ny, azymut obliczony), wykorzystujacej Tabele Strzelnicze i opierajacej
sie na metodzie obliczeniowej kolejnych przyblizen ze zmiennym progiem
wyjscia,
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e istnieje duza szansa zastosowania opracowanego Modelu Balistycznego
w systemie kierowania ogniem wdrazanej wtasnie na uzbrojenie Wojska
Polskiego 155 mm Armato-Haubicy Samobieznej Krab, co niewatpliwie
zwiekszy jej celno$é, a tym samym znacznie podniesie efektywnosé na
polu walki.
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W pracy przedstawiony jest model przeciwlotniczej wyrzutni rakietowe;j
posadowionej na poktadzie okretu. Z okretu startuje rakieta bliskiego za-
siegu samonaprowadzajaca sie na cel. Przyczyna zaburzen generowanych
w uktadzie wyrzutni moga by¢ warunki panujace na morzu, proces ste-
rowania wyrzutnia zmierzajacy do przechwycenia celu oraz start pocisku
z wyrzutni. Przeciwlotnicza rakieta bliskiego zasiegu w krétkim okresie
czasu musi wypracowa¢ odpowiednia trajektorig lotu. W zwiazku z tym
poczatkowe parametry lotu moga odgrywaé istotng role w trafieniu w cel.
Niekorzystna charakterystyka tych parametrow moze powodowadé niesku-
tecznos¢ rakiety. Dynamika wyrzutni moze decydowaé o ksztaltowaniu
obszaru parametréw konca startu rakiety. Celem niniejszej pracy jest
okredlenie wplywu warunkéw startu rakiety z wyrzutni umieszczonej na
poktadzie okretu na jej zachowanie si¢ w trakcie idealnie sterowanego
lotu.

Stowa kluczowe: wyrzutnia okretowa, przeciwlotniczy pocisk rakietowy,
sterowanie

1. Wprowadzenie

Rozpatrywany jest lot idealnie starowanej rakiety bliskiego zasiegu startu-
jacej z wyrzutni posadowionej na pokladzie niewielkiego okretu, jak na rysun-
ku 1. Pocisk samonaprowadza sie na cel metoda pasywna [1], [3]. W ukladzie
sterowania zaimplementowany jest algorytm metody proporcjonalnego zbliza-
nia. Zatozono, ze jego realizacja odbywa sie w sposob idealny, a nalozone na
ruch rakiety wiezy kinematyczne sa holonomiczne.

Wyrzutnia, z ktorej startuje rakieta sktada sie z platformy oraz prowad-
nicy rurowej. W trakcie procesu przechwytywania celu platforma obraca sie
wzgledem poktadu okretu, a prowadnica obraca si¢ wzgledem platformy. Ruchy
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Rys. 1. Przeciwlotniczy zestaw rakietowy posadowiony na pokladzie okretu

rotacyjne platforma i prowadnica realizowane sg przez operatora obstuguja-
cego wyrzutnie do chwili przechwycenia celu. Nastepnie koordynator rakiety
rozpoczyna $ledzenie celu, a operator podejmuje decyzje o wystrzeleniu po-
cisku. Wewnatrz prowadnicy rurowej przemieszcza si¢ translacyjnie rakieta,
obracajac sie jednoczesnie wokdl osi podtuznej. Po nadaniu pociskowi odpo-
wiedniej predkosci liniowej i katowej silnik startowy jest wysprzeglany i pozo-
staje w prowadnicy. Rakieta opuszcza wyrzutnie i w tej chwili determinowane
sa poczatkowe kinematyczne parametry lotu. Charakterystyka tych parame-
tréw ksztaltowana jest przez wzajemne oddzialywanie na siebie poszczegdl-
nych obiektéow uktadu okret-wyrzutnia-rakieta. Warunki panujace w trakcie
startu rakiety z wyrzutni wplywaja na realizowana przez nia trajektorie lo-
tu [8]. Nie kazda trajektoria prowadzi do trafienia w cel [6]. Ograniczenia
techniczne, warunki bezpieczenstwa oraz mozliwosci fizycznej realizowalnosci
toru okreslonego przez algorytm sterowania nakladaja ograniczenia na ruch
rakiety. Pociski bliskiego zasiegu niekiedy w bardzo krétkim okresie czasu mu-
sza wypracowac trajektorie gwarantujaca trafienie w cel [5]. W zwiazku z tym
istotna jest ocena poziomu zaburzen przenoszonych na rakiete w momencie
startu.

Przyczyna zaburzen generowanych w uktadzie jest wymuszenie wynikajace
z warunkéw panujacych na morzu, proces sterowania wyrzutnia zmierzajacy
do przechwycenia celu i jego $ledzenia oraz start pocisku z wyrzutni. Prze-
prowadzenie niezbednej analizy wymaga sformutowania modelu opisujacego
dynamike okretowego przeciwlotniczego zestawu rakietowego [9], [10]. Celem
niniejszej pracy jest okreslenie wplywu wybranego parametru startu rakiety
z wyrzutni okretowej na jej zachowanie sie w trakcie idealnie sterowanego lo-
tu [4]. Warunki startu decyduja o charakterystyce poczatkowych parametréw
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lotu, a sterowanie idealne pozwoli na weryfikacje otrzymanych trajektorii bez
wprowadzania dodatkowych zaklécen.

2. Sformulowany model wyrzutni okretowej

Model fizyczny okretowego przeciwlotniczego zestawu rakietowego przed-
stawiony jest na rysunku 2. Podstawowymi obiektami skladowymi wyrzutni
s

e platforma wraz z prowadnica rurowa,

e rakieta wraz z giroskopowym uktadem sledzenia celu.

WYRZUTNIA y RAKIETA
mIxIy I. Iy Iz Inx NV mMp I Iovp Iozp
NL” we k> Vov oo
PLATFORMA Cir Ep Xpv
mpt iy Toimp Ipip S
4
PROWADNICA Ca4 K
Mpr Iorsp Iprmp Iprcp L g C2222
e T yo2\ X n

—c &= J

ko

C233 (k)?ll d>

hs i GIROSKOP
a—m & mk Ikxe Ikye Ikzo
k13 ik di
Yos Ci3 Cit yo1
d % fes
ks ka1 By 2t
a3 C31
OKRET

Rys. 2. Model fizyczny okretowego przeciwlotniczego zestawu rakietowego

Generalnie zbudowany model sktada sie z trzech bryl sztywnych, jedne-
go obiektu zmiennego w czasie, jednego punktu matematycznego, dwunastu
elementéw nieinercyjnych oraz dwéch ukladéw sterowania [9]. Uwzglednia-
jac ruch wynikajacy z dzialania okretowego zestawu przeciwlotniczego, liczba
stopni swobody opracowanego modelu ukladu w ogdlnym przypadku wynosi
trzynascie [2], [13]:

e wyrzutnia

— dwie bryly sztywne — osiem stopni swobody,

e pocisk rakietowy

— jeden obiekt zmienny w czasie — dwa stopnie swobody,
— jedna bryta sztywna — trzy stopnie swobody.
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Na podstawie przyjetego modelu fizycznego opracowany zostal model ma-
tematyczny okretowego przeciwlotniczego zestawu rakietowego [14], [15]. W ni-
niejszej pracy zaprezentowane sa tylko niektére z otrzymanych zaleznosci anali-
tycznych. Reprezentuja one przypadek charakteryzujacy sie tym, ze wyrzutnia
realizuje sterowany ruch podstawowy, majacy na celu przechwycenie obiektu
przeznaczonego do zestrzelenia rakieta i w chwili odebrania sygnatu o prze-
chwyceniu celu wystrzeliwana jest rakieta. Oznacza to, ze w trakcie startu ra-
kiety z okretu w dalszym ciagu realizowany jest przez zestaw sterowany ruch
podstawowy wyrzutni. Proces sterowania wyrzutnia zastapiony jest procesem
Sledzenia celu przez zestaw okretowy. Przedstawione ponizej zaleznosci kine-
matyczne stanowia podstawe do opracowania charakterystyki poczatkowych
kinematycznych parametréw lotu [7].

Do okreslenia ruchu modelu pocisku rakietowego wzgledem prowadnicy
przyjeto dwie niezalezne wspolrzedne uogélnione: &,, ¢,.

Polozenie Srodka masy S, rakiety w ukladzie wspélrzednych Ozyz:

Tp[rpas oy, Tpz] (2.1)
w przypadku duzych zaburzen:

Tpz = Tpe@11 + TppG21 + Tpcas1 + Tpy = Tpe12 + TppG22 + Tpcas2 + Y

Tpz = T'pgQ13 + TppQ23 + rpcass + 2

gdzie:
Tpe = &p COS Uy, COS 1Yy Ty = &psindy, rpc = —&p cos Uy, sin 1,
oraz:
a11 = cos Y cos Y alg = sin
a13 = —sin cos ¥ as1 = sin sin ¢ — cos Y sin ¥ cos
a9y = €oS U cos ¢ as3 = €os Y sin p + sin sin ¥ cos @
as1 = siny cos p + cos ¥ sin ¥ sin asy = — cos ¥ sin @

as3 = cos Y cos ¢ — sin 1y sin ¥ sin

Wspétrzedne wektora predkosci liniowej srodka masy S, rakiety w ukladzie
wspotrzednych Oxyz:

—

VolVow, Voy, Vp:] (2.2)
w przypadku duzych zaburzen:
Ve = Tpea11 + Tpei1 + Tppao1 + rppao1 + Tpcazl + rpcaszy + T
Voy = Tpear2 + Tpelnz + Tpnaoz + Tpylo + Tpcase + Tpcas2 + 9
Vpz = Tpea1s + 1pe@13 + Tpnaos + rpplas + Tpcass + rpcass + 2
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gdzie:
Tpe = ép cos 1, cos 1, — §p19v sin 9, cos ¥, — fpz/}v cos 1y, sin 1,
Ty = ép sin 9, + fpﬁv cos U,
Tpe = §p791, sin ¢, sin ¥, — ép cos 1y, sin ), — fpz/}v c0oS 1, COS 1y,
oraz:
a1 = 1/.)a13 — ﬁcoszbsinﬁ a1 = U cos
13 = Usin e sind — 1/1@11 a91 = 1/1@23 — Jcos 1 cos ¥ cos ¢ + paszy
Q29 = Ppags — J sin ¥ cos % a93 = pasz + J'sin ) cos ¥ cos w— 1/1@21
d39 = U sin 9 sin » — Pag asy = ¢a33 + 9 cos 1 cos I sin g — pasy
g3 = —thas — ¥sin1 cos ¥ sin @ — pasg

Modut i katy kierunkowe wektora predkosci srodka masy .S, rakiety:

Vo= Vi + Vi Vi
Vg

sin-y, = —= sin xp = —

Vo

V. (2.3)
Vp cos vy,
Wspoétrzedne wektora przyspieszenia liniowego srodka masy S, rakiety w ukta-
dzie wspotrzednych Ozyz
p|apa; apy, ap:] (2.4)

w przypadku duzych zaburzen:
Apy = Tpe@11 + 27ppQ11 + Tped11 + Tpya21 + 27pya21 + Tpydor +
+7"'pCCL31 + 27"p<d31 + Tpgdgl +
Qpy = ’Fpg(lm + 2f‘pmd12 + ’r’pgdm + ’Fpnam + Qf‘pndQQ + 'r'pndQQ +
+7"'pCCL32 + 27"p<d32 + Tpgd32 + 4
py = ’Fpgalgg + Qf‘pmd13 + ’r’pg('i13 + ’Fpnagg + 2’f’pnd23 + ’r’pndgg +
—I—fpgaggg + 2’f’p<d33 + T‘pgd33 + Z
gdzie:
Ppe = ép €OS Uy, COS Yy, — fpv'ﬁiv sin 1, cos ¥, — fpzﬁv €08 Uy sin ¢, —
—2&@% sin 1, cos ¥, — 2&;1/11, cosVy, sin )y, + 2§p791,1/}v sin ¢, sin ), +
—i—fp(wg — 9?) cos ¥y, cos 1y
oy = ép sin 1, + fpv'ﬁiv cos ¥y, + ép(l + 79U) cos ¥y — §p19% sin 9,
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Ppe = —ép cos YUy, sin v, + £p1§v sin ¥, sin ¢, — {Mﬂv cos ¥, cos Py, +
+2&,0, sin vy, sin 1, — 2&,1, cos ¥y, cos Py, + 25,01, sin vy, cos P, +
+&,(92 + 9)2) cos I, sin 1,

oraz:
= 1]5(113 — Y cos Psind + 1[)&13 + 1[)19 sin ) sin? — 192(111
1o = 9 cos v — 9% sin ¥
a1z = @sinw sin ¥ — 1l}a11 — zball + wvﬂ cos 1 sin — Pays
9] = 1]5(123 — 9 cos 1 cos Y cos ¢ + 1§a31 + ¢d23 + pas +
+0) sin 1) cos ¥ cos p + Vp cos 1 cos ¥ sin ¢ + 92 cos b sin 9 cos ¢
= 19&32 — Jsind cos © + pasa + 199'0 sin 1 sin ¢ — 192a22
dos = Jags — zﬁagl + @sinw cos ¥ cos p — 1/1&21 + pass +
+0¢) cos 1) cos ¥ cos p — Upsin 1 cos 9 sin ¢ — 92 sin 1 sin 9 cos ¢
as; = 1]5(133 + 9 cos 1 cos ¥ sinp — Jasy + ¢d33 — Pa91 —
—1) cos 1) cos U sin ¢ + D cos ¥ cos ¥ cos p — 92 cos b sin 9 cos ¢
d3p = J sin ¥ sin Y — 19@22 — Pago + 199'0 sin 1 cos ¢ — 192a32
a3z = —1l}a31 — sin 1) cos ¥ sin ¢ — Jags — 1/1&31 — Plog —
— 99 cos b cos U'sin o — J¢ sin 1 cos 9 cos ¢ + U2 sin i sin Y sin ¢

Modut i katy kierunkowe wektora przyspieszenia érodka masy S, rakiety:

_ 2 2 2
ap = \/apm +ag, +a;,
Apy

SiNYpg = — Sin Xpg = ——————
ap p COS Ypa

(2.5)

QApz

Wspolrzedne wektora predkosci katowej rakiety w ukltadzie wspoélrzednych
SpTpYpZp:
Wp|Wpay, Wy, > Wps, | (2.6)

w przypadku duzych zaburzen:
By =+ D+ G+ + 0y + &y

¢ [d’x,; ’ /l/}yzﬂ /l/}Zp]

Ve, = zb(alg €08 Uy, COS 1y, — a3 €08 Uy, sin 1)y, + agg sin )
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1/}yp = &[(agg sin ¥y, sin 1, — a1z sin ¥y, cos 1y, + agg cos Vy,) cos g, +
+(a12 sin 1y, + asa cos Py, sin gy

szp = 1[(ar2 sin 9, cos ¥, — aga sin vy, sin 1), — ag cos Yy, ) sin g, +

+(a12 sin 1y, + asz cos 1y, cos )

S=ol

[§$p7 léypv ’lézp:l

op = @[(al cos 1, — azsin,) cos ¥y, + ag sin i,

. .

yp = 19{[(@3 sin v, — aq cos ¢y,) sin vy, + ag cos ¥, cos ¢, +
+(aq sin )y, + a3 cos 1, ) sin @y }

1921, = ﬁ{[(al cos ¢, — az sin ) sin ¥, — ag cos ¥, sin ¢, +

+(aq sintp, + as cos ¥, ) cos ¢, }

gdzie:

a1 = a1 siny + a3 cosy ag = ao1 Siny + agg cos Y

a3 = as Sin Y + asz cos P

-

QO[QOZ‘p b (lbyp 9 QOZp]
Py, = P COS ¥y COS Yy
Py, = @(sin, sin g, — sin,, cos b, cos p)

@z, = P(sin, cos @), + sin ¥y, cos 1, sin @)

1/‘}11 [&vxw &vyp ) 1/‘}112,,]
?Lwcp = 1), sin,, 1/.)vyp = 1), cos U, cos

Yz, = =1y cos Yy sin @)

191; [lévxp, lévyp, 197-)2;)]

Qéva =0 lévyp = ’Lév sin ©p lévzp = ’Lév COS ¥p
pr [prxpv (lbpyp’ (lbpzp]
Ppz, = Pp Ppy, =0 Ppzp = 0
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Wspotrzedne wektora przyspieszenia katowego rakiety w uktadzie wspotrzed-
nych S,x,yp2p:
€p [Ep:vp y Epyp o 5pzp] (2.7)

w przypadku duzych zaburzen:

E =40+ @+, + 0y + &

—

w[&il?;n 'lﬁyp ’ wzp]

1l}xp = Y[(a1 cos by — asy Sin iy, ) cos ¥y + agy sind,] +
—i-l/}lgv[(agg sin ), — ajg cos ) sin, + agy cos ¥, —
—tphy(a12 8inh, + azz cos v,) cos Iy, +
+1)[(a12 COS Yy — a3 SIN 1Y) COS Uy + g2 SN Vy]

1l}yp = zl}{[(agg sin v, — a2 cos 1y, ) sin ¥, + agy cos U] cos pp +
+(a12 sin ¢y, + azs cos ) sin pp } + zbgbp{(alg sin 1, + asz cos 1, cos g, —
—[(asg2 sint, — aja cos ¢y, sin vy, + ag cos ¥y, sin pp} +
+¢19v[(a32 sin v, — aj2 cos P, cos ¥, — age sin ] cos ), +
+ipidy[(a12 sin gy + asy cos 1, ) sin ¥y cos @) +
+(a12 cos Py, — ase sin,) sin p,| +
+¢{[(d32 sin ¢, — @12 cos ¢y, sin ¥, + agg cos V)] cos pp, +
+(G12 sin 1y, + aga cos,) sing, }

Vo = &{(alg sin 1, + asz cos Yy,) cos p, —

—[(as2 sintp, — aj2 cos ) sin v, + agg cos V] sin pp } —
—1hpp{ (ar2 sin 1, + azz cos ¥, ) sin g, +

+[(asz siny,, — a2 cos Py, siny, + agg cos V] cos pp} +
+¢19v[(a12 o8 1y — a3z sin 1y, ) cos ¥y, + aga sin ] sin ¢, +
+ )i, [(a12 sin v, — asgg cos ¢y,) sin ¥y, sin , +

+(a12 cos 1y, — asz siny,) cos pp] +

—H/J{(dlg sin ¢, + as2 cos 1y, ) cos @, —

—[(as2 sin v, — a2 cos ¥y, sin vy, + agg cos ] sin pp }

-

19[1.9.551)7 ﬁyy ,521)]
1.9.% = 1§[(a1 cos 1y, — ag sinhy,) cos ¥y, + ag sind,] +
+791/}[(a4 cos 1y, + ag sin 1, ) cos ¥, + as sin ¥, |+
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+1919U[(a3 sin 1, — a1 cos y) sin v, + ag cos | —
—191/}v(a1 sin 1, + ag cos 1, ) cos ¥y, +
+0[(ay cos by — agsinih,) cos ¥y + ag sin v,

75yp = ﬁ{[(ag sin v, — aq cos ¢y) sin ¥y, + ag cos U, cos ¢, +
+(ay sin b, + az cos iy, ) sin @, } + 9pp{ (a1 sin e, + ag cos ) cos p, —
—[(az sin v, — aj cos ) sin, + ag cos ¥, sin g, } +
+09{[(ag sin b, — aq cos ) sindy, + as cos 9y,] cos @, +
+(aq sint, + ag cos y,) sin g, +
+1919U[(a3 sin v, — aj cos ) cos ¥y, — ag sin v, cos ¢, +
+1), [(a1 sin 1, + ag cos ¥y,) sin ¥, cos @, +
+ (a1 cosh, — azgsiniy,) sin @p] +
+79{[(a9 sin 1, — a7 cos ¥, ) sin ¥, + ag cos 9, cos g, +
+(a7 sintp, + ag cos ¥, sin ¢, }

1.9.% = 1.9.{(a1 sin 1, + asz cos ¢y,) cos @, —
—[(ag sin ¢, — aj cos ) sin ¥, + as cos V) sin ¢, } —
—vz‘gbp{(al sin i, + a3 cos ¥y, sin ¢, —
—[(ag sin ¢, — aj cos ) sin ¥, + as cos V)] cos ¢, } +
+79¢{(a4 sin v, + ag cos ¥, ) cos @, —
—[(ag sin ¢, — aq cos iy sin ¥, + as cos V)] sin ¢, } +
+7979U[(a3 sin v, — ay cos ¥, ) cos Uy, — az sin v, sin g, +
+191/}v[(a1 sin v, + as cos ¢, sin 9, sin ¢, +
+(aq cos i, — agsiny,) cos @] +
+9{[(ag sin b, — a7 cos 1) sin v, + ag cos ¥,] sin @, +
+ (a7 sin, + ag cos 1,) cos p }

gdzie:
a4 = a11 cosy — aqz siny as = a21 COS Y — ao3 Sin
ag = ag1 cos Yy — asgz siny a7 = G11 8N Y + a13 cos
ag = 91 Sin + aog cos Y ayg = agy sin + asg cos

(lg[(lbél?p? (lbyp7 (pr:I

P, = P cos ¥y cOS Yy — @9” sin ¥, cos ¥, — gbzbv cos 19, sin 1,



672 7. Dziora, Z. KORUBA

Gy, = P(sin 1, sin g, — sin 1, cos 1, cos @) +
+ppp(sin i, cos @y, + sin vy, cos ¢y, sin ) —
—g'm% cos Uy, cos 1y, €os @), +
+P1y (cOs Py sin @y, + sV, SiN 1, COS @)

G2, = P(sin, cos @, + sin v, cos 1, sin ) —
—pp(sin iy, sin @, — sin 1, cos 1, cos @) +
—|-<,b19v cos Uy, cos 1, sin ¢, +
+ Pty (cOS Uy cOS @, — SNV, 8IN 1Py, SIN @)

Doltburs Doy oz,

Yoz, = Do sindy, + I3, cos b,

Tl}vy,, = 1), cos O, cos Pp — gbpl/}v cos ¥, sin ¢, — Dythy sin 9, cos ©p
?zvzp = D1y, sin D, sin 0y, — Ppiby, cos Dy €08 oy, — thy, cos Yy sin @,

,ﬁ [19pr 9 ﬁvyp ) 1.9.’!)ij|
Ve ﬁvyp Dy sin gy, + Dy cos oy
i

vy = = 1), cos ©p — 19U<,bp sin ¢,

pr [(ﬁpxpa (ﬁpypa przp]
Ppz, = Pp Ppy, =0 Ppz, = 0

3. Symulacja numeryczna

Przedstawione zostang przyktadowe wyniki przeprowadzonej symulacji nu-
merycznej lotu idealnie sterowanej rakiety startujacej z wyrzutni znajdujacej
sie na pokladzie okretu. Na startujacag rakiete ma wplyw wymuszenie wyni-
kajace z ruchu wyrzutni. Przemieszczenie pionowe wyrzutni powoduje ruch
rakiety z predkoscig liniowg o wspoétrzednej V), w chwili opuszczania przez
nig prowadnicy t = 0s. Wyniki obejmuja pie¢ warto$ci poczatkowej predkosci
liniowej V), [m/s]:
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opcja 1 — Vpy(t =0) =0m/s
opcja 2 — Vpy(t =0) = 10m/s
opcja 3 — Vpy(t =0) =20m/s
opcja 4 — Vpy(t =0) = —10m/s
opcja b — Vpy(t =0) = —20m/s

Na rys. 3 przedstawione sa trajektorie lotu rakiety do celu realizujacego
manewr obronny. Strzelanie odbywa si¢ z PPS. W kazdym przypadku rakieta
osiaga cel. Tory lotu nie pokrywaja sie ze soba. Poczatkowe parametry lotu
dla opcji 1, 2, 3, 4 1 5 powoduja, ze rakieta realizuje w kazdym przypadku inna
trajektorie. Ruch rakiety, po zejéciu z wyrzutni, w kierunku ziemi jest mniej
korzystny od jej ruchu w gore. Trajektorie dla opcji 1, 4 i 5 wykazuja duzo
wieksza roznice niz w przypadku poroéwnania toréw dla opcji 1, 211 3.

TRAJEKTORIA LOTU - PPS
2000

CEL

1600

3 p
800 G}
RAKIETA |
400 /

1200

Y [m]

~100 0 100 200 300 400
X [m]

Rys. 3. Trajektorie lotu rakiety i celu przy strzelaniu z PPS

TRAJEKTORIA LOTU -TPS
2500

2000 |

1500

Y [m]

1000 +

500

RAKIETA

0 400 800 1200 1600 2000 2400
X [m]

Rys. 4. Trajektorie lotu rakiety i celu przy strzelaniu z TPS
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Na rys. 4 przedstawione sa trajektorie lotu rakiety i celu przy strzelaniu
z TPS. W tym przypadku cel réwniez realizuje manewr obronny. W kazdym
przypadku rakieta osiaga cel. Tory lotu z tego samego powodu co przy strze-
laniu z PPS nie pokrywaja sie ze soba. Ruch rakiety, po zejsciu z wyrzutni,
w kierunku ziemi jest i w tym przypadku mniej korzystny od jej ruchu w gére.
Trajektorie dla opcji 1, 4 i 5 wykazuja duzo wieksza réznice niz w przypadku
porownania toréw dla opcji 1, 21 3.

4. Whnioski

Dynamika wyrzutni determinuje obszar poczatkowych parametrow lotu
rakiety [12]. Charakterystyka tych parametréw warunkuje trajektorie, jaka re-
alizuje pocisk. Poziom zaburzen generowanych w uktadzie zalezy od wielko$ci
wymuszenia wynikajacego z warunkéw panujacych na morzu, jakosci procesu
sterowania wyrzutnia zmierzajaca do przechwycenia celu i jego $ledzenia oraz
od intensywnosci zjawisk wystepujacych podczas startu pocisku z wyrzutni.
W przypadku pionowego ruchu wyrzutni umieszczonej na okrecie wymuszenie
przekazywane jest na rakiete niezaleznie od zastosowanego ukladu stabiliza-
¢ji. Zwiazane z tym ruchem wymuszenie ma znaczacy wpltyw na ksztaltowanie
trajektorii lotu rakiety. Niekorzystnym wymuszeniem pionowym dzialajacym
na rakiete jest ruch w kierunku przyspieszenia ziemskiego. Przy tych samych
wartosciach predkosci liniowej o wspétrzednej V,, jej zwrot odgrywa wazng
role. Tendencja wynikajaca z powyzszego wniosku przedstawiona jest na ry-
sunkach 3 i 4 przy strzelaniu zaréwno z PPS, jak i z TPS. Trajektoria ruchu
rakiety dla opcji 3 rézni sie od toru realizowanego przez rakiete dla opcji 1
zdecydowanie mniej niz trajektoria wyznaczona dla opcji 5. W obu przypad-
kach zwroty predkosci liniowej o wspotrzednej V), sa przeciwne, natomiast
wartosci takie same.

Opracowany model pozwala na wszechstronng analize dynamiki przeciw-
lotniczego zestawu rakietowego umieszczonego na pokladzie okretu i jej wpltyw
na zachowanie si¢ pocisku w trakcie lotu [11].

Podziekowania
Praca naukowa finansowana przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego ze
srodkéw na nauke w latach 2011-2013 jako projekt badawczy ON501312638.
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Flight of an ideally controlled missile launched from a warship launcher

Abstract

The paper presents a model of an anti-aircraft launcher mounted onboard warship.
A short-range self-targeting missile is being launched from the warship.The distur-
bances generated in the system may be caused by the conditions on the sea, the
launcher control process aiming at the target interception, and the missile launch.
The anti-aircraft short-range missile has to work out the appropriate flight trajec-
tory. Therefore the initial flight parameters may play an important role in reaching
the target. Adverse characteristics of these parameters may lead to the missile being
ineffective. The launcher dynamics may be decisive in shaping the area of the missile
parameters from the final phase of launching.The aim of the paper is to determine the
influence of the conditions of the missile launch from the launcher positioned onboard
ship on its action during the ideally controlled flight.
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W pracy przedstawiono algorytm znajdujacy trajektorie dla satelity
okotoziemskiego, ktorego celem jest osiagniecie nieruchomego punktu
w przestrzeni za posrednictwem manewru impulsowego. Program da-
zy do znalezienia trajektorii, dla ktérej czas przejscia (czas, jaki uptywa
od rozpoczecia manewru zmiany orbity az do osiagniecia celu) bedzie
mozliwie najkrétszy, jednoczesnie uwzgledniajac ograniczenie w postaci
iloéci dysponowanego paliwa chemicznego. Algorytm wykorzystuje itera-
cyjne rozwiazywanie zagadnienia Lamberta, przy czym wynikiem dziala-
nia algorytmu jest orbita keplerowska (krzywa stozkowa). Praca zawiera
przyktadowy wynik dzialania algorytmu.

1. Wprowadzenie

Rozwd] narzedzi teoretycznych (teoria sterowania, teoria regulacji opty-
malnej) oraz gwaltowny wzrost mocy obliczeniowej komputeréw umozliwit
projektowanie skomplikowanych misji kosmicznych. Szczegdlnego znaczenia
nabraly projektowanie i optymalizacja trajektorii satelitéw cywilnych. Dzie-
dziny te umozliwiajg realizacje misji i zmniejszenie kosztow zwiazanych z wy-
niesieniem i utrzymaniem na orbicie tych pozytecznych urzadzen.

Poza zastosowaniami cywilnymi projektowanie trajektorii jest nie mniej
istotna dziedzina w przypadku broni antysatelitarnej. Przykladem wykorzy-
stania tej wiedzy sa np. préby Zwiazku Radzieckiego (satelita Poliot, sta-
cja Poljus), udane zestrzelenia satelitow dokonane przez Stany Zjednoczone
w 1985 oraz 2008 roku czy tez podobna proba zakonczona sukcesem w 2007
roku przeprowadzona przez Chinska Republike Ludows.

Opisywany algorytm jest czeScia projektu dazacego do opracowania me-
tod poszukujacych czasooptymalnych trajektorii przechwytujacych dla oko-
toziemskiego satelity pelnigcego funkcje antysatelitarnego srodka bojowego.
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W projekcie zaklada sie misje polegajaca na wykonaniu przez rozpatrywanego
satelite manewru przechwytujacego. Celem manewru jest wrogi obiekt w prze-
strzeni kosmicznej (np. inny satelita). W chwili spotkania satelity i wrogiego
obiektu satelita detonuje razac odtamkami wrogi obiekt.

Algorytm opisany w niniejszej pracy znajduje rozwiazanie dla szczegdlnego
przypadku zadania, mianowicie zaktada sie, ze cel jest nieruchomy w przestrze-
ni (wzgledem przyjetego ukladu odniesienia). Mozna méwié¢ wiec o manewrze
spotkaniowym zamiast przechwyceniowym. Algorytm wykorzystuje iteracyjne
rozwigzywanie zagadnienia Lamberta. Metoda rozwiagzania tego zagadnienia
jest zaczerpnieta z literatury [1], [3]. Pozostale skladniki algorytmu, podobnie
jak projekt jego struktury oraz wynik obliczen pochodza od autora.

Autor pragnaltby zaznaczy¢, ze istnieje sporo trudnosci w dotarciu do pu-
blikacji na podobny temat, ze wzgledu na fakt, iz w zastosowaniach cywilnych
optymalizacja trajektorii podlega najczesciej innym kryterim optymalizacyj-
nym (np. kryterium minimalizujacym ilo$é¢ paliwa wyrzuconego podczas ma-
newru na orbicie).

2. Zalozenia

Rozwazany problem dotyczy satelity okoloziemskiego orbitujacego po do-
wolnej krzywej stozkowej. Sytuacje przedstawia rzut orbity przedstawiony na
rys. 1.

Satelita

Orbita satelity

Wrogi obiekt

Ziemia

Rys. 1. Zadanie satelity
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W chwili poczatkowej t; satelita orbitujacy po orbicie eliptycznej rozpo-
czyna manewr spotkaniowy w celu spotkania z wrogim obiektem w chwili 5.
Polozenie satelity w chwili ¢ (poczatek manewru, punkt P;) jest wskazywane
przez wektor rp, ktérego punkt zaczepienia pokrywa sie ze $rodkiem ciezkosci
Ziemi (rys. 2). Wektor r9 wskazuje miejsce spotkania rozpatrywanego satelity
i celu w chwili ¢y (punkt P;).

7 A
Trajektoria ——

P,

Plaszezyzna odniesienia

€J
T Wezel wstepujacy

Rys. 2. Definicja wielkosci [3]

Na rysunku 2 pojawiaja sie ponadto wielkosci takie jak:

M  — masa Ziemi,

m — masa satelity,

i — inklinacja orbity,

AG —  kat pomiedzy wektorami 7y i ra,
c — cleciwa.

Rozpatrywany satelita wykonuje manewr impulsowy po trajektorii miedzy
punktami P; oraz P, w mozliwie najkrotszym czasie At =ty — 4.

Zaklada sie, ze algorytm ma uwzglednia¢ mozliwo$é wykonania manewru
(mozliwo$¢ osiagniecia predkosci v1 w chwili rozpoczecia manewru), w zwiazku
z czym uwzglednia sie wektor predkosci przed rozpoczeciem manewru vg oraz
mase paliwa m, w celu znalezienia ograniczefn w poszukiwaniu trajektorii.
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Danymi wejsciowymi dla zagadnienia sa wektory potozenia r; i r9, wektor
predkosci v oraz masa paliwa m,,. Wynikiem dzialania zaproponowanego al-
gorytmu jest wektor vy, czyli wektor predkosci, jaki powinien posiadaé obiekt
w chwili rozpoczecia manewru impulsowego.

3. Algorytm

3.1. Struktura algorytmu

Schemat blokowy algorytmu przedstawia rys. 3.

m_rez,
delta-t,
|[v1-vO[|

Wystarczajgce przyblizenie?

Oszacowanie rezerwy paliwa

3

[lv1-vOj|

ﬂ Obliczenie modutu réznicy v1ivo

4

vl

/ rl, r2 H Algorytm rozwigzujacy zagadnienie Lamberta |1—| Algorytm modyfikujacy delta-t
delta-t

Start '

Rys. 3. Proponowany algorytm

Algorytm rozpoczyna sie od rozwigzania zagadnienia Lamberta dla po-
danych wektoréw 71 i ry oraz dla zalozonego a priori czasu przejscia At
(startowa wartosé czasu przejscia wynosi 0; o ile wartosé ta nie jest wigksza
od rzeczywistej, algorytm nie jest na nia wrazliwy). Po otrzymaniu rozwiaza-
nia w postaci wektora v poddaje sie je ocenie w postaci okreslenia mozliwosci
wykonania przejscia wynikajacego z obrania wetora predkosci vi. W tym celu
obliczany jest modut réznicy wektoréw wvi i vg, bedacy podstawa do naste-
pujacego pozniej oszacowania rezerwy paliwa m,., pozostalej z poczatkowej
jego ilosci my,. Kolejnym zadaniem jest podjecie decyzji o przerwaniu obliczen
i przyjeciu aktualnego przyblizenia impulsu v; lub ponowieniu obliczen ze
zmodyfikowana wartoscia At.
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3.2. Rozwigzanie problemu Lamberta

Problem Lamberta polega na znalezieniu trajektorii w przestrzeni z central-
nym polem grawitacyjnym pomiedzy podanymi punktami P; i P, dla znanego
czasu przejécia At. Formalnie rzecz biorac, zagadnienie Lamberta jest zagad-
nieniem brzegowym dla réwnania rézniczkowego bedacego réwnaniem ruchu
keplerowskiego:

P+ rﬂgr =0 (3.1)
gdzie 7 to wektor potozenia, r to modul tego wektora, natomiast wspdtczynnik
uw=GM (G — stala grawitacji, M — masa Ziemi).

W zagadnieniu Lamberta podany jest czas przejscia At = to — t1 oraz
wektory potozenia 7 i r9. Zagadnienie Lamberta polega na znalezieniu takiej
funkcji wektorowej r(t), ktéra spelniataby réwnanie (3.1) i dla ktérej:

’T‘(tl) =T ’l"(tg) =T9 (32)

Teoria Lamberta glosi, ze czas przejscia zalezy od pélosi wielkiej orbity trans-
ferowej a, sumy moduléw wektoréw polozenia (ri+rs), oraz cieciwy pomiedzy

dwoma punktami ¢, natomiast nie zalezy od mimosrodu orbity e = /1 — %25,
gdzie b to potos mata orbity.

Przedstawiona ponizej metoda rozwigzania zagadnienia Lamberta zostata
zaproponowana przez Bate’a, Muellera oraz White’a w 1971 roku oraz Bonda
i Allmana w 1996 roku. Wyprowadzenie rownan dostepne jest w literaturze
1], [3]

Istota rozwiazania problemu jest znalezienie tzw. wspoélczynnikéw Lagran-
ge’a f i g (funkcji zalenych od czasu) [3] oraz pochodnej po czasie ¢, ktére sa
zdefiniowane przez zalezno$ci:

r = frog+ gvg v = fro+ guo (3.3)
W przypadku zagadnienia Lamberta mozna przyjac:
Ty = fri+ gv vy = fri+ gur (3.4)

Danymi wejsciowymi algorytmu rozwiazujacego zagadnienie Lamberta sa wek-
tory polozenia 71 i 79 oraz czas przejscia At.
Algorytm rozpoczyna sie od obliczenia modutéow wektoréw 71 i ro:

rL=+/T1-T1 T2 =\/To T3 (3.5)

Kolejnym krokiem jest ustalenie, czy obiekt porusza sie ruchem prostym (zgod-
nym z ruchem obrotowym Ziemi), czy tez ruchem wstecznym (przeciwnym do
ruchu Ziemi) oraz obliczenie kata AO.
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Dla trajektorii prostych:

arccos(r; ‘:2) jezeli (11 X 73), >0
A6 = e (3.6)
360° — arccos(ri :2) jezeli (71 x72), <0
172
Dla trajektorii wstecznych:
arccos(r; ‘:2) jezeli  (rq1 X 73), <0
A6 = e (3.7)
360° — arccos(ri :2) jezeli (1 xr2), >0
172

Nastepnie obliczany jest wspélczynnik A:

o R
A = sin AO T eos A0 (3.8)

oraz iteracyjnie jest rozwigzywane ponizsze réwnanie wzgledem zmiennej z:

JAAL = ,/(g(é)))g S(2) + Ayy(2) (3.9)

gdzie z = x?/a, ¥ — anomalia uniwersalna [3], S(z) oraz C(z) to funkcje
Stumpff’a:

o0 k
S(z) = -1 k2

(2) %( ) (2]{74;3)! o)
C(z) = kz::o( 1)km

Znak liczby z méwi, czy trajektoria jest hiperbola (z < 0), parabola (z = 0),
czy tez elipsa (z > 0).
Funkcja y ma postac:

S(z)—1

y(z) = ri 4o + A ) (3.11)

Mozliwe jest juz obliczenie wspélczynnikéw Lagrange’a f i g oraz pochodnej
po czasie ¢:

f=1-22 g=A =2 g=1-22 (3.12)
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Korzystajac ze wspotczynnikow Lagrange’a mozna obliczy poszukiwane wek-
tory:
1 1.
v = 5('02 — fv1) vy = g(gvg —v1) (3.13)

Znajomo$¢ wektoréw 71 i v1 (ewentualnie r9 i v9) pozwala na ustale-
nie elementéw orbity. Nalezy zauwazy¢, ze dla zagadnienia globalnego istotne
jest wytacznie obliczenie wektora wv;. Rozwiazaniem zagadnienia Lamberta
jest przejscie dwuimpulsowe okreslony wektorami v; oraz vs, jednak z punk-
tu widzenia rozwiagzania algorytmu globalnego wektor vy (wektor predkosci,
jaki nalezy obra¢ w celu pozostania na orbicie, po jakiej prusza sie wrogi
obiekt) jest zbedny, poniewaz w chwili spotkania satelity oraz wrogiego obiek-
tu (w punkcie, w ktérym z punktu widzenia zagadnienia Lamberta nalezaloby
obra¢ wektor predkosci vsy) satelita detonuje. Oznacza to, ze nie ma koniecz-
nosci obliczania pochodnej ¢, jak réwniez, ze cala ilos¢ dysponowanego paliwa
moze by¢ przeznaczona wytacznie na obranie wektora predkosci wv;.

3.3. Ocena i modyfikacja rozwigzania

Miarg oceny danej trajektorii jest m.in. okreslenie, w jakim stopniu wektor
predkosci vq, jaki trzeba nadaé obiektowi w celu wykonania manewru, rézni
sie od wektora predkosci przed manewrem wvg. Im mniejsza jest warto$¢ mo-
dutu réznicy wektoréw, tym mniejsza ilosé paliwa jest zuzyta w celu nadania
obiektowi wektora predkosci v

Avl = H’U1 — ’l)oH (314)

Warto$é Awp jest podstawa do zbadania, czy proponowana trajektoria jest
mozliwa do osiggniecia, tzn. czy obiekt dysponuje wystarczajaca iloscia pali-
wa w celu obrania wektora predkosci vi. W celu oszacowania tej ilosci mozna
postuzy¢ sie réwnaniem (3.15) pozwalajacym obliczy¢ ilo$é¢ paliwa wyrzucone-
go podczas zmiany predkosci o warto$¢ Awvy [5]:

Avq

Mspalin = Mo — ME = 1Mo (1 —e gISP) (315)
gdzie:
mo — masa satelity przed odpaleniem silnika,
my — masa satelity po manewrze,
g — przyspieszenie ziemskie,

I, — impuls wtadciwy silnika.
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Kolejnym zadaniem jest podjecie decyzji o przyjeciu aktualnego przybli-
zenia impulsu v lub ponowieniu obliczen ze zmodyfikowana wartoscig At.
Przy podejmowaniu decyzji pod uwage brane sa: ilos¢ pozostatego paliwa my..,
(ujemna warto$¢ oznacza niemozliwos¢ wykonania przejscia, zbyt duza war-
to$¢ sugeruje, ze rozwiazanie nie wykorzystuje w pelni rezerw paliwa), czas
przejscia At (nagradzane sa rozwiazania o jak najnizszej wartosci At), mo-
dul ||lv; — vl (premiowane sa rozwiazania, dla ktérych warto$é tego modutu
jest mozliwie najnizsza) oraz numer iteracji w przypadku, kiedy zadano maksy-
malna liczbe powtérzen. W przypadku implementacji algorytmu, ktorej wynik
dziatania zaprezentowano w niniejszej pracy, kryterium zakonczenia procedury
iteracyjnej polega na jednoczesnym spelnieniu warunkow:

1. masa pozostatego paliwa 0 < mye, < 0,1my,
2. czas przejScia At mniejszy niz 5 godzin,

3. warto$¢ modutu Av; = ||v; — vo|| mniejsza od 4km/s.

W przypadku podjecia decyzji o kontynuowaniu obliczen nastepuje usta-
lenie nowej warto$ci At oraz przejscie do kolejnej iteracji. W implementacji
sporzadzonej przez autora modyfikacja wartosci At polegata na jej zwieksza-
niu o 10 min w kazdej iteracji. Wielkosé przyrostu At bezposrednio wplywa
na iloé¢ iteracji koniecznych do znalezienia rozwigzania.

4. Wyniki obliczen

Po przeprowadzeniu obliczen dla réznych wspoétrzednych, wektoréw pred-
kosci i parametréw satelity dato sie zauwazy¢, ze wykonanie manewru jest
mozliwe dla satelity o duzej liczbie Ciotkowskiego oraz wyposazonego w silnik
o duzym impulsie wlasciwym.

Rysunek 4 przedstawia zrzut ekranu z przyktadowymi wynikami obliczen
w srodowisku Octave. W przypadku, dla ktorego przeprowadzono obliczenia,
cieciwa c¢ taczaca punkty P; oraz P, wyniosta 3500 km. Algorytm ocenit czas
przej$cia na 80 min. Stopien wykorzystania paliwa wyniost 94%. Ze wzgle-
du na niektére zadane warunki poczatkowe zagadnienia (ri, T2, vg) ma-
newr wymagal znacznej zmiany wektora predkosci, modutl tej zmiany wyniést
2,9km/s.
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Dane wejsciowe:

Parametr grawitacyjny (kmA3/sA2) = 398600
ri (km) = [16000 2000 -500]

r2 (km) = [7000 3000 -2000]

Cieciwa (km) = 3500

vl (km/s) = [2 1 0]

Masa satelity (kg) = 900

Masa paliwa przed manewrem (kg) = 600
Impuls wtasciwy silnika (s) = 300

Liczba Ciotkowskiego = 3

Rozwigzanie:

Czas przejscia (s) = 4800

Czas przejscia (min) = 80

Czas przejscia (godz) = 1.33333

Masa pozostalego paliwa (kg) 37.1916
Procent wykorzystania paliwa = 93.8014
vl (km/s) = [4.66693 1.60338 -0.924279]
v2 (km/s) = [-6.63268 -1.88544 0.908004]
Modul dvi = ||v1-vO|| (km/s) = 2.88633
Elementy orbity:

Moment pedu (kmA2/s) = 9681.12

Mimosrod = 0.984282

Inklinacja (deg) = 46.2063

Dlugos¢ wezla wstepujacego (deg) = 188.616
Argument perigeum (deg) = 10.8776

Wartos¢ anomalii prawdziwej na poczatku manewru (deg) = 173.012
Wartos¢ anomalii prawdziwej na koniec manewru(deg) = 189.725

P6tos wielka (km)= 7538.86
0dlegtosé perigeum (km) = 118.498

Rys. 4. Wyniki obliczen
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Time-optimal rendezvous trajectory for artificial earth satellite

Abstract

An artificial earth satellite trajectory finding algorithm has been described in the
paper. The purpose of the satellite is to reach a stationary point in space through
impulse maneuver. The program seek to find the shortest transfer time trajectory.
Transfer time is defined as time between the begging of the initial orbit change and
reaching the target. The constraint related with amount of chemical fuel has been
included. Algorithm uses Lambert problem iterative solving. The result of calculations
is keplerian orbit (conic curve). Result of algorithm calculations for set of initial
conditions has been presented.
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