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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

OBLICZANIE NIESTACJONARNYCH OBCIAZEN
AERODYNAMICZNYCH PROFILU W FUNKCJI ZMIENNYCH
STANU1

Janusz Narkiewicz

Politechnik* WarMzawtka

Jacek Syryczynski

IDS-PZL,

Przedstawiono metode wyznaczenia niestacjonarnych obcigzen aerodyna-
micznych profilu lotniczego w funkcji zmiennych stanu, wykorzystujaca
aproksymacje funkcji Theodorsena wielomianami Pade’'go. Metoda ta moze
by¢ stosowana dla dowolnego ptaskiego ruchu profilu dla matych katéw na-
tarcia. Przeprowadzone obliczenia przyktadowe elementarnego flatteru topaty
wirnika Smigtowca potwierdzity poprawne dziatanie opracowanego algorytmu.

Wykaz oznaczenh

A(s),B(s) - wielomiany aproksymacyjne Pade’go,

ab - potozenia $rodka aerodynamicznego,

6 0.5 Sredniej cieciwy aerodynamicznej,

c dtugos¢ cieciwy,

C(s) uogodlniona funkcja Theodorsena,

h(t) pionowe przemieszczenie profilu,

H+,H- wydatki zrédet na powierzchni profilu,

I* moment bezwladnosci przekroju topaty,

Ka sztywnos¢ skretna zredukowana do przekroju topaty,
Kh sztywnos¢ gietna zredukowana do przekroju topaty,

'Praca wykonana w ramach projektu nr 449/91 finansowego w 1991/92 roku przez Komitet
Bada Naukowych i wygtoszona na VV Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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1(f) - catkowita sita no$na,
Lc (t) - cyrkulacyjna czes¢ sity nosnej,
Lnc (t) - niecyrkulacyjna czes$¢ sity nosnej,
m - masa zredukowana przekroju topaty,
M (t) - catkowity moment aerodynamiczny,
Me(t) - cyrkulacyjna czes¢ momentu aerodynamicznego,
M ~t) - niecyrkulacyjna czes¢ momentu aerodynamicznego,
Q (1) - predkos¢ optywu na krawedzi sptywu,
sa - moment statyczny przekroju topaty,
t,ti - czas,
V(t) - predkos¢ optywu niezaburzonego,
VO - $rednia predkos$é¢ optywu niezaburzonego,
w(x,t) - rozkiad predkosci wokot profilu rzeczywistego,
Wo.W, sktadowe predkosci normalnej do szkieletowej profilu
optywie niecyrkulacyjnym,
Wa(xA) - catkowita predko$¢ normalna do profilu,
X - wspo6trzedna wzdtuz predkosci naptywu,
X - wektor dodatkowych zmiennych stanu, X —[X]j,X 2],
«(<) - kat natarcia,
7(60 - gestos¢ cyrkulacji w $ladzie wirowym dla czasu t,
§ - potozenie elementu ptynu w $Sladzie wirowym,
a - zmienna pomocnicza, cos# = | dla x g< —6,6 >,
=] - gesto$¢ powietrza,
f(x]j) - catkowity potencjat predkosci,
- potencjat cyrkulacyjny predkosci,
Inc - potencjat niecyrkulacyjny predkosci,
k - czesto$¢ zredukowana,
4 -3 - przeksztatcenie Laplace’a,

- pochodna wzgledem czasu,
/(O - funkcja Heaviside'a.
1. Wprowadzenie

Klasyczne metody obliczania niestacjonarnych obcigzenn aerodynamicznych w
przestrzeni czestosci potwierdzity swojg przydatno$¢ w zagadnieniach aerospre-
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zystosci samolotéw [1,2].

Bezposrednie zastosowanie tych metod do wiroptatow jest trudne ze wzgledu na
lezace u ich podstaw zatozenia. Gtéwnymi ograniczeniami dla przypadku uktadéw
wirujgcych jest:

= zmienna w czasie predkos¢ optywu,
- okresowe wymuszenia parametryczne,
= brak jednej dominujacej czestosci flatteru.

W trakcie opracowania nowych sposobdw sterowania topat wirnikéw $mig-
towcoéw pojawita sie potrzeba bardziej niz to robiono dotychczas precyzyjnego
modelowania niestacjonarnych obcigzehn aerodynamicznych.

Prowadzone sg wiec prace rozszerzajgce klasyczne modele aerodynamiki nie-
stacjonarnej [3,4,5]. Gldwnym celem tych badan jest wyrazenie niestacjonarnych
obcigzen aerodynamicznych przez zmienne stanu. Pozwoli to na:

» obliczanie obcigzenn dla dowolnego, a wiec takze nieharmonicznego ruchu
profilu,

® bezposrednie wigczenie opracowanych metod do algorytmoéw jakoSciowej ana-
lizy aeroelastycznej wiroptatow.

W artykule oméwiono opracowany na podstawie [3] algorytm wyznaczania nie-
stacjonarnych obcigzen aerodynamicznych na podstawie aproksymowanej funk-
cji Theodorsena, sposoby przyblizania funkcji Theodorsena oraz przedstawiono
wyniki zastosowania tej metody dla analizy obcigzeh aerodynamicznych w przy-
padku skokowej zmiany predkosci optywu oraz dla flatteru elementarnego topaty
Smiglowca.

2. Model optywu

Rozpatrywany jest cienki, mato zakrzywiony profil lotniczy (rys.l) poruszajacy
sie ruchem ptaskim w ptynie nielepkim i niescisliwym. Predkos¢ optywu niezabu-
rzonego V (t) jest dowolna funkcjg czasu.

Konsekwencjg przyjetych zatozen jest mozliwos$é wykorzystania wynikéw teorii
matych zaburzen. Po rozkladzie zagadnienia na symetryczne i niesymetryczne, ba-
dane sg optywy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny uzgodnione przez warunek Kutty.
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Rys. 1.

2.1. Teoria matych zaburzen

Zakladajgc mate: grubosé i krzywizne profilu mozna wykaza¢, ze potencjat
predkosci ip powinien spetnia¢ réwnanie Laplace’a:

VV =0. (2.1)

Aby opisaé¢ badany optyw réwnanie to nalezy rozwigza¢ z warunkiem brzegowym
dla rozktadu predkosci normalnej wzdtuz profilu:

w = Wa{x,t). (2.2)

Po wyznaczeniu rozktadu potencjatu predkosci, mozna obliczy¢ obcigzenia aero-
dynamiczne na profilu z zaleznosci:

(2.3)

M(t)=~2p j(N +V&)(, - ab)dx.

2.2. Rozkiad na zagadnienia: symetryczne i niesymetryczne

Optyw profilu zastepowany jest (rys.2) superpozycja optywow:

= profilu symetrycznego o osi rownolegtej do przeptywu niezaburzonego,



Obliczanie niestacjonarnych obcigzen... 7

= szkieletowej profilu ustawionej pod katem a(t) wzgledem przeptywu nieza-
burzonego.

RyB. 2.

W przypadku profilu symetrycznego rozkiad cisnienia na gornej i dolnej
czesci profilu jest identyczny. Nie powstaja wiec na nim sita nosna ani moment ae-
rodynamiczny. Obcigzenia aerodynamiczne powstajg w tylko w przypadku optywu
niesymetrycznego szkieletowej profilu.

2.3. Rozkiad optywu na niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny

Korzystajgc z zatozenia malej krzywizny, optyw szkieletowej profilu rozktadany
jest na optywy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny. Stad, potencjat predkosci jest
suma potencjatéow: niecyrkulacyjnego i cyrkulacyjnego:

Y= Arc+ <R nm (2.4)
Catkowite obcigzenia aerodynamiczne beda takze sumami obcigzen niecyrkulacyj-

nych i cyrkulacyjnych:

L(t) = Lnc(t) + Lc(t),
(2.5)

M (t) = Mnc(t) + Mc(t) .’

H+

H“

Rys. 3.

Optyw niecyrkulacyjny modelowany jest warstwg pojedynczg, czyli uk-
tadem zZrodet i upustéw pokazanych na rys.3. Wydatki H+ i H~ zwijane sg z
rozktadem predkosci normalnej Wa na profilu, tzn.: H+ = 2Wa, H~ = -2Wa.
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Predkos$¢ normalna do profilu dla ruchu ptaskiego moze by¢ przedstawiona jako
suma dwu rozktaddéw (rys.4): statego i liniowego:

Wa(xJ) = WO+ WI[” + a) . (2.6)

w,,

staty rozktad prattenaci

Rys. 4.

Potencjat warstwy pojedynczej:
yre = WobsmO + WO0&sin0(0.5cos0 - a), 2.7)

jest rozwigzaniem réwnania (2.1) z warunkiem brzegowym (2.2). Podstawiajac
go do zaleznosci (2.3) oblicza sie niecyrkulacyjne czesci sity nosnej i momentu
pochylajgcego:

U <) = *pb(WO0- aW,).
(2.8)

Mncit) = xpb2(vW 0- aVW1+ abWo0- bWx(i + a2)) ,

Optyw cyrkulacyjny (rys.5) modelowany jest sladem wirowym o rozktadzie
gestosci cyrkulacji 7(£,t). Ksztatt sladu wirowego wynika z ruchu krawedzi sptywu
profilu. Zaktada sie, ze przemieszczenia $ladu wirowego w kierunku prostopadtym
do wektora predkosci optywu niezaburzonego sg male.

r(c.t)

Rys. 5.
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Indukowana przez $lad wirowy predkos$¢ normalna:

"E<F*R>S = - . S g / t (2'9)

pozwala wyznaczy¢ potencjat warstwy pojedynczej dla optywu cyrkulacyjnego:

/(C-fc)(l + costf)
«.= — x NK+ 6)(l-co,«) <2'10)

Cyrkulacyjne czesci obcigzen aerodynamicznych obliczone na podstawie (2.3)
wynosza:

x(t)
i) = ANB I B 7(8 M,

(2.11)

X(t)

2.4. Warunek Kutty

Optywy niecyrkulacyjny i cyrkutacyjny zwigzane sg warunkiem Kutty: nie
moze by¢ skokowej zmiany predkosci na krawedzi sptywu. Wynika stad konieczno-
§¢ zapewnienia, na krawedzi sptywu profilu, réwnosci predkosci indukowanej przez
optyw cyrkutacyjny ($lad wirowy) i predkosci indukowanej przez optyw niecyrku-
lacyjny (rozktad zrddet i upustéw) lub predkosci normalnej do profilu:

*©

3. Obcigzenia aerodynamiczne w funkcji zmiennych stanu

Dla harmonicznego ruchu profilu obcigzenia aerodynamiczne obliczane bylty w
[6,7]. Slad wirowy modelowano cyrkulacjg roztozong wzdluz sinusoidy o malej
amplitudzie. Gestos¢ cyrkulacji byta funkcjg harmoniczna.

Prébe uogodlnienia teorii na dowolny ruch profilu podjeto w [5]. Modyfikacja
dotyczyta optywu cyrkulacyjnego.
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Podstawe wyznaczania obcigzen stanowig: warunek Kutty (2.12) i réwnania
definiujgce obcigzenia cyrkulacyjne (2.11).
Wyznaczanie obcigzen aerodynamicznych dokonywane jest w czterech etapach:

1. sprowadzenia réwnan do postaci splotu funkcji,

2. zastosowania przeksztatcenia Laplace’a i twierdzenia Borela do wyelimino-
wania z réwnan gestosci cyrkulaciji,

3. aproksymacji funkcji Theodorsena wielomianami,

4. zastosowania odwrotnego przeksztatcenia Laplace’a dla wyznaczenia sity no-
$nej i momentu pochylajacego w funkcji czasu.

Zaktadajgc, ze zaburzenie optywu rozchodzi sie ze $rednig predkoscia Vo,
potozenie elementu ptynu w $ladzie wirowym okresla sie jako:

£= £(t—h) = b+ VO(t - <0) = (3.1)

Podstawiajac (3.1) do (2.11) i (2.12) otrzymuje sie postac¢ splotowg rozwazanych
réwnan:

(3.2)
t
Mc(t) . ) _ -
sirbvy ) [PX(E- M) - (F+ )FAL- )] V(97 ()]<fti
t
(3.3)
0
gdzie wprowadzono oznaczenia:
(3.4)
(3.5)
(3.6)

Po zastosowaniu do réwnan (3.2) i (3.3) przeksztatcenia Laplace’a i twierdzenia
Borela otrzymuje sie rownania w dziedzinie obrazu:
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y v’ (3.7)
c{w 8 )} = - (i +®M)E{wWw)IE{Nn*)T (o0}.
E{FUO}E{F(1)7(0} = "2*hQ{*) = (3-8)

Réwnania (3.7) i (3.8) mozna traktowac jako uklad trzech réwnan algebraicznych
z trzema niewiadomymi wyrazeniami: F(t)7(z), Lc(t)/(pV(t)) i Mc(t)/(pbV(1)).

Eliminujac z tych réwnan wyrazenie V (t)i(t) i wprowadzajgc uogdlniong
funkcje Theodorsena:

(3-9)

otrzymuje sie dwa réwnania na obcigzenia aerodynamiczne w przestrzeni obrazu:

9 W (3.10)

LpbV (1)

Bezposrednie znalezienie odwrotnej transformacji réwnan (3.10) jest trudne ze
wzgledu na skomplikowang posta¢ funkcji Theodorsena.

4. Aproksymacja funkcji Theodorsena

Aby obliczy¢ transformacje odwrotng réwnan (3.10), funkcje Theodorsena
aproksymuje sie w taki sposéb, aby byto mozliwe znalezienie odwrotnej trans-
formaty dla funkcji przyblizonej.

Proponowane w [3] przyblizenie polega na zastgpieniu funkcji Theodorsena
ilorazem wielomianéw Pade’'go zmiennej zespolonej s:

c w _ <">

Wprowadzenie dodatkowej zmiennej stasu X(a) zdefiniowanej jako iloraz:

X()=19. (4.2)
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umozliwia znalezienie odwrotnej transformacji Laplace’a réwnan (3.10).
Przez podstawienie (4.1) i (4.2) do (3.10) otrzymuje sie obcigzenia aerodyna-
miczne w przestrzeni czasu:

Lc(t) = 27rpF(OLC-1{A (S)X (s)} , (4.3)

Mc(t) = (i + a)iLe(t) - *pV{tyPE£-1{Q {»)} . (4.4)

Dodatkowa zmienna stanu Jf(s) we wzorach (4.3) i (4.4) jest rozwigzaniem réwna-
nia rézniczkowego zwyczajnego, ktore otrzymuje sie w wyniku transformacji pra-
wej strony (4.2) do przestrzeni czasu. Rzad otrzymanego w ten spos6b réwnania
rézniczkowego jest rowny rzedowi wielomianu aproksymujacego B(s).

5. Wyniki obliczen przyktadowych

W celu zilustrowania stosowania algorytmu obliczania obcigzen aerodynamicz-
nych podane zostaty dwa przyktady réznych aproksymacji funkcji Theodorsena.
Aproksymacje te zostaly obliczone dla ruchu harmonicznego w ten sposob aby
mozliwie dobrze przyblizaty przebieg funkcji Theodorsena w przestrzeni czestosci
przy mozliwie niskim rzedzie aproksymacji.

Obliczenia przeprowadzono dla aproksymacji pierwszego i drugiego rzedu. Na
rysunkach 6 — 12 liniami przerywanymi zaznaczono wyniki obliczen dla aproksy-
macji pierwszego rzedu, a ciagtymi dla aproksymacji drugiego rzedu.

5.1. Przykiad 1

Aproksymacja wielomianami Pade’go pierwszego rzedu:

0.81s + 0.04
c(,)= s+ 004 -

Dodatkowa zmienna stanu X jest rozwigzaniem réwnania rézniczkowego:
X (t) + 0.04JT(t) = Q(t) .
Obcigzenia aerodynamiczne oblicza sie z nastepujacych zaleznosci:

Le(t) = 2wbV/(t){0.8\VOX (t) + 0.04) ,

Me(t) = (i + a)blc(t) - *pV()b2Q(t) .
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5.2. Przykiad 2

Aproksymacja wielomianami Pade’go drugiego rzedu:

0.5s2 + 0.2808s + 0.1365

C(s) =
s2+ 0.3455s + 0.01365

W tym przypadku dodatkowe zmienne stanu X\ i sg rozwigzaniami uktadu
dwu réwnan rozniczkowych zwyczajnych pierwszego rzedu:

*Xi(t) ! 0 1 Xi(t) e . 1
X 2(t) -0.01365T72 -0.3455V0 X 2(t) Q(t)

Obcigzenia aerodynamiczne oblicza sie z nastepujacych zaleznosci:
Lc(t) = 27rfrF(f)(0.006885VIRA'L(0 + O.IOSOSVAX|CI)) + pV (1)Q(t) ,

Mc(t) = (i + a)bLe(t) - xpV(t)b2Q(t) .

Funkcja Theodorsena C(Ik)

Rys. 6.

Na rys.6 zostaty pokazane sparametryzowane przez czesto$¢ drgan aproksymo
wane funkcje Theodorsena obliczone dla obu przyktadow.

Na rys.7 i 8 przedstawiono czesci rzeczywiste i urojone tych funkcji. Dodat-
kowo wyniki aproksymacji poréwnano z nieaproksymowang funkcjg Theodorsena
(krzywa {’L).
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Czosc rzeczywisto C(Ik)

dJ R——

Rys. 8.

Rys. 9.
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Obliczenia flatteru elementarnego topaty wirnika Smigtowca przeprowadzono
dla modelu fizycznego pokazanego na rys.9. Réwnania ruchu przekroju maja po-
stac:

mh + 50a + Kh(h,a) = F ,
Sah + laa + Ka(h,a) = M —abF .

Dane liczbowe obliczen flatteru podano w Tabeli I.
Przyjeto, ze predkos¢ optywu jest harmonicznag funkcjg czasu:

V(t) = 97 + 30sin(26.78f).

Tabela |
masa zredukowana przekroju topaty m = 9.5 [kg/m]
moment statyczny przekroju topaty Sa = 0.059 [kg]
moment bezwitadnos$ci przekroju topaty la = 0.072 [kgm]
dtugosé cieciwy ¢ = 0.44 [m]
gestosé powietrza p = 0.125 [kg/m3]
sztywnos$¢ zredukowana gietna Kh = 7949.9 [N/m'2]
sztywnos$¢ zredukowana skretna Ka = 783.8 [N/rad]
odlegtos¢ srodka aerodynamicznego
od $rodka skrecen a —0.0 [m]

Na rys.10 i 11 pokazano zmiany kata nastawienia a i wychylenia h w funkcji
czasu otrzymane dla dwu aproksymacji funkcji Theodorsena.
Wykonano takze obliczenia dla skokowej zmiany predkosci optywu:
\

V(t) = 97 + 351(t - 93) .

Przebiegi obcigzen aerodynamicznych pokazano na rys.12 i 13.

6. Podsumowanie

Przedstawiono metode wyznaczania obcigzen aerodynamicznych profilu poru-
szajgcego sie ruchem ptaskim, gdy predkosé¢ optywu jest dowolng funkcjg czasu.
Metoda, wykorzystujaca aproksymacje funkcji Theodorsena, obowigzuje dla przy-
padku matych zaburzen optywu.

Pokazano mozliwo$¢ zastosowania tej metody do wyznaczania obciazen topaty
wirnika nosnego $migtowca.
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Kat natarcia w funkcji czasu
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

OBLICZANIE STRAT CALKOWITYCH TURBULENTNEGO
PRZEPLYWU W DYFUZORACH PIERSCIENIOWYCH!

Krzysztof J. Jesionek

Politechnika Wroctawska

Przedstawiono metode obliczen warstwy przysciennej w przeptywie dyfuzoro-
wym, zapewniajgcg wysoka zbiezno$¢ wynikéw teoretycznych z rezultatami
badan doswiadczalnych. Podano réwnanie ogélne, oraz na jego podstawie
odpowiednie wyrazenie szczegétowe dla poddzwiekowych dyfuzoréw pierscie-
niowych. Zaproponowany sposéb nie wymaga korzystania z dodatkowych,
eksperymentalnych wspétczynnikéw korekcyjnych.

1. Wstep

W wielu urzadzeniach oraz uktadach maszynowych zwigzanych z ruchem pltynu
wytania sie czesto potrzeba opo6znienia przeptywu. Z tego tez wzgledu waznym ele-
mentem wiekszosci maszyn i dynamicznych systeméw przeptywowych jest dyfuzor.
W elemencie tym strumien rozszerza sie i energia kinetyczna ptynu naptywajacego
z duzg predkoscig ulega w pewnym stopniu konwersji w energie potencjalna.
Najwazniejszym celem dyfuzora jest wiec zamiana mozliwie najwiekszej czesci ci-
$nienia dynamicznego strumienia wlotowego na ci$nienie statyczne.

W lotniczych silnikach turbinowych zastosowanie dyfuzora, umieszczonego za
wirnikiem turbiny spalinowej, powieksza rozporzadzalny spadek entalpii stopnia.
Dyfuzor wiec spetnia role podobng do skraplacza parowej turbiny kondensacyj-
nej. Bardzo waznym zagadnieniem jest takie zaprojektowanie tego kanatu, aby
nie wystapito w nim zjawisko oderwania warstwy przysciennej. Wtedy bowiem
nie jest efektywnie wykorzystywana, pod wzgledem przeptywowym, przestrzen dy-
fuzorowa. W wyniku oderwania spada znacznie odtworzenie ci$nienia statycz-
nego. Ujemne oddziatywanie wspomnianego zjawiska dotyczy zaréwno czesci sil-
nika przed dyfuzorem (zmniejsza sie bowiem rozporzadzalny spadek entalpii stop-
nia turbiny spalinowej), jak i bezposrednio za nim (wprowadzenie niekorzystnych
warunkéw przeptywowych poprzez znaczne odksztatcenia pél predkosci np w do-
palaczu lub tez w dyszy wylotowej).

‘ Referat wygtoszony na v Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Sprecyzowanie optymalnych, dla danego zastosowania, parametréw geome-
trycznych dyfuzora jest bardzo trudne, poniewaz jego osiagi zalezg od wielu zmien-
nych. Obecny poziom mechaniki ptynéw umozliwia teoretyczne okreslenie zacho-
wania sie dyfuzora tylko dla najprostszych przypadkow.

Przewidywanie warunkow przeptywu w dyfuzorach jest nadal nie rozwigzanym
problemem w mechanice ptynéw. Najwazniejszym komplikujgcym zagadnieniem
jest tutaj obecnos$¢ skierowanego przeciwnie do kierunku strumienia ptynu gra-
dientu cisnienia statycznego, ktérego dokiladny wplyw na rozktad predkosci nie
daje sie ujg¢ metodami analizy matematycznej. Problem staje sie coraz trudniej-
szy w miare wzrostu ztozonosci konstrukcji kanatu dyfuzorowego. Pojawia sie bo-
wiem wtedy coraz wiecej bezwymiarowych parametrow geometrycznych ktérych
oddziatywanie na warunki przeptywu w dyfuzorze powinno by¢ najpierw poznane,
a nastepnie uwzglednione w procesie projektowania.

2. Straty catkowite

Bilans energetyczny dla poddzwiekowego przeptywu dyfuzorowego mozna w
najprostszej postaci zapisa¢é w sposéb nastepujacy [1,2]:

Cl—2+ (w+ Cpl-2 = 1, (2.1)
gdzie:
Ci—2 ~ wspdiczynnik strat wewnetrznych na odcinku pomiedzy prze-
krojami kontrolnymi: wlotowym - 1 i wylotowym - 2,
C. - wspotczynnik straty wylotowej,
Cp\-i - wspdiczynnik przyrostu ci$nienia statycznego.

Strata catkowita, ktéra jest suma strat wewnetrznych (tarcia i oderwania) i
straty wylotowej okreslona jest przez wspétczynnik:

G —Ci2+ Qwi (2.2)

ktory moze by¢ takze wyrazony w postaci rdwnania A.S.Ginevskiego [3]:
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- gestos¢ przeptywajgcego czynnika,
- stopien rozwarcia dyfuzora (stosunek pdl przekrojéow wyloto-
wego A2 do wlotowego Ai),
Aj - wzgledna powierzchnia przeptywu odpowiadajgca stracie wy-
datku. Z definicji, dla i-tego przekroju:

A* /1 d:\dA

0

przy czym dodatkowo wprowadzone wielkosci to:
A* - miara powierzchniowa straty wydatku,
c' - predkos¢ lokalna,
- predkos$¢ czynnika w rdzeniu potencjalnym.
Dla niewielkich przyrostéw cisnienia w dyfuzorze, zmiana gestosci jest do
pominiecia. Poniewaz wtedy p\ ~ p2, wiec:

a=n2l - Aj)2" (2'5)

Przytoczone zaleznosci sg wazne dla przypadku wyréwnanego profilu predkosci
w przekroju wlotowym.

3. RoOwnanie ogélne dla przeptywu dyfuzorowego

Wzgledng powierzchnie przeptywu odpowiadajacg stracie wydatku mozna
takze wyznaczy¢ w sposdéb teoretyczny na podstawie np ogdlnej zaleznosci dla
turbulentnego przeptywu w kanatach dyfuzorowych, wyprowadzonej w pracy [4]:

-. 0-0288//ILn3(l1 - A™N3 f - (Ai/ZAj)2s
2 ae~Aonrl J (i - A;*08)28*0* n
gdzie:
- dtugosé dyfuzora,

X - wspdtrzedna analizowanego przekroju, rys.l,
X - bezwymiarowa wspotrzedna, x = z/L,
Il - obwdd przekroju poprzecznego kanatu,
H - parametr ksztatltu warstwy przysciennej, H = S /6*
S* - miara liniowa stTaty wydatku,
£ - miara liniowa straty pedu,
S - grubo$¢ warstwy przysciennej, rys.l,

a - kat rozwarcia dyfuzora, rys.l.
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Roéwnanie (3.1) daje mozliwos¢ teoretycznego obliczenia wartosci wzglednej
powierzchni  AJ w przekroju wylotowym dowolnego kanatu dyfuzorowego pod
warunkiem, ze nie zachodzi w nim zjawisko oderwania warstwy przysciennej i
zachowany jest jeszcze rdzen potencjalny.

4. Model przeptywu dla dyfuzora pierscieniowego

Rozpatrujac przypadek stosowanej czesto w maszynach osiowych klasy kanatéw
dyfuzorowych jakimi sg dyfuzory pierscieniowe, nalezy odpowiednio przeksztatcic¢
zaproponowane réwnanie ogélne. W tym celu do zaleznosci (3.1) podstawia ra,
majac na uwadze rysunek 1, nastepujace wyrazenia charakterystyczne:

Rys. 1 Geometria dyfuzora pierscieniowego
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+ 4 _ a« 44
Ai *4£—*_4k D\- g ' EA
Teraz, wykorzystujac proste zaleznosci geometryczne, okresli¢ mozna odpowie-
dnie wyrazenia opisujace srednice lokalne:

A =Al+*(v/n7-1)] , (4.5)
a takze:
di =dl1+x(yaz - nJ, @.6)
gdzie:
'm=(§8) = 4-7>

jest stopniem rozwarcia stozka zewnetrznego, oraz:

n” = (df) = (4'8)
dla stozka wewnetrznego.
W zwigzku z powyzszym, wykorzystujac (4.5) oraz (4.6), zaleznosci (4.3) i (4.4)
mozna przedstawi¢ w spos6b nastepujacy:

Ali +x[y/n~~ D] +dlpr+x(ya”™-ni

n, = (4.9)

oraz:
A Z7N+f (™ -1 )]2+ rf?fl+x(>/ﬁ"-|)]2
A~ D\-a n (410)
Zaleznosci (4.1), (4.2), (4.9) i (4.10) podstawia sie teraz do ogélnego réwnania
(3.1), a nastepnie, po wykonaniu szeregu przeksztatcenn dochodzi sie do postaci:

A3 = B,n2(l- A;)*Ih(DI- 4)1im

mummmAmmm w m- i m

i O +«(VA -l +di[l+ x (- 1)])~18
Ly2e

(1 - ANi08)28%02 " t4'11)

Dla analizowanego przypadku obliczen aerodynamicznych dyfuzora, wygodniej
jest postugiwac sie liczbg Reynoldsa, w ktérej charakterystycznym wymiarem linio-
wym nie jest dtugos¢ kanatu L, tylko Srednica przekroju wlotowego Di. Dlatego
tez w miejsce:

Reb =~ | (4.12)
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gdzie: v - kinematyczny wspétczynnik lepkosci,
wprowadza sie liczbe:

=~ (4-13)

wykorzystujac nastepujaca zalezno$¢ pomiedzy nimi:
ReL = "R eDI . (4.14)

W rezultacie w réwnaniu (4.11) wystapi wspoétczynnik Bs, ktdéry zdefiniowany jest
przez nastepujacg zaleznos¢:

<qe*>

Dla uogo6lnienia przeprowadzanych rozwazan wygodniej jest postugiwacé sie bez-
wymiarowymi parametrami geometrycznymi. W tym celu przyjag¢ mozna, na
przyktad wymiar Di na rysunku 1 jako podstawowy, i do niego odnosi¢ wszystkie
pozostate wystepujgce w réwnaniu (4.11) Srednice i dtugosci. Postepujac zgodnie
z powyzszym, oraz wykorzystujac zaleznosci (4.7) i (4.8), mozna zaznaczong czg$¢
wyrazenia (4.11) zapisa¢ w sposob nastepujacy:

- 1.8
j DT1E{J1 + a(fe - )]+ fr[l + x(% - 1)]}
TT”
0
Uwzgledniajgc natomiast, ze:
£ -k, (4.16)
£-o,, (4-17)

d2 d2<D\ a2

) ) ) (4.18)
d\ di *Di di

oraz upraszczajagc wylgczone uprzednio przed nawiasy Srednice D\, réwnanie
(4.11) doprowadzi¢ mozna do postaci:

a; = fl.n2(i-A;)3(i-4)18*
\% ' (4.19)

P AT x(D2— PNt of T x(@B—cl)} 1Ex~0mrlx

/o1 + —1)] —di —x(dj —dj)} (1 - AJ*08)28



Obliczanie strat catkowitych. 25

Zwraca uwage fakt, ze powyzsze wyrazenie wyprowadzone na podstawie ogdlnej
postaci zaproponowanego réwnania (3.1) ma nieco prostszg forme, anizeli podobna
zalezno$¢ otrzymana na podstawie catkowego zwigzku Karmana przez M.E.Dejcza
i A.E.Zarjankma [1], gdzie po szeregu przeksztatcern otrzymuje sie:

C.o Z. _ . (N-flLINMNI-A ;)33
2 - d*0 z- A)(i-ar 2 .
(4.20)
0.8
I [I+x(P2- 111251 - A ~05)-3928
2-,392
i {[1+2(52-1)]12-~[1 +i(j-1)j2
przy czym:
0.1447T
B = @i\ (4.21)
Re?-2 1

Przeprowadzajgc natomiast podobny wywdd wedtug metody Zarjankina otrzy-
mano w pracy [1]:

£5 002} _RNL (2 - <288

(4.22)
j (1+x(D2- 1)]2- [dx+ x(d2- <X)]2) ~ldx
1 [1- di)+ x{D2- 1)+ dx- d2](1- a;x°-5)28
gdzie:
0.0576#,. | .soxD2iT
(4.23)
Re?2 1 ' h
przy czym, zgodnie z oznaczeniami zamieszczonymi na rys.lI:
] D2+ d2
D2ir = 2 (4.24)
D2 —d2
h = (4.25)

5. Zakonczenie

Wykorzystujac réwnanie (4.11) oraz zalezno$¢ (2.5) i (4.15) okresli¢ mozna
wspodtczjramik strat catkowitych dla dyfuzordw pierscieniowych. Konieczna jest w
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tym celu znajomos$¢ parametru ksztattu H warstwy przysciennej. W analizowa-
nym przypadku zastosowano empiryczng zalezno$¢ podang w pracach [1] i [2]:

fe /n—1
1+y

F = - =14 (5.1)

Przed obliczeniami wartosci wspotczynnika strat catkowitych, nalezy za pomocg
odpowiednich kryteriow [5,6] i [7] sprawdzi¢, czy w kanale dyfuzorowym nie
wystepuje zjawisko oderwania. Wtedy prezentowany spos6b umozliwia wyzna-
czenie wartosci £e z doktadnoscig rzedu 0 -r 10 % w stosunku do wynikéw badan
eksperymentalnych, a wiec z doktadnoscig btedu pomiaru. Dokiadnos¢ ta jest takze
nieco lepsza od obydwu wyzej wspomnianych metod.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

BADANIA MOZLIWOSCI ZNACZNEJ REDUKCJI WYBRANEJ
POCHODNEJ WSPOLCZYNNIKA MOMENTU ZAWIASOWEGO
STERU WYSOKOSCI NA DRODZE MODYFIKACJI JEGO
GEOMETRII1

Zygmunt W ysocki

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wstep

Prace badawcze majgce na celu, ogélnie rzecz biorgac, optymalizacje geome-
trii elementéw sterowania samolotu z punktu widzenia charakteru, przebiegow i
wartosci wspoétczynnika momentu zawiasowego oraz jego pochodnych wzgledem
kata natarcia a i wychylenia steru % sg istotnym elementem eksperymentéw
tunelowych.

Z reguty wymagaja one indywidualnego, specyficznego podejscia. Zalezy ono
zaréowno od geometrii badanej konfiguracji jak i od wymagan narzuconych przez
konstruktora.

Tematem niniejszych rozwazan bedzie okreslenie mozliwosci znacznego zmniej-
szenia wartosci pochodnej b? wspétczynnika momentu zawiasowego ChH steru
wysokosci wzgledem kata jego wychylenia , ha drodze zmian geometrii steru.

2. Omowienie zatozen eksperymentu

Eksperyment zostat przeprowadzony w tunelu ~ 1.5 m na modelu w skali
1:4 izolowanego usterzenia wysokosci, w uktadzie odniesienia przedstawionym na
rys.l.

Ogo6lna geometria usterzenia widoczna jest na kolejnym rysunku, rys.2, za$
rys.3 i rys.4 sg natomiast ilustracjg badanych modyfikacji steru wysokosci.

Pierwotnym uktadem byta konfiguracja, w ktérej ster mia] nosek kotowy (NIC),
kompensacja osiowa wynosita za§ Ko = 25%.

W wyniku wczesniejszych, tak eksperymentéw jak i analizy teoretycznej, do-
konano modyfikacji geometrii noska, nie zmieniajac kompensacji steru:

1Refera™ wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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— modyfikacje tg (NM 1) okreslono tak, by w zakresie niewielkich katéw
wychylenia steru Sjj = £5° opdzni¢ wyjscie noska z obrysu profilu teoretycznego
- byto to podyktowane wymaganiami zwigzanymi z duzymi predkosciami.

Dla obu powyzszych konfiguracji osiagnieto wprawdzie poprawny charakter
liniowosci przebiegbw ChH — /(a) w dos¢ szerokim zakresie katéw wychylen
6ff jak tez zblizong do wymaganej warto$¢ pochodnej dChfj/da, to réwno-
cze$nie jednak wartos¢ pochodnej dCinj/dSjj byta zdecydowanie zbyt wysoka
62 = —0.0060 [1/deg] (przy zadawalajacej jednakze liniowosci przebiegu zaleznosci
ChH = 1(6h) )=

< Wymagane przez konstruktoréw wartosci pochodnych wspoétczynnika mo-
mentu zawiasowego okreslono na poziomie:

bi
ki

-0.00075[1/deg]
-0.00600(1/deg]

dla zakresu Ma = 0.2 —0.3.

Przeprowadzone badania jak i obliczenia wskazywaly, Ze osiggniecie wymaga-
nych wartosci pochodnych tak wzgledem kata natarcia a jak i kata wychyle-
nia 8u byloby mozliwe dopiero przy znacznych wartosciach kompensacji osiowej
Ko > 30%. Mogtoby to jednak doprowadzi¢ do przekompensowania steru.

Istotnym zatem zagadnieniem byto dgzenie do znacznego zmniejszenia war-
tosci pochodnej b? i zapewnienie liniowosci charakterystyk Cuj = bez
koniecznosci tak radykalnych zmian Ko-
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Rys. 2. Geometria usterzenia wysokosci
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Badania mozliwosci znacznej redukciji.

Rys. 4. Geometria badanych wariantow kompensacji rogowej



32 Z.W ysocki

Przeprowadzono badania i analize zmian wartosci 62 dla nastepujacych mo-
dyfikacji geometrii steru:
- zmiana kompensacji osiowej steru,
- zmiana ksztattu noska steru,
- zmiana grubosci krawedzi sptywu steru,
wprowadzenie i modyfikacja geometrii kompensacji rogowej steru.

3. Krdétkie oméwienie wynikéw prac badawczych

Wplyw poszczegélnych czynnikéw geometrycznych na zmiany pochodnej 62
wspotczynnika momentu zawiasowego przedstawiono na kolejnych rysunkach rys.5
-r 7 w postaci uogolnionych zaleznosci. Na rys.8 przedstawiono natomiast wplyw
zmian geometrii kompensacji rogowej na zmiany wartosci 62 badanego usterzenia.

3.1. Wplyw kompensacji osiowej

-08
24 25 26 27 28 29

_ KoM
D 02 - b2M>20/b20

Rys. 5. Wptyw kompensacji osiowej

Wzrost kompensacji osiowej wplywa na zmniejszenie bezwzglednych wartosci
pochodnych 61 i 62, przy czym zmiany te sg silniejsze dla pochodnej 62.

Dla badanego izolowanego usterzenia wysokosci wzrost kompensacji osiowej z
Kg—25% na Ko = 28% powoduje spadek pochodnej 62 do poziomu c.a. 0.7 -
0.75 wariantu wyjsciowego (rys.5).
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32. Wplyw ksztattu noska steru

2

Z1

VB NwR JK NUL
Ksztalt Tesko -- (<3a Ks*»'18s)
O b2-b2l-b2 Ml/b2 31

Rys. 6. Wpltyw zmiany Ksztattu noska

Zaproponowane modyfikacje noskbw NM 2 i NM 3 polegaty na stopniowym
wypetnianiu noska (jak na rys.3). Modyfikacje te w istotny sposob wpiynely na
spadek pochodnej 62 wspoétczynnika momentu zawiasowego izolowanego usterzenia
wysokosci - do poziomu 0.6 -f 0.7 wartosci wyjsciowej (iys.6).

3.3. Wptlyw grubosci krawedzi sptywu

3.0
-01
-0.2
-0L3
-0.4
-03

TH

g3»0.1890 90—I
Ordoosa krjipL - 0-M-KG-2.ete.}
D b2*-b2i-&28§s/62"0

Rys. 7. Wplyw grubosci krawedzi sptywu

Dotychczas przedstawione zaleznosci byty przede wszystkim wynikiem ba-
dan poszczegélnych konfiguracji steru z grubg krawedzig sptywu - stalg na calei
rozpietosci steru. (g0 = 2.5 mm na modelu, 10 mm na samolocie - odpowiadato
to orientacyjnie 1.25% cieciwy koncowej usterzenia za$ 0.7% jego cieciwy przy-
kadtubowej).

Zdecydowano sie na przeprowadzenie badan majacych ustali¢ mozliwosci
zmniejszenia pochodnej b2 poprzez pocienienie krawedzi sptywu - stopniowo do
50% i 16% grubosci wyjsciowej g0.
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Zaobserwowano znaczny, korzystny wplyw zmniejszania grubosci krawedzi
sptywu na wartos¢ analizowanej pochodnej 62 (rys.7).

Osiagniety koricowy poziom wartosci pochodnej 62 (odpowiadajacy c.a. 0.6 -
0.8 wartosci przy go) spetniat w zadawalajgcy spos6b wymagania konstruktorow.

Uzyskano je dla dwu nastepujacych wariantéw:

« pierwszy —z krawedzig sptywu 05<%>noskiem NM 3 przy Ko —27%;

e drugi - z krawedzig sptywu 0.16po, nieco mniej wysklepionym noskiem
NM 2 lecz przy wyzszej kompensacji Ko = 28%.

Dla powyzszych wariantéw steru wysokosci otrzymano réwniez liniowos$¢ prze-
biegu charakterystyk ChH = /(«) i ChH — f{pn) w szerokim zakresie katéw
natarcia i wychylenia steru (rys.9 i 10).

Niezaleznie od przedstawionych wyzej zmian grubosci krawedzi sptywu, zasto-
sowano takze krawedz sptywu o ostrym, tréjkgtnym charakterze (rys.3). Wpraw-
dzie pochodna 62 spetniata zatozone wymagania lecz charakter zmian zaleznosci
Cha —/(a) byt dos¢ silnie nieliniowy.

3.4. Wptyw kompensacji rogowej

o Ko-25«. gri Ko-23 *. 90, & Ko—27 *. 9% x Ko-28 *. «3;

Rys. 8. Wplyw ksztaltu kompensacji rogowej

Przebadano réwniez, w ograniczonym zakresie, wptyw zmian geometrii kom-
pensacji rogowej na charakter przebiegu zaleznosci wspotczynnika momentu zawia-
sowego w funkcji katéw natarcia a i wychylenia steru bjj.

Poczawszy od wariantu noszgcego oznaczenie W 1V uzyskano liniowos¢ prze-
biegéw charakterystyk ChH —f (a) i Cfcff = f(&n) w szerokim zakresie ta>k katow
ajaki Sr.
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Nie zaobserwowano jednak istotnego wptywu zrealizowanych zmian geometrii
kompensacji rogowej na wartosci pochodnych i 62-

Warto jednak zaznaczy¢, ze wartos¢ pochodnej by byta niewielka i speiniata
zatozenia konstruktorow.

Dopiero tagczne zastosowanie kompensacji rogowej, wyzszych kompensacji osio-
wych jak i pocienienie krawedzi sptywu pociggneto za sobg znaczny spadek wartosci
pochodnej 62-

Mozna zatem stwierdzié¢, ze, z punktu widzenia celu pracy, zastosowanie, takich
jak zrealizowano, zmian geometrii kompensacji rogowej, nie przyniosto oczekiwa-
nych efektéw w postaci spadku 62.

Na wykresach przedstawionych na rys.9 i 10 zaprezentowano przebiegi
Chii = /(<*) i ChH = f(hl) uzyskane dla wariantu wyjSciowego oraz jednego z
wytypowanych wariantéw spetniajacych zatozone wymagania.
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Rys. 10. Zaleznosci Cha —/(~h)

W ponizszej tabeli zamieszczono natomiast zmiany wartosci pochodnych bx i
62 dla wybranych wariantéw modyfikacji badanego steru wysokosci.

Badany wariant dChjj/da dChu/dSu

NM 1, KO = 25% -0.0015 -0.0057
00

NM 2; KO = 28% - 0.0002 - 0.0021
93

W VIIl; Ko = 27% SO0 -0.0026
3

4. Wnioski

Z przedstawionej powyzej analizy wynikéw widaé, ze poprzez zastosowanie
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proponowanych modyfikacji geometrii steru wysokosci takich jak zmiana ksztattu
noska i grubosci krawedzi sptywu, mozliwe jest znaczne zmniejszenie wartosci po-
chodnej 62. Modyfikacje te zapewniajg takze liniowos$¢ przebiegu charakterystyk

tak Ckh = /(«) jak i Ckh = /(%)=

Osiggniecie pozagdanych wartosci pochodnej wymaga, w przypadku bada-
nego steru wysokosci, zastosowania wyzszej od wyjsciowej wartosci kompensacji
osiowej.

Nalezy jednak doda¢, ze przedstawione wyzej warianty modyfikacji geometrii
steru sg korzystne w zakresie matych predkosci.






MECHANIKA
W LOTNICTWIE

O PEWNEJ METODZIE UPRASZCZANIA MODELU RUCHU
SAMOLOTU1

Maria A. Z¥ocka

Politechnikm Warszawska

Modele ruchu stosowane do badania wtasnosci dynamicznych korkociggu sa-
molotu nie zawsze moga by¢ wykorzystane w petnej formie. Konieczne sg
uproszczenia modelu w przypadku wymagania aby czas symulacji ruchu byt
zblizony do czasu rzeczywistego lotu. W pracy zaproponoweno zastosowanie
metody badania wptywu uproszczern modelu oa symulowany ruch.

Wykaz wazniejszych oznaczen

a - wektor statych wspétczynikow,

8 - macierz w réwnaniach wrazliwosci,

Cd - opér aerodynamiczny,

Ci - sita nos$na,

Ciq - bezwymiarowa pochodna momentu pochylajgcego wzgledem
bezwymiarowej sktadowej predkosci katowej q,

Cx - bezwymiarowy wspoéiczynnik sity aerodynamicznej wzgle-
dem osi Oz,

CXk - bezwymiarowa pochodna sity wzgledem bezwymiarowej
sktadowej predkosci katowej, k = p,q,r,

CXi - bezwymiarowa pochodna sity wzgledem katéw wychylen po-
wierzchni sterowych,

Cz - bezwymiarowy wspoétczynnik sity wzgledem osi Oz,

Fa - wektor giéwny sS,

g - przyspieszenie ziemskie,

h - wysokos¢ lotu,

JIXLJdv, Jz - momenty bezwladnosci,

J, - moment dewiacji,

Kq - wektor kretu,

1Referat wygtoszony na IV Ogdlnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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L, M ,N - wspétrzedne momentu sit w uktadzie Oxyz,
P,Q,R - wspotrzedne wektora pedkosci katowej,
P, r - bezwymiarowe wspdétrzedne wektora predkosci katowej,
n - wektor predkosci katowej,
T - sita ciagu,
t - czas,
X - wektor stanu,
X,Y, Z - wspo6trzedne wektora sit w uktadzie Oxyz,
Xp,Xq,Xr - pochodne sity wzgledem sktadowych predkosci kagtowej,
VO - predkos$é srodka masy samolotu,
a - kat natarcia,
=) - kat $lizgu,
- kat wychylenia powierzchni sterowej,

Ak - bezwymiarowy wspotczynnik aerodynamirzny,
G,%$,9 - katy Eulera - lotnicze.

1. Wstep

Ruchowi samolotu w atmosferze towarzyszy wiele skomplikowanych zjawisk,
ktorych dzisiejszy poziom nauki nie pozwata jeszcze w petni uwzgledni¢. Konieczne
sg zatem uproszczenia modelu. Dotyczg one, zaleznie od rozpatrywanego ruchu,
stopni swobody, optywu tub postaci dziatajgcych sit. Zatozenie, ze samolot jest
ciatem sztywnym z ruchomymi ale nieodksztakatnymi uktadami sterowania po-
zwala zredukowac liczbe stopni swobody do szesciu, a optyw samolotu traktowac
jako quasi-stacjonarny. Zmiana potozenia powierzchni sterowych w przyjetym
modelu wplywa na sity aerodynamiczne, nie wptywa na parametry masowe, ktore
uwaza sie za state. Sity aerodynamiczne, ktére w rzeczywistosci zaleza w skompli-
kowny spos6b od ksztattu samolotu i jego ruchu, dla dowolnego przestrzennego lotu
wyznacza sie w przyblizony sposéb w oparciu o wspdtczynniki aerodynamiczne,
otrzymane z obliczen numerycznych i pomiaréw doswiadczalnych [2,9]. Sposéb
obliczania sit znaczaco wptywa na czas wykonywanej symulacji numerycznej ru-
chu samolotu. W przypadku wymagania aby czas symulacji mchu byt zblizony do
czasu rzeczywistego lotu konieczne sg dalsze uproszczenia modelu. Istotnym staje
sie problem wptywu uproszczeh na symulowany ruch.
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2. Przyjete uktady odniesienia

W celu wyprowadzienia réwnan ruchu samolotu zostaly przyjete dwa rodzaje
uktadow wspotrzednych: ukiad inercjalny i uktady nieinercjatne zwigzane z samo-
lotem. Uklad inercjalny Zh&d zwigzany jest z Ziemig, ktérej ruch pominigto. W
uktadzie tym okreslono jest potozenie srodka masy samolotu wzgledem Ziemi. Jest
on ukiadem kartezjanskim prawoskretnym, réwnolegtym do nieinercjalnego uktadu
zwanego uktadem grawitacyjnym, w ktérym jedna o$ ma kierunek i zwrot przy-
spieszenia ziemskiego. Uklad grawitacyjny wraz z dwoma posrednimi uktadami
i uktadem podstawowym "dynamicznym” O0xyz sztywno - zwigzanym z samolo-
tem wyznaczajg katy Eulera - lotnicze [2). O$ GCar ukiadu podstawowego lezy w
ptaszczyznie symetrii samolotu i jest rdwnolegta do Sredniej cigciwy aerodynamicz-
nej. O$ Q? poprowadzona jest wzdtuz prawego skrzydita. Uklad podstawowy jest
uktadem kartezjanskim prwoskretnym. Macierz transformacji z ukladu grawita-
cyjnego do uktadu Oxyz ma postac:

cos 0 cos!? cos Dsin W —sin <9
siu# cos O cos W—cos #sin9  sin #sin Osin!? + cos# cos# sin# cos 6
cos#sin@ cos!? + sin#sin# cos#sin0 sin!? —sin# cos S cos4>cos O
(2-1)
Wspotczynniki aerodynamiczne wyznaczone metoda badan tunelowych podane sg
w ukladzie zwigzanym z optywem modelu. Wyznaczenie macierzy transformacji
dowolnego wektora z uktadu aerodynamicznego (zwigzanego z optywem) wymaga
zdefiniowania kata natarcia a i kata $lizgu 0:

—arctan(£) -n<a<n,

o))
|

2.2)

arcsin(—) - 1< B<Il,

gdzie U, V i W sa wspotrzednymi wektora predkosci samolotu V0= [U.V, W/|T'
w uktadzie Oxyz.
Po uwzglednieniu powyzszych zatozen macierz:

cosacos/? —cosasin/? sina
- sinf? cos/? 0 (2.3)
mwinacos/3 - sinasin/3 - cosa

jest macierzg transformacji z oktadu aerodynamicznego (tunelowego) do ukiadu
Oxyz.
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3. Roéwnania ruchu samolotu w locie przestrzennym

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu zostaty wyprowadzone przy zastosowa-
niu podstawowych twierdzen:

A +QxPO=FO,

dt (3-D
~ +nNnxKO0=MO,
dt
gdzie:
Po - ped samototn Po = mVo,
KO - wektor kretu wzgledem poczatku ukiadu wspétrzed-
nych 0%z,
~ Poc”°dne lokalne,
FO - gtowny wektor sit FO = [X,Y,Z]r,
Mo moment sit liczony wzgledem poczatku uktadu
MO = [L,M,N]t,
d - predkos$é katowa samolotu fl = [P,Q,JZ]t .

Po uwzglednieniu ptaszczyzny symetrii samolotu réwnania ruchu samolotu
mozna sporowadzi¢ do postaci normalnej:

U= QW +RV + -,
m
V =-RU + PW + — |,
m
W =-PW + QU + — |
(3-2)
P—( -~"2—-"™ i (\ "x\ I JxzN
Vo Jx JXJz) D \ Jz ) IX~W J~D JXJzDb
Q=f PQ + JIL (*2 _ p2\t
y Jy Jy '
D_ /| ~xz Jy ~ IxX\PQ , fIly —Jz IJxzQR , JxzL , N
Jz ) D VoYX *~TZ "d" ™D ~

gdzie:
Jx, Jv, Jz ~ momenty bezwladnosci,
Jxz - moment dewiacji,
p
D=1- ol
J*J,’
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Do uktadu (3.2) nalezy dolaczy¢ zwigzki kinematyczne:

< n 1 sin#tan0 cos# tanO P
o = 0 cos $ —sin Q
V 0 sin$secO cos#secO R
(3.3)
d u !
— _ L Vv
-h

tworzace razem uktad dwunastu nieliniowych réwnan rézniczkowych, w ktdrym
dziewie¢ jest wzajemnie zaleznych i mozna je przedstawi¢ w postaci wektorowej:

(3.4)

gdzie:

x = [U,V,W,P,Q,R,Q,$, fe]T jest wektorem stanu,

$ — [<BL,0y, ¥/, T]t jest wektorem sterowania, w ktérym wspoétrzedne to katy
wychylen powierzchni sterowych (rys.l) i sita ciagu,

a jest wektorem statych parametrow.

Trzy ostatnie wsp6trzedne wektora stanu sprzegniete sg z pozostatymi w row-
naniu (3.4) przez sife ciezkosci i sity aerodynamiczne. Pozostate rownania z ukiadu
(8.2) uwzgledniane sa jezeli konieczne jest okreslenie potozenia samolotu w prze-
strzeni, tub jezeli wymaga tego prawo sterowania.

4. Sity i momenty aerodynamiczne

Wyznaczenie sit i momentéw arodynamicznych dziatajacych na samolot jest
istotnym problemem w symulacji numerycznej i badaniu wiasnosci dynamicznych
ruchu samolotu. W przypadkach dowolnnego przestrzennego ruchu, szczeg6lnie
na duzych katach natarcia sity te zaleza w skomplikowany sposob od ksztattu
samolotu, wychylen powierzchni sterowych, predkosci, katéw natarcia i $lizgu.
Sktadowg sity (3.1) mozna przedstawi¢ jako sume:

X = £x,(a,/U'o,tf,*;,af) (4.1)
! i

sit pochodzacych od poszczegélnych czesci samolotu [9], w ktérej Sj jest wspot-
rzedng wektora sterowania (3.4), ak jest wspotrzedng wektora parametrow. Opra-
cowane do tej pory metody (teoretyczne i doswiadczalne) nie wyznaczjg doktadnie
tych sit dla dowolnego przestrzennego ruchu samolotu, szczegélnie dla ruchu na
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nadkrytycznych katach natarcia. W przypadku tym stosuje sie metode superpo-

zycji [2,9], w my$l ktérej site (3.4) mozna przedstawic:
X — —mgsinO 4 Xa(a,/3) + ~ Xs,(a,0)6j + Xp(a,f3)P +

+ XQ(a,P)Q + XR(a,0)R + Tx + ,

gdzie:
dX dX dX
XP = = =
dp AR dqQ Xr= R

Tx - skladowa sity ciggu wzgledem osi Oz.

(4-2)

Sktadowe w réwnaniu (4.2) wyznaczone sg ha podstawie badan tunelowych i
badan w locie, w ktérych okreslone sa bezwymiarowe wspotczyniki aerodynamiczne

[2,3,4]:
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Cxtj (<*/?) = X~ pyfs J—H,L,V, 4.4)
cC**QM )=:"M r k=p,Q,R, 4-5
Q@ )=:" M p.Q (4-5)
gdzie:
p - gestos¢ powierza,
5 - powierzchnia nosna ptata,
¢ - S$rednia cieciwa aerodynamiczna,

odniesione do uktadu osi Oxyz (rys.l).

Sita okre$lona réwnaniem (4.2) liniowo zalezy od katéw wychylern powierzchni
sterowych i od wspétrzednych wektora predkosci katowej. Jest to tradycyjnie
stosowane uproszczenie [2,3). W przypadku zaburzonego lotu prostoliniowego
dla podkrytycznych katéw natarcia (kat $lizgu jest maty i mate sg skltadowe
predkosci katowej samolotu) sity aerodynamiczne wystepujgce w réwnaniach ru-
chow "podtuznych” zalezg od wspotrzednej Q predkosci katowej Q oraz od kata
wychylenia steru wysokosci 0H [2,3] (wspdtczynniki CX(1, CX6v, Cxp, CXR sg
réwne zero). Przyblizenie to dfa dowolnego przestrzennego ruchu samolotu, a
szczegolnie na nadkrytycznych katach natarcia moze by¢ stosowane po analizie
wptywu uproszczen na symulowany ruch. Do analizy tej proponuje sie wykorzy-
stanie teorii wrazliwosci.

5. Zastosowanie analizy wrazliwosci do upraszczania modelu ruchu
samolotu
i

Teoria wrazliwosci czesciej stosowana do badania wptywu zmiany parametrow
konstrukcyjnych na stateczno$¢ zaburzonego ruchu ustalonego samolotu [5,9,10,11]
jest réwniez przydatna do badania symulowanego ruchu na nadkrytycznych katach
natarcia w symulacji cyfrowej korkociggu samolotu. W tym celu wyznacza sie
funkcje wrazliwosci [1,8,9] zdefiniowane nastepujaco:

(£, aj,...,a + Adj, anJ —
riij = hm — — L L, (5.1)

ZAUj

Tworza one macierz wrazliwosci U = [ttfJ], w ktorej i dotyczy wspéirzednych
wektora stanu, a j odpowiedniego, zmienianego parametru.
Funkcje wrazliwosci mozna otrzymaé¢ w wyniku rozwigzania réwnan wraz-
liwosci:
Uj = Bu, + G, (5.2)
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w ktérych:
rdUdv dwW dP dQ 8R 86 dP dh |T
Idaj’ daj' daj ' daj'daj da,’ daj’ daj’ da_J
macierz B taka sama dla wszystkich rownan wrazliwosci (j = 1,n) ma postac:

B=5AM | (5.3)

a wektor Cj wyznaczany jest dla kazdego parametru a; wg zaleznosci:

=N r &)

Jezeli wybranym parametrem jest warunek poczatkowy x,0 to wektor G w row-
naniu (5.2) jest réwny zero. *

Na rys.3 -f 71 przedstawione zostaly funkcje wrazliwosci wektora stanu na
zmiane pola pwierzchni usterzenia pionowego SV i na zmiane warunkéw poczat-
kowych wspétrzednych U i W wektora Vo- Efektywnos$¢ dziatania usterzenia
pionowego moze byé zmniejszona przez negatywne odziaiywanie usterzenia pozio-
mego i z tego wzgledu wazne jest wyznaczenie wspomnianych funkcji. Wejscie w
korkocigg rzadko zaczyna sie od warunkéw réwnowagi czyli przeciggniecia statycz-
nego. Wobec powyzszego pokazane na rys.6 i 7 funkcje wrazliwosci dostarczajg
istotnych informacji o symulowanym ruchu.

Przedstawiona analiza wrazliwosci moze by¢ zastosowana do uproszczania mo-
delu symulowanego ruchu samolotu. Po zastosowaniu podanej w réwnaniu (4.2)
postaci sit aerodynamicznych wektorowe réwnanie (3.4) mozna przedstawic:

*=JO(M,«)+XNAT (M ,a), (5-5)
fe=i

gdzie At sg duzo mniejszymi od wystepujacych w pierwszej skiadowej row-
nania wspotczynnikami aerodynamicznymi (10 4- 12), ktére mozna przyjaé za
state w duzym zakresie katéw natarcia i $lizgu. Po wyznaczeniu funkcji wraz-
liwosci, dzjd\k, (k — 1,...,n) i sprawdzeniu wptywu zmian wspomnianych
wspoétczynnikéw na wektor stanu zmienia sie strukture modelu przez przyjecie,
ze A* jest réwne zero, a tym samym upraszcza sie rownanie (5.5).

6. Wybrane przyktady obliczeniowe

Przyktadowe obliczenia zostaty wykonane dla samolotu typu szkolno-trenin-
gowego z napedem $miglowym. Samolot ten o masie 1550 kg ma ptat trapezowy o

Irysunki zamieszczono na koricu pracy
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powierzchni 12.28 m2 i matym skosie (2.5°). Na rys.2 przedstawiono charaktery-
styki aerodynamiczne gtadkiej konfiguracji dla optywu symetrycznego, odniesione
do uktadu predkosciowego Cx, Co i do ukltadu zwigzanego z samolotem Cx,
Cz przyjete na podstawie dmuchan tunelowych wykonanych w Instytucie Lotnic-
twa. Symulowany byt korkocigag samolotu zaczynajacy sie od przeciggniecia sta-
tycznego. Po przepadnieciu samolot wykonaj jedng zwitke, po czym nastepowat
manewr wyprowadzenia z korkociggu. Na zamieszczonych wykresach (rys.3 —8)
przedstawione w funkcji czasu wspoétrzedne wektora stanu ilustruja przepadanie i
zwitke korkociggu. Na rys.3 — 5 przedstawiono wspo6trzedne wektora stanu i ich
funkcje wrazliwosci na zmiane pota powierzchni usterzenia pionowego SV = 2.5
m2. Zmniejszenie efektywnosci usterzenia pionowego najbardziej wplywa na $lizg
samolotu. Nieduza zmiana warunkéw poczatkowych Uo, Wq w rozpatrywanym
przedziale czasu nie zmieni charakteru ruchu (samolot wejdzie w korkociag i wy-
kona zwitke). Na rys.6 i 7 przedstawiono wspoétrzedne U, 6 i ich funkcje wraz-
liwosci na zmiane wymienionych warunkéw poczgtkowych.

W rozwazanych réwnaniach ruchu samolotu zastosowanych w symulacji nume-
rycznej korkociggu moga by¢ pominiete sktadowe sit od niektdrych pochodnych
krzyzowych [7j. Wynika to z obliczonych funkcji wrazliwosci przedstawionych na
rys.8 - 10. W rozpatrywanym przedziale czasu zmiana wartosci wspétrzednej R
w wyniku pominiecia sktadowych sit i momentéw od bezwymiarowych pochodnych
CXp i Cigjest tak mata, ze mozna przyjac ja za zero. Wptyw tych pochodnych na
pozostate wspdtrzedne wektora stanu jest maty (rys.9 i 10) i zatozenie, ze pochodne
te sg rowne zero moze by¢ réwniez w tym przypadku zastosowane.
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t (s)
Rys. 3. Boczna sktadowa predkosci samolotu V i jej funkcja wrazliwosci wzgledem pola
powierzchni usterzenia pionowego SV

Rys. 4. Sktadowe predkosci katowej P, Q i ich funkcje wrazliwosci wzgledem pola
powierzchni usterzenia pionowego SV
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Rys. 5. Kat przechylenia i jego funkcja wrazliwosci liczona wzgledem pola powierzchni
usterzenia pionowego SV

Rys. 6. Skladowa predkosci samolotu U i jej funkcja wrazliwosci wzgledem *varunkow
poczatkowych Uo, WO
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Rys. 7. Kat pochylenia 0 i funkcje wrazliwosci kgta na zmiane warunkéw poczatkowych
uo, wWo

Rys. 8. Skiadowa predkosci katowej R ijej ftmkcja wrazliwosci na zmiane wybranych
pochodnych aerodynamicznych
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Rys. 9. Funkcje wrazliwosci wybranych wspotrzednych wektora stanu ma zmiane
pochodnej aerodynamicznej CXr

Rys. 10. Funkcje wrazliwosci wybranych wspétrzednych wektora stanu na zmiane
pochodnej aerodynamicznej Cie
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1. Wstep

W imitatorach szkolenia nawigatoréw naprowadzania samolotéw obraz sytu-
acji powietrznej obejmuje jednoczesne zobrazowanie - na ekranie wskaznika ra-
diolokacyjnego (imitatora wskaznika) - przestrzennego potozenia kilkudziesieciu
sterowanych réznych typéw samolotéw. Opracowano matematyczne modele dy-
namiki lotu wraz z komputerowymi programami do zobrazowania przestrzennego
potozenia samolotéw w ww. imitatorze.

Zastosowano w tym celu popularny mikrokomputer IBM PC-XT/AT. Ogra-
niczona moc obliczeniowa tego mikrokomputera wymaga zastosowania uproszczo-
nych matematycznych modeli dynamiki lotu samolotu. Modele te musza jednak
odzwierciedla¢ podstawowe charakterystyki osiggowe rzeczywistego samolotu w
peinym zakresie uzytkowym.

Przedstawiono rozwigzania organizacyjne i strukture oprogramowania omawia-
nego bloku generacji obrazu. Zamieszczono wyniki porédwnawcze parametrow ru-
chu rzeczywistego samolotu i jego komputerowego modelu.

2. Roéwnania ruchu

Model matematyczny dynamiki lotu oparto na réwnaniach ruchu samolotu
traktowanego jako punkt materialny. Przy zatozeniu, ze lot odbywa sie bez $lizgu,
réwnania ruchu opisujgce zmiany w czasie: predkosci totu V, kursu !1? i pochylenia
toru lotu samolotu O przyjeto w postaci:

1Referat wygtoszony aa IV Ogoélnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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V = g(nz- sin®) ,
(2.1)
'V cos©/
© = g(hzcos# —cos©)— ,
gdzie:
nr,n* - przecigzenie podtuzne i normalne,
ns ---L--=--px, n,=—, n
mg mg
$ - kat przechylenia samolotu,
T - ciag silnikow,
Px, Pz - sila oporu i sita nosna,
Pr = CtSgh, P, = CzSqgh, (2.3)
Cr, C2 - wspoiczyniki sit,
- cisnienie dynamiczne na wysokosci h lotu,
m - masa samolotu,
g - przyspieszenie ziemskie.

Zaleznosci okreslajace ciag silnika przedstawiono w postaci algebraicznego wie-
lomianu, w ktérym zmiennymi sg: predkos$¢ obrotowa wirnika silnika, tempe-
ratura gazéw w dopalaczu oraz parametry lotu samolotu (liczba Macha lotu,
gestos¢ powietrza). W analogicznej postaci przedstawiono zaleznosci okreslajgce
wspoétczynniki sit (2.3). W przypadku wielomianéw okreslajacych te wspétczynniki
zmiennymi niezaleznymi sg: kat natarcia, kat skosu skrzydta (w przypadku samo-
lotu o zmiennej geometrii skirzydta), kat wychylenia ktap i liczba Macha lotu.

Do wyznaczenia wspotczynnikéw wymienionych wielomianéw zastosowano
metode identyfikacji [3]. Stosujgc wymieniong metode, okreskmo wskazniki jakosci
identyfikacji oraz dodatkowo przeprowadzajac doswiadczalng weryfikacje modelu
[2], ustalono posta¢ zaleznosci okreslajacych ciag silnika i wspotczynniki sit (2.3)
W najprostszej postaci, zapewniajgcej wymagang doktadnos$é odwzorowania samo-
lotu przez jego komputerowy model.

Do rozwigzania podanych wyzej réwnan oraz okreslenia potozenia samolotu
wzgledem grawitacyjnego uktadu wspétrzednych zastosowano metode przyrostowa.

Przyktadowo predkos¢ lotu samolotu w chwili tjest réowna:

V{t) = V(t - At) + AtV(t- At), (2.4)

gdzie: At jest krokiem czasowym.
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Sterowanie samolotem (modelem samolotu) jest catkowicie odmienne od stero-
wania stosowanego w klasycznych modelach symulacyjnych [1,4].

Sterowanie w rozpatrywanym przypadku odbywa sie przez zmiane: przecia-
zenia normalnego n2, katéw pochylenia 6 i przechylenia <P, predkosci obrotowej
wirnika silnika, temperatury gazéw w dopalaczu itp. Przebiegi czasowe wymienio-
nych parametréw sterowania odpowiadajg przebiegom rzeczywistego samolotu w
danym manewrze (zakret na okreslony kurs, wykonanie figury akrobacji lotniczej,
rozpedzanie do okreslonej predkosci itp.).

3. Struktura programu komputerowego

Zobrazowanie sytuacji powietrznej na ekranie wskaznika radiolokacyjnego obej-
muje N sterowanych samolotéw.

W tym celu opracowano komputerowy program, ktérego schemat funkcjonalny
pokazano na rys.l.

Rys. 1. Schemat funkcjonalny programu komputerowego; BIS - blok identyfikacji
samolotu, IK - identyfikacja komend nawigatora, PSI 4- PSk - procedury okreslajace
prawa sterowania, RR1 4 RRm - réwnania ruchu, BGO - blok generacji obrazu sytuacji
powietrznej.

Wielkosciami wejsciowymi do programu (bloku idenfikacji samolotu BIS) sa
zgdane parametry ruchu Pwe I-tego (/ G 1, samolotu (zmiana kursu o



56 Z.Koczorowski, J.Manerowski, F.Zgrzywa

okreslong wartos$¢, uzyskanie okreslonej predkosci lotu, wykonanie figury akroba-
cji lotniczej itp). Parametry Pwe = PW{l) sg zawarte w komendach operatora
imitatora naprowadzania szkolonego nawigatora i dotyczg realizacji lotu przez /-ty
samolot.

W bloku identyfikacji komend IK nastepuje wybér odpowiedniego prawa ste-
rowania samolotem (PSI -r PSk) oraz okre$lonego typu réwnan ruchu (RR1 -f
RRm). Uklad m réwnan ruchu stanowi m szczegélnych przypadkéw réwnan

Przyktadowy zestaw realizowanych przez opracowany program elementéw lotu
(manewréw) modelu samolotu pokazano na rys.2. Nizej zamieszczono wybrane
zaleznosci okres$lajace prawa sterowania oraz réwnania ruchu dla realizacji wybra-
nych manewrdw samolotu.

W zakrecie model samolotu sterowany jest katem przechylenia < Zmiana
w czasie kata $ jest zblizona do przebiegéw w rzeczywistych lotach - odpowie-
dnio dla danego typu samolotu. Z trzeciego réwnania (2.1) z wykorzystaniem
(2.2) i (2.3) wyznacza sie wspotczynnik sity nosnej Cz {O = 0). Nastepnie oblicza
sie wspoétczynnik Cx. Zmiany predkosci oraz kursu wyznaczone sg odpowiednio
z pierwszego i drugiego réwnania ukiadu (2.1). W przypadku zakretu ze stalg
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predkoscia, w kazdym kroku obliczen wyznaczana jest predkos$¢ obrotowa wirnika
silnika (w przypadku silnika z dopalaczem dodatkowo temperatura gazéw w dopa-
laczu) z warunkiem V = 0.

Sterowanie modelem samolotu w lotach wznoszacych i nurkowych realizowane
jest bezposrednio katem 0 lub sktadowa pionowa predkosci lotu.

Sterowanie w manewrach skomplikowanych takich jak: pétpetla, zwrot bojowy
i potprzewrdt wykonywanych od wysokosci ho do zadanej wysokosci hz (z prze-
chyleniem #o0), realizowane jest przecigzeniem n,. W lotach tych przecigzenie
zatozono w postaci:

n*= ~~ > (3-1)

gdzie zmiane katowej predkosci pochylania Q w funkcji wysokosci lotu przyjeto
W postaci:
a) liniowej

b) nieliniowej
e = j[I +~cox(x+i ™ )], (3.3)

oraz

R = 0.5(h, ~ ho)—"-r m (3.4)
cos#o0
W zaleznosciach (3.2) i (3.3) i]i n okres$lajg intensywnos$¢ zmian predkosci ka-
towych (krzywizny toru lotu). Stosowanie zaleznosci (3.3) umozliwia doktadniejsze
odwzorowanie toru lotu samolotu przez model. W rozpatrywanym przypadku ruch
modelu opisujg: pierwsze i trzecie réwnanie (2.1) oraz nw. zaleznos$ci okreslajace
katowe predkosci Eulera: ,

# = Qsin#tgG ,
Q =Qcos§ , (3.5)

9 —Qsin# 1
Q cos Q

4. Weryfikacja modeli

Nizej zamieszczono wybrane wyniki poréwnawcze parametréw lotu modeli
i rzeczywistych samolotéw. Wpymienione wyniki dotyczg szkolno-bojowego sa-
molotu poddzwiekowego (SBSP) oraz samolotéw naddzwiekowych: mysliwskiego
(MSN) i szturmowego (SSN).
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W tablicach 1, 2 przedstawiono pordwnanie niektérych wynikéw uzyskanych z
badann modelu z wynikami prob w locie podczas wykonywania potpetli (tablica 1)
i zakretu na stalej wysokosci (tablica 2).

Tablica 1. Parametry lotu modeli i samolotéw w potpetli (m - model,

s - samolot)

Parametry poczatkowe Parametry koricowe
Vp h ftzp Vk h nzk tr
panh] M H [kmh] [m H g

m 51 324 12 16
SBSP 717 2150 3500

S 4.8 323 14 16

m 4.3 640 18 26
MSN 1100 2000 6000

S 5.0 670 13 25

m 4.4 670 21 25
SSN 1100 730 4630

8 5.0 630 14 27

Tablica 2. Parametry lotu modeli i samolotéw w zakrecie (m - model,
s - samolot)

r vP vk
[deg] [s] [km/h] [km/h]
m 24 370
SBSP % 410
s 25 390
m M 790
SSN 220 823
s 39 788

Wyniki zamieszczone w tablicy 1 (dla potpetli) otrzymano dla przecigzenia nz
(8.1), w ktérym katowa predkos¢ pochylania Q zostata wyznaczona z (3.3). Loty
rozpoczynano (w przypadku modelu i samolotu) z jednakowymi predkosciami W.
Uzyskano przy tym praktycznie jadnakowe czasy realizacji tT figury. R6znice w
wartosciach predkosci i przecigzenia w chwili zakonczenia manewru Vk i nzk
mieszczg sie w granicach wystepujacych w rzeczywistych lotach.

W przypadku zmiany kursu o kat AIP (tablica 2) uzyskano praktycznie
catkowita zgodnos$é wynikéw modelu z prébami w locie.

Na rysunku 3 poréwnano przebieg zmiany wysokosci lotu SBSP i modelu pod-
czas wykonywania lotu na putap ze zmienng predkoscig wznoszenia w. Charakter
zmiany to = w(h) przyjeto tak jak w rzeczywistych lotach, linia przerywana do-
tyczy samolotu rzeczywistego a linia ciggta modelu.
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Rys. 3. Lot samolotu na puiap

X Ckm3
Rys. 4. Tory lotu samolotu i modelu w pétpetli dla réznych przebiegéw przecigzenia

59
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Na rysunku 4 pokazano tor lotu SBSP i modelu podczas wykonywania pétpetli.
Dla modelu zatozono trzy rozne przebiegi przecigzenia normalnego podczas ma-
newru:

a - przebieg taki jak na samolocie rzeczywistym,
b,c - stale w czasie, rozne wartosci przecigzenia.
Czas wykonania figury wynosi:
0- 15s,
6- 18 s,
c- 14 s,

W rzeczywistym locie - 16 s.

Wyniki uzyskane z badan symulacyjnych modeli sg bliskie wynikom uzyska-
nym z prob w locie. Wystepujace réznice nie majg istotnego znaczenia z punktu
widzenia przewidzianego zastosowania.
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W oparciu o wyniki [1] przedstawiono komputerowy model symulacyj-
ny lotu wspdiczesnego samolotu wojskowego w nawigacyjnych uktadach
wspotrzednych z uwzglednieniem wybranych elementéw zastosowania bojo-
wego.

Przedstawiono wyniki obliczert uzyskanych za pomocg opracowanego modelu,
ktdre stanowig jedynie ilustracje jego zastosowan.

1. Wstep

W pracy [1] przedstawiono model dynamiki lotu sterowanego samolotu w na-
wigacyjnych ukladach wspétrzednych. W wymienionej pracy ruch samolotu roz-
patrywany jest wzgledem Ziemi, traktowanej jako elipsoida obrotowa. Podane
sq tam og6lne zaleznosci umozliwiajace realizacje lotu po z gOTy zatozonej trasie.
W opracowanym tam modetu wykorzystywany jest klasyczny model dynamiki lotu
(ruch samolotu rozpatrywany jest wzgledem nieruchomego uktadu wspétrzednych),
opracowany metodg identyfikacji z wykorzystaniem préb w locie [2].

Niniejsza praca stanowi rozwiniecie probleméw podjetych w [1], Wykorzystano
tu przedstawione w ww. pracy réwnania rachu wraz z zaleznosciami i algorytmami
umozliwiajacymi okreslenie potozenia samolotu wzgledem Ziemi i zatozonej trasy
lotu oraz og6lne prawa sterowania samolotem w lotach trasowych.

Opracowany w niniejszej pracy model umozliwia realizacje (nierozpatrywa-
nych w [1]) nastepujacych elementéw lotu sterowanego automatycznie modelu
naddiwiekowego samolotu o zmiennej geometrii skrzydta:

Referat wygtoszony na V Ogdlnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie*
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« lot trasowy skladajacy sie z okres$lonej liczby odcinkéw wybranej trasy (z
mozliwoscig powrotu na pierwotnie zatozong trase lotu po odejsciu od trasy
aa zakresie sterowania recznego),

= automatyczne i pétautomatyczne podejscie do lgdowania,

e zastosowanie bojowe.

2. Opis modelu

sierower.i
r*czne lotu

Mode 1 dynamiki
v lotu (k1lasyczny)

sterowania
autom atyczne

Model UASL

-ttuaienic ruchéw krOtkookraaowych
-doprowadzanie do lotu poziomego
mstabilizacja parametréw ruchu
enawigacja (loty traaowe)

bojowe

Rys. 1. Schemat funkcjonalny modelu

Schemat funkcjonalny opracowanego modelu symulacyjnego przedstawia rys.lI.
Omawiany model opiera sie na modelu dynamiki lotu samolotu w klasycznej po-
staci [2] oraz modelu ukitadu automatycznego sterowania lotem (UASL). Model
dynamiki rozszerzono o réwnania okreslajace potozenie samolotu w nawigacyj-
nych uktadach wspoétrzednych [1]. Uwzgledniono przy tym wptyw wiatru geostro-
ficznego na parametry ruchu samolotu. Model UASL stanowig uktady réwnan
rézniczkowych i algebraicznych opisujacych wychylenia steru wysokosci, steru kie-
runku i lotek, w funkcji parametréw ruchu samolotu i wybranego zakresu pracy
UASL. Rozpatrywane zakresy pracy UASL przedstawiono na rys.l. Dla pierw-
szych trzech z ww. zakresoéw, prawa sterowania przyjeto jak dla rzeczywistych
uktadéw sterowania stosowanych na wspdétczesnych samolotach wojskowych [3].
Dla zakresu pracy UASL "nawigacja” przyjeto w modelu, ze linig pozycyjna po
ktérej realizowany jest lot trasowy samolotu jest ortodroma. W tym przypadku
podstawowym prawem sterowania samolotem w kanale przechyleniajest prawo ste-
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rowania lotkg tzw.”lot po trasie” ,okreslone réwnaniem rézniczkowym w postaci:

«4 + Su=/(*n, P,P,9), (2-1)

gdzie:

- aktualne i nakazane przechylenie samolotu,
- predkos¢ katowa przechylania,
ci$nienie dynamiczne,

®» © T

- wspdiczynnik réwnania,
0 - pochodna wzgledem czasu.

Nakazane przechylenie samolotu opisane jest rdwnaniem, ktérego prawa strona
zalezna jest od parametréow nawigacyjnych (Z i Z):

bK + *n = izZ+iiZ, |*,,]<30<\ 2.2)
gdzie:
Z,Z - zboczenie i predkos$¢ zboczenia z trasy lotu,
b, iZii - wspolczynniki réwnania.

Dla omawianego zakresu prawo sterowania w kanale pochylenia odpowiada
zakresowi "stabilizacja” .

Zakres "zastosowanie bojowe” okreslony w modelu UASL, umozliwia realizacje
automatycznego bombardowania wybranych celéw z lotu poziomego, nurkowego
oraz z petli ze statym przecigzeniem normalnym. Do wyznaczenia czasu zrzutu
bomby wykorzystano w modelu klasyczne réwnania ruchu rzutu uko$nego punktu
materialnego w o$rodku stawiajgcym opdr. Rozwigzujgc powyzsze réwnania nume-
rycznie dla aktualnych warunkéw poczatkowych zrzutu wyznaczanych w oparciu
0 znane parametry lotu samolotu oraz dla znanego potozenia samolotu wzgledem
celu obliczany jest czas, w ktéorym nastepuje zrzut bomb. Wymieniony czas odpo-
wiada czasowi, w ktérym pozioma odlegto$¢ samolotu do celu jest réwna zasiegowi
bomby zrzucanej z samolotu.

W opracowanym modelu wspo6trzedne geograficzne celu moga by¢ wprowadzone
jako punkt lezgcy na zaprogramowanej trasie lotu co gwarantuje prawidtowy nalot
na cel oraz umozliwia wyznaczenie odlegtosci do celu z zaleznosci nawigacyjnych

(-

3. Wyniki obliczern symulacyjnych

Przedstawione ponizej wyniki analizy numerycznej parametrow ruchu modelu
samolotu dotyczg zakreséw "nawigacja” i "zastosowanie bojowe”.
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3.1. Lot trasowy

Rys. 2. Trasa lotu na mapie o odwzorowaniu stozkowym

Na rys.2 pokazano na siatce mapy o odwzorowaniu stozkowym wyniki lotu
modelu samolotu na zakresie nawigacja po zatozonej trasie wraz z podejsciem do
. ladowania do wysokosci 50m. Charakterystyczne punkty prezentowanego lotu to:

e | - lotnisko,
« 1,2,3,4 - punkty zmiany trasy zwane tez punktami zmiany kursu,
- 0,1'2',3",4"' - punkty poczatkowe kolejnych odcinkéw trasy,

< PN2 - wyniesiony punkt nawigacyjny.

Wspdtrzedne geograficzne lotniska i punktéw zmiany trasy 1, 2, 3, 4 sg danymi
wejsciowymi do modelu i stanowig opis zadanej trasy lotu. Wspo6trzedne punktéw
0, 1', 2', 3', 4' sg wspo6trzednymi geograficznymi samolotu wykonujgcego zakret na
kolejny punkt zmiany trasy. Zapamietywane sg one automatycznie przez model w
chwili, gdy aktualny kurs samolotu rézni sie o 5° od kursu nakazanego na kolejny
punkt zmiany trasy. Punkt PN2 jest punktem charakterystycznym budowania
manewru do lagdowania. Wspotrzedne tego punktu wyznaczane sg automatycznie
przez model na podstawie znanego potozenia lotniska, nakazanego kursu lgdowania
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i strefy dolotu do lotniska. Lot samolotu po zaprogramowanej trasie pomiedzy
kolejnymi punktami zmiany trasy jest zatem realizowany po budowanych automa-
tycznie przez model ortodromach czastkowych O'-1, I'-2, 2'-3, 3,-4. Po dolocie do
punktu 4 (koncowy punkt trasy) realizowana jest procedura powrotu na lotnisko,
ktora obejmuje lot po ortodromie 4'-PN2 oraz pozostate podzakresy nawigacyjne
lotu ze sterowaniem automatycznym (przedstawione ponizej).

W przedstawionym na rys.2 locie, wykorzystywane sg nastepujace podzakresy
sterowania nawigacyjnego:

o w kanale przechylenia czyli sterowanie lotka;
- "lot po trasie” czyli lot po ortodromach czgstkowych (od punktu
0' do punktu lezgcego 7 km przed PN2),
- wyjscie na okreslony kurs lotu (3-ci zakret na kurs prostopadty do
kursu lgdowania oraz 4-ty zakret na kurs lgdowania),

- lot wg radiolatarni kursowej lotniska (etap podejscia do lgdowania),

» w kanale pochylenia czyli sterowanie sterem wysokosci;

- stabilizacja wysokos$ci barometrycznej,
- znizanie po tarze znizania zaprogramowanym w modelu UASL,

- lot wg radiolatarni znizania do wysokosci 50 m (etap podejscia do
lgdowania),

= w kanale odchylenia czyli sterowanie sterem kierunku;

- thumienie.

Na rys.3 pokazano trase lotu w uktfadzie przestrzennym X mapv, Ymapy oraz
wysoko$¢. Na rysunku tym widoczny jest pionowy profil trasy lotu, sktadajacy
sie z poprzednio wymienionych podzakreséw nawigacyjnych UASL (widoczne sg
zakresy lotu realizowane w kanale pochylenia).

3.2. Wptyw wartosci wspétczynnikéw praw sterowamiana parametry lotu tra-
sowego samolotu

Wartosci wspoétczynnikéw iz oraz t* w przedstawionym powyzej prawie ste-
rowania lotkg tzw. “lot po trasie” dobrano w modelu UASL metoda kolejnych
przyblizen. Wpltyw zmiany wartosci tych wspétczynnikéw na sposéb dolotu sa
mototu do wyznaczonej trasy, pokazano na rys.4. Zatozono przy tym, ze w chwili
zerowej samolot znajdowat sie w odlegtosci 570Gm od trasy, lecac kursem: réwno-
legtym do niej.
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Rys. 3. Trasa lotu
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Linia punktowa na rys.4 to nakazana trasa lotu (Z = 0), linia ciggta przed-
stawia zmiane w czasie zboczenia samolotu od zatozonej trasy dla dobranych
wartosci wspoétczynnikéw iz oraz ii, za$ linie przerywane odpowiadajg wartosci
wspotczynnika ii wiekszej o 50% (linia 1) i mniejszej o 50% (linia 2) od dobranej.

Jak wida¢ dobér wspoétczynnikéw ma istotny wptyw na efektywnos$¢ lotu tra-
sowego, co ma szczegblne znaczenie przy wykonywaniu zadan bojowych, np. na-
prowadzanie na cel.

3.3. Wptyw wiatru na parametry ruchu samolotu

Rys. 5. Wplyw wiatru na parametry lotu

Opracowany model dynamiki lotu samolotu uwzglednia wptyw wiatru na para-
metry ruchu, w tym na parametry nawigacyjne. Na rys.5 pokazano wptyw wiatru
geostroficznego na zmiane kursu lotu i zboczenia z trasy w funkcji czasu. Przyjeto,
ze w chwili t = 0 samolot porusza sie z predkoscig V,, kursem geograficznym 89°
i zboczeniem z trasy réwnym 90 m. Linig punktowg pokazano na rysunku kurs
nakazany trasy lotu i zatozong trase lotu, za$ linig ciggta zmiane kursu i zbo-
czenia samolotu bez wptywu wiatru (Vw = 0). Linie przerywane przedstawiaja
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zmiane omawianych parametréw z uwzglednieniem oddziatywania statego wiatru
wiejgcego z potnocy z predkosciami WA\ —5 m/s i VW = 10 m/s.

Jak wida¢ ruch samolotu w przypadku oddziatywania wiatru realizowany jest
po zatozonej trasie (Z = 0) z kursem geograficznym poprawionym o wielko$¢
znoszenia samolotn przez wiatr (poprawki A*fi i AS”). Poprawki sg przez model
generowane automatycznie (por. (2.2)).

3.4. Zastosowanie bojowe

Na rys.6 i 7 przedstawiono wyniki obliczen uzyskane z modelu, wykorzysty-
wanego do bombardowania celu o wspo6trzednych potozenia, wysokosci H = 0 i
odlegtosci Dc —0. Na ww. rysunkach pokazano tor lotu samolotu (linia ciggta) i
bomby (linia przerywana).

Zamieszczone wyniki dotyczg bombardowania z lotu nurkowego (rys.6) i petli
(rys.7). W przypadku bombardowania z lotu nurkowego podano wyniki dla dwoch
katéw nurkowania 7 i dwoch predkosci lotu V. W drugim przypadku bombardo-
wania celu (rys.7) zatozono state przecigzenie normalne w petli (nx= 41i nz = 3).

W rozpatrywanych przypadkach samolot sterowany jest automatycznie, a lot
odbywa sie z zerowym katem $lizgu.
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4. Uwagi koncowe

Przedstawiony komputerowy model symulacyjny, umozliwia praktycznie rea-
lizacje lotéw z elementami zastosowania bojowego rzeczywistego samolotu wojs-
kowego.

Model moze by¢ wykorzystywany do analizy pracy i doboru uktadéw automa-
tycznego sterowania do istniejgcego, nowoopracowywanego tub modyfikowanego
samolotu.

Zamieszczone wyniki obliczer stanowig jedynie ilustracje zastosowarn opraco-
wanego modelu.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

WPLYW STOPNIA UPROSZCZENIA MODELU NA SYMULACJE
DYNAMIKI SAMOLOTU JAKO OBIEKTU STEROWANIAL1

Jerzy Borowski
W iestaw Sobieraj

Wojtkowa Akademii Techniczna, Warszawa

1. Modele

Synteza adaptacyjnego uktadu sterowania lotem, moze by¢ przeprowadzona w
sposob poprawny przy wykorzystaniu symulacji komputerowej. Niezbedna jest
przy tym znajomos$¢ whasciwosci dynamicznych obiektu sterowania jakim jest sa-
molot, oraz zjawisk fizycznych zachodzacych w $rodowisku ruchu.

W zaproponowanym ukfadzie symulacyjnym zdeterminowane wasciwosci Sro-
dowiska ruchu samolotu zostaly opisane zaleznosSciami zgodnymi z Atmosferg
Wzorcowg. Wiasciwosci stochastyczne uwzgledniono natomiast w modelu tur-
bulencji atmosfery. Model ten schematycznie przedstawiono na rys.1.

GENERATORY
SZUuMU
i BIALEGO I-

Rys. 1. Model turbulencji atmosfery

Ze wzgledu na to, ze opracowano wiele modeli dynamiki samolotu uwzgled-
niajacych rézne czynniki, symulacje komputerowg przeprowadzono dla kilku wy-
branych modeli w réznych stopniach uproszczenia. Decyzja o wyborze modelu
powinna by¢ poprzedzona badaniem przydatnosci z punktu widzenia specyfiki syn-
tezy oraz doktadnosci odtwarzania, parametréow ruchu w stanach nieustalonych.

Badania takie przeprowadzono w oparciu o charakterystyki aerodynamiczne i
konstrukcyjne rzeczywistego samolotu.

1Referelt wygtoszony na V Ogdlnopolskiej Konferencji " Mechanika w Lotnictwie”
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Podstawg dla wiekszosci modeli dynamiki ruchu samolotu jest ukiad réwnan
wektorowych:

» i

gdzie:
G — miVi - gléwny wektor ilosci ruchu (pedu),
t

K = J2(Ti x miVt) ~ gldwny moment ilasci ruchu (kret).

1.1. Model nr 1

Pierwszym uproszczeniem ogoélnych réwnan ruchu jest zalozenie, ze samolot
jest ciatem doskonale sztywnym oraz jego masa pozostaje niezmienna w czasie.
Otrzymany w ten sposéb model dynamiki mozna przedstawi¢ uktadem nieli-
niowych, uwiktanych réwnan rézniczkowych:
m(~<F ~ rMc+ *“*) = *
m(lF ~ pWk + rtifc) = &*>&**"-) »

~ Quk+ PVK) = Z(<»,0",V, A,,9,&m,/}I13w,...)

- I*z(pg + + (- var+ 1,(r*- e+ (p7- ~) =

= L(VyH /2, Bw,Pie,r,6n,finy..) ,

INE +/XiN2~  + 7 F)rp+Ix (P Ixy(9r~ ")~

— Al (ot* Q) GRUOfmW H yflnyQ)Pi Ty&Ull  J

J "re) + (- XIM - ly*(rp- + [*»(f2- P2) -

gdzie:
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H - wyskoks¢ geopotencjatna,
aw - Kkat natarcia wiatru,
- kat $lizgu wiatru,
fin - obroty wzgledne silnikdw,
m - masa samolotu.
Pozostate oznaczenia zgodne z PN-83/L-01010.
Pierwsze trzy réwnania to réwnania réwnowagi sit, pozostate to réwnania réw-
nowagi momentéw w stanach dynamicznych.
Schemat og6lny modelu przedstawiono na rys.2.

Hymuszenio zaJcfécajAce

Wal
i i i

NIELINIOWY MODEL DYNAMIKI

v BU SAMOLOTU W RUCHU Zt020NYM.
1 NIELINIOWY MODEL SRODOWISKA
% RUCHU SAMOLOTU.
-5

- I T u
i [
' \I/ h I % .ty X V.
Rys. 2. Schemat ogélny nieliniowego modelu dynamiki uktadu ”samotot-Srodowisko” w
ruchu ztozonym; /*,/,, f, - skladowe sity zaburzajacej ruch w uktadzie wspétrzednych
zwigzanych z samolotem; mx,my,m, - skiadowe momentu zaburzajgcego ruch w

uktadzie wspétrzednych zwigzanych z samolotem; h - wysoko$¢ geometryczna lotu
samolotu; pozostate oznaczeniajak poprzednio

Jest to najogdlniejszy z rozpatrywanych modeli, gdyz pozostate otrzymywano
przez wprowadzenie okreslonych zatozen upraszczajacych.

1.2. Model nr 2

Model nr 2 to nieliniowy model dynamiki samolotu w izolowanym ruchu
podtuznym. W modelu tym oprdcz typowych dla tego typu przypadku upro-
szczen, zatozono statg warto$¢ przyspieszenia ziemskiego. Nie rozroznia sie przy
tym wysokosci geometrycznej i geopotencjalnej. Nie uwzgledniono w nim réwniez
dodatkowych sit zwigzanych z dobowym ruchem Ziemi i momentéw giroskopowych
pochodzela,cych od wirujgcych mas silnikéw napedowych. Mozna go przedstawic
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f

ukiadem nieliniowych uwikianych réwnan rozniczkowych:

dvk

fdO da . .
—mVk ~ —Fyk(Yi B,ot,ctw,hniém,o0, ...)

drd

~ g = VAR (x e tt) *

gdzie:
Fxk, Fvk ~ skiadowe wypadkowej sity w okiadzie wspdirzednych
zwigzanym z torem lotu.
Model ten schematycznie przedstawiono na rys.3.

Wymuszenia zaklocajace

1. NIELINIOWY MODEL DYNAMIKI
- SAMOLOTU V' IZOLOWANYM
I RUCHU PODLUZNYM.

BE 2. NIELINIOWY MODEL SRODOWISKA 9
RUCHU SAMOLOTU. 6

[ i— i— i i r

H nt* nt

Rys. 3. Schemat ogélny nieliniowego modelu dynamiki uktadu *samolot-$rodowisko” w
izolowanym ruchu podtuznym

1.3. Model nr 3

Model nr 3 to pelny linearyzowany model dynamiki samolotu w izolowanym
ruchu podtuznym. Model ten uzyskano przez linearyzacje modelu nr 2. W modelu
tym rozpatrywane sa tylko przyrosty wokét punktu pracy. Mozna go przedstawi¢
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Rys. 4. Schemat strukturalny petnego linearyzowanego modelu dynamiki samolotu
izolowanym ruchu podtuznym

W postaci zapisu macierzowego:

bii bl2 . bik *1 nu ni2 eee nli3 Pi
bii 622 eme &Xfc «2 n2i N2 eme «2j P2
1
B bw2 bwk &V nu ni2 ma n P
BS=NP,

gdzie:

75
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B - macierz wspétczynnikiéow wzgledem wymuszen,

5 - wektor przyrostéw wymuszen,

H - macierz wspdtczynnikdéw wzgledem parametrow lotu,
P - wektor przyrostow parametrow lotu.

Elementy macierzy B i N zostaty wyznaczone dwoma metodami:

® metodg analityczna,
= metoda numeryczna.

Jako metode numeryczng przyjeto zmodyfikowang metode matlych zabu-
rzen, wykorzystujaca cztery przyrosty zaburzen woko6t punktu pracy. Wartosci
wspotczynnikow macierzy obliczone zostaty w oparciu o wielomian dogtadzajacy
3-go rzedu wyznaczony metoda najmniejszych kwadratéw.

Dokonujac transformaty Laplace’a rownania macierzowego, model nr 3 mozna
przedstawi¢ w postaci schematu strukturalnego zgodnie z rys.4.

1.4. Model nr 4

Jako ostatni model oznaczony nr 4 rozpatrywano linearyzowany model dyna-
miki samolotu w krétkookresowym ruchu podtuznym.

Model ten opracowano w oparciu 0 model nr 3 przy uwzglednieniu specyfiki ru-
chu krotkookresowego. Uwzgledniono wiec tylko te elementy macierzy Bi Mktdre
maja decydujacy wpltyw w czasie pierwszych kilku sekund lotu, po wystgpieniu za-
burzenia.

Model ten mozna opisa¢ uktadem operatorowych réwnan ruchu:

(s+ nn)AF + n*"Aff + n~"Aa = buAnn + 613/®+ &I6Aaw,
Tb4Sz 9 + (s -l ti26)Aq = &IAnn+ bmAsm+ 62l/- + &&Aaw ,
s(s + T24)A# + (7137S+ rik)Aa = 63LANA.n + 632A +

-f&35Nv + (H+ sh37)Aaw,
+n”~Aa +sAH = 0.

Model ten przedstawiono na rys.5.

2. Wyniki

Wymienione modele poddane byty badaniom w ukiadzie komputerowej symu-
lacji, ktérej schemat przedstawiony jest na rys.6.
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Rys. 5. Schemat strukturalny linearyzowanego modelu dynamiki samolotu w ruchu
krétkookresowym

Rys. 6. Schemat uktadu do badania dynamiki samolotu jako obiektu sterowania w
réznych stopniach uproszczenia
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Dokonano analizy poréwnawczej przedstawionych modeli.
Analiza miata na cela:

1. Okreslenie wptywu dokonywanych uproszczenn na doktadnos$é odtwarzania
parametréw lotu samolotu w stanach nieustalonych.

2. Sprawdzenie przydatnosci wymienionych modeli z punktu widzenia specyfiki
syntezy adaptacyjnego ukfadu sterowania samolotem.

Poréwnania przebiegéw ?mia.n parametréw lotu przy réznych wymuszeniach
dokonano metodg jednoczynnikowej analizy wariancji.

Przy kazdym rodzaju wymuszenia testowano, czy przebiegi zmian parametréw
lotu pochodza z tej samej populacji generalnej, przy zatozonym poziomie istotnosci.

Przyktadowe przebiegi zmian parametréw lotu i weryfikacje hipotez Hgq,
zaktadajgcych, ze pochodzg one z jednej populacji generalnej przedstawiono na
rys.7 4- 14.

Rys.7 i 8 ilustrujg, ze réznice w odtwarzaniu parametréow lotu dla modeli nie-
liniowych i linearyzOwanych pogtebiajg sie przy wigkszych wartosciach wychylenia
steru wysokosci. Nieliniowe modele dla tych przypadkéw nie rdéznig sie istotnie
wzgledem siebie podobnie jak modele linearyzowane.

Przebiegi zmian parametréw na iys.9 i 10 sg ilustracjg zasady, ze zmiana wa-
runkéw lotu nie wpltywa na tendencje rozbieznosci miedzy modelami nieliniowymi
i linearyzowanymi.

Na rys.lIl i 12 pokazano, ze istniejg przypadki kiedy dla jednych parametréw
lotu wszystkie modele roznig sie istotnie miedzy soba, dla innych parametréw
natomiast przy tym samym wymuszeniu i tych samych warunkach poczgtkowych
stwierdzamy, ze nie roznig sie istotnie.

Rys. 13 jest ilustracjg skrajnego przypadku, kiedy linearyzowany model ru-
chu krétkookresowego dobrze odtwarza przebieg zmian wybranego parametru w
przedziale czasu charakterystycznym dla ruchu dtugookresowego. W wiekszosci
przypadkéw natomiast model dynamiki ruchu kréotkookresowego zgodnie z oczeki-
waniami znacznie odbiega od pozostatych dla ditugich przedziatéw czasu.

W przypadku wymuszenia turbulencjg atmosfery w wiekszosci przypadkéw
zmian parametréow modele nieliniowe istotnie réznig sie od modeli linearyzowa-
nych. Jako przykiad pokazano na rys.14 zmiane kata natarcia

3. Whnioski

Przeprowadzone badania obejmowaty 120 testéw poréwnawczych przebiegéow
zmian parametréw przy réznych wymuszeniach.
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Czas (s)
Rys. 7. Zmiana kata pochylenia samolotu A9 = /(f) po wychyleniu steru wysokosci
6m- -0.5 [deq]

WysokoSC lotu ho=4000 (m)
Predkos¢ lotu V*,=500 (km/h)

Czas (s)

Rys. 8. Zmiana kata pochylenia samolotu A# —f(t) po wychyleniu steru wysokosci
= -2 [deq]
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WysokoSC lotu ho=500 Cm)
PrecKOCc" iotu Vto=f)00 (km/h)
Maso samolotu m=5000 (kg)

0.10
TEST Ho
Global 0
1- 2 1
1 - 3 0
1 4 0
2 -3 0
2 -4 0
3 -4 1
Model nr 1
Mode! nr 2
Model nr 3
0.00 |>titiirrr frTTITTTT1T Model nr 4
Q 0.00 1.00 2.00 3.00 4.00 5.00
Czas (s)
Rys. 9. Zmiana kata natarcia Aa = f(t) po skokowym wychyleniu steru wysokosci
<$n= -2 [deg]
Wysoko$¢ lotu h,=8000 (m)
PredkoSC lotu VM=S00 (km/h)
Masa samolotu m=5000 (kq)
0.12
TEST Ho
| Qaobd 0
Vi - 2 1
11- 3 0
jl1- 4 0
2-3 0
2-4 0
3-4 i
Model Nr 1
Model nr 2
Model nr H
0-00 Model nr 4
Q. 0.00 1.00 2-00 3.00 400 5.00

Czas (s)

Rys. 10. Zmiana kata natarcia Aa = f(t) po skokowym wychyleniu steru wysokosci
M= -2 [deg]
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b0-4000 (m)
V(,=500 (km/h)
m=5000 (kg)
Tf= 1.5 (s)

Wysokoi™ |otu
Predkose lotu
Moso samofotu
Stato C20SU silnikéw

Czas (s)

TEST Ho
Global 0
1 2 0
1 3 0
1 4 0
2 -3 0
2 -4 0
3 -4 0

*x*x** Model nr
rarasa Model nr
Model nr
Model nr

11. Przyrost predkosci zmian kata pochylenia. A# = f(t) pG zmianie obrotéw

sitnikéw napedowych A«, = 10 %

Wysoko$¢ lotu ho=4000 (m)
Predko$é lotu V«>=500 (km/h)
Masa samolotu m=5000 (kg)
Stolo czasu silnikbw Tr=1.5 (s)

SR I LTI T T
-5-0D 400

(s)

Eys. 12. Przyiest predkosci samolotu AV* =
Aa» =

0-00

TEST Ho
Global ' 1
1 - 2 1
1-3 1
1-4 1
2 -3 1
2 -4

5- 4 i 1

*Fxxxkx Motfel rir 1

*«*",&*i MBSSI %7 %
Mbdei hi 4
5.00

obrotéw silnikéw
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Wysokoé¢ lotu  h0=4000 (m)
PrfdkoSC lotu Vm=5Q0 (Knt/h)
Masa samolotu nr=5000 (itg)
Czas .nnpulsu +,.,* 2(fr)

Amplituda impulsu -Ifcleo.)
TEST Ho
Global 1
1- 2 1
1-3 1
1- 4 1
2 -3 1
2 - 4 1
3-4 1
Model nr t
ssaaffl Model nr 2
Model nr 3
Model nr »
2000 50.00
Czas (s)

Rys. 13. Przyrost predkosci zmian kata pochylenia A6 —f(t) po impulsowym
wychyleniu steru wysokosci - ruch diugookresowy

WysokoSi! lotu  hO- 4000 (m}
Predkos¢ lotu V*=500 (km/h)
Maso sarnolotg m=5000 (kg)

0.05

V> TEST Ho

O

U 2 3 0

-9 0.00 ) . .

b 3 4 1

2 -0.05 j

© 1

§ K" mmdel nr 2
e k-cqel nr 3

C -0.10 -trr w Model or 4-

o. aoo 1.00 2(50 3.00 400 sxx)

Czas (s)

Rys. 14. Przyrost kata natarcia Aa = f(t) po skokowym wychyleniu steru wysokosci
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Whnioski z analizy sg nastepujace:

1. W przewazajacej liczbie przypadkéw modele 1 i 2 nie réznity sie miedzy
soba w sposob istotny. Zasada ta dotyczy réwniez modeli 3 i 4 dla krétkich
przedziatdw czasu po wystgpieniu zaburzenia.

2. Modele linearyzowane w wiekszosci przypadkow roznity sie istotnie od modeli
nieliniowych.

3. Roznice w odtwarzaniu parametrow lotu byly zalezne od nastepujacych czyn-
nikow:

wielkosci zaburzenia,

rodzaju zaburzenia,

analizowanego parametru lotu,

warunkoéw poczatkowych analizowanego ruchu.

Réznice te powiekszaty sie przy zwiekszaniu przedziatu czasu analizy zmian
parametrow.

Jednoznacznie wiec nie mozna stwierdzi¢, ktory z wymienionych modeli jest
najbardziej przydatny dla potrzeb syntezy adaptacyjnego ukiadu sterowania sa-
molotem; Wybdér modelu zalezny bedzie m.in. od przyjetego prawa sterowania
wykorzystujacego odpowiednie parametry ruchu samolotu.

Czas obliczen przy modelach nieliniowych znacznie sie wydtuza. Dla przyjetej
metody rozwigzywania réwnan rézniczkowych i przyjetej metodzie interpolacji cha-
rakterystyk aerodynamicznych samolotu stosunek czaséw obliczenn dla modelu nr
4 1jest jak 1 :35. Stosunek czaséw jest bardzo zalezny od przyjetej metody
interpolacji charakterystyk aerodynamicznych samolotu.



tr THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military
trainer which, as a result of specific design,comprises jet
like handling qualities, maintaining low training costs,
charakteristlc for turboprop power. Due to these features,
a wide training syllabus is possible, containing also the
phases normally executed on costly jets only. Tho jet-pilot
cues on a propeller driven plane are the result of the
following:

-aircraft general geometry - low aspect ratio wing and
high surface loading, maintaining low draw and power
loading;

- cockpit Interior design, general arrangement and
Instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.

A combined effect of the minimal overall dimensions, low
weight and high power, result in:

- excellent perfomance - both, level speed and jet-like
climb;

possibility to take significant underwing stores, giving a
wide spectrum of training tasks.

The aircraft consists of a semimonocoque all metal low
wing structure with retractable tricycle- type landing gear
and Is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).

It comprises systems like the electric, hydraulic,
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the
escape (ejection seats) systems.

An audio integrating system controls the audio services
from all the communication, navigation and Interphone
systems. On customer demand, single or dual VHF, UHF
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to
be fully instrumented and furnished according to
customer's specification. The optional equipment pattern
Includes various avionic and flight Instrumentation
systems from simple ones, up to very sophisticated with
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and HUD included
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g
etc. may be installed.

Any other requirement of the customer-, will be
investigated with great care. The manufacturer is ready to
start talks concerning details of equipment any tkno.TTte
deliveries can start In about one year after contract
signing.
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MODEL PROCESU WSTEPNEJ ORIENTACJI
BEZKARDANOWEGO SYSTEMU NAWIGACJI INERCJALNEJ1

Albert Ortyl

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wprowadzenie

Lotnicze inercjalne systemy nawigacyjne w spos6éb autonomiczny wyznaczaja
parametry charakteryzujgce pozycje, predkos¢ i potozenie przestrzenne statku po-
wietrznego (SP). Jako dane wejsciowe do wyliczenia tych parametréw wykorzystuja
informacje o liniowym i katowym ruchu SP wzgledem przestrzeni inercjalnej, mie-
rzone przez elementy pomiarowe wchodzace w sktad systemu. W systemach karda-
nowych elementy pomiarowe zamontowane sg na stabilizowanej giroskopowo plat-
formie, natomiast w systemach bezkardanowych sg bezposrednio zamontowane na
kadtubie SP.

Blok pomiarowy rozpatrywanego bezkardanowego systemu nawigacji inercjal-
nej sktada sie z trzech przyspieszeniomierzy i trzech urzadzeh mierzacych predkosci
katowe, ktére w ogdlnosci nazywaé bedziemy giroskopami. Osie pomiarowe przys-
pieszeniomierzy i giroskopéw wyznaczajg pomiarowy uktad wspdirzednych P w
taki sposdb, ze na kazdej osi ukladu znajduje sie jeden giroskop i jeden przy-
spieszeniomierz. Zatozono, ze pomiarowy ukiad wspdtrzednych w sposdb idealny
pokrywa sie z uktadem zwigzanym ze SP. W ten sposéb sygnaty z przyspieszenio-
mierzy i giroskopéw reprezentujg sktadowe wektoréw przyspieszenia pozornego i
predkosci katowej ruchu SP wzgledem przestrzeni inercjalnej wzdtuz osi pomiaro-
wego uktadu wspétrzednych. Aby realizowaé¢ zadania nawigacyjne nalezy przyjac
pewien bazowy ukiad wspétrzednych B, w ktérym bedzie rozwigzywane gtéwne
réwnanie nawigacji inercjalnej:

a=w- g, (1.1)
gdzie:
a - wektor przyspieszenia pozornego;
w - wektor przyspieszenia bezwzglednego, w =
g - wektor przyspieszenia sity ciezkosci.

'Referat wygloszony na V Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”



86 A.Ortyl

Zmierzone w pomiarowym ukiadzie wspdtrzednych sygnaly sg przeliczane do
uktadu bazowego zgodnie ze wzorem:

B= CfP , (1.2)
gdzie:
B, P wektory odpowiednio w bazowym i pomiarowym uk-
tadzie wspoétrzednych
Cli c12 <c¢c13
B- ca @ =
G CR CB
detC = 1, CTC=CCT = E,
T - symbol transformacji macierzy,
Cc - macierz transformacji z pomiarowego do bazowego
uktadu wspoétrzednych,
E - macierz jednostkowa.

Wymaga to wyznaczenia macierzy transformacji C, do czego wykorzystuje sie
sygnaty wyjsciowe z giroskopdéw mierzacych ruch katowy SP w przestrzeni iner-
cjalnej. Zaleznosci pomiedzy zmierzonymi predkosciami kgtowymi a potozeniem
przestrzennym okresla ponizsze réwnanie:

(1.3)

gdzie macierz:

0 —Wf3 UPRP
Up = <*P3 0 —Upi
—Upi U)pi 0

okresla zmierzone predkosci katowe ruchu SP wzgledem inercjalnego ukiadu
wspotrzednych.

Macierz transformacji C w dowolnym momencie czasu mozemy otrzymac
catkujac réownanie (1.2) z uwzglednieniem warunkéw poczatkowych dla t = 0.
Informacje o warunkach poczatkowych otrzymujemy podczas przygotowania do

pracy systemu nawigacji inercjalnej. Zakres ten obejmuje dwie podstawowe czyn-
nosci [1]:

1. wstepng orientacje bloku pomiarowego;

2. okreslenie poczatkowych wartosci wspétrzednych potozenia i predkosci SP.
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Pod pojeciem wstepnej orientacji w ogélnym przypadku rozumie sie okreslenie
orientacji przestrzennej pomiarowego ukitadu wspoétrzednych P wzgledem uktadu
bazowego B. Moze to by¢ zaréwno analityczne okreslenie wzajemnej orientacji
dwoch ukladoéw wspotrzednych badz tez zestaw czynnosci pozwalajgcych na uz-
godnienie osi tych dwéch uktadéw (systemy kardanowe).

Przeprowadzenie wstepnej orientacji wymaga rozpatrzenia dwoch gidwnych
uktadow wspétrzednych:

1. pomiarowego uktadu wspoétrzednych P zwigzanego z elementami pomiaro-
wymi;

2. bazowego uktadu wspotrzednych B.

Rys. 1 Wzajemne potozenie uktadéw wspétrzednych B, Bc, | oraz umiejscowienie
wektoréw predkosci katowej ruchu dobowego Ziemi Oz oraz przyspieszenia
sity ciezkosci g

W niniejszych rozwazaniach jako bazowy uktad wspotrzednych przyjeto uktad,
ktorego osie skierowane sg odpowiednio: 5j - na potnoc N, B2 - na
wschod E, £3 - wzdluz pionu miejscowego i tworzg prawoskretny, prostokatny
uktad wspotrzednych (rys.l). Fizyczna realizacja konkretnej metody czesto wy-
maga wprowadzenia dodatkowych ukiadéw wspoétrzednych - inercjalnego ukiadu
wspotrzednych 1 i bazowego-wyliczonego uktadu wspétrzednych Bc. Niezaleznie
od tego jakimi $Srodkami pomiarowymi dysponujemy wszystkie metody wstepnej
orientacji maja jedng taczaca je ceche - kazda mierzona wielkos¢ jest wielkoscig
wektorowg. Mimo, ze zmierzone w procesie wstepnej orientacji wielkosci moga
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by¢ przedstawione w postaci wektoréw, to do wkasciwego przeprowadzenia tego
procesu wystarczy okresli¢ tylko ich kierunek. Okreslenie modutu wektora i jego
sktadowych nie jest warunkiem koniecznym a tylko procesem posrednim do okres-
lenia kierunku wektora.

Mozna wykaza¢ [2], ze okreslenie przestrzennego potozenia pomiarowego uktadu
wspoétrzednych przy pomocy wielkosci wektorowych wymaga pomiaru minimum
dwoch niekotinearnych wektoréw, ktérych orientacja wzgledem bazowego ukiadu
wspoétrzednych jest znana.

Przy realizacji wstepnej orientacji wzgledem ptaszczyzny horyzontu i potudnika
geograficznego oraz ze wzgledu na przyjeta konfiguracje bloku pomiarowego., jako
te wektory przyjeto wektor predkosci katowej ruchu dobowego Ziemi £7g oraz
wektor przyspieszenia sity ciezkosci Nalezy jednak zaznaczyé, ze w rejonach
podbiegunowych nastepuje zaktocenie warunku mekolinearnosd mierzonych wek-
toréw (rys.l).

2. Sformutowanie psabtejrm

2.1. Zalozenia

W niniejszych rozwazaniach zatozona, ze przygotowanie systemu beskardano-
wego do pracy ma odbywac sie w spos6b jak najbardziej automatyczny i autono-
miczny, czyli bez korzystania z zewnetrznych zrodet informacji.

Nieruchomy system bezkardanowy bedzie prawidtowo zorientowany, gdy war-
tosci sktadowych przyspieszenia aglc, o ® B 3 predkosci katowych mchu

uktadu bazowego B wzgledem ukiadu inercjalnego 1 uiBicy WB2cr wB3c spetniajg
ponizsze warunki:

«Bte 3 a-n
tt®2 = «B2c = f (ll)
«»3 *3Sfc | aps
WwSI ABic Qzcostp U”pj
= U&tc = 0 > (2-2)
WJ53 t*B3c —0zsm<p Ufp3
gdzie:
Slz ~ predkos$¢ katowa radiu dobowego Ziemi,

Qz = 15.04°/fe;
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(fi - poczatkowa szeroko$¢ geograficzna;

Cp - macierz transformacji z uktadu pomiarowego do bazo-
wego;

Cpc - macierz transformacji z uktadu pomiarowego do bazo-

wego-wylkzonego;
aP\, aF2>apr3 ~ sygnaty wyjsciowe z przyspieszeniomierzy;
wpi, wp2, wf3 - sygnatly wyjsciowe z giroskopow.

W wyniku niedoktadnych obliczen zamiast macierzy transformacji C otrzymu-
jemy macierz Cc, co prowadzi do btednego przeliczenia zmierzonych skiadowych
przyspieszen i predkosci katowych do uktadu bazowego B - czyli zamodelowany
zostat bazowy-wyticzony uktad wspétrzednych Bc. Biedy te sg uzaleznione od war-
tosci macierzy C, wobec czego mozemy wprowadzi¢ petle sprzezenia zwrotnego,
w ktdérej btad przeliczenia przyspieszen i predkosci katowych SP jest podawany
na wejscie systemu w cetu uaktualnienia biezgcej macierzy transformacji tak, aby
doprowadzi¢ do zré6wnania sie macierzy Cci C; zapewnia to spetnienie warunkoéw
(2.1) i (2.2).

Aby przejs¢ z uktadu bazowego B do bazowego-wyliczonego Bc, nalezy ztozy¢
kolejno trzy obroty [3]:

1. o kat odchylenia W wokot osi JB3;
2. o0 kat pochylenia 0 wokot osi B2\

3. o kat przechylenia # wokoét osi 2?lc.

W dalszej czesci zostang rozpatrzone niezaleznie kazdy z obrotéow oraz ich
ztozenie.

Zatozono, ze zostata przeprowadzona zgrubna wstepna orientacja i katy !?, 0,
# mozna uzna¢ za mate. Wowczas macierz Cc mozna uzna¢ za ortogonalng, tzn.:

cjcc=E, (2.3)

gdzie E- macierz jednostkowa.

2-2.  Obrot wokdt osi B\ 0 kat przechylenia $

Obrot wokdt osi Bi o kat przedstawiony jest na rys.2.
Bazowy—wyliczony ukfad wspétrzednych BC jest powigzany z uktadem bazo-
wym B réwnaniem macierzowym:

Bc=R@)B , (2.4)
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gdzie R(#) - jest macierzg obrotu zdefiniowang jako:

1 0 0 1 00 -0 0 "O0:
R(<?) ~ 0 1 3$ - 010 - 0O
0 1 0 0 1 0 0
Z rownania (1.2) i (2.4) otrzymujemy:
Bc= R{#)CpP . (2.5)

Macierz cc otrzymujemy z réwnan (1.2) i (2.5):
=m c¢f, @5)

(E -#)C? 2.7)

Cf

Aby uzgodni¢ osie bazowego-wyliczonego uktadu Bc z osiami uktadu bazowego
2?, nalezy wyznaczy¢ odpowiednie sygnaty réznicy i sprowadzi¢ kat <? do zera.

Zmierzone skitadowe przyspieszen ap\, apz, aps sg przeliczane do bazowego-
wyliczonego uktadu wspdtrzednych Bc wg zaleznoSci:

k3c= (E- #)C|Ap , (2.8)

ktéra po rozwinieciu ma postac:

«Blc ( Cli cl2 C13 0] 0 (0] \ api
«S2e  _ Cz1 C2 B +# €31 c32 c33 ar7 (2.9)
«B3c \ .Cc3 C32 c33 —cm -C22 -C23 ) aPz

Z réwnania (2.9) widaé, ze sktadowe aBxc i <BX SA obarczone btedem
wynikajacym z istnienia kata przechylenia #. Wzorem metody poziomowania
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systemow kardanowych, mozna wykorzystaé¢ sktadowag aBzc do wyliczenia sygnatu
korekcyjnego, ktory dokona analitycznego obrotu wokét osi Bi o kat (—£) (uak-

tualnienie macierzy Cc):
dep - cstd " orer
atp ~
gdzie:
0 —£P3  £P2
£p= ¢p3 0 —Epi @11)

—E£P2 EP1 0

Sygnaty korekcyjne £pi, £pi, £Ps otrzymamy poprzez przeliczenie sygnatu agic
do pomiarowego uktadu wspétrzednych:

£Pi aB2c
£P2 0 ¢12)
£P3 0

gdzie:
cp =(cf-)T.

Mozna wykaza¢ [4], ze przy takiej petli sprzezenia zwrotnego kat przechylenia ¥
wraz z uptywem czasu maleje wyktadniczo do zera ze statg czasowg l/y:

—# + =0. .
- g% (2.13)
Innymi stowy, bazowy-wyliczony uktad wspotrzednych Bc dazy do pokrycia sie

z rzeczywistym ukiadem bazowym B czyli jest realizowana wstepna orientacja
wzgledem osi B\.

2.3. Obrot wokot osi Bj o kat pochylenia &

Obrot wokét osi B? 0 kat O przedstawiony jest na rys.3.
Bazowy-wyEczony uktad wspétrzednych Bc powigzany jest z uktadem pomia-
rowym P zaleznoscig podobng do (2.5), a mianowicie:

Bc = R(0)C|P , (2.14)
gdzie R(<9) jest macierzg obrotu zdefiniowang jako:

o 31308 8

-e
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Zmierzone skladowe przyspieszen api, ap2, aps sa przeliczane do bazowego-
wyliczonego uktadu wspétrzednych Bc wg zaleznosci:

Abc = (E- Q)CfAP, (2.16)

ktéra po rozwinieciu przyjmuje postac:

aBlc ( Cli c12 ¢13 €3l —CG2 _—cx3 | aPl
aB2c . CL 2 23 +6 0 0 0 aP2 (2.17)
aB3c V @ < o cn o122 c13 apz

Z réwnania (2.17) wybieramy skitadowa (~aBlIc) jako dang do wyliczenia sygnatow
korekcyjnych en , eP2, eP3, takich aby dokona¢ analitycznego obrotu wokét osi

B2 o kat (-0). Sygnaly korekcyjne otrzymamy przeliczajgc '{-aBlc) do ukiadu
pomiarowego P:

£P1 0
P2 - Cp _gsie (2.18)
£p3 0

Podobnie jak przy obrocie wokét osi Bx mozna wykazaé, ze przy takiej petli
sprzezenia zwrotnego kat pochylenia 6 maleje wyktadniczo do zera ze stalg czasu
1/?:

Jto +90 =0 (2.19)

2.4. Obrot wokét osi B3 o0 kat odchylenia V

Obrét wokot osi B3 o kat 9 zostat przedstawiony na rys.4.
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Rys. 4.

Bazowy-wyliczony ukiad wspétrzednych Bc jest powigzany z uktadem pomia-
rowym zaleznoscia:

Bc = R(PJCTP , (2.20)

gdzie R(I?) jest macierzg obrotu zdefiniowang jako:

1.9 0 100 0 -9 0
RIP)~ -9 10 = 010 — 9 00 (2.21)
0 0 1 00 1 0 00

W tym przypadku z uwagi na to, ze obrot jest realizowany w ptaszczyznie hory-
zontu, sygnaty z przyspieszeniomierzy nie moga by¢ danymi do wyliczenia syg-
natow' korekcyjnych. Mozna natomiast wykorzysta¢ wielko$ci zmierzone przez gi-
roskopy - sktadowe predkosci katowej ruchu dobowego Ziemi Qz-

Przeliczamy zmierzone sktadowe predkosci katowej przez zgrubnie wyznaczong
macierz transformacji Cc do bazowego-wyliczonego uktadu wspétrzednych zgodnie
z zaleznoscia:

Whc = (E - ®)Cpu>P , (2.22)

ktéra po rozwinieciu przyjmuje postac:

UBIc { Cli c12 cis 21 2 3\ wpi
Wfi2c  _ 1 2 3 +9 —Cu —Cl2 —CI3 upP2 (2.23)
<>B3k y C31 @2 cs3 0 0 0 WP3

Aby system bezkardanowy by} prawidtowo zorientowany to zgodnie z réwnaniem
(2.2) wyraz wBric (tzw.sktadowa wschodnia) powinien sie zerowa¢. Wobec tego
mozna wykorzysta¢ te warto$¢ do wyliczenia sygnatow korekcyjnych sp\, £p2,
£j>3, takich aby dokonaé obrotu wokoét osi B$ o kat (—9). Sygnaty korekcyjne
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otrzymamy, przeliczajac (—w>v2c) do ukiadu pomiarowego P\

£Pi 0
£P2 = 0
EP3 . ~«B2c

Podobnie Jak w poprzednich przypadkach mozna wykaza¢ [1], ze przy takiej
petli sprzezenia zwrotnego kat 9 maleje wyktadniczo do zera ze stalg czasu
I/\f?zcos”>):

~-9 + Qz& ca&p= 0. (2.25)

2.5. Ziozenie trzech obrotéw

Bazowy—wyliczony uklad wspétrzednych Bc mozna otrzymaé z uktadu bazo-
wego B, dokonujagc obrotéw o kolejne trzy katy &,4> co jest przedstawione na

rys.5.

Rys. 5.

Macierze obrotéw R(#), R(0), R(?) zostaty zdefiniowane wyzej. Bazowy-
wyliczcmy uktad wspotrzednych Bc jest wobec tego powigzany z uktadem pomia-
rowym P zaleznoscia:

Re = R(#)R(e)B(#)CfP. (2.26)

Jezeli zdefiniujemy O jako antysymetryczng macierz postaci:
0 -9 6

fi = R(#J*(e)*(#) ~ * 0 4> (z27)
-0 * 0
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to réwnanie (2.26) mozna zapisa¢ w postaci:
Bc= (E-Q)CfP. (2.28)

Wielkosci btedéw konieczne do wyliczenia sygnatéw korekcyjnych macierzy trans-
formacji wybieramy nastepujgco:

1. wielko$¢ aBoc wykorzystana bedzie do korekcji odchylenia wokot osi Bx\

2. wielkos¢ (—asie) zastosujemy do korekcji odchylenia wokét osi BY,

3. wielkos¢ (—Bzc) wykorzystamy do korekcji odchylenia wokot osi Bxi B3.

Wi ielkosci te otrzymamy przeliczajgc zmierzone sktadowe przyspieszen i pred-
kosci katowych do bazowego-wyficzonego ukiadu wspotrzednych Bc:

&3c —CpcAp , (2.29)
(2.30)

Sygnaty korekcyjne otrzymamy, przeliczajagc aB2c, -agic, -w B2c do pomiarowego
uktadu wspétrzednych P:

Epi aB2c
gp2 - Cp -«Slc (2.31)
. Eps . —<"B2c _

Zgodnie ze wzorem (2.10) mamy:

dcB*- rs< (2.32)

dtp ~ ’
Schemat blokowy uktadu realizujagcego te metode wstepnej orientacji przedstawia
rys.6.

3. Whnioski

W systemach kajdanowych w celu przeprowadzenia procesu wstepnej orien-
tacji wykorzystujemy sygnaly z elementéw pomiarowych do generowania sygnatéow
korekcyjnych, sterujacych silnikami ruchomej platformy (poziomowanie i oriento-
wanie w azymucie).

W systemach bezkardanowych, ktére nie posiadaja ruchomej platformy nie
mozemy w ten sposob wykorzystywaé¢ sygnatow korekcyjnych. Dlatego nalezy
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Rys. 6. Schemat blokowy procesu wstepnej orientacji

wprowadzi¢ do algorytmu pracy systemu specjalny program, realizowany przez
komputer nawigacyjny, na wejscie ktdrego podawane sa sygnaty z bloku pomiaro-
wego. Komputer w spos6b analityczny "obraca” platforme pomiarowa wyliczajac
nowa, doktadng macierz transformaciji.

Dowolny maty btad zgrubnej wstepnej orientacji maleje wyktadniczo do zera,
przy czym stata czasu przy poziomowaniu wynosi 1/g, natomiast przy obrocie w
azymucie 1/ (f2z cosv)-

W przedstawionych rozwazaniach zatozono, ze nie wystepujg drgania SP, a ele-
menty pomiarowe nie sg obarczone btedami. Celowe bytoby przeprowadzenie badan
modelowych zaréwno bez jak i z uwzglednieniem tych warunkéw oraz wprowadze-
nie filtru optymalnego poprawiajacego parametry procesu wstepnej orientacji.
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OCENA MOZLIWOSCI WYKONYWANIA LOTOW ZE
SLEDZENIEM RZEZBY TERENU NA PODSTAWIE ANALIZY
WEASCIWOSCI DYNAMICZNYCH SAMOLOTU1

Grzegorz Ciezki
W iestaw Sobieraj

Wojtkowa Akademia Tcckniczna, Wartza%ia

1. Wprowadzenie

Systemy sterowania lotem ze Sledzeniem rzezby terenu stosowane sg w statkach
powietrznych juz od kilkunastu lat (np. samoloty F-16, rakiety Cruise). Obnizenie
wysokosci lotu w celu wykorzystania maskujacych wtasciwosci terenu pozwala na
zmniejszenie skutecznosci radarowych systemoéw obronnych przeciwnika. O ile
zastosowanie "optymalnego” systemu S$ledzenia terenu w kazdym samolocie jest
ekonomicznie nieuzasadnione, o tyle dobrze jest zna¢ szanse jakie ma dany samolot
na dotarcie do celu bez wykrycia przez przeciwnika. Szanse te w znacznym stopniu
zalezg od zastosowanego w nim systemu sterowania umozliwiajgcego lot na malej
wysokosci.

W artykule przedstawiono wyniki analizy wtasciwosci dynamicznych samolotu
1-22MS w aspekcie wykonywania lotéw na matej wysokosci z uwzglednieniem pew-
nych ograniczen. Przyjete ograniczenia wynikaja z mozliwosci fizjologicznych pi-
lota i stopnia uproszczenia rozwigzan technicznych majacych swoje odzwierciedle-
nie w kosztach realizacji.

Wyniki te pozwalajg wstepnie okreslic:

< maksymalna wysokos$¢ przeszkody;
< minimalng odlegto$¢ od przeszkody;

= zasieg stacji radiolokacyjnej Sledzacej rzezbe terenu;

przedziat zmian sygnatéw sterujacych.

Referalt wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji *Mechanika w Lotnictwie*
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2. Zalozenia

1 Lot odbywa sie na matej wysokosci w terenie Srednio pofatldowanym. Mier-
nikiem pofatdowania jest odchylenie standardowe wysokosci Hn uzyskanej
w procesie probkowania:

dT =
»=1

gdzie:
N - liczba probek w strefie;

Hn - wysoko$¢ terenu uzyskana przy n-tym pomiarze.
| tak za teren $rednio pofatdowany przyjmuje sie teren, dla ktérego:
41.8 m < dr <111 m.

Gdy brak danych o pofatdowaniu terenu to przyjmuje sie ze spodziewana
wysokos$¢ przeszkody wynosi: Hpmax = '&dT.

Do analizy przyjeto: HvjT= 100 m; Hvmax = 300 m.
2. HO = 100 m - wysokos$¢ bezwzgledna przyjeta jako wysokos¢ lotu fazy |I.
3. Obroty n zespotu napedowego pozostajg niezmienne w catym zakresie lotu.
4. Moment bezwtadnosci Jy w trakcie lotu pozostaje niezmienny.
5. Zmiana masy wynika ze Sredniego zuzycia paliwa m = m —Qpt.
6. Lot odbywa sie w atmosferze niezaburzonej.

7. Samolot wchodzi do strefy wykonywania zadania lotem ustalonym prostoli-
niowym.

8. Dopuszczalne przecigzenia pionowe n2 £ (O-f 3.5) zgodnie z normg MIL-F-
8785B.

3. Rozwigzanie problemu

Analize oparto na rozwigzaniach uktadu uproszczonych nieliniowych réw-
nan izolowanego ruchu samolotu w plaszczyznie pionowej zapisanych w ukadzie
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przeptywu i w ukiadzie ziemskim o poczatku w punkcie rozpoczecia wykonywania
manewru:

av, _ vy,
(3.1)
— = yaSluro,
dxo
= V,cos70
dt

Jako dane do obliczen wykorzystano charakterystyki aerodynamiczne samolotu
1-22MS uzyskane z badan tunelowych modelu i aproksymowane wielomianami
aproksymujacymi n-tego stopnia o postaci:

N
=0

Zagadnienie podzielono na dwie fazy. Pierwsza faza to prostoliniowy lot usta-
lony do strefy wykonywania manewru, a druga - krzywoliniowy lot w ptaszczyznie
pionowej wymuszony statym wychyleniem steru wysokosci Sh.
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3.1. Fazal

Wykorzystujgc warunki:

E " =o, (3.2)

mozna faze te nazwac fazg przygotowania samolotu do wykonywania manewru.
Podczas jej trwania zostajg ustalone wielkosci parametréw bedacych niezmiennymi
w fazie drugiej - czyli tzw warunki poczatkowe. Najeza do nich obroty zespotu
napedowego n oraz kat zaklinowania statecznika poziomego igh zapewniajgcy
spetnienie warunku J2 My = 0. Wyznaczono takze przedziaty zmian kata natarcia
Qo w funkcji masy i predkosci samolotu. Analiza przeprowadzonych obliczer ogra-
niczyta zakres predkosci lotu na danej wysokosci ze wzgledu na cigg rozporzadzalny
Pr zespotu napedowego do V, G< 0.3 4 0.6 > Ma.
Zlinearyzowana i uproszczona posta¢ dwdch ostatnich réwnan uktadu (3.2):

(= -fn2QAa + (s + «2)A© = n”sk™h
(3.3)
(n™aS + »3i)Aa + (s2+ n3gs)A0 = nm AN

okresla transmitancje samolotu w ruchu krotkookresowym o ogolnej postaci:

gtfoeta
. <P
 —dloeti
H0.b
— drefs
FEQS
> (1905

4000 4500 5500 J500 600C (500 1000 fi0O SOX
Rys. 2. Wykres bezwymiarowego wspdtczynnika ttumienia ruchu krétkookresowego
Rozwigzanie ukladu réwnan (3.3) dla przyjetych wariantéw masowych i pred-

kosci okreslito przedzial zmian bezwymiarowego wspétczynnika ttumienia ( w
ruchu krétkookresowym.
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Wg MIL-F-8785B powinien on zawieraé¢ sie w przedziale < 0.35-f 1.3 >. Jak
wida¢ na rys.2 samolot 1-22MS “bez automatyki” ze wzgledu na ( nie spetnia
warunkoéw w/w normy. Jest samolotem "przettumionym?”.

Element ten nalezy uwzgledni¢ przy projektowaniu systemu automatycznego
sterowania (SAS).

3.2. Faza ll
Ruch samolotu w fazie Il opisany jest ukltadem réwnan (3.1). Sygnatem
sterujgcym jest stale wychylenie steru wysokosci Sh £< —0.5 — 7>° majace na

celu wymuszenie ruchu w ptaszczyznie pionowej. Uktad rownan (3.1) rozwigzywany
jest metodg Rungego-Kutty czwartego rzedu. Wyniki obliczen wykorzystano do
wyznaczenia (dla zatozonej masy i predkosci):

0100 _ drogi, na ktdrej samolot osiaga wysoko$¢ Hp = //100 = 100 m
(rys.3);

A'c300 drogi, na ktérej samolot osigga wysokos¢ Hv = 300 m (rys.4);

Umax “ maksymalnej wysokos$ci jaka jest on zdolny osiggna¢ przy

statym £/, (rys.5);
drogi, na ktorej osiagga HMNLX (rys.6);

n2 przecigzen jakim podlega pilot w trakcie wykonywania ma-
newru (rys.7);

e . - kat pochylenia samolotu w momencie osiggniecia  Umax
(rys.8).

Jak wynika z rys.5 dla znaczacej czesci zakresu sterowan maksymalna wy-
soko$¢ jakg moze osiggna¢ badany samolot jest okreslona wysokoscig, na ktdrej
nastepuje przepadanie (a > akr) lub kat pochylenia toru lotu 7, przekroczy
warto$s¢ 90°. Wraz ze wzrostem predkosci zakres ten rozszerza sie. Z tego tez
wzgledu nalezy przyja¢ za rzeczywista Hmax wysoko$¢ mniejszg od wyliczonej
Umax- Dla predkosci lotu z liczbami Macha réwnymi 0.5 i 0.6 ffmax wielokrotnie
przekracza zatozong maksymalng wysoko$¢ spodziewanej przeszkody. Minimalna
warto$¢ Hmax dla tych predkosci wynosi 1900 m. Z tego tez wzgledu zakresy te
sg poza zainteresowaniem. W przypadku gdy V, = 0.3 Ma maksymalna wartos¢
Hmax dla masy m — 7000 kg wynosi 600 m. Dla parametréow tych samolot nie
osigga Hpmax gdy | < 0.5° oraz |th]|> 6.5°.

Rys.6 ilustruje w jakiej odlegtosci od przeszkody o wysokosci Hmax powinien
rozpocza¢ sie manewr omijania ze statg wartoscig kata wychylenia steru wysokosci
6h- Dla srednich wartosci masy i predkosci lotu (6000 kg; 0.5 Ma) w badanym
zakresie 6h £< —0.5 4— 6>° droga ta zawiera sie w przedziale Xomax £< 12000 -f.
1600 >m. Ominiecie przeszkody o wysokosci Hpmax = 300 m wymaga drogi
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Droga potrzebna do osiggniecia Hp=)00n

(@)

Kat uychalenia steru wsottéci [deal

(b)

Droga potrzebna do osiggniecia H>=tOOn

(c)
Dro9a potrzebna do osi*gufcia H=10fc
memo Cal
1000
300

2.5 5

Kat uchylenia steru iwsotasci [degj

Rys. 3.
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Droga potrzebna do osiggniecia t=330»

Dr:-35 poir2?bna cC osiggnigcia H"30Cfc

Oroga potrzebna do osiagniecia tv=300s>

Kat uychylenia stem lysoktrici td?g3
Rys. 4.
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Maksy"fcin5 uyscik%osikana przez

@

Kat wychylenia steru wysokoéci £deg3

00

Mat®»alna ujsokos¢ osiggana przez
1-235

ml’t«ax [»j Ma=0.5
3000 - u- -
. e"
w0 /) i — QD"
- 1 s
o 1 ,_ —ES0ike
1 1 ! —  *=5C3>;
0 - L +

Kat uychylenia steru i®jsoto$ci ideaj
(c)

Maks”jsaini uysok--: osisgana przez

Kat uychulenia steru i*eota=ti laegl

Rys. 5.
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Droga potrzebn; do osiggniecia Hmx

15000)(0 In.
10000
T fa05
3000 .
" Ha=03
—  ©=5000kg
< re=06
0 2.5 5 7.5
Kal uychylenia steru wysokosci ldegJ
Rys. 6.
iojiref uysrepujarych przeélazer. r;
li/wcn wjcrMienia steru uy$otosc;
H — tft=-4.5
5; II | Ha=0.6
1 — nz do
4 [ P
—*=-0.5
3. L. T —_ Ha=05
i — dh=38
2 L - Me=0S
........ i ! »  — <tv=05
1 - IteFO.3
| — £=10
0 ix—.. m Ha=0.3
4000 4500 5000 5500 6000650070007500 8000
Mesa [kg]
Rys. 7.
Itet syjialny kat pochylenia saaolotu prTy
osigganiu H=J0Ca
Teta tdeg] t1a=0.3
- -HF7000te
as
- »=eooota
— bf93001«5
25 '5 15

Rat wychylenia steru uysotosci tdeg]

Rys. 8.
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diuzszej niz A0300 S< 700 4 2500 > m co przedstawia rys.4. Z analizy wynika,
ze minimalny zasieg stacji radiolokacyjnej powinien by¢ wiekszy od maksymalnej
wartosci Xomaxm Obnizenie wysokosci przeszkody do //pjr = 100 m skraca ten
zasieg do przedziatu <500 41800 > m (rys.3).

Rys.7 przedstawia wystepujace przecigzenia n2. Parametr ten ogranicza wy-
chylenie steru wysokosci dla badanego zakresu zmian masy i predkosci lotu do
wartosci Sh£< -0.5 4 -4.5 >, dla ktérego nz < 3.5.

Osobnym zagadnieniem jest wartos¢ kata rozwarcia wigzki radiolokatora <pr.
Wigze sie to z odpowiedzig na pytanie: jak dtugo przeszkoda powinna by¢ "wi-
dziana” przez radiolokator? Wydaje sie, ze ze wzgleddw bezpieczenstwa i kom-
fortu psychicznega pilota przeszkoda powinna by¢ Sledzona do momentu gdy
H, > Hv+ hz (hz - zatozona wysoko$¢ bezpieczna). We wspétczesnie stosowanych
stacjach radiolokacyjnych do pomiaru odlegtosci <T — 30° przy czym o0$ wiazki
nie pokrywa sie z osig podtuzng samolotu OAf. Warto$¢ yy jest Scisle zwigzana z
wielkoscig kata pochylenia samolotu w koncowej fazie osiggania zadanej wysokosci.

Rys. 9.

Dta badanego zakresu sterowan = 30°. W locie rzeczywistym przy optymal-
nym sterowaniu w/w warto$¢ nie bedzie osiggana, jednakze w analizie ruchu nalezy
przyjac ja jako maksymalna mozliwg do uzyskania. Fakt ten sprawia, ze przy osi
radiolokatora Xr pokrywajacej sie z osig samolotu potowa kata rozwarcia wiazki
powinna wynosi¢ qxr/2 = 30°. Gdyby 0§ X Todchyli¢ o kat j3wtedy ipr/2 =
W badaniach prébnych systeméw automatycznego sterowania lotami na matych
wysokosciach prowadzonych w USA kat <pT wynosit 90°.



Ocena mozliwosci wykonywania lotow .. 107
4. Wnioski

Wyniki przeprowadzonych obliczeh wykazaty, ze w badanym zakresie mas przy-
datnos¢ Samolotu 1-22MS do lotéw na matych wysokosciach z omijaniem przeszkaéd
w plaszczyznie pionowej podlega nastepujgcym ograniczeniom:

« predko$é lotu przy h < 1w zakresie <0.3 -f 0.6> Ma;

« wychylenie steru wysokosci » =< —0.5-i-—4.5>°;

0 maksymalna dopuszczalna wysokos¢ przeszkody ~pmax S 500 m;

= zasieg stacji radiolokacyjnej do pomiaru odlegtosci nie mniejszy niz 2500 m;

e kat rozwarcia wiazki radiolokatora <r > 60° dla przypadku kiedy o$ wigzki
stacji radiolokacyjnej pokrywa sie z osig podtuzng samolotu;

« samolot jest "przettumiony” i nalezy spodziewac sie gtadkiego toru lotu.

Rys. 10. 1- rzezba terenu; 2 - trajektoria samolotu manewrowego; 3 - spodziewany tor
lotu samolotu 1-22 MS

Powyzsze wyniki moga postuzy¢ do formutowania zatozen wstepnych przy pro-
jektowaniu SAS do lotéw na matych wysokosciach z omijaniem przeszkod.
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Technical data Masses:
Sealing tandem Empty with M.601T 1600 kg
Length 9.0m Empty with PT6A-62 1450 kg
Span 9.0m Maximum take-off 2700 kg
Wing area 13.0m2 Maximum underwing stores 800 kg
Internat tuei 560!
Peffomance«
Engine rating 950 HP 750 HP
Maximum level speed 560 km/h 500 kmvh
Staffing speed 112 kmv/h 112 km/h
Initial climb 20.6 m/s ia3m/s
Cet&ng 10000m 10000 m
Take-off run 172m 220m
Landing run 184 m 184 m
Range (v/dhout stores) 930 km 1000 km
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

SYMULACJA NUMERYCZNA LOTU SAMOLOTU
PASAZERSKIEGO W OPARCIU O ZAPIS PARAMETROW DLA
SAMOLOTU Et-62M1

Mizanur Rahman

Jerzy Maryniak

Instytut Lotnictwa, Warszawa

W pracy przedstawiono symulacje numeryczng, rzeczywistego, sterowanego
lotu samolotu pasazerskiego, korzystajac z niektérych parametréw lotu zar-
pisanych przez pokfadowy rejestrator lotu. W tym celu,zbudowano model
matematyczny sterowanego samolotu na bazie odpowiedniego modelu fizycz-
nego. Przedstawiono réwniez zastosowanie przyjetej metody przy wyznacza-
niu whasnosci dynamicznych i tworzeniu trajektorii lotu samolotu. Mozna
doda¢, ze metoda ta, réwniez pozwala na sprawdzenie wiarygodnosci zareje-
strowanych parametréw przez poktadowy rejestrator.

1. Wstep

Doktadne wyznaczenie wilasnosci dynamicznych samolotu, na podstawie za-
pisu poktadowego rejestratora, jest waznym problemem spotykanym przez zespét
zajmujacy sie obiektywng kontrolg lotu. Zadaniem zespotu jest biezgca i obiek-
tywna kontrola nad prawidlowym dziataniem samego samolotu oraz personelu
fatajgcego. Jest to bardzo wazne dla bezpieczenstwa lotu oraz kosztéw eksplo-
atacyjnych. Natomiast w warunkach eksploatacyjnych, spotykany problem polega
na niepetnej tub btednej rejestracji parametréow. W dodatku,bezposrednie pomiary
niektorych dynamicznych zmiennych, moga by¢ niepraktyczne lub niewiarygodne
do wykonania.

W pracy tej zbudowano zjednoczony model numeryczny klasycznego samo-
lotu pozwalajacy na wyznaczanie parametrow zwigzanych z ruchem samolotu
wykorzystujac kilka parametréw rejestrowanych przez rejestrator lotu. Stosowanie
takiej praktyki jest mozliwe dzieki temu, ze sity i momenty dziatajace na samo-
lot, a ktérych rezultatem jest ruch samolotu po trajektorii, sg zwigzane z dobrze
znanymi nam réwnaniami ruchu z dynamiki obiektéw ruchomych (DOR) [2,4,6,9].

1Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Rys. 1 Posta¢ wydruku zarejestrowanych parametréw po deszyfracji
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Obliczenia przeprowadzono na przyktadzie samolotu 1£-62M, w ktdrym numerycz-
nie wyznaczono parametry stanu, inne parametry zwigzane z ruchem samolotu oraz
trajektorie lotu w oparciu o zapis poktadowego rejestratora MSRP-64. Rejestracja
za pomoca tego rejestratora (wykonana z czestoscig 2 lub 8 Hz) zawiera miedzy
innymi: przecigzenia nx, ny, @2, katy Eulera 6 , <P, W, wysoko$¢ barometryczng
Hp, predkos¢ przyrzadowa W, wielkosSci sterowania Sy, $1, ozh, obroty po-
szczeg6lnych silnikéw (nx, n2, n3, n4 w procentach), temperature otoczenia toi
itd [8].

Wydruk wartosci tych parametréw po deszyfracji otrzymuje sie w postaci tabeli
lub wykreséw (rys.lI).

2. 0Ogb6lne matematyczne modelowanie samolotu sterowanego

W celu przeprowadzenia symulacji numerycznej lotu samolotu zbudowano
model matematyczny, na podstawie modelu fizycznego, uwzgledniajgc czynniki
majace jaki$ wpltyw w badanym systemie, tzn. sterowany ruch samolotu w atmo-
sferze rzeczywistej.

Samolot (rys.2) jest traktowany jako sterowany,nieodksztatcainy ukiad mecha-
niczny o szesciu stopniach swobody xx, yu zx, Q, <R, Sterowanie odbywa
sie w czterech kanatach: pochylenie & - przez wychylenie steru wysokosci <5
przechylenie # - przez wychylenie lotek 6L, odchylenie f - przez wychylenie
steru kierunku 0y oraz predkosci Vq - przez zmiane ciggu silnika T potozeniem
dzwigni sterowania silnikiem 6?.

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu opisano w guasi-wsporzednych uktadu
wihasnego samolotu dzyz, stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela dla uktadéw
mechanicznych o wiezach holonomicznych [5,9].

Zwigzki kinematyczne miedzy ukladem zwigzanym z ziemig Oixxyxzx oraz
uktadem zwigzanym z samolotem Oxyz [9]:

r = col[xLy1,21,£,5,9]=f(U,V,W,P,Q,R,§,9,¥). 2.1

Dla samolotu IL-62M, przyjeto:

Sy=Sz=0,
Ixy — lyz — O»
Ve = = ya= Za= 0,
gdzie:
Tc  [xc, ViZ] , ra= [®o0;2/0,%0] ,

okreslajg odpowiednio $rodek masy oraz srodek aerodynamicznego samolotu.
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Rys. 2. Przyjete ukfady odniesienia, wspotrzedne katowe, predkosci liniowe i predkosci

katowe

Po odpowiednim przeksztatceniu ostatecznie przyjeto do obliczenia nastepujace
réwnania ruchu:

U

\%

k8\X - mQW + mRV + SXQ2+ R2)] , (2.2)

KAY-mRU + mPW -kiSAN + k2PQ + K7Ixx(L + k3QR +
X¥*PQ) - hzRQ - k*Sx(Y - mRU A MPW - SXQP) + (2.3)
5x(WP-.Ri7))sxQi} ,

ka[Z- mPV + mQU + hSx(m + k"RP + |,,(R2- P2) + k4k8(Z -
mPV + mQU - SXPR) + SXWP - UQ)) - 5rPJ?] , (2.4)

k7[L + k3QR + k!IxA N + k7PQ + k7Ixz(L + k3BQR+ 1 ,P Q )-
Ir,QR - k8Sx(Y - mRU+ mPW - SXQP) + SX(WP - RU)) + (2.5)

ks[M + kiiRP+ 1, (R ?-P 2)+k4ka(Z-m PV + mQU-SxPR) +



R

gdzie:
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+ SXWP - UQ\, (2-6)
— ki + "2PQ "T'kjIxz(L + k$QR + IXZPQ) —IXRQ ~ k&X(Y ~

- mRU+ mPW - SXQP)+ SXWP - RU)] , (2.7)
ki=/,-n jr,- aj/m > ‘3=

fcd - 5% + Jf*r , 5« - SX(SX1+ M~)m
*=1,-/., *7T=£ *G = - e

Sity i momenty dzitajgce na samolot podane sa nastepujaco:

X

—\pSV% (Cm cos”cosa + Cj,0sin0cos<- C2(sina) +XgQ -

4

mgsin0 +  Tmcos$ty + XaZBazH + XsbSh + ¢3)
*=1
XsvSv + X{lsl ,

\PSVe (-C xasin/? + CyaCOs/3) + YpP + YrR + mgcosO sinf +

YSvSv (2-9)

- ~pSVe (cxacosf3sina + Cyasin/3sina + Gzacosa) +

4

ZqQ + mgcosB cos# - sinsPry + (2.10)
*=sl

ZazBazu +

~pSV$ C (Ciacos/?cosq + Cmasin/?casa —Cnasintt)] +

4 4
LpP + LrR - ]P Tmynsin&ty + $3 ®a + (2.11)
«=i «=X

l«vSy + LFL&L

i“5Vo [a0(craCo6™ana + C,0sin~sina-fC~oCosa)+

C~sin/J + CmoCos™J + MgQ - mjrxccc*0 cos# +
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4 4
+ Am \%Tisin$ty + zn cos <?tk) - Y2 ~Ti%r»  cos <&+ (2.12)

+ Psin”jy) + MazHazH + Msheh

N APAVq [zx(—Czasin(3+ Cyacos (3) - C (Ciacos 3sina +
+ Cmacosa + Cmasin/3sinajj + NpP + NrR + (2.13)
4
+ mgxccos6 sin Tjjiyn cos <Pty +
i=i
4
+ ATIANTIQ COS4>ty + Nsvby + Nsi61 .
1=1

Wysokos¢ lotu:
H=-zi. (2.14)

Gestos¢ powietrza dla H < 11000 m wynosi:

/ Z1 \ 4./256

M ="1 1+ 44300) ' <'15>

Liczba Macha:
a= 7'?9— ------- -= (2 16)

20.055y/Ut '
Ciag silnika:
Tm = T//:o(nT.)(; )°'7(1 - 0.42Ma+ 0.00IMa2) . (2.17)
(0]

Predkos¢ katowa obrotéw zespotu turbo-sprezarki:

2n
WT = 60"T*"' (2-18)

3. Realizacja symulacji numerycznej lotu

Roéwnania ruchu samolotu sterowanego X = wyprowadzone z modelu
matematycznego rozwigzano numerycznie za pomocg procedury Runge-Kutty-
Verner'a V-tego i VI-tego rzedu dla podanych warunkéw poczagtkowych X —X g
dla t —to [1],
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Wartosci poczgtkowe dla wektora stanu dla tak postawionego zadania wyzna-
czono na podstawie niektdrych parametréw zarejestrowanych przez poktadowy re-
jestrator po uprzednim uwzglednieniu wszystkich btedéw metodycznych, ze wzgle-
du na zmiany warunkéw atmosferycznych przyjetych przy skalowaniu przyrzadéw
rejestrujacych lub ze wzgledu na potozenie nadajnikéw [8,9].

Dla przyktadu wartosci poczatkowe, sktadowych predkosci liniowych wyzna-
czono na podstawie zarejestrowanej predkosci przyrzadowej Vp.

Rzeczywista predko$é¢ samolotu wzgledem wiatru w uktadzie samolotowym
Oxyz wynosi VQ:

(3.1)
gdzie:
AVa - poprawka na scisliwos¢ powietrza,
A - poprawka na btedy aerodynamiczne,
U = Vgcosa cos (5, V = T-fcsin/? ,
(3.2)

W —Vosina cos/3.

Kat natarcia a oraz kat $lizgu /3 wyznaczono na podstawie zarejestrowanych
wspoétczynnikéw obcigzen nki ny. W tym celu, trzeba najpierw przeliczy¢ te
wartosci dla poczatku uktadu Gzyz, w ktérym wprowadzono réwnania ruchu, a
potozenia nadajnika przecigzen w tym uktadzie okresla wektor potozenia:
fd —[Rd>y>"Y] i
(3.3)

Przy odpowiednich zatozeniach i przeksztatceniach otrzymano [9]:
=0 ft* réwn (g=0)
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Poczatkowa rzeczywista wysokos¢ lotu Hr obliczono na podstawie zarejestrowanej
wysokosci barometrycznej Hp, po uwzglednieniu wszystkich btedéw [9] np:

Ht= Ep+ (xAHt) + (tAHhar) + (tAHa), (3.5)

gdzie AEt, AHbar i A Ha okre$laja odpowiednio poprawke na zmiany tempera-
tury, zmiany ci$nienia atmosferycznego oraz poprawke na btedy aerodynamiczne.

Mase oraz potozenie Srodka masy dla poczatkowej chwili obliczenia wyznaczono
w/g nastepujacych wzordw:

m = m0- msp, ' (3.6)
Xc = -0.249 - 5216 «lO"m~" , 3.7)

gdzie:
ttiq - catkowita masa samolotu przy starcie,

4
TOp = 2 m-z - ubytek paliwa w kg spalony przez 4 silniki.
*=1

W celu przeprowadzenia symulacji sterowanego lotu nalezato interpolowac war-
tosci tych parametréw, z ktérych skorzystano w sposéb ciaglty na podstawie dys-
kretnych rejestracji z odpowiednig czestoscig. Sa to gtdwnie parametry sterowania
6h, &, f>v, plozenia klapy Srl, potozenia statecznika poziomego azn, liczba
obrotéw poszczegélnych silnikéw n\, ri2, «3, Ug oraz temparatura otoczenia tot.

Schemat blokowy sterowanego lotu samolotu przyjety do symulacji numerycz-
nej przedstawiono na rys.31.

Wyniki takiej symulacji rutynowego lotu samolotu 1£-62M, przedstawiono na
wykresach 4 — 8. Roéwnania ruchu byty catkowane dla 100 s lotu przy zmniejsze-
niu wysokosci przed lgdowaniem. Na rys.4 przedstawiono trajektorie wybranego
fragmentu lotu, natomiast na rysunkach 5 -f 8 pokazano kolejno przechylenie <,
kurs 9, pochylenie 6 oraz przecigzenie pionowe nz jako funkcji czasu.

Dodatkowo dla poréwnania na ostatnie cztery wykresy natozono zarejstrowane
wartosci tych parametréw przez rejstrator poktadowy.

4. WhnioskKi

W tej pracy przedstawiono symulacje numeryczng sterowanego lotu samolotu
w oparciu o zapis niektérych parametréw przez pokladowy rejestrator. Metoda
ta,moze stuzy¢ do sprawdzenia stopnia doskonatosci modelu matematycznego, pra-
widlowosci dziatania ukiadu sterowania lub pilota. Réwniez moze stuzy¢ do wy-
krycia niesprawnosci dziatania nadajnika lub uktadu rejestrujgcego. W warunkach

Iry8unki zamieszczono na kornicu pracy
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eksploatacyjnych moze stuzyé¢ do szkolenia pilotow, a w razie wypadku moze pomac
odtwarzaé petny obraz przebiegu lotu i ewentualne znalezienie przyczyn wypadku
[3]. Pozwala réwniez na badania innych zjawisk uwzgledniajac istote tego zjawiska-

Ogélny charakter symulacji jest zgodny z rzeczywistosciag, natomiast niezgod-

no$¢ wartosci parametrow (wystepuja w nieduzym stopniu) spowodowana jest
roznymi czynnikami takimi jak: niedoskonato$¢ samego modelu matematycznego
samolotu, niedoktadnos$¢, czuto$¢ i nieciagtos¢ (dyskretny charakter) rejestracji
oraz warunki rejestracji jak na ruchomym samolocie.

Problem ten wymaga doktadniejszych analiz w przysztosci.
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Rys. 3. Schemat blokowy symulacji numerycsng sterowanego lotu samolotu pnyjety do
obliczenia
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Rys. 4. Trajektoria lotu dla obliczanego fragmentu lotu

— B obi I*]

czas ts)

Rys. 5. Przebieg przechylenia 0 samolotu dla obliczanego fragmentu lotu w funkcji
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Rys. 6. Przebieg kursu 9 samolotu w funkgcji czasu
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Rys. 7. Przebieg pochylenia 0 samolotu w funkcji czasu
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Rys. 8. Przebieg przecigzenia pionowego n, samolotu w funkcji czasu






MECHANIKA
W LOTNICTWIE

WPLYW AWARII SILNIKOW W DOWOLNEJ KONFIGURACJI
NA LOT SAMOLOTU PASAZERSKIEGO "KLASY” IL-62M1

Realy Flouti
Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

W pracy rozpatrywano dynamike lotu wielosilnikowego samolotu w sta-
nach awarii silnikéw, na przykiadzie samolotu pasazerskiego "klasy” It-
62M. Przedstawiono przyktadowe wyniki obliczen symulacji numerycznej,
pokazujgce wptyw réznej konfiguracji i liczby uszkodzonych silnikéw na cha-
rakter i wielko$¢ zmian parametréow ruchu przestrzennego samolotu.

ca
Cia,Cma,C na

Cxa,Cya,Cza

g.h
Ix,Jy, Jz

JIxz

Lp,Lr,Mqg,Np,Nr

Lst, L$v,M azh, Msh,N&v

m

Wykaz oznaczenh

Srednia cieciwa aerodynamiczna ptata,
bezwymiarowe wspétczynniki momentéw aero-
dynamicznych,

bezwymiarowe wspoétczynniki sit aerodynamicz-
nych,

przyspieszenie ziemskie i wysokos¢ lotu,
momenty bezwiadnosci samolotu wzgledem osi
uktadu odniesienia Oxyz,

moment dewiacyjny samolotu wzgledem osi x-z
uktadu odniesienia Oxyz,

pochodne aerodynamicznych momentéw wzgle-
dem sktadowych predkosci katowej samolotu,

pochodne aerodynamicznych momentéw wzgle-
dem wychylen powierzchni sterowych,

masa samolotu,

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie'
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Vo

xa, Xc

Xa,Yp,Yr,Zq

X azh,Xsh,Ysv, Zazh, Zsh

a,P

azh

&h, &1>

Po,P

R.Flouti, J.Maryniak

pochodna aerodynamiczna momentu pochy-
lajacego wzgledem zmian predkosci wznosze-
nia,

powierzchnia odniesienia ptata,

moment statyczny samolotu wzgledem osi 0x
uktadu odniesienia 0zyz,

czas,

predkosé lotu samolotu,

wspotrzedne srodka aerodynamicznego samo-
lotu i jego $Srodka masy w ukiadzie osi Ozyzj
pochodne sil aerodynamicznych wzgledem
sktadowych predkosci katowej samolotu,
pochodne sit aerodynamicznych wzgledem
wychylen powierzchni sterowych,

katy natarcia i $lizgu,

kat zaklinowania usterzenia poziomego
wzgledem $redniej cieciwy aerodynamicznej
ptata,

katy wychylenia steru wysokosci, lotek i steru
kierunku,

gestosci powietrza na poziomie morza i na
danej wysokosci lotu,

wektor katowej predkosci samolotu

fl - col[P,<?,£].

1. Wstep

Rozpatrywanie wptywu awarii silnikéw w dowolnej konfiguracji na lot wielo-
silnikowego samolotu pozwala w ogélnej mierze na uzyskiwanie informacji co do
Whasnosci lotnych samolotu i mozliwosci sterowania nim w takich wlasnie stanach

awaryjnych.

Do realizacji wyznacznego celu pracy, przy opisie dynamiki lotu samolotu wpro-
wadzono podstawowe uktady odniesienia [1,4,5], pokazane na rys.l, gdzie:
Oiiijlizi - inercjalny ukiad odniesienia zwigzany z ziemia,
OxBygzg - grawitacyjny uktad odniesienia, réwnoleglty do uktadu
Oia”yiZj, znajdujgcy sie w ustalonym ruchu postepowym,
Ozyz - ukiad odniesienia sztywno zwigzany z samolotem.
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Rys. 1. Podstawowe ukiady odniesienia

Potozenie uktadu Oxyz okreslone jest (rys.l):
- wektorem ri = col[rci, y\,z{\ wyznaczajgcym potozenie jego poczatku O
wzgledem ukfadu OiZiNiz%,
- katami samolotowymi (#, 0,#) wzgledem ukiadu Oxgygzg, gdzie: $ - kat
przechylenia, 6 - kat pochylenia, 9 - kat odchylenia.
Samolot rozpatrywany jako ciato sztywne ma sze$¢ stopni swobody, ktére
wyrazono poprzez:
- trzy gnasi-predkosci liniowe (rys.l):
U - predkos¢ podtuzna,
V - predkos¢ boczng,
W - predkos¢ wznoszenia,
- trzy guasi-predkosci katowe (rys.l):
P - katowa predkos¢ przechylenia,
Q - katowa prekos¢ pochylenia,
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R - katowa predkos¢ odchylenia.

Przyjeto takze, ze samolot ma ptaszczyzne symetrii masowej, geometrycznej i
aerodynamicznej, ktéra jest ptaszczyzna xz ukladu Oxyz, oraz ze wspoirzedne
srodka masy samolotu i jego $rodka aerodynamicznego wzdtuz osi Oz sg réwne
zeru (zc = za = 0).

Jako zespot napedowy samolot ma cztery turbinowe silniki odrzutowe zabu-
dowane w ogonie. Awarie krytycznego silnika rozwazano jako samoczynne jego
zatrzymanie sie, co opisano w postaci natychmiastowego spadku jego ciggu do
zera [1,2].

W pracy nie uwzgledniono zmian oporu aerodynamicznego ptatowca z wyta-
czeniem silnika, natomiast charaktarystyki aerodynamiczne samolotu w konfigu-
racji gtadkiej uwzgledniajg zabudowane gondole silnikowe.

Sitly zewnetrzne dziatajace na samolot w czasie lotu to sita ciezkosci, sity
pochodzgce od zespotu napedowego i sity aerodynamiczne. Te ostatnie i ich mo-
menty wyznaczono przy zastosowaniu aerodynamiki quasi-stacjonarnej wedtug
metody podanej w [5]. Dla rozpatrywanego zakresu poddiwiekowej predkosci sa-
molotu nie uwzgledniono wplywu Scisliwosci powietrza na wartosci tych sit i ich
momentéw dla liczby Macha: Ma < Ma” (Ma”r - krytyczna liczba Macha).

Do opisu sit i momentéw od kazdego silnika, w tym réwniez i momentéw giro-
skopowych od jego mas wirujacych, wprowadzono uktad silnikowy SnXTiVTiZTi
o0 poczatku w jego srodku masy (rys.l). Poczatek ten, przyjety jako punkt
przytozenia wektora Ti silnika, okreslony jest wzgledem uktadu Oxyz wektorem
ry,- = col[x7’,-yT,-,27'q>za$ katy zaklinowania silnika w pionie ipTyt i w poziomie
tpTzi okreslajg z kolei potozenie wzgledne obu uktadéw Oxyz i SrXTiVTiZTi (rys.l).
Kret zespotu "sprezarka + wat + turbina” t-tego silnika opisano jako (rys.l) [1,5]:

Kti =Jr"Ti, (1.1)
gdzie:
Jn - moment bezwladnosci,
wTi - wektor katowej predkosci i-tego silnika.

2. Réwnania rucha samolotu

Roézniczkowe réwnania ruchu samolotu w uktadzie odniesienia Oxyz (rys.l)
uzyskano po wyprowadzeniu wyrazenia na energie Kinetyczng samolotu, a nas-
tepnie zastosowaniu réwnan Boltzmanna—Hamela dla uktadéw mechanicznych o
wiezach holonomicznych [3,4]. Réwnania te przedstawiajg sie nastepujaco:

(D)
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L 1 R o /. \
PW- RU- —j-J— — — 7jji[sxIx(jx+ Jz-Jy)pQ +

SxIxz{y —JIZ'JRQ — (jxjz —JIxz)Y mSXIXZL S XN~ , (2.2)

Sr/** (~"2- P2 + JyZ + 5xm] , (2.3)
| r / \

mJIxJz - mPxz - IxSlr JIxzVx + Jz~ Jy>PQ +

N IyJz — Iz —IXNQR —SXIXZY + [mjz B) L + m,/xzjvj ,(2.4)

mJdy - ST*r*J3*« Jl) ~ PR + mixz (R2~ P2) +

SXZ + mM]| , (2.5)
mJIxJz - mIxz - IXSI{ I"'*N  ~ IxJy + J**) + FJ*SN\PQ +
mjpxzfy Jz IXJOQR —SXIXY  widIxzL 4 «6IxN ™, (2*6)

gdzie sktadowe w uktadzie Oxyz sit zewnetrznych (X,Y,Z) i momentow tych sit
(L,M,N) dziatajacych na samolot w czasie lotu majg nastepujgca postac:

X

n 1
-mg sin0 + y~]Tjcos cos (pTzi - ~P~n S(Cxacos g cos 3+
i=i 1
CyaCosacos/3 - Czasinaj + XgQ + Xazhazh + X Sheh , (2.7)
n A
mgcos 0 sin# + ~ T, sin + xPvgS[~Cxasin0 +
t=I
Cyacos/?) + y>P + Ffli? + y5,6, , (2.8)
N\
m G350 cos €—2J T; sin (fiTyi GBS IfiTzi —
zZ=1
-/ jV@” ~Cxa sin g cos/3 + Cyasin g sin/? + Czacos + (2.9)

Z2qQ -f Zazhazh + Zsh&h ,

- N2 Ti[yTisin <fiTyi cos <przi + ?Ti sin PTzi) +
t=i
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+ JTiuTi(ftsia'PTzi + Q sin <PTyi cos IfiTzi) +
i=1

+ \pV~s\-ca{clacosa cos/3+ Cmacosasin/?—Cnasina)] +

+ LpP *+LrR + L$wWVTtLgiSi ,

n
M - —mgxccosO cos#+ 53 7;(zn costptyi cos(przi +
t=i
n
+  XTisin ipTyi COSIfiTzi) - $3 JtW * (-B COS¥TwCOS<£7n +
i=l

+ P sin ("Tyi COSIfiTzi) + 2pV° S [x° (C*°sina cos /3 +

4' Cyasinasin”™ -l-Cjgcos  4’ca”™ Cjasin/? ++~Cmacos0)1 +

+ MgQ + Mazhazh + Mshh + M&W

n

iV = msriecos@sin# + 52Ti(XT,sinv>T"-yT.cosv>TV.CoS¥>T,j

i=1
n

+ 53 JTiUTi(Q COSVAIV COSIfiTzi - P SIN¥>r«) +

+ 2pV° S[X°(~Cxa“a”+ Cyacos/8) +
- Co”CtoSinacos/3+ CTOo8inasin/3 + Cnocosa”j+

+ NpP +NrR F+Nsvev

przy czym: n - liczba silnikéw.

(2.10)

(2.11)

€12)

Petne réwnania radia samolotu uzyskano uzupetniajgc rownania (2.1) + (2-6)

0 zwigzki kinematyczne, ktére przedstawiajg sie nastepujaco [1,4,5]:

di
- P+ (Qsin# + ficos#)tgo® ,
id 4 Esing
= - Qcoe#—Esin#,
8§ m
— m = UcosO coe# + V'sin#sin(9 cosJ —cos#sin#1) +

+  WAsin/sin# + cos# sin&cos?)

(2.13)
(2.14)

(2.15)

(2.16)
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+ W (cos#sin0 sin W—sin # cos W) , (2.17)

= —Usine + Vsin#cos0 + W cos#cosO . (2.18)

Dodatkowo, w zaleznos$ci od warunkéw atmosferycznych zachodza nastepujace
zwiazki:
- dla pogody bezwietrznej

W
a = arctg— , (2.19)
P - arctg~ (2.20)
QVO ; .
Vg= U2+ V2+ w2, (2.21)

dla wysokosci lotu h od 0 do 11000 [m]

(2.22)

gdzie:
h=—\. (2.23)

Numeryczng symulacje wptywu awarii silnikéw na lot samolotu zrealizowano
poprzez numeryczne catkowanie petnych réwnan ruchu samolotu, uzupetnionych o
zaleznosci (2.19) (2.23), uwzgledniajac przyjety model awarii silnikéw dla roz-
patrywanej konfiguracji i liczby uszkodzonych silnikéw. Numerycznego catkowania
dokonano w oparciu 0 metode Rungego-Kutty-Vernera V-ego i VI-ego rzedu.

3. Wyniki obliczen symulacji numerycznej

Symulacje wptywu awarii silnikéw na lot samolotu przeprowadzono w czasie
lotu prostoliniowego na statej wysokosci i ze statg predkoscig dla nastepujacych
parametrow:

- predko$é lotu Vg = 235 [m/s],

- wysokos¢ lotu h = 8000 [m],

- kat natarcia a = 4°.

Przyjeto, ze awaria silnikéw dla rozpatrywanej konfiguracji i liczby uszkodzo-
nych silnikéw nastgpita w jednym momencie.

W pracy, wptyw awarii silnikdw na lot samolotu rozpatrywano bez reakcji na
system sterowania samolotem.
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Sylwetke samolotu "klasy” 1£-62M z przyjetg numeracijg silnikéw pokazano na
rys.2. Dane masowe, geometryczne i aerdynamiczne samolotu wzieto z [1,2].
Wyniki przyktadowych obliczern dla wybranych parametréw ruchu samolotu
przedstawiono w postaci wykreséw (rys.3 -r 7)1, gdzie przyjeto nastepujace ozna-
czenia:
1 - awaria lewego zewnetrznego silnika nr 1,

2 - awaria lewego wewnetrznego silnika nr 2,

3 - awaria obu lewych silnikéw nr 1i nr 2,

4 - awaria obu wewnetrznych (zewnetrznych) silnikéw nr 2 i nr 3 (nr
1linr4),

5 - awaria dwoch silnikow (lewego zewnetrznego nr 1 i prawego

wewnetrznego nr 3),
- awaria trzech silnikéw sasiadujgcych ze soba nr 1, nr 2, nr 3,
7 - awaria trzech silnikéw (obu lewych nr 1i nr 2 i prawego zewnetrz-
nego nr 4).

Ograniczenie przeprowadzonych obliczen tylko do wymienionych wyzej przy-
padkéw wynika z symetrycznego rozmieszczenia silnikéw na kadtubie samolotu.

Z wynikéw obliczenn wynika, ze stan przejsciowy ruchu samolotu po utra-
cie ciggu od zespotu napedowego charakteryzuje sie $lizgiem w strone silnikéw
wytwarzajgcych znaczniejszy ciag (rys.3), przechyleniem i odchyleniem w strone
przeciwng do tych silnikéw (rys.4 i 5). Z kolei nastepuja spadek predkosci lotu
(rys.6) i pochylenie samolotu (rys.7), co oznacza zaktdcenie takze ruchéw syme-

1Rysunki zamieszczono na koricu artykutu
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trycznych samolotu.
Z wynikéw symulacji wptywu awarii silnikéw na lot samolotu dla réznej konfi-
guracji i liczby uszkodzonych silnikéw (rys.3 4- 7), odnotowano, ze:*

e awaria dwoéch silnikéw z jednej strony plaszczyzny symetrii samolotu (nr
1, nr 2) spowodowata najwieksze zaburzenie rughéw bocznych samolotu ze
wzgledu na duzg warto$¢ powstalego momentu odchylenia od asymetrycz-
nego dziatania ciggu zespotu napedowego,

e awaria dwéch wewnetrznych (zewnetrznych) silnikéw nr 2 i nr 3 (nr 1i nr
4) nie naruszyta w najmniejszym stopniu réwnowagi bocznej samolotu (nie
ma zaktdcajgcego momentu odchylenia),

e awarig trzech silnikéw (przypadek najwiekszej utraty ciggu od zespotu
napedowego) spowodowata zakldcenie ruchéw symetrycznych samolotu w
najwiekszym stopniu, szczeg6lnie dla przypadku awarii trzech sasiadujgcych
ze soba silnikéw (nr 1, nr 2 i nr 3), gdyz powstaty dodatkowo zaktocajacy
moment odchylenia jest w tym przypadku wiekszy niz przy awarii trzech
silnikéw (nr 1, nr 2 i nr 4).

4. Uwagi i wnioski

Rozpatrywanie awarii silnikéw w czasie lotu prostoliniowego samolotu na statej
wysokosci i ze stalg predkoscig pozwolito na jednoznaczne okreslenie wptywu tego
zjawiska na lot samolotu. Uzyskane wyniki obliczen moga stanowi¢ jakosSciowe
informacje o przebiegu lotu samolotu po awarii silnikdw w dowolnej konfiguracji.

Opracowane metody badan, w tym programy obliczen, sg uniwersalne i moga
stuzy¢ do numerycznej symulacji awarii dla dowolnego samolotu jedno i wielosil-
nikowego z turbinowymi silnikami odrzutowymi bez wzgledu na miejsce zamonto-
wania silnikéw na samolocie, po uprzedniej identyfikacji parametryczne;j.
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Rys. 3. Zmiana kata $lizgu 3 po awarii silnikow
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1. Wstep

W niniejszej pracy poréwnano dwa algorytmy obliczen wiasnych drgan skret-
nych:

1. macierzowy - dotyczacy dyskretnego modelu jednogateziowego,

2. oparty na analizie podatnosci dynamicznej modelu z uwzglednieniem do-
Swiadczalnie wyznaczonych czestosci wiasnych topat.

Obliczeniowo zamodelowany uktad korbowy silnika w klasycznym ujeciu macie-
rzowym "przedtuza” sie o tarcze Smigta pomijajac sztywnosci jego topat. Podejscie
podatnosciowe natomiast umozliwia uwzglednienie czestosci wkasnych zginania to-
pat, tatwych do okreslenia metodg przemiatania czestosci wzbudzenia na stanowi-
sku badawczym.

Drgania skretne watéw korbowych, w odréznieniu od jego drgan poprzecznych
i podtuznych - ograniczonych fozyskami, stanowia istotne niebezpieczenstwo dla
szybkobieznych silnikéw wielocylindrowych. Poniewaz dziatajg poliharmoniczne
wymuszenia sktadowymi stycznymi sit masowych i gazowych jest nieodzowne co
najmniej sprawdzenie braku rezonanséw w zakresie obrotéw roboczych. W tym
celu wyznacza sie czestosci i postacie drgan wiasnych, a nastepnie obroty rezonan-
sowe poszczeg6lnych postaci drgan z gtéwnymi harmonikami wymuszenia.

2. Model ukiadu napedowego ze sztywnymi topatami smigta

Opracowano model fizyczny odpowiedni dla wiekszosci ttokowo—$migtowych ze-
spotdow napedowych. Opisujacy go algorytm matematyczny zbudowano klasyczna

'Referat wygtoszony na IV Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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metodag Lagrange’a Il rodzaju. ldentyfikacje parametryczng i obliczenia tego mo-
delu przeprowadzono na przykiadzie 6—eylindrowego boksera typu ZST-350 ze
Smigtem trojlopatowym typu US-142F.

2.1. Zalozenia i model fizyczny

Aby rzeczywisty wirnik zespotu napedowego ztozonego z silnika ttokowego i
Smigta zredukowa¢ do jednogateziowego modelu dyskretnego przyorujemy ponizsze
zatozenia

= Odksztatcenia skretne watu (z zatozenia mate) odbywajg sie w zakresie
sprezystym.

= Zaleznos¢ odksztatcenn od obcigzen jest liniowa - superpozycja skutkow
dziatania r6znych harmonik jest wiec uzasadniona.

» Zastepcze (modelowe) bezwitadnosci uktadu, tj. tarcze o rdwnowaznych osio-
wych masowych momentach bezwiadnosci poszczegélnych odcinkéw watu
umiejscawia sie w przekrojach zawierajacych $rodki mas tych odcinkéw.

» Zastepcze (modelowe) podatnosci (dtugosci zredukowane watu o statej $re-
dnicy) dotycza odcinkéw watu miedzy tymi przekrojami.

® Pomija sie ttumienie wirnika, zaréwno wewnetrzne (w materiale i w pota-
czeniach), jak i zewnetrzne (w tozyskach, tulejach cylindrowych, o$rodku’
otaczajgcym etc.).

Rys. 1. Model fizyczny jednogateziowego uktadu skretnego

Powyzsze zatozenia sprowadzjg wirnik zespotu napedowego do ukitadu n
sztywnych tarcz o osiowych masowych momentach bezwiadnosci: li, 12,...,/n
potaczonych przy pomocy n —1 niewazkich watkéw o sztywnos$ciach skretnych
(odwrotnosci podatnosci skretnych) odpowiednio: K\, - rys.l.
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Taki wyidealizowany uktad jest zbudowany z poje¢ fizycznych i dlatego na-
zywa sie modelem fizycznym. Aby umozliwi¢ analityczne lub numeryczne badanie
tego modelu stosuje sie wobec niego odpowiednie metody fizyki otrzymujac ukiad
opisujacych go réwnan tj. model matematyczny.

2.2. Model matematyczny

Stosujac do sformutowanego powyzej modelu fizycznego klasyczng metode Lan-
grange’a Il rodzaju otrzymuje sie nastepujacy uktad réwnan ruchu [1]:

h<Pi + ki(<Pi ~ V2) = 0,

129 - hi{<Pi ~ + N2("2- 93)=0»

h<P3 ~ - ¥8) + k3(g3- ¥) =0,

¢

In-I<fn-l ~ kn-i(<Pn-2 ~<pn~ 1) + fcn-IO™-l ~ vn) - 0>

In'pn ~ "n—=4(&n—1  tyn) ®i
gdzie: ipi, <n to chwilowe katy obrotu (wychylenie z potozenia réwnowagi
poszczegdlnych tarcz).

Aby rozwigza¢ réwnania ruchu (2.1) zakladamy, ze przemieszczenia skretne
tarcz sg harmoniczne:

ipi —ai coswi , (2-2)
gdzie:
ai - amplituda przemieszczenia i-tej tarczy,
u - predkos¢ katowa przemieszczenia skretnego.

Podstawiajac (2.2) do (2.1) otrzymuje sie jednorodny'uktad réwnan algebraicz-
nych wzgledem amplitud ai, 0%...,an. Zgodnie z teorig takich rownann warunkiem
jego rozwigzatnosci jest zerowanie sie nastepujgcego wyznacznika:

(2.3)
gdzie:
| - diagonalna macierz bezwladnosci:
h 0 0 0
0 12 0 0
(2.4)
0 0 4-1 0
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K - tréjdiagonalna macierz sztywnosci:

ki ki 0 0
ki 1472 e 0 0
K= (2.5)
0 0 o kn-2 + kn-i &4
0 0 : kn—t &1

1 0 o o
0 1 : 0 0

1= (2.6)
0 0 i 1 0
0 0 : o0 1

podstawiajac (2.4), (2.5) i (2.6) do (2.3) otrzymuje sie rownanie dwukwadratowe
wzgledem czestosci. Jego pierwiastki: vw (w = 1,2, ...,n) to czestosci wiasne.
¥ A -7 —lreeen Jom e —— o — fv
sta¢” drgan wihasnych tj. zestaw wzglednych amplitud drgan posczegélnych tarcz
bezwitadnych.
Przyjmuje sie w tym modelu, ze amplitudawybranej tarczy (zwykle oznaczonej’
na schemacie modelu fizycznego numerem 1-szym) jest:

ax = 1. (2.7)

Amplitudy wzgledne kazdej z nastepnych, t-tej tarczy, oblicza sie wg
nastepujgacego wzoru:

ui —&—+ , (2*8)
gdzie:
t—1
£ ljajul
Aan =} i, (2.9)

Obliczone uprzednio czestosci wikasne uw (w = 1,2,...,») wykorzystuje sie
réwniez do wyznaczenia obrotéw rezonansowych.

Wymuszenia skretne charakteryzujg sie z reguly czestoscig rosngca wraz z
predkoscig obrotowg watu. Ich sktadowe harmoniczne (harmoniki) majr czestosé
rowna wielokrotnosci czestosci kotowej watu i sg oznaczone rzedem harmoniki.
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Obroty rezonansowe to piedkosci obrotowe watu przy ktérych wystepuje zgod-
nos¢ czestosci kolejnych postaci drgan whasnych z czestoscia jakiejkolwiek harmo-
niki wymuszenia:

gdzie:
fw (w= 1,2,..., re) - czestos¢ wiasna [Hz]:

u = @'
hk (k= 1,2,...,m) - rzad harmoniki wymuszenia.
Wzory (2.1) — (2.11) stanowig model matematyczny wiasnych drgan skretnych
uktadu jednogateziowego.

2.3. ldentyfikacja parametryczna modela

Okreslony w poprzednim podrozdziale model matematyczny jest wazny dla
dowoh:ego jednogateziowego ukiadu drgajgcego skretnie. W celu wykorzystania
go do analizy drgan szczegdlnego uktadu, w danym przypadku wirnika zespotu
napedowego zawierajacego silnik typu ”bokser” ZST-350 wraz ze $migtem US-
142F nalezy przeprowadzi¢ jego identyfikacje [6]. Polega ona na "uzgodnieniu”
modelu matematycznego z obiektem fizycznym i dokonuje sie zwykle na drodze
pomiarowo-do$wiadczalnej. W og6lnym przypadku zawiera ona 2 etapy:

a identyfikacja strukturalna - dobér lub upewnienie sie co do adekwatnosci
formy opisu matematycznego,

« identyfikacja parametryczna - wyznaczenie liczbowych wartoéci paramen-
trow.

W danym przypadku uznajemy zatozong strukture modelu matematycznego za
zweryfikowang doswiadczeniem i dokonujemy obliczehh parametréw (bezwladnosci
i podatnosci) poszczegolnych fragmentéw ukiadu drgajacego skretnie.

2.3.1. Bezwiadnosci elementéw modelu

Obliczenia bezwiadnosci opieraja sie na znajomosci geometrii uktadu (rozkiad
mas, przetozenia oraz masy wihasciwe poszczegélnych elementéw p [kg/m3]). Mia-
rami bezwladnosci elementéw dla analizy skretnej ukiadu sg masowe momenty
bezwtadnosci.

GHéwna bezwitadnoscig skretng identyfikowanego uktadu napedowego jest $mig-
to - petni ono zreszta dodatkowa funkcje kota zamachowego dta napedzajgcego sil-
nika ttokowego. Do wspdtpracy z projektowanym silnikiem typu "bokser” ZST-350
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przewiduje sie Smigto trojlopatkowe typu US-142F (pracujace obecnie ng samolocie

PZL M-26 "Iskierka™).
Jego moment bezwiadnosci jest znany i wynosi Ism = 2.2 [kg m ].
W modelu fizycznym, wraz ze $migtem jest skojarzona bezwtadnosciowo nape-

dowa koncéwka watu korbowego. Jej moment bezwtadnosci wynosi:
(2.12)3, = AL, (DAl - DL/)i» = 2-03 W 3[kgm2] . (2.12)

Catkowity moment pierwszej tarczy modelu wynosi:

h =ism +1n = 2.202 [kg mZ] (2.13)
My
raaie
' wewnetrzne
y ramie
zewnetrzne
W

Rys. 2. Schemat podwdjnego wykorbienia

Dalszymi, umownymi tarczami (rys.l) skretnego ukiadu danego wirnika sg
podwojne wykorbienia (rys.2). Moment bezwiadnosci kazdego z nich skiada si§
z momentu bezwladnosci h dwoch korbowodéw i tlokéw kompletnych oraz z
momentu bezwiadnosci samego wykorbienia jako odcinka watu korbowego. Ten
pierwszy sktadnik wyraza sie wzorem:

Ik = 2R2 (if, + 0.5Mp) + IR"eMpc = 19.7 «10“3 [kg m2] , (2.14)
gdzie:
R - promien vwykorbienia,
, - masastopy korbowodu,
Mp - masa elementdw poruszajgcych sie w cylindrze ruchem
posuwisto-zwrotnym (tlok kompletny i glowa korbowodu),
Rpc - ramie Srodka masy przeciwwagi,

Mpc - masa przecivwagi.
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Powyzszy wzér ma charakter uproszczony, gdyz pomija nieznaczny liczbowo
moment wiasny stopy korbowodu oraz wptyw ruchomych przeciwciezaréw dyna-
micznie ttumigcych drgania skretne.

Moment bezwladnosci samego wyrobienia sktada sie z momentéw ramion Ir
oraz czopéw le.

tgczny moment bezwiadnosci ramion mozna w przyblizeniu ujaé wzorem:

1T= 2pk\hb3 [g] = 7.41 «10~3 [kg m2] , (2.15)
gdzie:
ki - wspdiczynnik przekroju prostokatnego o stosunku bokoéw
h/b = 2,
h - dtugos¢ wykorbienia sSrodkowego,
6 - szerokos$¢ wykorbienia,
g - grubos$¢ wykorbienia.

taczny moment bezwtadnosci obu czopéw korbowych (wydrgzonych) i jednego
czopa gtownego wynosi:

h =/>{~R(Di - ZEJZC+ DtgLcg + A{D\ - DBw)LCcR} = 4.68 «10“ 3[kg m2],

(2.16)
gdzie:
Dc - zewnetrzna $rednica czopa korbowego,
Dcw - wewnetrzna $rednica czopa korbowego,
Lc - dtugos¢ czopa korbowego,
Day - $rednica czopa gtéwnego,
Lcg - diugosé czopa gtéwnego.

Ostatecznie, tgczny moment bezwtadnosci wykorbienia podwéjnego wynosi:
J2=33=i4=Ilw=1Ilk+ Ir+ lc= 32m10-3[kgm2]. (2.17)

Na tzw. swobodnym konicu watu korbowego znajduje sie skrzynka napedow
zawierajgca 6 nastepujacych gtéwnych sktadowych bezwtadnosci:

a) watek krzywkowy,

b) kota zebate 1i 2,

c) kota zebate 4i 5,

d) kota zebate 8 i pompa olejowa,

e) iskrownik,

f) alternator.

Uwzgledniajgc przetozenia poszczeg6lnych napedéw wzgledem predkosci obro-
towej watu korbowego (rys.3) sumaryczna, zredukowana bezwtadnos$¢ elementéw
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Rys. 3. Konfiguracja napedéw pomocniczych; 1-2 - watek rozrzadu (1350 [obr/min]), 3
- iskrownik (2025 [obr/min]), 4-5 - wat korbowy (2700 [obr/mm]), 6 - pompa oleju
(3050 [obr/min]), 7 - koto posrednie (1350 [obr/min]), 8 - pompa paliwa (1800
[obr/min]), 9-10 - alternator (2700 [obr/min]), 11 - koto posrednie (2700 [obr/min]), 12
- pompa hydrauliczna (2700 [obr/min])

skrzynki napedéw wynosi:

r /r  r,/1350\2 /3050\2
h - (3-+*(2705) +/e + M2750) +
(2.18)
,  T/2G25\2 _ /4520\2
*(2700) / v270q) —0.013(kg m ]-

Zestawienie parametru bezwitadnosci dla tarcz modelu zamieszczono w tabeli 1.

Tabela 1. Bezwladnosci i sztywnosci dyskretnego skretnego modelu wirnika
zespotu napedowego ZST-350 i US-142F
Jednostka 1 2 3 4 5
miary
| kg m2 2202 0.032 0.032 0.032 0.013
k kNm/rad 395 430 430 862 ' -

SSS. Podatnosci elementéw mode.it

Miarg podatnosci poszczegélnych elementéw modelu, tj. odcinkéw walu
miedzy tarczami - bezwladnos$ciami zastepczymi, sg ich dtugosci zastepcze.
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Dtugos¢ zastepcza pewnego odcinka pedni to taka dtugos¢ prostego, cylindrycz-
nego i peltnego watlu zastepczego (modelowego) o przyjetej $rednicy zewnetrznej
rownej (zwykle) srednicy czopéw gtéwnych, ze ich podatnosci skretne sg iden-
tyczne.

Przyjmujac, ze obydwa waly: rzeczywisty i modelowy sg wykonane z tego
samego materiatu, tzn. ze ich moduty sprezystosci postaciowej sa identyczne:

Gz=G, (2.19)

przyréwnanie podatnosci skretnych waléw w przypadku gdy ich geomatria rézni
sie tylko Srednicg prowadzi do wzoru:

lz- @ TL -
gdzie:

Dz, D - S$rednica watéw odpowiednio: zastepczego i modelowanego,
Lz, L - dlugosci watdow odpowiednio: zastepczego i modelowanego.
Sztywnos$¢ skretng zastepczego odcinka watu oblicza sie wg znanego wzoru:

*= N , (2.21)
gdzie:
Cz = 85104 MPa - modut sprezystosci postaciowej dla stali 40HN-
MAZ,
h = ~ osiowy moment bezwtadnosci przekroju watka

zastepczego; dla przyjetej Srednicy zastepczej
Dz = 67 mm wynosi on 1.978 106 mm4.
Wszelako dla ztozonych geometrycznie watéw rzeczywistych (np. wykorbio-
nych) wzoér (2.21) jest znacznie bardziej skomplikowany, a dodatkowo nieprecy-
zyjny- | tak dla wykorbienia podwdéjnego podobnego do tego, ktdre wystepuje w
silniku "bokser typu ZST-350 Ker Wilson [2] podaje nastepujacy wzC: wyprowa-
dzony przez Cartera (rys.2):

| - P*\A + OAD' m2(g + 04£>2) , R-Q.2(D1+ D3) , R-0.2D 2
n £4- D%x £4. £42 . TW* + Tx- W? 5« (222

Dla danych geometrycznych wykorbienia podwojnego silnika ZST-350 mamy:
Lzrv = 390 mm .

Napedowa koncowka watu korbowego, na ktérej mocuje sie piaste Smigta, to
wat wydragzony.
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Dtugos¢ zastepcza koricowki watu korbowego, na ktérej mocuje sie Smigta wy-
nosi:

LZh="L n= ,,TZT)’Qn’W =230 mm ' (2'23)

Obliczamy teraz dhugosci zastepcze poszczegdlnych odcinkéw modelu fizycz-
nego. Pierwszy odcinek —miedzy $miglem a ptaszczyzng Srodkowa pierwszej pary
mechanizméw korbowych - bedzie miat dtugo$¢ zastepcza réwnag sumie diugosci
zastepczej koncowki napedowej oraz potowy diugosci zastepczej podwdjnego wy-
korbienia tj:

Lzi = Lzn+ L, =425 mm. (2.24)

Dtugosci zastepcze dwdch nastepnych odcinkéw watu sa jednakowe i réwne
dwém potéwkom dtugosci zastepczej wykorbienia:

Lzi = Lz3= Lzw = 390 mm . (2.25)

Natomiast ostatni odcinek modelu - miedzy 3-cim wykorbieniem podwdéjnym
a skrzynkg napedéw pomocniczych ma dtugos¢ zastepcza réwng potowie poprze-
dniego:

Lza= \1zw= 195 mm . (2.26)

Sztywnosci skretne poszczego6lnych odcinkéw watu modelowego obliczymy ze
wzoru (2.21).

Zestawienie wynikéw identyfikacji parametrycznej badanego uktadu drgan
skretnych zawiera tabela 1.

2.4. Obliczenia numeryczne modelu

Dla zbudowanego modelu matematycznego opracowano program obliczeniowy
oparty na metodzie wyznaczania wartosci wlasnych macierzy stanu. Program ten
dostosowany jest do obliczeh za pomocg mikrokomputera PC w systemie IBM.

Program gtéwny pt. "Obliczenia drgan skretnych uktadu jednogaleziowego” (w
wersji zrédtowej SKRET1.FQR) zbudowany jest z czterech modutéw opatrzonych
kolejno tytutami:

1. Dane

2. Czestosci drgan wiasnych

3. Postacie drgan wlasnych

4. Obroty resewaasowe. >

W celu utatwienia wprowadzania danych tworzy sie ich xXVuk DANSKRET
przy pomocy specjaineg® podprogramu feottweraacyjaego. Pyt&aia podprogramu
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Rys. 4. Postacie whasnych drgan skretnych modelu
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zawierajg kazdorazowo nazwe danej, jej symbol przyjety w modelu matematycz-
nym oraz jednostke miary (zgodna z norma Sl). Wszelkie zmiany danych we-
jéciowych do obliczen drgan skretnych moga byé dokonywane w samym zbiorze
DANSKRET przy pomocy jednego z programéw edycyjnych.

Wartosci wlasne (czestosci) modelu dyskretnego drgan skretnych obliczono
przy pomocy diagonalizacji rownania charakterystycznego (2.3) metodag Jacobiego
- przedstawia je tabela 2. Zawiera ona takze amplitudy wzgledne poszczegélnych
postaci drgan przy zatozeniu, ze amplituda przemieszczenia skretnego pierwszej
tarczy modelu jest jednosciag - rys.4.

Tabela 2. Czestosci whasne oraz odpowiadajace im postacie drgan wiasnych

F(1) [HZ a(l)
669.6 1.000 -97.590 -59.599 56.903 77.626
1021.2 1.000 -228.281 260.450 -48.719 -128.491
234.0 1.000 -11.037 -20.320 -26.334 -27.221

1579.5 1.000 -547.549 2961.779 -15237.089 31394.730
Tabela 3. Obroty rezonansowe nrt2

F [Hz] H (1) [obr/min]  nrtz(1)
3 13392.3
6696.1
4464.1
20423.1
10211.5
6807.7
4679.6
2339.8 !
1559.9
31589.7 j
15794.8
10529.9

F(1) = 669.6
i
.
j F(3) = 1021.2

| F(4) = 234.0

—

1F(5) = 15795

© O WO WO O WY O

Obliczenia drgan wiasnych uktadéw drgajacych pozwalajg wnioskowaé o pre-
ferowanych czestosciach drgan. Sa one niebezpieczne jesli spotykajg sie choéby
ze stabymi wymuszeniami. Podczas pracy silnika wielocylindrowego sity i mo-
menty okresowe generowane w roznych cylindrach réwnawazg sie wzajemnie, z
wyjatkiem jednakze tzw. harmonik gtdwnych. Sg to te sktadowe harmoniczne,
ktorych rzad dla silnikéw czterosuwowych jest wielokrotnoscia potowy liczby cy-
lindrow. Czestosci wymuszen, na ogdl zwigzanych z predkoscig obrotowg, rosng
wraz z nia - w len spos6b rézne harminiki wymuszen zréwnujg sie ze statymi
czestosciami wiasnymi przy okreslonych obrotach watu zwanych rezonansowymi.
Wyznaczenie tych obrotéw, zgodnie ze wzorami (2.10) i (2.11) byto przedmiotem
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ostatniego modutu programu. Wydruk wynikéw zawiera tabela 3, a graficzng
metode przyblizonego wyznaczania obrotdw rezonansowych przedstawia tzw. dia-
gram Campbella na rys.5.

Znaczenie przktyczne majg te rezonansowe predkosci obrotowe, ktére mieszczg
sie w zakresie roboczym tj. miedzy biegiem jatlowym - = 900 obr/min a
rezymem nominalnym - nnom = 2700 obr/min. Dla zbadanego modelu istniejg
dwa takie rezonanse: z 9-tg harmonikg momentu napedowego przy nrez9 = 1560
obr/min i z 6-ta harmonika przy nre26 = 2340 obr/min. Stanowig one powazne
zagrozenie wytrzymatosci zmeczeniowej watu korbowego bo wg poprzednich obli-
czen [7] amplitudy tych gtéwnych harmonik wynosza odpowiednio: Lg = 95.6
Nm, Le = 374.8 Nm przy rezymie nominalnym.

3. Model uktadu napedowego z uwzglednieniem podatnosci topat
Smigta

W wiekszos$ci przypadkdéw, w uktadach napedowych wystepujg elementy o ma-
sach i sztywnosciach roztozonych w sposoéb ciggty (waty) oraz elementy o ma-
sach skupionych (tarcze). Budujac model fizyczny, na ogét ukilad przedstawia
sie w postaci szeregu mas skupionych o zredukowanych momentach bezwtadnosci
potaczonych ze sobg niewazkimi elementami o zredukowanych sztywnosciach. Tak
wiasnie postgpiono w rozdziale 1 niniejszej pracy, godzgac sie na znaczne uproszcze-
nie modelu. Chcac rzeczywisty uktad napedowy zastgpi¢ modelem doktadniejszym,
uwzgledniajgcym podatnos¢ topat $migta, postuzymy sie metodg sztywnosci dyna-
micznych. Metoda ta pozwala na szybkie analizowanie wptywu poszczegélnych
elementéw ukiadu na czestosci drgan wiasnych, a co za tym idzie szybkie i tatwe
uwzglednienie zmian konstrukcyjnych. Ponadto jest niezastgpiona w przypadku,
gdy sztywnos$¢ dynamiczna jednej z gatezi uktadu jest okreslona w sposob doswiad-
czalny a pozostatych wyznaczona na drodze obliczeniowej. Taki wiasnie przypadek
zachodzi jesli w uktadzie napedowym silnika lotniczego uwzgledniamy podatnos$¢
topat Smigta. W takim przypadku model fizyczny oméwiony w rozdziale 1 roz-
dzielimy na model $migta i model uktadu korbowego silnika wraz z nalezgcymi don
zespotami. Do obu tych czesci zastosujemy podang w [8] i [9] metode sztywnosci
dynamicznych.

3.1. Model ukiadu korbowego

Model fizyczny uktadu korbowego zgodnie z rys.l (po oddzieleniu $migta) sta-
nowi gatgz ztozong z mas skupionych potgczonych ze sobg niewazkimi elementami
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sprezystymi. W takim przypadku metoda sztywnosci dynamicznej sprowadza sie
do nastepujgcego postepowania:

= przecinamy mys$lowo (og6lnie w dowolnym miejscu) element sprezysty tacza-
cy sgsiadujgce ze sobg masy rozpatrywanej gatezi modelu (rys.6);

Rys. 6. Model uktadu korbowego dla metody sztywnosci dynamicznej

9 v miejscu przeciecia wprowadzamy moment przekrojowy M i przemieszcze-
nie katowe y> oddzielnie dla lewej i prawej czesci gatezi;

s stosunek M/Zip tych wielkosci (zmiennych sinusoidalnie w czasie) definiujemy
jako sztywnos$¢é dynamiczng D;

« z warunku ciggtosci przemieszczen kagtowych w rozpatrywanym przekroju
otrzymujemy warunek jaki musi spetni¢ rownanie sztywnosci dynamicznych
bedacych funkcjami parametrow uktadu i czestosSci wymuszajgcej p:

Dj = Dji + Dj2 —O. (3-1)

Wartos$ci czestosci p spetniajgce réwnanie (3.1) sg poszukiwanymi czestosciami
wiasnymi uktadu.

Wykonujac wiele przekrojéow wg podanej wyzej zasady, mozemy rozbié¢ ukiad
na szereg najprostszych elementéw (mas o momentach 1j oraz bezmasowych od-
cinkéow watu o sztywnosciach kj).

Przy przechodzeniu z jednego przekroju potozonego przed masg skupiong do
drugiego potozonego bezposrednio za masa (rys.7a) zgodnie z omawiang metoda
obowigzuje wz6r:

Dj2 — Dji —Ijp (3-2)
gdaie:

Dji - sztywno$¢ przed masg skupiona,
Dj2 - sztywno$¢ za masa skupkaa.



152 M.Jez, A.Swider
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Rys. 7. Modele: a- elementu masowego, b - elementu sprezystego

Przy przejsciu od przekroju 1 do przekroju 2 oddzielonych od siebie odcinkiem
walu o sztywnosci skretnej kj (rys.7b) obowigzuje wzor:

D D(j-i)2ki

J  D(_i)2+Kj (3.3

Wzory (3.2) i (3.3) wynikajg z warunku réwnowagi dynamicznej rozpatrywanego
elementu modelu i definicji sztywnosci dynamiczne;j.

Sztywnosci dynamiczne Dji i D# w rozpatrywanym przekroju j (rys.6)
dla lewej i prawej czesci galezi obliczamy stosujac rekurencyjne wzory (3.2) i
(3.3) do kolejnych elementéw modelu rozpoczynajac od ich skrajnych mas. Funk-
cja sztywnosci dynamicznej podana wzorem (3.1) bedaca sumag wymienionych
wyzej sktadowych posiada miejsca zerowe i asymptoty pionowe. Miejsca zerowe
odpowiadajg czestosciom rezonansowym a w interpretacji fizycznej oznaczaja nieo-
graniczony wzrost amplitud drgan. Asymptoty pionowe odpowiadaja czestosciom
antyrezonansowym co w interpretacji fizycznej oznacza zerowanie sie amplitud
drgan.

Omowiong metode mozna zastosowac¢ bezposrednio do modelu pokazanego na
rys.l, w ktorym $migto jest potraktowane jako masa skupiona lub tez do czesci tego
modelu po odiaczeniu $migta. Chcac rozpatrzyé caty model ze Smiglem podatnym,
nalezy podaé¢ zasady budowy modelu $migta przy wykorzystaniu metody sztywno-
$ci dynamicznych.
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3.2. Model $migta

Smiglo (przy zatozonej obecnie doktadnosci modelu) zostanie potraktowane
jako zespo6t ztozony z elastycznych topat potgczonych ze sztywng piastg o zreduko-
wanym momencie bezwtadnosci Iv. Sztywno$¢ dynamiczng tego zespotu, zgodnie
z rozwazaniami podanymi w [8] i [9] wyrazimy wzorem:

Ds= nl)z+ Dp, (3.4)
gdzie:
n - ilos¢ topat Smigia,
Dp - sztywno$¢ dynamiczna piasty,
Dz - sztywno$¢ dynamiczna jednej topaty zredukowana do osi piasty.

Sztywnosci czgstkowe wystepujgace we wzorze (3.4) wyrazimy zaleznosSciami:

Dz = D\sin2P + D=2cos20 ,
(3.5)

DP = ~IpP2,

gdzie: fi - kat nastawienia topaty.
Sztywnosci dynamiczne D\ i D2 odpowiadajace ptaszczyznie mniejszej i
wiekszej sztywnosci topaty, wyznaczymy ze wzoréw Biota w postaci:

fitete)l
n[>-fe)V

(3.6)
fi[i - (-E-)
D2 = —1zP2 W
m2r / \2
nil-fc)
gdzie:
1z ~ moment bezwtadnosci topaty wzgledem osi z,
wii - czesto$¢ rezonansowa topaty w ptaszczyznie mniejszej sztyw-
nosci,
WA - czesto$¢ antyrezonansowa topaty w plaszczyznie mniejszej
sztywnosci,
wai - czesto$¢ rezonansowa topaty w ptaszczyznie wiekszej sztyw-
nosci,
Wii - czesto$¢ antyrezonansowa w ptaszczyznie wiekszej sztywno-
ci,
nl, n2 - ilos¢ czestosci rezonansowych,

ml, m2 - ilo$¢ czestosci antyrezonansowych.



154 M.Jez, A.Swider

Przytoczone wyzej wzory pozwalajg wyliczy¢ sztywno$¢ dynamiczng $migta
jesli znane sg czestosci rezonansowe i antyrezonansowe drgan topaty wzgledem
jej osi gtonych (w plaszczyznie mniejszej i wigkszej sztywnosci). Czestosci te dla
konkretnego istniejacego Smigta moga by¢ zbadane na drodze doswiadczalne;j.

3.3. Model zespotu $Smigta - uktad korbowy

1* H

Rys. 8. Model uktadu korbowego wraz ze $miglem

Znajac sztywnos¢ dynamiczng Smigta podana wzorem (3.4) oraz zasady tworze-
nia modelu uktadu korbowego, mozemy zbudowa¢ model catego zespotu w postaci
jak na rys.8.

Sztywnos$¢ dynamiczna $Smigta bedzie w tym modelu sztywnosScia poczatkowa
dla pierwszego elementu sprezystego o sztywnosci Jd - zgodnie ze wzorem (3.3).
Przekréj myslowy, w ktérym obliczymy globalna sztywno$¢ modelu D, przyj-
miemy na koncu gatezi. Jej wartos¢ znajdziemy stosujac rekurencyjne wzory (3.2)
i (3.3) kolejno dla nastepujacych po sobie elementéw modehi az do osiggniecia
koricowego przekroju.

3.4. Obliczenie czestosci drgan wlasnych

Obliczen sztywnosci dynamicznych i czestosci drgan wiasnych dla omawianego
modelu, dokonano przy pomocy uniwersalnego programu (ktéry moze by¢ zasto-
sowany do bardziej ztozonych uktadéw mechanicznych) podanego w [10], opraco-
wanego na PC w systemie IBM.

Dla celéw poréwnawczych w pierwszej kolejnosci wykonano obliczenia dla mo-
delu ze Smigtem modelowanym masa skupiona. Wykres sztywnosci dynamicznych
w funkgji czestosci wymuszajacej, wraz z wyliczonymi czestosciami rezonansowymi
i antyrezonansowmi, pokazano na rys.9.

Otrzymane wyniki dotyczace czestosci drgann wiasnych pokrywajg sie z cze-
stosciami obliczonymi w rozdziale 1. Dla tego samego modela wykonano obli-
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Rys. 11. Funkcja sztywnosci dynamicznej dla modelu uktadu korbowego ze Smigtem
podatnym,; czestosci rezonansowe - 0, 67,' 143, 159, 245, 2062, 4421, 6466, 9924 [s-1],
czestosci antyrezonansowe - 57, 69, 157, 244, 1069, 3481, 5779, 7151 [s_1]



Badanie drgan skretnych.. 157

czenia zwiekszajace 0 10% momenty bezwladnosci wszystkich mas skupionych i
zmniejszajac 0 10% sztywnosci wszystkich elementdw sprezystych. Miato to na celu
sprawdzenie wptywu parametréw modelu na wyniki obliczen. Wykres sztywnosci
dynamicznych wraz z warto$ciami czestosci rezonansowych pokazano na rys. 10.
Analizujac otrzymane wyniki mozemy stwierdzi¢, ze wszystkie czestosci drgan
wihasnych ulegly zmniejszeniu 0 9.55%. Obliczenia modelu ze $migtem traktowanym
jako element podatny, z koniecznosci przeprowadzono w spos6b uproszczony. Wo-
bec braku danych do$wiadczinych dotyczacych czestosci rezonansowych i antyrezo-
nansowych topaty $migta, zdecydowano sie na wykorzystanie danych dotyczacych
catego Smigta. Wymagato to pewnego zmodyfikowania wprowadzania danych do
programu obliczeniowego. Wada takiego podejscia jest, brak mozliwosci zbadania
wptywu kata ustawieniatopat 1Bna czestosci rezonansowe modelu. Dane dotyczace
parametréw; dynamicznych badanego modelu podano w tabelach 4 i 5.

Tabela 4
Wielko$¢ Jednostka. Masy modelu uktadu korbowego
1 2 3 4
/ kg m2 0.032 0.032 0.032 0.013
k kNm/rad 395000 430000 430000 862000
Tabela 5
- Kolejne czestosci
Wielkosé Smigta podatnego [s-1]
1 2 3 4
Czestosci rezonansowe Uii 87 158 205 251

CzestosSci antyrezonansowe iw 58 70 157 244

Wykres sztywnosci dynamicznej w funkcji czestosci rezonansowej wraz z obli-
czonymi czestosSciami rezonansowymi i antyrezonansowymi pokazano na rys.1l a
jego fragment pochodzacy od sztywnosci $migta na rys. 12.

Porownujac wykiesy z rys.9 i Il mozemy stwierdzi¢, ze uwzglednienie podatno-
Sci topat $migta spowodowato istotne zmiany w widmie czestosci wiasnych zespotu
smigto - uktad korbowy. W jego widmie pojawity sie pierwsze cztery najnizsze
czestosci pochodzace od podatnosci topat. Nastepna w kolejnosci (pigta) czestos¢,
odpowiadajgca pierwszej czestosci modelu ze Smigtem sztywnym jest od niej znacz-
nie wyzsza. Pozostate czestosci w obu modelach wraz ze wzrastajgcg kolejnoscia
réznig sie od siebie coraz mniej.
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Rys. 12. Funkcja sztywnosci dynamicznej pochodzacej od podatnego $migta (fragment

rys

11); czestosci rezonansowe - 0, 67, 143, 159, 245 [s 1], czestosci antyrezonansowe -
57, 69, 157, 244 [s-1]
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

METODY SYMULACYJNE BADANIA STATECZNOSCI
AEROELASTYCZNEJ1

Francisze « A. Dut

Politechnika Warszawska

W artykule przedstawiono intensywnie rozwijany ostatnio kierunek ba-
dan statecznosci aeroelastycznej, polegajacy na analizie a posteriori nume-
rycznych rozwiazan nieliniowych, sprzezonych réwnan ruchu konstrukcji i
przeptywu. Podejscie takie, w przeciwienstwie do klasycznego, opartego na
badaniu statecznosci harmonicznego ruchu uktadu zlinearyzowanego, pozwala
na analize zjawisk, w ktdérych nieliniowosci (zwtaszcza aerodynamiczne) maja
decydujgce znaczenie, (np. flatter oderwania, buffeting, flatter transoniczny)
i nie mogg by¢ prawidtowo opisane modelem zlinearyzowanym.

W pracy przedstawiono ogélny algorytm badania statecznosci metoda
symulacyjng oraz zasygnalizowano najwazniejsze problemy zwigzane z pre-
zentowanym podejsSciem, takie jak: identyfikacja warunkéw krytycznych,
wptyw metod obliczeniowych na wyniki analizy aeroelastycznej, wyma-
gana moc komputeréw, opis geometrii obiektu i pola przeptywu, modelo-
wanie turbulencji, Kryteria oceny statecznosci ruchu, trudnosci zwigzane z
catkowaniem réwnarn modelu danych w postaci niestandardowej (réwnania
calkowo-rézniczkowe, rézniczkowo-atgebraiczne, nierozwiktywalne analitycz-
nie wzgledem najwyzszych pochodnych). Przedstawiono réwniez wyniki ba-
dan prowadzonych na $wiecie.

1. Wstep

Klasyczna analiza aeroelastyczna polega na badaniu statecznosci harmonicz-
nego ruchu obiektu opisanego modelem liniowym [1]. Podejscie takie nie pozwala
jednakze analizowa¢ silnie nieliniowych zjawisk aeroelastycznych, takich jak np.
flatter oderwania, buzz czy buffeting. Pojawienie sie komputeréw o duzej mocy
obliczeniowej umozliwia badanie statecznosci aeroelastycznej réwniez tych zja-
wisk za pomocg tzw. podejscia symulacyjnego (ang. time-marching methods),
polegajacego na analizie numerycznych rozwigzan réwnan ruchu. ldee wyjasnimy
na przyktadzie wyznaczania predkosci krytycznej flatteru. Dla zatozonej predkosci
lotu Vep i warunkéw poczatkowych go catkuje sie réwnania ruchu konstrukcji i
przeptywu a nastepnie bada sie przebieg rozwigzania w czasie. Jezeli ruch jest
ttumiony, to predkosé jest mniejsza od krytycznej, w przeciwnym razie jest

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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od niej wieksza. Kilkukrotne powtérzenie obliczeri pozwala wyznaczy¢ przedziat
zawierajacy 14r.

Opisany spos6b postepowania cechuje sie ogélnoscia, gdyz typ réwnan mo-
delu nie ma w zasadzie znaczenia, wymaga sie jedynie numerycznej catkowalnosci
réwnan ruchu. Ogdlno$¢ metody jest okupiona wysokim kosztem obliczeniowym
oraz pewnymi trudnosciami teoretycznymi i numerycznymi. Pokazemy jednak, ze
podejscie symulacyjne jest bardzo atrakcyjne, gdyz pozwala bada¢ zjawiska, ktére
nie moga by¢ analizowane metodami klasycznymi.

2. Modele zjawisk aeroelastycznych

Ogolny model ciaglty zjawisk aeroelastycznych ma postaé

* réwnania Naviera dla konstrukcji (we wspotrzednych Lagrange’a):

Pc™  + Div(S) =/, (2.1)
- réwnanie brzegu obiektu:
F(x,y,z,t) = 0,
- warunki brzegowe:
SIr = Tlf .

- warunki poczatkowo:

utx,y,z,0) = u0{x,y,z) ,
du(x. y. z,0)

= wo{x,y,z) ,
dt

= réwnania Naviera-Stokesa dla przeptywu (we wspotrzednych Eulera):

Dt
~ 1 + Div(T) = 0, (2.2)
D
P9 av@ =0,
- warunki brzegowe:
dii i

if di If’
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- warunki poczatkowe:

p(x.y,z,0) = po(x.y,z) ,
V(X,y,Z,O) = VO(levz) ’
e(x,y,z, 0) = e0(x,y,z) ,

gdzie:
u-u(x,y,z,t) - przemieszczenia pnnktéw obiektu,
v=v{x,y,z,t) - predkos$é ptynu,
Pc P - gestosci obiektu i ptynu,
e - gestos¢ energii wewnetrznej ptynu,
S(u,dtt/dt), T®>) - tensory naprezen w obiekcie i w plynie,
QiP,e,v) - strumien energii w plynie,
f - sity masowe dziatajgce na obiekt,
D(-)/Dt - pochodna substancjalna

D(-)/Dt = d(-)/&t+ vV(-).

Model (2.1)-f(2.2) musi by¢ uzupetniony odpowiednig liczba zwiazkéw kon-
stytutywnych definiujacych zaleznosci S, T, Q, od zmiennych stanu t, p, v, e
[1]. Sprzezenie obiektu i przeptywu zachodzi poprzez potozenie i predkos$¢ brzegu
konstrukcji F(x,y,z,t) oraz rozktad naprezen ptynu T(x,y,z,t) na obiekcie.

Chociaz nie rozstrzygnieto zasadniczych problemdéw natury teoretycznej (ist-
nienie i jednoznacznos$¢ rozwigzan, etc.) to uwaza sie, ze model (2.1)-r(2.2) jest w
stanie opisa¢ ztozone zjawiska aeroelastyczne, wilacznie z tymi w ktérych istotnag
role odgrywa turbulencja [2].

Rozwigzanie réwnan (2.1)-i-(2.2) nie jest w og6lnym przypadku mozliwe na dro-
dze analitycznej. Rozwigzania przyblizone wyznacza sie'za pomocg metod nume-
rycznych. Dyskretyzacja réwnan rézniczkowych czgstkowych, zwykle za pomocg
Metody Elementéw Skoriczonych (2.1) lub Metody Réznic Skonczonych (2.2), pro-
wadzi do uktadu réwnan rézniczkowych zwyczajnych postaci:

BA+ C(*") = £, *(0) = A, (2.3)

gdzie:
- zdyskretyzowany wektor zmiennych zaleznych,

- operator macierzowy N x N,
- nieliniowy operator wektorowy N X 1,
wektor wyrazéw wolnych N x 1,

Z © o w
'

- wymiar zadania zdyskretyzowanego.
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Roéwnania (2.3) mozna scatkowa¢ numerycznie, o ile wymiar uktadu N nie
jest zbyt wielki. W zagadnieniach lotniczych liczbe réwnan szacuje sie na 107 4-
10®, co wynika z koniecznosci odwzorowania ksztattu obiektu, jak i poprawnego
opisu turbulentnego pola przeptywu. Moc obliczeniowa istniejacych komputerow
nie jest wystarczajgca do rozwigzania tak wielkich uktadéw [2], dlatego dazy sie
do maksymalnego uproszczenia zaréwno modelu konstrukgcji, jak i aerodynamiki
(rys.l).

Najczesciej uzywanym modelem konstrukcji jest opis modatny, w ktérym prze-
mieszczenia «N dane sg zwigzkiem:

uN =, (2.4)

gdzie d{(t) - wspotrzedna modatna, § - macierz postaci wiasnych. Postacie #
moga by¢ obliczone (np. MES-em) lub pochodzi¢ z badan rezonansowych. W
rezultacie model konstrukcji przyjmuje postac:

rudi + c-di + kidi = fi , i=1,.,Nm, (2.5)

gdzie Nm - liczba uzytych postaci wiasnych, zwykte niewielka, Nm = 3 -MO,
mi, Ci, ki ~ odpowiednio: masy ttumienia i sztywnos$ci modalne, /m - sita uogél-
niona. Widoczne jest, ze zastosowanie modalnego opisu ruchu skrzydta prowadzi
do istotnego obnizenia wymiaru zadania.

Uproszczczenia modelu Naviera-Stokesa prowadzg zwykle do modelu Eulera
oraz modeli potencjalnych.

Model Eulera ma postac (2.2) z tym, ze tensor naprezenh T nie zawiera wyrazoéw
opisujacych lepkos$¢ ptynu. Model Eulera opisuje fale uderzeniowe oraz niestacjo-
narne, wirowe pola przeptywu, np. optywy z oderwaniami.

Zasadnicze uproszczenie modelu przeptywu osigga sie wprowadzajgc zatozenie
bezwirowosci przeptywu rot(t>) = 0, skad wynika istnienie potencjatu predkosci
4= v = grad(<£). Dodatkowe zatozenie matych zaburzen przeptywu jednorodnego
» = Voo+grad(y>), jgrad(<M| < pozwala opisa¢ przeptyw za pomocg réwnania
catkowego, w ktorym wielko$cig niewiadoma jest cisnienie p na powierzchni F
obiektu:

v{x,y,z) = j p(e,ii,OK{x - e,y-Tj,z-C)dF , (2.6)
F

przy czym K jest tzw. jadrem réwnania, zaleznym od rodzaju przeptywu [3],
Model potencjalny nie opisuje jednak silnie zaburzonych pdél przeptywu oraz fal
uderzeniowych w transonicznym zakresie predkosci lotu (Ma ~ 1).

Réwnanie catkowe (2.6) pozwala wyeliminowaé zmienne stanu opisujace ruch
ptynu, co prowadzi do liniowego modelu aeroelastycznego postaci:

+ Ca* + KuN = H/Uii* + Carm + KAVN , @.7)
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gdzie: M, C, K, M, Ca, - konstrukcyjne i aerodynamiczne macierze bezwiad-
nosci, thumienia i sztywnosci, lub modelu nieliniowego:

Mtr™ + H(un, v —K(uN,iiN,uN) , (2.8)

gdzie Ni A sa nieliniowymi operatorami wektorowymi.

Najbardziej ztozone modele liniowe uwzgledniaja skomplikowane ksztatty
optywanych obiektéw zaréwno w modelu konstrukcji (za pomocg metody elemen-
tow skonczonych) jak i w modelu aerodynamiki (metody elemenéw brzegowych,
zwane tez panelowymi, takie jak vortex lattice, doublet lattice) [4,5]. Jednakze
zabiegi takie nie mogg usuna¢ podstawowego ograniczenia modelu aerodynamiki,
ktérym jest zatozenie dotyczace matych zaburzen oraz nielepkosci przeptywu.

Okazuije sig, ze poprawny opis wielu zjawisk aeroelastycznych mozna uzyskaé za
pomoca opisanych wyzej modeli uproszczonych. Rozwigzanie rownan tych modeli
lezy juz w zakresie mozliwosci obliczeniowych superkomputeréw a nawet mikro-
komputerow.

Modele opisane w niniejszym paragrafie przedstawione sg na rys.l.

3. Metody klasyczne badania statecznosci aeroelastycznej

Klasyczna analiza aeroetastyczna polega na badaniu statecznosci ruchu harmo-
nicznego konstrukcji:
«(*,*, V,z) = «(*,V, : (3.1)

gdzie: *(z,y,z) - amplituda ruchu, w - czestos¢ zespolona.
Podstawienie zaleznosci (3.1) do réwnania (2.7) prowadzi do zespolonego za-
gadnienia wiasnego:

[A(Voo) + iwB”~so) - w2C(V™o)]« = 0, (3.2)

w ktérym macierze A, B, C sg zalezne od parametru - predkosci lotu V. Ba-
danie statecznosci ruchu polega na wyznaczeniu czestosci zespolonych w(\V'oo) w
funkcji parametru Voo. Ujemna cze$¢ urojona Im(w(Foo)) < 0 wskazuje na nie-
statecznos¢ ruchu. Wyznaczenie predkosci krytycznej Vj~ dokonuje sie zwykle za
pomocg metody V-g, ktéra pozwala na wyznaczanie predkosci krytycznej fiatteru
samolotéw latajgcych z predkosciami zaréwno pod- jak i naddzwiekowymi [3,6-8].

Jezeli zamiast modelu (2.7) przyjmie sie model nieliniowy (2.8) to po podsta-
wieniu (3.1) otrzyma sie nieliniowe zagadnienie wiasne, ktére mozna rozwigzaé
iteracyjnie:

[A(«J; Foo) - (<"™N+1)2C(ttJ; Voo)]M+1 = 0, j=0,1,2,.... (3.3)
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Sposéb taki zostat z powodzeniem zastosowany np. do badania flatteru pane-
lowego [9,10]. Nie wydaje sie jednak, aby takie podejscie umozliwiato rozwigzanie
bardziej ztozonych zadan, zwlaszcza tych w ktdrych wystepuja nieustalone pola
przeptywu.

Podstawowym ograniczeniem podejscia klasycznego jest zatozenie harmonicz-
nosci ruchu (3.1). W wielu przypadkach jest ono uzasadnione, jednakze niektore
zjawiska majg przebieg zdecydowanie nieharmoniczny, nie moga one by¢ zatem
analizowane za pomocg podejscia klasycznego. Przyktadem jest buffeting, w kté-
rym istotna jest turbulencja.

Nastepne ograniczenie analizy klasycznej wynika z faktu, ze modele (2.7) i
(2.8) zakladajg jednoznaczng zalezno$¢ pomiedzy ruchem obiektu a przeptywem,
co odzwierciedlone jest w postaci operatoréw aerodynamicznych. Zatozenie takie
jest dos¢ skuteczne, gdyz wszystkie liniowe zjawiska aerodynamiczne moga by¢
opisane w ten sposo6b (por. [3] - operatory aerodynamiczne dla r6znych rodzajoéw
przeptywu i zakresow predkosci lotu), mozna réwniez uwzgledni¢ historie ruchu
(oddziatywanie Sladu wirowego), mozna w koncu w ten sposéb opisa¢ niektore
nieliniowosci aerodynamiczne, czego przyktadem jest nieliniowy model potencjalny
flatteru transonicznego. Trudno jest jednak opisa¢ w ten sposéb silne nieliniowosci,
na przyktad histereze aerodynamiczng we flatterze oderwania. Model liniowy nie
jest w stanie opisa¢ tego zjawiska nawet jakosciowo. W tej sytuacji nalezy uzy¢
modeli nieliniowych, na przyktad Eulera lub Naviera-Stokesa, jednak wdéwczas nie
mozna zastosowa¢ zatozenia (3.1), gdyz ruch na ogét nie jest harmoniczny.

4. Metody symulacyjne badania statecznosci aeroelastycznej

Ograniczenia podejscia klasycznego nie wystepuja w podejsciu symulacyjnym.
W zwigzku z tym moze ono stuzy¢ do analizy nieliniowych zjawisk aeroelastycz-
nych.

Ogolny algorytm podejscia symulacyjnego jest nastepujacy. Zatézmy, ze nalezy
wyznaczy¢ statecznos$¢ ruchu obiektu opisanego réwnaniem nieliniowym (2.3),
wzgledem pewnego parametru, np. predkosci lotu Voo- Algorytm wyznaczania
krytycznej wartosci parametru V& metodg symulacyjng ma postac:

1. zatozy¢ V° « 0,

2. scatkowa¢ réwnania modelu (2.3) w dostatecznie dtugim przedziale czasu
AT,

3. jezeli miara zbieznosci rozwigzania [q(t) j] maleje z czasem, to
WHL = V* (- AV i ponowi¢ obliczenia - przej$¢ do kroku 2;
w przeciwnym razie V*, 6<V'-1,V’'> - przejs¢ do kroku 4;
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4. zawezi¢ przedziat zawierajacy Mtr, np. za pomocg metody bisekcji.

Realizacja powyzszego algorytmu wymaga sprecyzowania takich poje¢, jak:
"dostatecznie dhugi przedziat czasu AT”, "miara zbieznosci rozwigzania e(i)”.
Zasady og6lne sg nastepujace:

e przyjmuje sie tak duze AT, aby mozna byto stwierdzi¢ bez watpliwosci, czy
rozwigzanie narasta czy tez maleje;

e w charakterze miary zbieznosci rozwigzania mozna przyja¢ odpowiednig
norme wektorowa, np. energetyczng. Wazne jest to, aby wybor tej normy
nie miat wptywu na wyniki analizy.

Opisany spos6b postepowania cechuje sie wymagang ogélnoscia, gdyz model
aeroelastyczny moze by¢ nieliniowy - dotyczy to zaréwno aerodynamiki jak i kon-
strukcji. Podstawowym warunkiem stosowania opisanej metody jest mozliwos¢
scatkowania réwnan ruchu. Jak wiadomo, metody catkowania numerycznego sg
obecnie dobrze rozwiniete; dotyczy to nawet bardzo ztozonych uktadéw réwnan o
wielkich wymiarach [2,11,12]. Ograniczenia wigza sie gtdwnie z moca obliczeniowa
komputeréw, a ta zwieksza sie systematycznie. Mozna wiec mie¢ nadzieje, ze w nie-
dalekiej przysztosci rozwigzywanie uktadu o wymiarze 107 bedzie na tyle efektywne,
ze umozliwi to analize aeroelastyczna ztozonych zjawisk i obiektéw latajacych.

5. Przyktady zastosowan podejscia symulacyjnego

W celu ilustracji podejscia symulacyjnego przytoczymy Kkilka przykiadow,
pochodzacych z literatury, jak réwniez rozwigzywanych przez autora niniejszego
artykutu. Rys.l (kolumna $rodkowa) ilustruje zwiazki tych modeli z modelami
opisanymi w paragrafie 2.

5.1. Flatter transoniczny

W cyklu prac [13-rl6] przedstawiono analize aeroelastyczna skrzydta skosnego
w transonicznym zakresie predkosci. Liniowy model skrzydta zapisany jest w po-
staci modalnej (2.4)-j-(2.5). Zastosowanie modalnego opisu ruchu skrzydta pozwala
stwierdzi¢, ktore postacie sg niestateczne, co moze mie¢ znaczenie na etapie pro-
jektowania. Model aerodynamiki jest nieliniowym potencjalnym modelem matych
zaburzen, dla ktoérego istnieje efektywna procedura numeryczna - CAP-TSD. Ba-
dano statecznos$¢ ruchu pierwszych pieciu postaci drgan skrzydta. W rezultacie
otrzymano przebieg predkosci krytycznej Vkr w zalezno $ci od liczby Macha z
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charakterystycznym "dotkiem” ("transonic dip”) w poblizu Ma = 1, co oznacza,
ze w zakresie transonicznym predkosci krytyczne flatteru sg nizsze niz w zakresach
pod- i naddzwiekowym. Stwierdzono, ze model liniowy moze by¢ stosowany tylko
do Ma = 0.96, podczas gdy model nieliniowy pozwala na analize w catym zakresie
transonicznym. Poréwnanie rezultatébw numerycznych z wynikami badan tunelo-
wych pokazuje, ze uzycie modelu potencjalnego prowadzi do znacznych btedéw w
poblizu Ma = 1

Chociaz sposéb wyznaczania predkosci krytycznej w cytowanych pracach jest
oparty na podejsciu symulacyjnym, to modele skrzydta i przeptywu sa tylko
nieznacznie ogdlniejsze w stosunku do klasycznych, a zalozenia potencjalnosci
przeptywu i matych zaburzen zostaty utrzymane.

W pracach [174-18], w ktdrych réwniez analizowano statecznos¢ aeroelastyczng
skrzydta, model aerodynamiki jest znacznie bardziej zaawansowany. Autor wyko-
rzystat model Eulera z ruchomg siatka réznicowa, ktorej ksztatt jest zdefiniowany
przez ruch skrzydta. Przyjeto liniowy, modalny opis dynamiki skrzydta. Uzyskano
znaczna, bo 15% poprawe doktadnosci oszacowania predkosci krytycznej flatteru.
Stwierdzono réwniez, ze warunki poczatkowe nie wptywaja na wyniki analizy ae-
roelastycznej. Prace [17418] stanowig wiec istotne rozwiniecie prac [134-16].

5.2. Flatter oderwania w turbinach

W pracy [19] analizowano flatter oderwania w turbinach. Zatozono mate drga-
nia skretne topatek i w konsekwencji liniowy model z jednym stopniem swobody
dla kazdej topatki, natomiast dla przeptywu przyjeto nieustalony, niescisliwy, lepki
model Naviera-Stokesa zapisany w formie "funkcja pradu - wirowos¢”. Zatozenie
matych drgan topatek pozwolito przyjaé staty obszar przeptywu. Warunki brzegowe
dla wirowosci zwigzano z predkoscia katowg drgali skretnych topatek. Rozwigzanie
réownan dla wirowosci przeprowadzono metodg wiréw dyskretnych, co umozliwito
wyznaczenie silnie niestacjonarnego pola przeptywu, charakterystycznego dla flat-
teru oderwania.

Zastosowanie podejscia symulacyjnego umozliwito prognozowanie waznego zja-
wiska, polegajacego na synchronizacji (w pewnym zakresie czestosci) drgan topatek
i sptywania wiréw zwigzanych z oderwaniem optywu. Efekt ten, obserwowany w
rzeczywistosci, jest niebezpieczny, gdyz amplitudy drgan topatek sg wéwczas wie-
lokrotnie wieksze niz wtedy gdy synchronizacja nie zachodzi. Opisana metoda
pozwala przewidzie¢, w jakim zakresie czestosci ma miejsce synchronizacja oraz
jaka jest wéwczas amplituda drgan topatek.
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5.3. Analiza statyczna aeroetastyczna samolotu

W pracy [20] przedstawiono statyczng analize aeroelastyczng projektu samo-
lotu mysliwskiego o wysokiej manewrowosci. Do opisu optywu samolotu od-
ksztalcalnego lecacego w transonicznym zakresie predkosci na duzych katach
natarcia wykorzystano usredniony reynoldsowsko model Naviera-Stokesa, dla
rozwigzania ktérego opracowano odpowiednie oprogramowanie - ENS3D (Loc-
kheed). Zdaniem autoréw pracy [20] model ten opisuje fale uderzeniowe, oraz
wysoce nieustalone pole przeptywu (wiry, obszary oderwania). Model konstrukcji
samolotu jest liniowy, modainy lub wykorzystujacy funkcje wptywu. Do opisu
przeptywu zastosowano ruchomag, adaptacyjng siatke réznicowa liczacg 318000
weztdw, podzielong na bloki (”zonal-grid approach” [21]). Liczba réwnan modelu
Naviera-Stokesa jest rowna ok. 1.5 miliona. Model ten jest jednym z najbardziej
zaawansowanych sposréd opisanych w literaturze. Docelowo ma on stuzy¢ ana-
lizie dynamicznej szeregu zjawisk aeroelastycznych wystepujacych w czasie ma-
newréw, w tym czesto wystepujacego wowczas buffetingu usterzenia, majacego
istotny wptyw na wytrzymato$¢ zmeczeniowg tego elementu samolotu. Autorzy
stwierdzaja, ze zasadniczg trudnoscig jest modelowanie turbulencji; zastosowany
przez nich model Baldwina-Lomaxa nie daje zadowalajgcych wynikdw.

5.4. Wyznaczenie obszaru statecznosci ruchu topat wiatraka

Przyktad ten ilustruje zastosowanie podejscia symulacyjnego do wyznaczania
obszaréw statecznosci ruchu wzgledem kilku parametréw. Zadanie dotyczy sta-
tecznosci ruchu elastycznych topat wiatraka. Model topaty uwzgledniat nielinio-
wsci sprezyste zwigzane ze sprzezeniem elastycznych stopni swobody, natomiast
model aerodynamiki byt prostym modelem pasowym, nie uwzgledniajacym niesta-
cjonarnosci pola przeptywu w sensie Theodorsena, natomiast uwzgledniat zmienne
warunki optywu zwigzane z faktem, iz topata wiatraka porusza sie w przyziemnej
warstwie powietrza. Parametrami modelu byty: predkos$¢ obrotowa wiatraka (2
oraz gradient predkosci wiatru w warstwie przyziemnej Gv. Badano kolejno sta-
tecznos$¢ ruchu wzgledem jednego z parametréow przy ustalonej wartosci drugiego.
W taki spos6b mozna otrzymac przyblizony obszar statecznosci ruchu ustalonego
topaty wiartaka. Koszt obliczen przy wyznaczaniu statecznosci aeroelastycznej
wzgledem wielu parametréw jest zalezny wyk¥adniczo od ich liczby.

Nalezy dodac, ze opisane podejscie stanowi naturalne rozszerzenie metody opi-
sanej w pracach [22-f23], gdzie do analizy statecznosci zastosowano metode Flo-
queta z macierzg monodromii otrzymang poprzez selektywna linearyzacje réwnan
modelu. Spos6b ten wigze sie ze znacznymi komplikacjami algorytmicznymi, kto-
rych uniknieto stosujgc podejscie symulacyjne. Koszty obliczen byty poréwny-
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walne.

5.5. Wyznaczanie krytycznej liczby Rayleigha w zadaniu konwekcji swobod-
nej

Za pomocg podejscia symulacyjnego autor niniejszego artykutu rozwigzywat w
przesztosci zadanie "nielotnicze” , dotyczace stacjonarnej konwekcji swobodnej w
cieczy niescisliwej znajdujacej sie w naczyniu podgrzewanym od dotu ("garnek z
wodag na kuchence”), tzw. zagadnienie Benarda. Nalezato wyznaczy¢ krytyczng
warto$¢ liczby Rayleigha, zwiazanej z gradientem temperatury, powyzej ktdrej
wystepuje ustalona konwekcja swobodna cieczy. Model przeptywu byt niescisli-
wym modelem Naviera-Stokesa z poprawkg Bousinesga dla konwekcji grawitacyj-
nej [24]. Krytyczng wartos¢ liczby Rayleigha wyznaczono rozwigzujgc stacjonarne
rownania Naviera-Stokesa metodg Newtona przy nieznacznie zaburzonych warun-
kach brzegowych w chwili startu procedury iteracyjnej. Ruch cieczy wywotany tym
zaburzeniem zanikat dla podkrytycznych liczb Rayleigha, Ra < 1707, natomiast
dla wartosci nadkrytycznych uzyskiwato sie konwekcje stacjonarng. Przykiad ten
pokazuje, ze metody symulacyjne moga by¢ uzywane takze do analizy statecznosci
zagadnien stacjonarnych.

6. Problemy zwigzane z podejsciem symulacyjnym

Zaprezentowane przyktady ilustrujg dobitnie moc podejsScia symulacyjnego.
Zachodzi pytanie, jakie trudnosci wigza sie z jego stosowaniem. Ogolnie mozna je
podzieli¢ na trudnosci modelowania i problemy numeryczne. Oto krotkie omoéwie-
nie najwazniejszych z nich:

= potrzeba poszukiwania modeli *optymalnych”

Niewystarczajgca moc obliczeniowa komputeréw zmusza do poszukiwania mo-
deli optymalnych, to znaczy takich, ktére poprawnie opisuja fizyke zjawiska i jed-
noczes$nie sg maksymalnie uproszczone pod wzgledem matematycznym. Przykiady
przedstawione w p.5 ilustrujg te tendencje. Charakterystyczne dla takich modeli
jest uzycie postaci whasych do opisu ruchu konstrukcji. Pozwala to na znaczne
zmniejszenie wymiaru zadania, gdyz réwnania (2.1) sg zastgpione ukitadem Kilku
rownan modainych (3.2).

e trudnosci modelowania turbulencji

Najwiecej klopotéw sprawia modelowanie turbulencji. Mozna powiedzieé,
ze jest ona pietag achitlesowag aerodynamiki [2,25,26] a szerzej - calej mecha-
niki ptynéw. Powszechnie stosowane modele oparte na usrednionych réwnaniach
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Naviera-Stokesa-Reynoldsa okazujg sie niewystarczajace [2,20]. Spotyka sie jed-
nak poglad, ze zwykty model Naviera-Stokesa prawidtowo opisuje turbulencje o ile
siatka réznicowa uzyta do opisu pola przeptywu bedzie odpowiednio gesta. Klopot
w tym, ze prowadzi to do olbrzymich wymiaréw zadania numerycznego, rzedu 107
ktérego rozwigzanie lezy na razie poza zasiegiem komputeréow.

= opis geometrii obiektu i pola przeptywu

Waznym problemem przy rozwigzywaniu ztozonych zadan aeroelastycznosci
jest opis skomplikowanych i zmiennych w czasie ksztaltéw obiektu oraz pola
przeptywu. Definiowanie siatek roznicowych dla takich obszaréw wigze sie z
koniecznoscig uzycia specjalizowanych systeméw CAD, co z kolei stawia wysokie
wymagania komputerom oraz oprogramowaniu. Zadanie wielokrotnego generowa-
nia siatki dodatkowo utrudnia zadanie. Stosowane obecnie metody dyskretyza-
cji zadan przeptywowych, takie jak np. metoda objetosci skoriczonych, bedaca
odmiana metody réznic skoriczonych, wykorzystuja krzywoliniowe siatki ortogo-
nalne. Narzuca to pewne ograniczenia geometryczne zmuszajgc do zastosowania
specjalnych metod, na przyktad tzw. zonai-grid [20,21].

= niestabilnosci numeryczne

Istnieje ryzyko, ze "rozwigzanie numeryczne” nie jest poprawne fizycznie. Jest
to szczegolnie wazne w przypadku badania statecznosci ruchu, gdyz nalezy sie
ustrzec przed sytuacjg, w ktorej niestabilno$¢ numeryczna bytaby zinterpreto-
wana jako niestatecznos$¢ fizyczna. Prostym przykladem jest rozwigzanie réwna-
nia y = -cy, 3/(0) = 1, za pomocag metody trapezéw; Rozwigzaniem Scistym
jest funkcja y(t) = exp(—et), natomiast rozwigzanie numeryczne ma postac
z(t{) — zo(lI—CA<)' i jest rozbiezne dla kroku catkowania Alt > l/c. Jest to najpro-
stszy przyktad niestabilnosci metody catkowania. Problem jest powazny, gdyz uza-
sadnienie poprawnosci rozwigzania numerycznego na drodze teoretycznej nie jest
zazwyczaj mozliwe dla bardziej skomplikowanych modeli. Wynika stad wniosek, ze
do catkowania réwnan ruchu nalezy uzywac¢ metod stabilnych, z biezacg kontrolg
doktadnosci poprzez odpowiedni wybdr diugosci kroku catkowania. Pozwala to
W pewnym stopniu zabezpieczy¢ sie przed skutkami efektow numerycznych. Ze
wzgledu na wielkie wymiary zadan oraz ich zte uwarunkowanie ("sztywnos$¢”) ko-
nieczne jest zazwyczaj uzycie wyspecjalizowanych metod catkowania, takich jak:
metoda Newmarka dla réwnan ruchu konstrukcji (ze wzgledu na wystepowanie po-
chodnych drugiego rzedu wzgledem czasu) [27], oraz metody typu ADI [28], LBI
[29], ILU [30,31] dla réwnan przeptywu. Metody powyzsze sg dla rozwazanych
zadan znacznie bardziej efektywne niz metody ogo6lne, takie jak np. metoda Geara
[32].

= catkowanie réwnan danych w postaci niestandardowe;j
Wiegkszos¢ procedur catkujacych uktady réwnan rézniczkowych zwyczajnych
wymaga ich standardowej postaci, w ktorej réwnania te sa rozwikltane wzgledem
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najwyzszej pochodnej:
(6.1)

Procedury te zgdaja obliczenia wartosci najwyzszych pochodnych dla danych: t,
g oraz pochodnych do rzedu n —1 wigcznie. Jezeli wiec model zagadnienia ma
wilasnie takg posta¢, to uzycie standardowych procedur catkujgcych nie przedsta-
wia trudnosci. Jednakze czesto spotyka sie modele, ktoére sg bardziej ztozone.
Moga to by¢ np. réwnania catkowo-rézniczkowe, rézniczkowo-algebraiczne, lub
nierozwiktywalne analitycznie wzgledem najwyzszych pochodnych.

Przyktadem modelu catkowo-rézniczkowego jest klasyczny model flatteru o
dwu stopniach swobody z aerodynamika potencjalng uwzgledniajaca wptyw Sladu
wirowego [1], Trudno$¢ polega na tym, ze najwyzsze pochodne wystepujg pod
znakiem catki, co uniemozliwia analityczne sprowadzenie modelu do postaci stan-
dardowej (6.1). Mozna to zrobi¢ w sposéb przyblizony, aproksymujac najwyzsze
pochodne w rozwazanym przedziale catkowania (t,t-f At) np. za pomocag wielo-
mianu odpowiedniego stopnia, co pozwala na analityczne obliczenie catki w tym
przedziale i w rezultacie sprowadzenie zadania do postaci standardowej. Nalezy
podkresli¢, ze aproksymacja wielomianem odpowiedniego stopnia nie wprowadza
btedéw wiekszych niz procedura catkujaca, gdyz kazda z nich réwniez zaktada
wielomianowg aproksymacje funkcji niewiadomych [32].

Innym problemem zwigzanym z catkowaniem zagadnien catkowo-réznicz-
kowych jest konieczno$¢ pamietania catej historii ruchu. Wydtuza to znacznie czas
obliczen i obcigza pamieé¢ komputera powodujac, ze dla bardzo dtugich przedziatow
czasu catkowanie staje sie nieefektywne.

Przyktadem modelu rézniczkowo-algebraicznego jest dyskretna wersja réwnan
Naviera-Stokesa lub Eulera dla przeptywu niescisliwego.® Réwnania pedu i energii
majg wprawdzie posta¢ standardowa, lecz rdwnanie ciagtosci, div(t>) = 0O staje sie
po dyskretyzacji rownaniem algebraicznym, nie zawierajgcym pochodnej czasowej.
Model dyskretny ma wiec posta¢ uktadu réwnan rézniczkowych i algebraicznych:

F(q) = 0. (6.2)

Rozwigzywanie takich modeli, cho¢ ostatnio znacznie rozwiniete, jest nadal sporym
problemem. Stosuje sie rézne sposoby uwzgledniania warunku F(q) — 0, na
przyktad za pomoca funkcji kary [34,35].

Najmniej zbadang klasg modeli sg te, ktérych nie mozna analitycznie rozwiktac
wzgledem najwyzszych pochodnych:

(6.3)
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Przyktadami modeli tego typu sa: pétempiryczny model flatteru oderwania [36]
oraz nieliniowy model topaty wiatraka [22,23]. Jezeli funkcja G jest lokalnie roz-
wiktywalna wzgledem najwyzszej pochodnej, to wyznaczenie jej wartosci moze by¢
dokonane za pomocg odpowiedniej procedury iteracyjnej, np. Newtona, poprzez
rozwigzanie ukladu réwnan nieliniowych (6.3). Postepowanie takie jest oczywi-
scie kosztowne, szczego6lnie gdy wymiar zadania jest duzy. Istnieje rowniez nie-
bezpieczeristwo, ze catkowanie réwnan ulegnie zatlamaniu na skutek niezbieznosci
procedury iteracyjnej.

Pomimo trudnosci opisanych powyzej mozna stwierdzi¢, ze podejscie symula-
cyjne jest czesto skuteczne nawet dla takich zadan. Nalezy bowiem pamietac, ze
podejscie klasyczne zwykle nie moze by¢ wowczas w ogole zastosowane.

7. Praktyczne kryteria oceny statecznosci ruchu

W podejsciu klasycznym jako kryterium statecznosci ruchu przyjmuje sie znak
czesci urojonej czestosci drann w. W podejsciu symulacyjnym Kkryteria statecznosci
ruchu oparte sg na pewnych charakterystykach konkretnego rozwigzania numerycz-
nego.

= Kryteria oparte na wartosciach amplitud polegajg na ocenie zmian usrednio-
nych wartosci amplitud maksymalnych:

(7-1)
t=l
gdzie hmax(i) jest kolejng wartoscig maksimum lokalnego, a M - liczbg maksimoéw
wzgledem ktérych dokonuje sie usrednienia. Liczba ta nie powinna by¢ zbyt mata
aby fluktuacje wartosci $redniej nie utrudniaty oceny. Wadg tego sposobu jest ko-
nieczno$¢ wyznaczania maksimoéw lokalnych, co moze by¢ kiopotliwe w przypadku,
gdy ruch ma charakter nieregularny.

= Kryterium oparte na ocenie zmian energii mechanicznej obiektu polega na
badaniu przebiegu zmian catkowitej energii mechanicznej:

E(t) = EK(t) + Ep(t), (7.2)

gdzie EK{t) - energia kinetyczna, Ep(t) - energia potencjalna. Obliczenie energii
mechanicznej nie przedstawia wiekszych trudnosci nawet dla ztozonych uktadow;
nie wymaga przy tym specjalnych zabiegéw numerycznych. Przykiadowo, dla
obiektu opisanego macierzowym modelem liniowym (2.7) jest ona réwna:

E{t) = \ {uNY + \{*N)TK"N = (7'3)
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Majac przebieg zmian energii w czasie mozna niewielkim kosztem ocenia¢ na
biezgco kierunek jej zmian diugookresowych, np. za pomocg standardowych me-
tod analizy sygnatow [37], lub poprzez usrednienie typu (7.1) w celu eliminacji
zmian krotkookresowych. Najwazniejszg zaletg kryterium energetycznego jest to,
ze pozwala ono na ocene globalna statecznosci za pomocg pojedynczej wielkosci
skalarnej. Jezeli zdefiniuje sie energie dla kazdego stopnia swobody oddzielnie,
mozna analizowaé stateczno$¢ ruchu poszczegdlnych stopni swobody: ewentualna
niestatecznos$¢ chociaz jednego z nich Swiadczy o niestatecznosci ruchu [14].

Wada kryterium energetycznego jest to, ze nie daje ono mozliwosci zdefinio-
wania monotonicznej funkcji parametru wzgledem ktoérego bada sie statecznosé.
Wprawdzie znak zmian energii jest zwykle dobrze okreslony, co pozwata na stosun-
kowo doktadne wyznaczenia wartosci parametru krytycznego, to jednak zaleznos¢
E (V) nie jest monotoniczna w poblizu Vjtr, co utrudnia zastosowanie do jej wy-
znaczenia metody aproksymacyjnej opisanej w pracy [33].

- Kryterium oparte na wartosci wspotczynnika wzrostu wyktadniczego 7,
proponowane zostato w pracach [14,15]. Wsp6tczynnik ten moze by¢ wyznaczony
dla kazdego stopnia swobody oddzielnie przy zatozeniu, ze ruch ma charakter oscy-
lacyjny, tj. moze by¢ przedstawiony w postaci:

u(t) = Uoexp(tjt)sm(ut + ip), (7.4)

Poréwnujac wyniki catkowania numerycznego u(tj) otrzymane dla chwil tj z
wartosciami obliczonymi ze wzoru (7.4), mozna dokona¢ identyfikacji parametrow
Uo, Tl, w oraz tp za pomocg metod identyfikacji parametrycznej [38] minimalizujac
wskaznik jakosci postaci:

12
J{UO, &,w,V) = 22 E () U exP (M) sinM i + H\ > (75)
i=1

gdzie Nt - liczba prébek rozwigzania numerycznego.

Najwazniejszg zaletg powyzszego kryterium jest to, ze wspotczynnik wzrostu
wyktadniczego 1 jest zwykle w poblizu wartosci krytycznej Vtr monotoniczng
funkcjg parametru wzgledem ktérego bada sie stateczno$é. Pozwala to na pre-
cyzyjne wyznaczenie VKr za pomocg metody aproksymacyjnej [33]. Kryterium
powyzsze ma jednak pare wad:

Za-
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- wartos¢ T) zalezy w duzym stopniu od tego na ile rozwigzanie réwnan
modelu jest zblizone do funkcji (7.4). W przypadku wigkszych odchylen
wyniki identyfikacji moga by¢ catkowicie zafatszowane;

- liczba prébek Nt nie moze by¢ mata, gdyz prowadzi to do zafatszowania
wartosci identyfikowanego parametru. Jest to istotne w poblizu krytycz-
nej wartosci parametru, gdyz moze spowodowacé btedne okreslenie znaku
r, [33];

- identyfikacja parametryczna jest, stosunkowo kosztowna i wymagajaca
dos¢ ztozonego oprogramowania. Utrudnia to znacznie prowadzenie ana-
lizy na biezaco, w trakcie catkowania réwnan ruchu.

- Kryterium oparte na macierzowych réwnaniach wariacyjnych. Rownai ia
wariacyjne uktadu x = f(t,x) zdefiniowane sg jako:

X = Ix(t,*)X, X(0) = I, (7.6)

przy czym J*(t,x) jest jakobianem wektora /(t,*), czyli macierzg, na ogot
niesymetryczng. 0 statecznosci rozwigzania X(t) wnioskuje sie na podstawie
wartosci wkasnych m{t) macierzy X(t); jezeli wszystkie wyktadniki Lapunowa:

Xj = Jim 1] . (7.7)

sg ujemne, to ruch jest stateczny. Zaletg takiego podejscia jest to, ze badanie sta-
tecznos$ci ukitadu nieliniowego zostato sprowadzone do badania statecznosci uktadu
liniowego jednorodnego z macierzg zmienng, ktérego teoriajest dobrze opracowana
[39]. Podejscie to ma jednak wady, ktére wrecz uniemozliwiaja jego zastosowanie
do badania statecznosci aeroelastycznej duzych uktadow:
- koniecznos¢ obliczania jakobianu,
- koniecznos$é¢ catkowania N2 réwnan rozniczkowych, co dla duzych wy-
miaréw (jV > 100) czyni metode catkowicie nieprzydatna,
- konieczno$¢ wyznaczania wszystkich wartosci wlasnych macierzy niesy-
metrycznej,
- praktyczne wyznaczanie wyktadnikéw Lapunowa (7.7) nie jest w petni
rozwigzane, prowadzone sg jednak prace w tym kierunku [40].

8. Ocena przydatnosci podejscia symulacyjnego

W Swietle przyktadow i uwag przytoczonych w poprzednich paragrafach mozna
stwierdzi¢, ze podejscie symulacyjne moze byé uzyteczne w procesie projektowa-
nia konstrukcji lotniczych, o ile modele obiektu i przeptywu sag starannie dobrane.
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Wybdr odpowiednich modeli jest w duzej mierze sztukg, a na pewno wymaga
duzego dosSwiadczenia od realizatora zadania. Je$li jednak modele zostaty wy-
brane poprawnie, uzycie metody symulacyjnej daje na og6t bardzo dobre wyniki.
Nie wydaje sie natomiast mozliwe (na obecnym etapie badan) uzycie modeli naj-
ogolniejszych, gdyz prowadzi to do zadania o zbyt wielkich wymiarach.

W Swietle rozwazah przedstawionych w p.6 jest oczywiste, ze podejscie sy-
mulacyjne narzuca wysokie wymagania komputerom. Ocenia sie, ze efektywne
rozwigzywanie zadan aeroelastycznosci za pomocag podejscia symulacyjnego wy-
maga zwiekszenia ich mocy obliczenowej o 2-3 rzedy wielkosci. Jest to duzo,
jednakze wydaje sie, iz moze to by¢ osiggniete biorgc pod uwage dotychczasowg
dynamike rozwoju komputeréw.

Ze wzgledu na wysoka ztozono$¢ obliczeniowg podejécie symulacyjne nie jest
konkurencyjne dla tradycyjnych metod wowczas, gdy chodzi o szybka, przyblizong
ocene predkosci krytycznej flatteru lub w zadaniach dotyczacych syntezy uktadow
czynnego przeciwdziatania flatterowi [41]. Wynika stad, ze metody klasyczne na
pewno nie zostang wyparte catkowicie, mozna sie jednak spodziewac zaniechania
uzycia metod klasycznych dla zadan bardziej ztozonych, nawet takich, dla ktérych
model liniowy jest odpowiedni. Wynika to z faktu, ze catkowanie uktadoéw réw-
nan rézniczkowych zwyczajnych jest znacznie tansze niz rozwigzywanie wielkiego,
zespolonego zagadnienia wtasnego [42].

Gtownym obszarem zastosowan podejscia symulacyjnego beda z pewnoscig za-
gadnienia silnie nieliniowe, dla ktérych jest ono bezkonkurencyjne. W Swietle
przedstawionych faktow wydaje sie, ze znaczenie podejscia symulacyjnego bedzie
rosto.

9. Whnioski

Przedstawione rozwazania prowadza do nastepujgcych konkluzji.

1. Podejscie symulacyjne, w przeciwienstwie do klasycznego, nie narzuca ogra-
niczen na zadne elementy modelu aeroelastycznego.

2. Symulacyjna analiza statecznosci aeroelastycznej stanowi cenne narzedzie
badania zjawisk nieliniowych, ktoére nie mogg by¢ analizowane za pomoca
podejscia klasycznego, takich jak flatter oderwania, flatter transoniczny, buf-
feting, buzz.

3. Mozliwos¢ uzycia podejscia symulacyjnego zalezy od starannego wyboru
modeli konstrukcji i przeptywu, gdyz nalezy liczy¢ sie z ograniczong moca
obliczeniowag komputerdw.
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. Najpowazniejszym problemem jest modelowanie turbulencji; istniejace mo-

dele sg niewystarczajace.

. Nalezy mie¢ na uwadze koniecznnos¢ weryfikacji poprawnosci rozwigzan nu-

merycznych, aby uniknaé¢ btednej interpretacji niestabilnosci numerycznej
jako niestatecznosci fizycznej.

. Podejscie symulacyjne nie zastapi klasycznego w niektérych zastosowaniach,

takich jak na przyktad synteza uktadoéw czynnego przeciwdziatania flatterowi.

. Staly rozwdéj komputeréw i oprogramowania pozwata zywi¢ nadzieje, ze w

zakres problemoéw aeroelastycznych, ktére moga by¢ analizowane, bedzie sie
stale rozszerzat.
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ANALIZA FLATTEROWA SKRZYDtEA OPISANEGO MODELEM
CALKOWO-ROZNICZKOWYM ZA POMOCA METODY
SYMULACYJNEJ1

Franciszek A. Dul

Politechnika Warszawska

W artykule przedstawiono poréwnanie wynikéw analizy flatterowej skrzydta,
opisanego liniowym modelem calkowo-rézniczkowym o dwu stopniach swo-
body, uzyskanych za pomocg analizy klasycznej (metoda V-g i wzory Pinesa)
oraz podejscia symulacyjnego, polegajacego na analizie a posteriori nume-
rycznych rozwigzan sprzezonych réwnan ruchu skrzydta i przeptywu [1].

W pracy przedstawiono algorytm wyznaczania predkosci krytycznej flatteru
metoda symulacyjna oraz zilustrowano wynikami obliczen gtéwne problemy
zwigzane z prezentowanym podejéciem, takie jak: kryteria oceny stateczno-
éci ruchu, identyfikacja stanéw krytycznych, badanie statecznosci wzgledem
zbioru parametrow.

Wyniki otrzymane za pomoca metody symulacyjnej sa catkowicie zgodne
z wynikami uzyskanymi ze wzoréw Pinesa (z aerodynamika ustalong) -
réznica predkosci krytycznej flatteru jest rzedu 0.1%. W przypadku mo-
delu z aerodynamika nieustalong wyniki sg réwniez zblizone. W celu ilustra-
cji mozliwosci metody symulacyjnej przedstawiono takze analize skrzydia z
nieliniowg sprezystoscia gietna.

1. Wstep

W ostatnim okresie daje sie zauwazy¢ wzrost zainteresowania nowym sposobem
badania statecznosci ztozonych zjawisk aeroelastycznych, ktére nie moga by¢ ana-
lizowane metodami opartymi na badaniu ruchu harmonicznego [1]. Podejscie to,
zwane dalej symulacyjnym, polega na numerycznym badaniu zaleznosci charakteru
rozwigzan od wartosci parametrow modelu. Przez charakter rozwigzania rozumie
sie jego zachowanie w czasie: zanikanie, stabilizacje lub nieograniczony wzrost.
Najwazniejsza zaleta nowego podejscia jest catkowita ogélnosé, pozwalajaca ana-
lizowaé statecznos$¢ tych zjawisk aeroelastycznych, ktére nie moga by¢ opisane
modelem liniowym, np. flatter oderwania, buzz, buffeting [1].

'Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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W niniejszym artykule podjeto prébe poréwnania wynikéw uzyskiwanych me-
todami klasycznymi i symulacyjnymi. Analizowany bedzie klasyczny model ae-
roelastyczny - profil o dwu stopniach swobody optywany ptynem niescisliwym i
nielepkim. Poréwnane bedag trzy modele klasyczne: Pinesa, w ktérym zaklada
sie ustalone obcigzenia aerodynamiczne, Theodorsena, w ktérym uwzglednia sie
harmonicznag historie ruchu - wptyw $ladu wirowego, oraz ogélny, z dowolna
historig ruchu. W celu zaprezentowania mozliwosci podejscia symulacyjnego
przedstawiona bedzie takze analiza statecznosci modelu ze sprezystos$cig nieliniowa
typu Duffinga.

W oparciu o uzyskane rezultaty przedyskutowane bedg ponadto rézne aspekty
stosowania podejécia symulacyjnego, takie jak: identyfikacja stanéw krytycznych,
kryteria statecznosci oraz badanie statecznosci wzgledem zbioru parametréow.

2. Algorytm metody symulacyjnej badania statecznosci
aeroelastycznej

Jak juf wspomniano we wstepie, nieliniowe zjawiska aeroelastyczne mozna
analizowa¢ za pomoca metod symulacyjnych, ktére nie narzucajg zasadniczych
ograniczenn na model. Ogdlny algorytm podejscia symulacyjnego jest nastepujacy.
Zalézmy, ze nalezy wyznaczy¢ stateczno$¢ ruchu obiektu opisanego modelem
rézniczkowym postaci:

£(Vo0)<? + CAVA) = f(Vp) | 2(0) = %, (2-1)

wzgledem parametru V7, ktéry moze by¢ np. predkosciag lotu. Algorytm wyzna-
czania krytycznej wartosci parametru VY metodg symulacyjng ma postac.
a) wstepne poszukiwanie przedzialu zawierajgcego Vkr
1) zatozy¢ VO~ 0, AV, tol, AT, ®! *= 0;
2) scatkowac réwnania modelu (2.1) w przedziale czasu AT;
3) jezeli rozwigzanie jest stabilne, to
t=i+ 1 V' :=V'1+ AF, przej$¢ do kroku 2;
b) zawezanie przedziatlu metoda bisekcji
4) Va= v’-1, Vt = v*;
5) jezeli Vj - Va< tol STOP; V = (Vo + Vj,)/2;
6) scatkowac¢ réwnania modelu (2.1) w przedziale czasu AT;
7) jezeli rozwigzanie jest stabilne, to Va= V, przej$¢ do kroku 5;
8) jezeli rozwigzanie nie jest stabilne, to Vj = V, przejs¢ do kroku 5;
Zasady wyboru AT oraz kryteria oceny charakteru ruchu zostalty omoéwione
w artykule [1].
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Opisany sposob postepowania cechuje sie ogélnoscia, gdyz model aeroeta-
styczny moze by¢ nieliniowy - dotyczy to zaréwno aerodynamiki jak i konstrukgc;ji.
Podstawowym warunkiem stosowania opisanej metody jest mozliwo$¢ catkowania
numerycznego réwnan ruchu. Nie jest to zadanie szczegdlnie trudne do spetnienia
w przypadku, gdy model zjawiska ma umiarkowany wymiar i "czystg” postac
rézniczkowa. Problemy pojawiajg sie wéwczas, gdy wymiar zadania jest wielki,
rzedu 104 réwnan, lub gdy model ma charakter mieszany, np. ro6zniczkowo-
catkowy, rozniczkowo-algebraiczny, a w koncu gdy réwnania modelu nie sg roz-
wiktywalne analitycznie wzgledem najwyzszych pochodnych. Kwestie te zostaty
omoéwione w artykule [1].

3. Modele flatteru o dwu stopniach swobody

Klasyczny, liniowy model aeroelastyczny o dwu stopniach swobody, tzw. mo-
del pétsztywny, moze opisywac skrzydio o niezbyt matym wydtuzeniu. Otrzymuje
sie go przy zatozeniach: matych drgan gietnych i skretnych profilu, potencjalno-
éci i matych zaburzeniach pola przeptywu, istnienia $ladu wirowego sptywajgcego
z krawedzi sptywu, ktéry oddziatuje na profil. Zatozenie matych drgan profilu
umozliwia przyjecie statego obszaru przeptywu wraz z liniowymi warunkami brze-
gowymi wigzacymi predkosci punktéw profilu z predkoscig ptynu. Umozliwia to
wyprowadzenie w postaci zamknietej wzoréw dla sity noSnej i momentu aerodyna-
micznego dziatajgcych na profil. Model ma wiec nastepujaca postac [2,3] (rys.l):

mh + Saa + Khh = -L (t, 'h,h,a,a; Fco),
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(3.1)
Sah + laQ+ Kaa = M(t,h, 'h,a,a\ Fqo) ,
gdzie:
h(t) - wychylenie profilu z potozenia réwnowagi,
a(t) kat skrecenia profilu,
m - masa jednostki dtugosci skrzydia,
Sa - moment statyczny jednostki dtugosci skrzydia,
la - masowy moment bezwladnosci jednostki dtugosci skrzydia,
- sztywnosci: gietna i skretna skrzydia,
L - sita nosna,
M - moment aerodynamiczny,
Foo - predkosé optywu niezaburzonego.
Warunki poczatkowe majg postac:
h{0) = ho , MO) = ho,
3.2)
a(0) = Qo, 6(0) = ao,

Wzory ogoélne dla sity no$nej i momentu aerodynamicznego, stuszne dla dowolnego
ruchu profilu dane sg zaleznosciami [3]:

L(r) = 2irpoobVoo Jeo + V/ao + - a)toé0]$(r) + Tp~~h - aba + Vood) +
r
+2*7)00623 #(r - 3)” 000(3) + h(s)+ - a)fca(s)]<is ,
]
(3.3)
M(r) = 2(i + [ho + VeoQo + (™ - a)bao]™r) +
+zpoaab3(h - aba) - - a”Trp~V”™a - ~rpoob™a +
T

F v+ a) 22P°°Ba Hr-s)[voooi(s) + his)+ (1- aa@]da,

gdzie:
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£(r) - funkcja Wagnera,

r - czas bezwymiarowy, r = VAt/b,

b - potowa cieciwy profilu,

a - odlegtos¢ srodka sit poprzecznych od srodka geome-
trycznego,

Poo ~ gestos¢ powietrza.

Funkcja Wagnera #(r) dana jest wzorem $cistym:

Hr) = 1- jD[(*O(O - A(MN)2+ in(lo(o - h(o)2] exp(-£r)r2# , (3.4)
0

gdzie Ko, K\, 10, li sg zmodyfikowanymi funkcjami Bessela drugiego i pierwszego
rodzaju [4]. Zloznos$¢ obliczeniowa funkcji (3.4) sprawia, ze w praktyce uzywa sie
nastepujacych aproksymacji [5]:

M X T+2

+ (3.5)
#(r) w1l- 0.165exp(—0.0455r) - 0.335exp(-0.3r) .

Model (3.1)-f(3.3), nazywany dalej modelem ogdélnym, umozliwia badanie ruchu
dowolnego, niekoniecznie harmonicznego.

Ze wzgledu na wystepowanie funkcji niewiadomych h(t) i a(t) pod .catka,
réwnania modelu maja charakter rézniczkowo-catkowy i nie mogg by¢ rozwigzane
analitycznie dla ruchu dowolnego. Jezeli jednak zatozy sie ruch harmoniczny:

h(t) = hen™ | a(t) = aeiut, (3.6)
gdzie:
h,a - amplitudy drgan gietnych i skretnych,
w - zespolona czestos¢ drgan,

to model (3.1)~(3.3) przyjmuje posta¢ uktadu réwnan algebraicznych:

—u2m~- - u2Saa + Khj = irpoobsw2\Lhj + (La - eLh)a] ,
6 b 1 6 J 3.7)

-u ZSa’t; —uzlaa + Kaa =
= npoob4u? [(Mh - £LK)N + (Ma- e(La+ Mh) + e2Lh)a] ,

gdzie:
Lh(k), La(k), Mh, Ma(k) - wspoétczynniki aerodynamiczne [6],
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k - czestos¢ zredukowana, k = ub/Voo, £ = 1/2 + a.

Model (3.7) bedzie nazywany w dalszej czesci tej pracy modelem Theodorsena.

Jezeli we wzorach dla sity no$nej i momentu aerodynamicznego (3.2) pomi-
nie sie wptyw $ladu wirowego oraz aerodynamicznych efektéw bezwtadnosciowych
(efekt mas dotgczonych), to otrzyma sie wzory postaci:

L) = 2wpsbVEa(t) ,

(3.8)
M (t) = 2rp<Em2VE)a(t) ,
a rownania modelu sa nastepujace:
(—w2m + KhA + (~u2Sa + 2rPoobVl)a = 0,
(3.9

-u2s A + {-cj2la+ Ka- 2xPoaebVIl)a = 0.
Model (3.9), bedzie datej nazywany modelem Pinesa.
4. Wyznaczenie parametréw krytycznych flatteru - przykiady
obliczeniowe

Modele: ogolny, Theodorsena oraz Pinesa zostaty wykorzystane do wyznacze-
nia predkosci krytycznej flatteru dwu skrzydet majacych ponizsze charakterystyki

Skrzydto |
a b—Im, poo = 0.6 kg/m3, m = 36.3 kg/m, Sa = 5.0 kgm/m,
la = 25.0 kgm2/m, uh = 58.2 rad/s, wQ= 28.2 rad/s.

Skrzydio 11

a= -0.15, b= 0.127 m, p«, = 1.0 kg/m3, p = 76.0, xa = 0.25,
ra —0.388, wh = 76.8 rad/s, uva = 64.1 rad/s.

Analiza klasyczna, tak modelu Theodorsena, jak i Pinesa, polega na rozwig-
zaniu zagadnienia wtasnego:

[A'-w2M(VTO][£,a]T = 0. 4.1)

W modelu Theodorsena macierz M zalezy niejawnie (poprzez k) od parametru
- predkosci lotu V. Wyznaczenie predkosci krytycznej Vkr dokonane zostato za
pomocg metody V-g [2,3,5].
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Rozwigzanie zagadnienia (4.1) dla modelu Pinesa uzyskuje sie na drodze anali-
tycznej, otrzymujac tzw. reguty Pinesa oraz wzor dla predkosci krytycznej flatteru

[3]:

lig p E (42)
WT V 4x6700
gdzie:
i mr(l+ fl2 + *a) - 2e(l - F2vh
88(;n =nun] ( )9 )(e + z(0)> !l '
S=xale+ xa- zft2{\- £~)]/22(1 - —m,
rn _ Sa 1_ 19
M N 682 " NG r" mi2
wa Vm

Catkowanie uktadu réwnan rézniczkowych w podejsciu symulacyjnym przepro-
wadzono za pomocg metody Geara [7] (procedura DGEAR biblioteki IMSL). Pro-
cedura ta posiada mechanizm automatycznego doboru dtugosci kroku catkowania.
Kryteriami oceny statecznosci byty: wspétczynnik wzrostu wyktadniczego i) oraz
zmiana energii mechanicznej AE. Zrezygnowano ze Scistej postaci funkcji Wa-
gnera (3.4) na rzecz obu aproksymacji (3.5). Predkosci krytyczne flatteru Vkr
oraz krytyczne czestosci ukr obliczone za pomoca podejscia klasycznego oraz sy-
mulacyjnego sa przedstawione w tabeli I.

W otrzymanych rezultatach zwracaja uwage nastepujace fakty:

predkosci krytyczne flatteru oraz odpowiadajgceim czestosci uikr wyznaczone
za pomocg obydwu podejs$¢ roznig sie minimalnie;

= w rezultacie zastosowania podejscia symulacyjnego otrzymuje sie przedziat
zawierajacy predkos¢ krytyczna;

< wynik jakosciowy (nie wystepowanie flatteru) uzyskany za pomoca regut Pi-
nesa dla skrzydta Il zostat potwierdzony w podejsciu symulacyjnym;

= wartosci parametréw krytycznych zaleza w pewnym stopniu od aproksymacji
funkcji Wagnera przyjetej do obliczen;

= otrzymane wartosci parametrow krytycznych nie zaleza od warunkoéw poczat-
kowych, co jest zgodne z teorig statecznosci uktadéw liniowych.
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Tabela |
Podejscie klasyczne Podejscie symulacyjne Ro6znica
Skrzydto |
Model Pinesa Model Pinesa
Vkr = 191.25 m/s Vkr = 191.12 + 0.02 m/s 0.07 %
wjtr = 25.60 rad/s wkr = 25.60 £ 0.01 rad/s 0.01 %
Model ogolny, #(r) - (3.5)i
Vkr = 158.29 + 0.02 m/s 0.09 %
Model Theodorsena  wjtr = 54.00 + 0.05 rad/s 0.20 %
Vkr = 158.75 m/s  Model ogélny, #(r) - (3.5)2
Lkr = 54.16 rad/s Mor = 158.90 £ 0.05 m/s 0.15 %
w*, = 54.12 + 0.02 rad/s 0.07 %
Skrzydio 11
Model Pinesa Model Pinesa
flatter nie wystapi flatter nie wystgpit -
c+erxo dla W £ [0,300] m/s
Model ogélny, #(r) - (3.5)i
Vkr = 42.125 + 0.02 m/s 0.06 %
Model Theodorsena ~ Wir = 70.29 + 0.01 rad/s 0.05 %
Vkr = 42.39 m/s Model ogélny, $(r) - (3.5)2
Wor = 70.33 rad/s Vkr = 42.40 + 0.02 m/s 0.01 %
b-= 70.39 + 0.03 rad/s 0.08 %

Na rys.2 przedstawiono ustalone wartosci amplitud h, i as w zaleznosci od
predkosci VYo obliczone za pomoca podejscia symulacyjnego przy wykorzysta-
niu modelu Pinesa. Amplitudy te zalezg od warunkéw poczatkowych, ale wartos¢
krytyczna Vkrjest od nich praktycznie niezalezna. Obserwuje sie nieznaczny, ogra-
niczony wzrost amplitud w zakresie (0, Vkr) oraz nieograniczony wzrost powyzej
VKr.

Interesujgce jest poréwanie wartosci wspotczynnika wzrostu wyktadniczego i].
W modelu Theodorsena, zgodnie z (3.6), jest on zdefiniowany jako i?= —Im(o;).
W modelu og6lnym nie wystepuje on jawnie, mozna go jednak obliczy¢ na pod-
stawie rozwigzania numerycznego réwnan ukiadu przy uzyciu metod identyfikacji
parametrycznej (por.[l]). Przebiegi obu tych wspoétczynnikéw w funkcji predkosci
Ve przedstawione sg na rys.3. Widaé¢ do$¢ znaczne réznice ilosciowe, jednak w
poblizu predkosci krytycznej ich wartosci sg prawie identyczne. Innymi stowy,
wartosci predkosci krytycznych wyznaczone z warunku r?= 0 r6znig sie nieznacz-
nie.

Jest widoczne, ze w przypadku rozwazanych modeli oba podejscia: klasyczne
i symulacyjne dajg prawie identyczne wyniki. Podobne rezultaty otrzymano dla
innych zestawéw danych. Nie jest to zaskakujace, jesli sie zauwazy, ze podejScie sy-



Analiza flatterowa skrzyd+#a.. 189

Rys. 2. Zalezno$¢ amplitud drgan gietnych i skretnych od predkosci lotu o dla modelu
Pinesa

Rys. 3. Zaleznos¢ wspdétczynnikéw wzrostu wyktadniczego od predkosci lotu dla
skrzydta 11, obliczonych metodg V-g oraz za pomoca identyfikacji
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mulacyjne stanowi w przypadku rozwazanych zadan jedynie inng, bardziej ogdlng
droge rozwigzania. Otrzymane rezultaty sg interesujace dlatego, ze w pewnym
sensie weryfikujg podejscie symulacyjne, pozwalajgc mie¢ nadzieje, iz pozwoli ono
na uzyskanie uzytecznych rozwigzan réwniez dla zadan o wiele bardziej ztozonych,
ktére nie mogg by¢ rozwigzane drogg klasyczna.

5. Problemy zwigzane z identyfikacjg stanéw krytycznych

Stosowanie podejscia symulacyjnego wigze sie z pewnymi problemami, ktdre nie
wystepuja w podejsciu klasycznym. Dotyczg one precyzji, z ktérg mozna wyzna-
czy¢ wartosci krytyczne parametréw. W podejsciu klasycznym kryteria stateczno-
&ci ruchu sa "ostre” - okresla je znak czesci urojonej czestosci u> Poniewaz warto$¢
w moze byé wyznaczona ze znaczng doktadnoscig (zalezng gtéwnie od uwarunko-
wania zadania na wartosci whasne), to krytyczna warto$¢ parametru moze réwniez
by¢ wyznaczona z duzag doktadnoscia.

Inaczej jest w podejsciu symulacyjnym. Kryteria statecznosci ruchu oparte
sg tutaj na pewnych charakterystykach konkretnego rozwigzania numerycznego:
zmiany amplitudy w czasie, zmiany energii mechanicznej obiektu w czasie, warto-
Sci wspotczynnika wzrostu wyktadniczego 7 [1]. Cecha wspdlng wszystkich tych
kryteridw jest to, ze stajg sie one "nieostre” w poblizu krytycznej wartosci para-
metru. Na rys.4 przedstawiono przebiegi wspétczynnika wzrostu wyktadniczego
7, obliczanego za pomocg metod identyfikacji parametrycznej, w zaleznosci od
predkosci Vx i czasu trwania ruchu skrzydta Il. Jest widoczne, ze w poblizu Vkr
znak T zmienia sie wielokrotnie. Oznacza to, ze ustalenie rodzaju stateczno-
éci zalezy od czasu catkowania, a $cislej - liczby probek rozwigzania uzytych do
identyfikacji.

Podobne trudnosci wystepujg przy stosowaniu kryterium energetycznego.
Energia mechaniczna skrzydta dla wszystkich trzech modeli zdefiniowana jest wzo-
rem:

E(t) = i (mh\t) + 2Sah(t)a(t) + laa\t) + Khh\t) + Kaa\t)) . (5.1)

Kierunek zmian energii mechanicznej ujawnia sie po zaniknieciu stanéw przejscio-
wych zwigzanych z poczatkiem ruchu. Jezeli predkos¢ jest duzo mniejsza od
krytycznej V7, to po niewielu krokach catkowania obserwuje sie wyrazne zani-
kanie (lub stabilizacje) energii, co Swiadczy o statecznosci uktadu. Gdy Foo jest
duzo wieksza od Fjtr, to po niewielu krokach energia wzrasta monofonicznie. Gdy
700 —a\jtr to ustalenie kierunku zmian energii jest coraz trudniejsze. Wymaga to
na og6t wydtuzenia czasu catkowania. Jednakze dla bardzo bliskiej V¥ trudno
jest stwierdzi¢, jak zmienia sie energia. Nalezy ponadto wzig¢ pod uwage fakt, ze
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Czas ruchu (s)

Rys. 4. Zaleznos¢ wartosci wspdtczynnika wzrostu wyktadniczego 1) od liczby probek
rozwigzania numerycznego uzytych do identyfikacji - skrzydio 11

dla bardzo diugich okreséw catkowania nastepuje kumulacja btedéow numerycz-
nych, co moze catkowicie zafatszowa¢ ocene. Widac wiec, ze okreslenie charakteru
rozwigzania w poblizu Mtr jest znacznie utrudnione.

Powyzszy efekt "rozmycia” dotyczy wszystkich wymienionych kryteriéw. Wy-
nika stad, ze krytyczna warto$¢ parametru moze by¢ wyznaczona jedynie z
doktadnoscig do pewnego przedziatu:

V*re(Vi,vVa). ' (5.2)

Z praktycznego punktu widzenia wazne jest oczywiscie, jak duzy jest ten
przedziat. Okazuje sie, ze mozliwos¢ zawezania przedziatu (5.2) jest ograniczona
wzgledami ekonomicznymi - jak juz wspomniano, koszt oceny statecznosci ro$nie
szybko w miare zblizania sie do Mer. Dla zadan opisanych w niniejszym artykule
przedziaty (5.2) stanowig utamki procenta wartosci krytycznych, co wydaje sie az
nadto wystarczajgce zwazywszy, ze btedy modelowania sg o wiele wigksze.

6. Wyznaczanie krytycznej wartosci parametru metodg
aproksymacyjna

W celu zwiekszenia efektywnosci procesu wyznaczania wartosci parametru kry-
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tycznego mozna wykorzysta¢ metoda aproksymacyjng wyznaczania pierwiastkow
funkcji. Polega ona na znajdywaniu miejsca zerowego funkcji okreslajacej sta-
teczno$¢ (np. 741%00)) za pomocg aproksymacji na zbiorze wartosci tej funkcji
{r/(V”~j, k=1 , M} inng, odpowiednio wybrang funkcjg, np. wielomianem,
splajnem itp. Przyjmuje sie, ze miejsce zerowe funkcji aproksymujacej odpowiada
miejscu zerowemu funkcji aproksymowanej. Doktadno$¢ wyznaczenia wartosci kry-
tycznej zalezy od regularnosci funkcji aproksymowanej. Zaletg tego sposobu jest
unikniecie badania statecznosci dla wartosci parametru bliskich wartosci krytycz-
nej, a co za tym idzie - istotne zmniejszenie czasu obliczen.

Procedure taka zastosowano dla skrzydia Il. Aproksymacja za pomocag wie-
lomianu piatego stopnia na zbiorze 6 punktéw wybranych dowolnie sposréd
tych, dla ktérych okreslono stateczno$¢ daje wartos¢ krytyczna predkosci réwnag
V?r —42.387 m/s wobec wartosci VKT= 42.40 m/s obliczonej poprzez zawezaide
przedziatu zawierajgcego Vjtr- Wynika stad, ze taki sposéb moze by¢ przydatny
w praktyce.

7. Wptyw Kkryterium statecznosci na warto$¢ krytyczng parametru

Zachodzi pytanie, c?y warto$¢ krytyczna parametru zalezy od uzytego kryte-
rium statecznosci? Przeprowadzone obliczenia poréwnawcze wskazujg na pomi-
jalny wptyw uzytego kryterium na obliczane wartosci krytyczne. Istnieje ryzyko,
ze wskutek zbyt duzej tolerancji uzytej do oceny charakteru rozwigzania otrzyma
sie wiecej niz jedng warto$¢ krytyczng (por. rys.4). Problem ten nie jest jed-
nak zbyt istotny, gdyz w przypadku zaistnienia opisanej sytuacji zawsze mozna
dokona¢ odpowiedniej korekty.

8. Analiza modelu ze sprezystoscig nieliniowg

W celu ilustracji mozliwosci podejscia symulacyjnego przedstawione zostang
wyniki analizy aeroelastycznej modelu klasycznego (3.1), w ktérym sprezystos¢
liniowa gietna zostata uzupetniona nieliniowoscia typu Duffinga:

F, = -Kh(h + @8) , (8.1)

gdzie O jest wspotczynnikiem sprezystosci nieliniowej. Nieliniwo$¢ Duffinga moze
by¢ analizowana teoretycznie za pomoca linearyzacji harmonicznej [8]. Okazuje sie
przy tym, ze w zaleznosci od wartosci parametru P model moze mie¢ ro7wigzania
typu cyklu granicznego, stabilnego dla /? > 0 i niestabilego dla 0 < 0.
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Na rys.5 przedstawiono amplitude h/b w funkcji Voo dla obu przypadkéw
(3 = £1/2). Z rozwazan teoretycznych wynika, ze przy predkosciach wigkszych
niz VE» = Vkr(/3 = 0) pojawia sie stabilny cykl graniczny o amplitudzie zaleznej
od predkosci i wspotczynnika /?. Przy predkosciach mniejszych niz VEm i
P < 0 oprécz rozwigzania h(t) = a(t) ~ O istnieja niestabilne cykle graniczne
w zakresie predkosci e (VE.I,n,VEn), przy czym VE£j'n oznacza najmniejsza
predkos¢ lotu, przy ktorej moze pojawic¢ sie niestabilny cykl graniczny.

Rys. 5. Obszary stateczno$ci i cykle graniczne dran gietnych skrzydta z nieliniowoscig
sprezystg Duffinga dla 0 = £1/2

Powyzsze wyniki teoretyczne zostaty sprawdzone przy uzyciu metody symula-
cyjnej. Analizowano skrzydito 1l. Okazato sie, ze:

® stabilne cykle graniczne dla j3 > 0 uzyskuje sie niezaleznie od przyjetych
warunkéw poczatkowych - wynik jest zgodny z analizg teoretyczna;

= amplitudy stabilnych cykli granicznych zgadzajg sie bardzo dobrze z warto-
$ciami teoretycznymi (btad 0.1%);

= uzycie specjalnych metod pozwala na wyznaczenie amplitud niestabilnych
cykli granicznych (dla (} < 0); otrzymuje sie przy tym tylko dolne galezie
krzywych teoretycznych;

= istnieje graniczna warto$¢ hd powyzej ktorej ruch jest niestateczny w catym
zakresie predkosci - rezultat ten nie wynika z analizy teoretycznej opartej na
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linearyzacji harmonicznej;

statecznos$¢ ruchu w przypadku 0 < 0 zalezy od warunkdéw poczatkowych;
na rys.6 przedstawiono obszary statecznosci zalezne od ho oraz ho. Jest
widoczne, ze istnieje graniczna predko$¢ \Or (rézna od VErhn) taka, ze dla
kazdej predkosci Voo £ [0, VAfr] obszar statecznosci jest nieograniczony. Ozna-
cza to, ze dla kazdego ho mozna znalez¢ ho(ho) takie, ze stan poczatkowy
(h0O, h0) lezy w obszarze przyciggania rozwigzania h(t) —0, a(t) = 0. Dla
predkosci Voo € \\gr,VI'T] obszary statecznosci sa ograniczone, co oznacza,
ze istniejg wartosci graniczne (ho)min, (h0)max, (hQ min, (h0)nmiXprzekrocze-
nie ktérych prowadzi zawsze do rozwigzania o rosngcej amplitudzie. Wyniki
te nie moga by¢ otrzymane na drodze teoretycznej opartej na linearyzacji
harmonicznej, gdyz nie uwzglednia ona warunkéw poczatkowych;

Rys. 6. Poziomice obszaru statecznosci wzgledem zbioru tréjparametrowego
P = {vo00,/i0,ACQ}

# niestabilny cykl graniczny pojawia sie tylko w zakresie predkosci \gr, VEn,

to znaczy ze cze$¢ krzywej teoretycznej nie jest otrzymywana;

« po przekroczeniu wartosci krytycznej amplituda rozwigzania narasta gwat-

townie, w przeciwienstwie do przypadku liniowego, gdzie wzrost ten jest
umiarkowany.

Przedstawienie powyzszego przykladu miato gldwnie na celu prezentacje
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mozliwosci podejscia symulacyjnego. Pokazano, ze podejscie to pozwala uzyskaé
prawie wszystkie wyniki teoretyczne, a ponadto daje dodatkowe informacje, kto-
rych nie mozna uzyskac¢ na drodze teoretyczne;j.

9. Badanie statecznos$ci wzgledem zbioru parametrow —rola
warunkow poczgtkowych

Realizacja podejscia symulacyjnego zwigzana jest czesto z koniecznoscig arbi-
tralnego wyboru pewnych wielkosci, ktére w danym zadaniu maja znaczenie po-
mochicze, lecz moga wptywaé na wyniki analizy. Dla zadan liniowych sa to warunki
poczatkowe. Pelnig one role zaburzenia wywotujacego ruch, ktéry w zaleznosci od
statecznosci rozwigzania h(t) = 0, a(t) = 0, bedzie zanikat lub rést. Pojawia
sie wiec problem wptywu wielkosci tego zaburzenia na wyniki analizy statecznosci.
Dla uktadéw liniowych odpowiedz teoretyczna jest znana: warunki poczgtkowe nie
majg wptywu na stateczno$¢ uktadu. Potwierdzajg to wyniki obliczeh. Niezaleznie
od tego, jakie przyjeto kombinacje warunkoéw poczatkowych predkosci krytyczne
flatteru obu skrzydet I i 11 wyznaczone za pomocg podejscia symulacyjnego byty
takie same.

Inna sytuacja ma miejsce w przypadku uktadéw nieliniowych. W zaleznosci
od warunkdéw poczgtkowych otrzymuje sie na ogol rézne rozwigzania. Jezeli stan
poczatkowy lezy w obszarze przyciggania rozwigzania statecznego, to w wyniku
catkowania otrzyma sie to rozwigzanie. W przypadku skrzydta mogag nimi by¢:
brak ruchu (jak w uktadzie liniowym) lub stabilne cykle granicznel. Jednak uktady
nieliniowe mogg mie¢ takze rozwigzania niestabilne, ktére nie moga by¢ na ogot
wyznaczone na drodze symulacji numerycznych [9], Jezeli zatem przyjete warunki
poczatkowe nie leza w obszarze przyciggania jakiego$ rozwigzania stabilnego, to
w wyniku symulacji numerycznej otrzyma sie pewien ruch o rosngcej amplitudzie,
ktéry moze by¢ uwazany za niestabilny.

Wynika stad, ze badanie nieliniowych zjawisk aeroelastycznych musi bra¢ pod
uwage wplyw warunkéw poczatkowych, a Scislej - warunki poczatkowe powinny
by¢ traktowane tak samo jak parametry w rodzaju predkosci lotu V~. Mozna
zatem powiedzie¢, ze badanie statecznosci ruchu ukiadéw nieliniowych nalezy
prowadzi¢ w pewnym zbiorze parametrow, ktory dla nieliniowej wersji modelu
(3.1)-f(3.3) ma postac:

P = {Voc/kb”aojOo} = (9*1)

Badanie statecznosci polega w tym wypadku na poszukiwaniu granic jej obszaru

1Ukdad czterech réwnan rézniczkowych moze mie¢ rowniez rozwigzania chaotyczne [9L
Wedtug wiedzy autora przypadki takie nie byty jednak obserwowane w uktadach opisanych
w niniejszej pracy.
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w zbiorze P. Na rys.6 przedstawiono przyktadowy obszar statecznosci ruchu
skrzydta Il z nieliniowoscig sprezystg typu Duffinga (patrz p.8) wzgledem zbioru
tréjparametrowego P = {V”,ho,ho}. Z matematycznego punktu widzenia jest to
rbwnowazne wyznaczaniu granic pewnego zbioru w przestrzeni o wymiarze row-
nym liczbie parametréw. Jest to zadanie skomplikowane; nie ma ogélnych, efek-
tywnych algorytméw jego rozwigzywania. Najprostszy sposob polega na uzyciu
pomystu typu Monte-Carlo: sprawdzania statecznosci dla wybranych losowo punk-
tow zbioru P. Jest to jednak sposéb bardzo drogi, gdyz koszt obliczen zalezy w
przyblizeniu wyktadniczo od liczby parametréw M

Km - {Ki)M, (9.2)

gdzie K\ - koszt wyznaczenia wartosci krytycznej pojedynczego parametru (przy
ustalonych wartosciach pozostatych M —1 parametréw).

W przypadku ogélnym nalezy zatem badac statecznos$¢ ruchu wzgledem wszy-
stkich wielkosci nie bedgcych zmiennymi stanu. Moga to by¢: parametry liczbowe
modelu (np. masy, sztywnosci, predkos¢ optywu), warunki poczatkowe, brzegowe
(dla zadan opisanych réwnaniami czastkowymi) oraz wymuszenia zewnetrzne nie-
zalezne od zmiennych stanu. W przypadku zadarn modelowanych losowo moga to
by¢ takze pewne charakterystyki probabilistyczne. Poniewaz podejscie symula-
cyjne zaktada uzycie metod numerycznych, to wszystkie te wielkosci muszg by¢
reprezentowane za pomocg zbioru wielkosci skalarnych. Jest to oczywiste dla pa-
rametrow liczbowych, natomiast dla wielkosci funkcyjnych, takich jak np. wymu-
szenia zewnetrzne, nalezy przyja¢ odpowiednie aproksymacje, np. w postaci:

M
I(*) = J2W (*), (9-3)
=
gdzie ipi(t) sa zatlozonymi funkcjami a c, - stalymi. Badanie statecznosci uktadu
wzgledem wymuszenia f(t) jest w takim przypadku réwnowazne badaniu statecz-
nosci wzgledem zbioru parametrow P = {c1,c2,...,cal}.

10. WniosKi

Przedstawione rezultaty prowadzg do nastepujacych konkluzji.

1. Zastosowanie podejscia symulacyjnego do analizy flatterowej liniowego mo-
delu aeroelastycsnego o dwu stopniach swobody prowadzi do uzyskania wy-
nikéw niemal catkowicie zgodnych z rezultatami analizy klasycznej. Dla
rozwazanych modeli: Pinesa, Theodorsena i ogdlnego uzyskano zgodnosé
wartosci parametrow krytycznych rzedu utamkoéw procenta, co $wiadczy o
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poprawnosci podejscia symulacyjnego, w szczeg6lnosci —uzytych kryteriow
oceny statecznosci ruchu.

. W przeciwienstwie do podejscia klasycznego podejscie symulacyjne prowa-
dzi do wyznaczenia przedzialu zawierajacy krytyczng warto$é parametru;
dtugos¢ tego przedziatu jest jednak niewielka.

. Niezaleznie od przyjetego kryterium oceny statecznosci obserwuje sie zjawi-
sko "rozmycia” wartosci krytycznej, polegajace na tym, ze w miare zawezania
przedziatu zawierajacego predkos$¢ krytyczng coraz trudniej jest jednoznacz-
nie okresli¢ charakter ruchu.

. Rozne kryteria statecznosci ruchu, takie jak zmiana amplitudy w czasie,
zmiana energii mechanicznej obiektu w czasie czy tez wartos¢ wspétczynnika
wzrostu wyktadniczego, prowadzg do identycznych wynikéw analizy ukiadu
aeroelastycznego; Najbardziej przydatne jest kryterium energetyczne, gdyz
za jego pomocag mozna na biezgco analizowa¢ zaréwno statecznos¢ ruchu
uktadu jako catosci, jak réwniez poszczeg6lnych stopni swobody.

. Podejscie symulacyjne nadaje sie szczegoélnie dla tych zadan, ktére nie moga
by¢ analizowane metodami zaktadajgcymi harmoniczng postac¢ ruchu. Jest
szczegOlnie uzyteczne dla zadan nieliniowych, gdyz nawet te problemy nieli-
niowe, ktére moga by¢ analizowane za pomoca podejscia klasycznego, daja
sie fatwo rozwigza¢ za pomocg podejscia symulacyjnego; unika sie przy tym
koniecznosci rozwigzywania nieliniowego, zespolonego zagadnienia wtasnego.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

PROBA ODWZOROWANIA OBCIAZEN AKUSTYCZNYCH

W BADANIACH TRWALOSCI PRZEKLADKOWEGO STERU

WYSOKOSCI SAMOLOTU 1-22 W HAMOWNI ZA SILNIKIEM
K-151

Antoni Niepoko6#*czycki

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wprowadzenie

Problem zmeczenia akustycznego w technice lotniczej wigze sie nieodtacznie
z wielkoscig i predkoscia wspotczesnych statkéw powietrznych i nabiera ostatnio
coraz wiekszego znaczenia.

Elementy struktury samolotu obcigzone akustycznie muszg by¢ poddane ba-
daniom, w wyniku ktérych zostanie okreslony ich resurs z uwagi na to obcigzenie;
podobnie jak w wyniku klasycznych badan zmeczeniowych okreslany jest resurs
od obcigzen np. manewrowych.

Jednym z gtéwnych Zrédet obcigzenia akustycznego konstrukcji jest silnik
odrzutowy. Duza predkos$¢ gazéw wylotowych z silnika powoduje powstanie za
jego dyszg strefy turbulentnej, ktéra oddziatywuje na znajdujgce sie w niej ele-
menty struktury ptatowca. W strefie takiego oddziatywania jest ster wysokosci
samolotu 1-22.

Wykonany w spos6b klasyczny ( poszycie usztywnione zebrami) ster wysokosci
okazat sie bardzo mato odporny na obcigzenia akustyczne - poszycie pekato juz po
ok. 50 godzinach lotu. Z tego powodu wykonany zostat tzw. ster przekladkowy,
zawierajgcy segmenty sptywowe z rdzeniem komorkowym. Ster ten zostal poddany
probie na zmeczenie akustyczne w dos¢ nietypowych warunkach - wykorzystujac
bowiem probe trwatosci i niezawodnosci silnika K-15 w hamowni, umieszczono go
tam na specjalnym stanowisku za silnikiem.

Ponizej przedstawiono

® krotka charakterystyke pola akustycznego oddziatywujgcego ng ster;
» opis konstrukcji przektadkowego steru wysokosci samolotu 1-22;

« spos6b w jaki odwzorowywano obcigzenia akustyczne w hamowni.

1Referat wygtoszony na VV Ogoélnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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2. Charakterystyka pola akustycznego

Ster wysokosci samolotu 1-22 znajduje sie w strefie bardzo silnego od-
dziatywania akustycznego strumieni gazéw wylotowych z silnikéw (rys.lI).

Rys. 1 Samolot 1-22 - potozenie steru wysokosci wzgledem dyszy silnikow

Rozwazania teoretyczne i badania eksperymentalne wykazuja, ze hatas emito-
wany przez strumien gazu spalinowego, wyptywajacy z dyszy wylotowej o prze-
kroju okragtym, jest zwigzany z parametrami jego przeptywu. Na proces wyptywu
spalin i zwigzany z nim hatas, zasadniczy wptyw ma zjawisko burzliwego mieszania
sie spalin z otoczeniem na granicy stozka wyptywajacego strumienia. Jak widac
na rysunku granica ta przebiega wtasnie przez ster wysokosci samolotu.

W celu okreslenia pola akustycznego, ktdre oddziatywuje na ster, wykonane zo-
staty pomiary cisnien akustycznych w punktach lezacych zajeg”™ krawedzig sptywu.
Na rysunku 2 przedstawiono wynik pomiaru wykonanego w punkcie lezagcym w
ptaszczyznie osi silnika, w czasie gdy oba silniki jednocze$nie pracowaly z peing
mocg (N = 15600). Jak wida¢ spektrum hatasu jest szerokopasmowe z maksi-
mum przy czestotliwosci okoto 800 Hz. Catkowity poziom ci$nienia akustycznego
Lpjest rzedu 150 dB.

3. Opis konstrukcji przekladkowego steru wysokosci samolotu 1-22

Typowe struktury samolotu budowane sg najczesciej jako zespolty elementéw
pokrycia usztywnione przez wregi, podtuznice i zebra. Sa to ukiady stabo ttumigce



Proba odwzorowania obcigzen. 201

Rys. 2. Cisnienia akustyczne za krawedzig sptywu steru wysokosci Irydy

drgania; ich czestosci rezonansowe (szczegolnie podstawowe czestosci rezonansowe
paneli pokrycia) lezg w tym samym pasmie czestotliwosci, w ktéorym hatas emito-
wany przez silnik wykazuje duza intensywno$¢.

Elementy pokrycia zostajg pobudzone do drgan rezonansowych, ktére powodu-
ja zmienne obcigzenie struktury. Amplitudy tych obcigzeh sg wprawdzie mate w
poréwnaniu do innych obcigzen zmeczeniowych (np. od podmuchdéw, manewrow),
jednak w nastepstwie znacznie wyzszych czestotliwosci moga powstaé pekniecia
zmeczeniowe spowodowane duza liczbg cykli zmiany obcigzenia wystepujaca w
ciggu krotszego czasu.

Ster wysokosci Irydy wykonany w sposéb klasyczny okazat sie bardzo mato
odporny na obcigzenia akustyczne. Pierwsze pekniecia pokrycia mozna byto zaob-
serwowac juz po ok. 50 godzinach lotu. Po wielu modyfikacjach steru i prébach
laboratoryjnych zdecydowano sie ostatecznie na tzw. ster przekitadkowy (rys.3).

Konstrukcja steru przektadkowego tym rozni sie od konstrukcji klasycznej, ze
wbudowane zostaty w jego czesci sptywowej segmenty z rdzeniem komdrkowym.
Pozwolito to na rezygnacje z zeber w tym rejonie i na zmniejszenie grubosci po-
krycia w tej czesci z 0.6 mm na 0.3 mm.
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= Zasadnicze wady konstrukcji z rdzeniem komérkowym to skomplikowana i

wymagajgca duzej doktadnosci technologia oraz mata odpornos$¢ na niezbyt
nawet duze obcigzenia skupione.

Z dynamicznego punktu widzenia przewaga konstrukcji steru z rdzeniem
komérkowym nad konstrukcjg klasyczng wynika stad, ze rdzen realizuje
idee ciggtego podparcia pokrycia, przez co eliminuje lokalne drgania jego
paneli. Konsekwencjg tego jest fakt, ze ster w interesujacym nas pasmie
czestotliwosci, odpowiada na wymuszenie akustyczne jedynie postaciami na-
turalnymi catej struktury.

Z punktu widzenia zmeczenia akustycznego konstrukcja z wypetniaczem

komoérkowym jest znacznie korzystniejsza, bowiem eliminuje znaczna ilos¢
potaczen nitowych, ktére w konstrukcji klasycznej sa ogniskami peknigc.

4. Odwzorowanie obcigzen akustycznych w hamowni

Najczesciej spotykane dotychczas sposoby odtworzenia obcigzen akustycznych

e doswiadczenie z rzeczywistym silnikiem;
e doswiadczenie z hatasem symulowanym;

= doswiadczenie z fragmentem struktury.
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Pierwszy z tych sposobdw odwzorowuje obcigzenia akustyczne bardzo dok-
tadnie, wymaga jednak bardzo duzych naktadéw. Druga metoda, to metoda la-
boratoryjna, w ktérej za pomoca specjalnych generatoréw odtwarza sie dosta-
tecznie doktadnie spektrum i warstwice hatasu; nie sa odtwarzane w tej me-
todzie przestrzenne zaleznosci fazowe ci$nienn akustycznych, maja one bowiem
drugorzedne znaczenie. Doswiadczenie z fragmentem struktury polega na podzie-
leniu duzej struktury na czesci i poddawaniu tych czesci obcigzeniu akustycznemu
pochodzacemu od hatasu rzeczywistego lub symulowanego.

Zaden z przedstawionych wyzej sposobéw odwzorowania obcigzern akustycz-
nych nie mégt by¢ zastosowany przy badaniu trwatosci akustycznej przektadkowego
steru wysokosci samolotu 1-22. Pierwszy z powodu zbyt wysokich kosztoéw, drugi z
powodu braku odpowiedniej aparatury i pomieszczenia, a trzeci z braku mozliwosci
podziatu steru przekitadkowego na odpowiednie fragmenty.

W tej sytuacji postanowiono wykorzysta¢ majaca sie wiasnie odby¢ prébe
trwatosci i niezawodnosci silnika K-15 w hamowni naziemnej.

Ster zostat umieszczony na specjalnym stanowisku w hamowni tak, ze wzgledne
potozenie charakterystycznych punktéw i osi bylo zgodne z ich potozeniem na
samolocie, z tym, ze ster na stanowisku by} umieszczony nie w goérnej, jak w
samolocie, lecz w dolnej strefie stozka gazéw wylotowych. Na stanowisku istniata
mozliwos¢ regulacji wszystkich katéw i odlegtosci steru od osi silnika.

Poniewaz w warunkach hamowni nie mozna byto doktadnie odtworzy¢ rzeczy-
wistego pola akustycznego (zbyt silny wptyw fal odbitych od $cian hamowni) oraz
z powodu innego niz na samolocie zawieszenia steru - tam podatny statecznik,
tu trzy sztywne, niezalezne podpopry - nalezato wybrac¢ inne kryterium zgodnosci
obcigzen rzeczywistych z obcigzeniami uzyskanymi w hamowni.

Podstawowym kryterium byto odwzorowanie naprezen.

Dodatkowo przeprowadzono pomiar i poréwnanie drgan steru.

Poziomy naprezen na pokryciu badanego steru okreslono na podstawie pomia-
row wykonanych na samolocie przy pracujacych silnikach na ziemi.

W zarejestrowanych przebiegach tensometrycznych poddano analizie:

= wartosci catkowitych naprezen dynamicznych;
= wartosci maksymalnych naprezen harmonicznych;

= czestosci maksymalnych naprezenn harmonicznych.
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Rys. 4. Stanowisko w hamowni

Wartosci catkowitych naprezen dynamicznych przedstawiono ponizej w tabeli.

Nr Naprezenia [MPa]
tens T 13000 14000 15000 15600
obr/min obr/min obr/min obr/min
1 0.342 3.420 5.928 8.550 9.120
2 0.342 3.648 6.270 9.120 11.400

3 0.456 3.990 6.270 10.260 12.540
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Poziomy drgan akustycznych steru wysokosci okreslono na podstawie pomiarow
drgan w locie przeprowadzonych na prototypie ANP01-04 w czasie, gdy zamon-
towane byty na nim stery przektadkowe. Drgania mierzone byty czujnikiem tego
samego typu co czujnik zamontowany na sterze w hamowni.

Analizie poddano pomiary z 14 lotéw. Analiza ta wykazata, ze najwieksze
drgania steru wysokosci wywotane pracg silnika wystepujg w tych fazach eksplo-
atacji samolotu, w ktérych samolot stoi w miejscu a silniki pracujg z petng mocg
(sa to wszelkie proéby silnikéw przed startem lub po przeglagdach czy remontach)
oraz poczatkowa faza startu.

W celu uzyskania zgodnos$ci naprezen korygowano potozenie steru i ostatecznie
zostat on umieszczony ok. 70 mm blizej osi silnika niz na samolocie, przy czym
zachowane zostaty wszystkie katy charakteryzujgce jego potozenie.

W tabeli ponizej przedstawiono wartosci naprezen uzyskanych w hamowni po
zmianie potozenia steru oraz poréwnanie ich z warto$Sciami rzeczywistymi.

Tensometr Naprezenie Naprezenie Btad
nr w hamowni na samolocie
[MPa] [MPa] [%]
9.45 9.12 +3.61
2 11.55 11.40 +1.31
12.23 12.54 -2.47

Z poréwnania drgan zmierzonych w hamowni z drganiami zarejestrowanymi w
czasie lotu wynika, ze:

= zmianie ulegty czestotliwosci drgan rezonansowych - wynika to z innego spo-
sobu zamocowania steru (tu trzy sztywne, niezalezne podpory, a na samolocie
podatny statecznik );

« podobnej zmianie ulegty czestosci maksymalnych naprezen harmonicznych;

e poziomy drgan w hamowni sg wyzsze od drgan rzeczywistych w catym roz-
patrywanym zakresie czestotliwosci.

Czestotliwo$¢ rezonansowa [Hz] Przyspieszenia [m/s2] Biad

samolot hamownia samolot  hamownia [%0]
290 4 320 263 60 80 +25
400 4 430 375 60 75 +25
490 4 510 474 100 122 +22

750 4 850 820 45 50 +11
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IDENTYFIKACJA WELASCIWOSCI DYNAMICZNYCH
IMITATORA CELU POWIETRZNEGO1

Jozef Gacek

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Praca zawiera krétka charakterystyke niekierowanego imitatora celu powie-
trznego i metodyke badan teoretycznych jego wdasciwosci dynamicznych w
locie przestrzennym. Przedstawiono poréwnanie wynikéw badan teoretycz-
nych z rezultatami badan doswiadczalnych w locie na rzeczwistym imitatorze
celu powietrznego.

1. Wprowadzenie

Nowoczesne metody szkolenia obstug skomplikowanych i kosztownych w eks-
ploatacji urzgadzenh technicznych wymagaja szerokiego stosowania réznego rodzaju
imitatoréw i symulatorow. Przedmiotem badan w niniejszej pracy jest nowe
Irozwia;zanie konstrukcyjne imitatora celu powietrznego o poddzwiekowej predkosci
otu.

Podstawowym celem przeprowadzonych rozwazan byto opracowanie metodyki
badan teoretycznych wiasciwosci dynamicznych tej klaty obiektéw latajgcych. Re-
alizacja zatozoi ;go celu badan wymagata m.in.:

= opracowania modelu fizycznego rozpatrywanego imitatora;
= sformutowania modelu matematycznego przestrzennego ruchu obiektu;

0 przeprowadzenia analizy poréwnawczej wynikéw uzyskanych na drodze ba-
dan teoretycznych z wynikami badan w locie na rzeczywistych imitatorach
celu powietrznego.

Z uwagi na podobiennstwo modelu aerodynamicznego rozpatrywanego imita-
tora do niekierowanych obiektéw latajacych, wykorzystano niektére rozwigzania z
zakresu dynanJki lotu zawarte w pracach [1 -j- 5]. =

1Referat wygtoszony na IV Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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2. Modelowanie fizyczne i matematyczne imitatora

Imitator celu powietrznego traktowano jako bryle sztywng o zmieniajgcej sie
masie i szesciu stopniach swobody odpowiadajgcych przemieszczeniom obiektu w
ptaszczyznie pionowej i poziomej xg,yg,zg oraz trzern obrotom dookota odpowie-
dnich osi uktadu Ox'y'z' (rys.2). Ponadto przyjeto, ze:

ruch obiektu odbywa sie w wyniku dziatania ciagu silnika rakietowego
P (na aktywnej czesci toru) oraz stacjonarnych sit aerodynamicznych
i masowych zredukowanych do wektora gtéwnego i momentu gtéwnego
wzgledem $rodka masy imitatora (rys.4);

- predkos¢ optywu @®ajest sumg geometryczng predkosci srodka masy ob-
iektu v oraz predkosci powietrza vw, w punkcie pokrywajacym sie w
danej chwili ze srodkiem masy obiektu.

Schemat aerodynamiczny rozpatrywanego imitatora z niektdrymi jego charak-
terystykami geometrycznymi przedstawiono na rysunku 1.
Do opisu wikasciwosci dynamicznych imitatora na torze przyjeto nastepujace
prostokatne prawoskretne uktady wspétrzednych (rys.2 -f 4):
- normalny ziemski uklad wspotrzednych 0Ooxgygzg (rys.2 i rys.3), tzn.
nieruchomy uktad inercjalny zwigzany z Ziemig;
normalny uktad wspoétrzednych 0xgygzg (rys.2 i rys.3);
uktad wspédtrzednych zwigzany z trajektorig OxkVk"™k (rys-3);
- predkosciowy (przeptywowy) uktad wspétrzednych Oxayaza (rys.4);
- ukfad wspotrzednych zwigzany z obiektem Oxyz (rys.2 i rys.4),

oraz nastepujace wspotrzedne liniowe i katowe:
- wspodtrzedne liniowe xg, yg,zg opisujace potozenie poczatku uktadu zwig-
zanego z obiektem wzgledem poczatku ukiadu nieruchomego % xgygzg
(rys.2);
wspotrzedne katowe 7 opisujgce konfiguracje uktadu sztywno zwia-
zanego z obiektem oxyz wzgledem ukiadu normalnego Oxgygzg (rys.2).

Ponadto przyjeto nastepujace quasi-predkosci:

- quasi-predkosci liniowe tr,vv,vz, czyli sktadowe wektora predkosci $rod-
ka masy imitatora tw zwigzanym ukladzie wspoétrzednych Oxyz (rys.4);
guasi-predkosci katowe p,q,r, tzn. skltadowe chwilowej predkosci ka-
towej obiektu 1? w ukladzie 0Oxyz (rys.4).

Dynamiczne réwnania ruchu imitatora sformutowano na podstawie réwnan dy-
namiki klasycznej bryt o zmieniajgcej sie masie, tzn. prawa o zmianie pedu i kretu
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463

Rys. 2. Uklady wspotrzednych: Oaxgyszaj Ox3yszg, Oxyz; przyjete wspotrzedne: liniowe
xs>tAma oraz katowe ip,0,y
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Rys. 3. Uklady wspéhrzednych: 0Oxsygz,, Ox*yti*, “Sayaza\katy: pochylenia toru B,
zwrotu toru !1?, predkosciowy kat przechylenia ya

Rys. 4. Sily i momenty sit zewnetrznych dziatajgcych na obiekt w locie, quasi-predkosci
liniowe vt,wy,v, i katowe r,p,d\katy a,/?
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uktadu materialnego [3,4].

Zapisujgc dynamiczne réwnanie ruchu imitatora w ukfadzie wspotrzednych
zwigzanym z trajektorig  OxkVk"k (réwnania ruchu $rodka masy) i uktadzie
zwigzanym Oxyz (réwnania ruchu dookota $rodka masy), po okresleniu zwigzkdéw
kinematycznych i geometrycznych miedzy uktadami wspétrzednych otrzymano
nastepujacy uktad réwnan ruchu przestrzennego przyjetego modelu fizycznego
rozwazanego obiektu:

- réwnania dynamiczne ruchu postepowego i obrotowego
dv .
am(t) = Pcosacos0 - m(t)gsinQ - Xa,

~-tm (t)v = P (sinacos70+ cosasin/3sin7,) + Yacos7, +
a

- 20sin70- m(t)gcoss , (2.1)
d9 /. _ . \
pr m(t)vcosd - -P(sinQsin70+ cosasin”cos70J +
\"
-Y asin7a - Zacos7a,
8/x (0 = M*0 4- MAr + Af|p+ M%(i - [/,(*) - v()]p<z,
J 1y(f) = Myo+ M*0 + M*p + Afyr - [jr(t) - /,(*)]rq, (22)
8/,(*) =Mad+ M°a+ Mlg+ M\r- [/,(!)- /,(®)]rp,
- réwnania kinematyczne predkosci katowych i liniowych
dd
— =psm7 + ecos7 ,
Tt cos V' = pcos7 —(Qcos7 , ' (2.3)

JT = r - tgtfcos7 - gsin7) ,

dx 3
—VC0S0 coS9 ,
dt
=rsin0 , 2.4
dt (2.4)
dz, .
- = -t) cos©sin!?
dt
- réwnanie zmiany masy
dm
(2.5)

ng
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- zwigzki geometryczne

sina = | 7~sint?cos 7 cosfl? —rp) + sin7 sin(lP —">)J cos 6 +
—sin 0 cos Pcos 7} secfi (2.6)
sinfi = cos 6 Jsind sin7 cos(!P —\» —cos 7 sin(iP —\W0] —sin 0 cos t?sin7 ,

sin7a = |cosa sinfi sind —cos P”sina sin fi cos 7 —cos fi sinyj j sec9,

gdzie:
XaYaZa - skladowe wektora gtéwnego sitaerodynamicznych Ra w
uktadzie przeptywowym Oxayaza (rys.4);
MX)MV,MZ - skladowe wektora gtownego momentu dziatajgcego na
obiekt M w uktadzie zwigzanym Oxyz (rys.4);
MJ, M& - pochodne skiadowych momentu wzgledem odpowiednich

parametréw ruchu obiektu [1,4].

3. Przykiad symulacji komputerowej parametréw lotu imitatora i
doswiadczalna weryfikacja modelu matematycznego

Na podstawie modelu fizycznego i modelu matematycznego opracowano al-
gorytm do wyznaczania parametréow lotu przestrzennego imitatora, przewidujacy
rozne warianty obliczen ze wzgledu na strukture badanego obiektu oraz dwa wa-
rianty ze wzgledu na warunki poczatkowe ruchu. | tak np., mozna symulowac lot
imitatoréw o réznym schemacie konstrukcyjnym, natomiast warunki poczatkowe
ruchu nalezy okresla¢ dla chwili startu lub dla dowolnej innej chwili ruchu imita-
tora.

W oparciu o wspomniany algorytm opracowano program obliczern komputero-
wych, ktéry umozliwia badanie wptywu parametréw konstrukcyjnych oraz warun-
kéw startu i lotu obiektu najego parametry ruchu przestrzennego. Symulacje lotu
rozpatrywanego imitatora przeprowadzono dla zbioru warunkéw poczatkowych ru-
chu uzasadnionych wzgledami praktycznymi. Np.,gldwne parametry poczgtkowe
ruchu przyjmowane byly nastepujaco: 00= 5-f 30°, vo = 0.0, vk = 200 -f 400
[m/s], tk = 0.62 4- 1.1 [s]. Indeks dolny k wyro6znia wielkoSci dotyczgce punktu
wytgczenia silnika imitatora.

Szczegotowej analizie poddano faze lotu obiektu w przedziale czasu (5 -j-15) [s],
gdyz zastosowana metoda badan eksperymentalnych umozliwiata w tym przedziale
czasu uzyskiwac¢ wyniki obarczone znacznie mniejszymi btedami w poréwnaniu z
pozostatymi czeSciami toru.
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Rys. 5. Wykresy: v(t,v0) => 1- wyniki badan doswiadczalnych, 2 - wyniki badan
teoretycznych

Rys. 6. Wykresy: yg(t,v0)
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Rys. 7. Wykresy: zt(t,v0)

Rys. 8. Zmiana kata natarcia a na torze
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Rys. 10. Zestawienie btedéw wzglednych wielkosci v, xg, yg, z}
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Charakterystyczne wyniki analizy numerycznej badanego modelu imitatora
oraz ich poréwnanie z rezultatami badan poligonowych na obiektach rzeczywistych
przedstawiono na rysunkach 5 -r 10. Na rysunkach tych cyfrg 1 oznaczono krzywe
ilustrujace wyniki badan doswiadczalnych na imitatorach, natomiast cyfrg 2 ozna-
czono zmiany parametréow ruchu uzyskane w badaniach teoretycznych wedtug za-
proponowanego algorytmu. Rdznice wystepujace miedzy niektorymi wynikami ba-
dan teoretycznych i doswiadczalnych, w postaci btedéw wzglednych (odniesionych
do wynikow badan eksperymentalnych) zestawiono na rys.10.

Analiza uzyskanych rezultatow wykazata, ze wystepujgce réznice wynikéw sy-
mulacji i eksperymentu mieszczg sie w granicach rozrzutu parametréw ruchu imi-
tatora, spowodowanych zmiennymi warunkami startu i lotu (odchytkami charakte-
rystyk konstrukcyjnych i napedu imitatora, odchytkami parametréw osrodka ruchu
w stosunku do parametréw okreslonych wedtug przyjetego modelu atmosfery ziem-
skiej, itp.).

Przedstawiona teoretyczna metoda badan witasciwosci dynamicznych obiek-
téow w locie, moze réwniez znalezé zastosowanie do analizy ruchu obiektéw o
schematach aerodynamicznych rézniacych sie od przedstawionego na rysunku 1.

4. Whnioski koncowe

Zgodnie ze sformutowanym na wstepie celem pracy, wyniki analizy numerycznej
zostaty potwierdzone podczas badan rzeczywistych imitatoréw w locie, w ktoérych
dokonano pomiaru ich parametrow kinematycznych. Ogo6lna zgodno$¢ wynikéw
uzyskanych z obliczen i badan modeli rzeczywistych weryfikuje opracowany model
badanego zjawiska.

Przedstawiona metoda badan oraz uzyskane rezultaty uzasadniajg wniosek, ze
poprawny i zweryfikowany algorytm badan teoretycznych powinien by¢ stosowany
juz w fazie wstepnego projektowania obiektow.

Z uwagi na fakt, ze zaproponowana metoda umozliwia uzyskiwanie ciagtej in-
formacji o zmianie parametréw ruchu obiektu na torze oraz czas trwania procesu
symulacji toru jest mniejszy od czasu w jakim odbywa sie rzeczywisty lot imitatora,
moze ona znalez¢ zastosowanie podczas opracowania odpowiednich programow i
symulatoréw do szkolenia obstug odpowiednich zestawéw rakietowych.

W ramach kontynuacji niniejszej pracy zamierza sie przeprowadzi¢ doktadniej-
szg analize stabilnosci ruchu oraz badania wptywu niektérych warunkéw startu i

lotu na rozrzut podstawowych parametréw przestrzennego ruchu tego typu obiek-
tow.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

DZIEDZINY FUNKCJONOWANIA OBIEKTU
POWIETRZE-POWIETRZE W SYTUACJI CELU
MANEWRUJACEGO W PLASZCZYZNIE PIONOWEJ1

Jan Niczyporuk

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Zbadano dziedziny funkcjonowania obiektu powietrze-powietrze w uwarunko-
waniach walki powietrznej w sytuacji celu manewrujacego wptaszczyznie pio-
nowej. Ze zbioru reprezentatywnych hipotez o ruchu celu, charakteryzujacych
”cel manewrujacy”, wyznaczono manewry obronne kryterialne. Manewry
te wyznaczajg cze$¢ wspdlng obszaréw samonaprowadzania, ktérg nazwano
"gwarantowanym obszarem samonaprowadzania” .

1. Wstep

W pracach [3,7,8,10] przedstawiono aspekty formalizmu aksjomatycznego w
ujeciu topologiczno-mnogosciowym i aplikacyjnego w pojeciach uktadéw dyna-
micznych w przestrzeni zdarzenn w postaci uktadu réwnan rézniczkowych i wa-
runkéw orientorowych - zagadnienia systemu proceséw <fisnpw proporcjonalnego
samonaprowadzania obiektu powietrze-powietrze w sytuacji celu manewrujacego
w uwarunkowaniach procesow ataku nosiciela - i metody zobrazowania wynikéw
w ujeciu cetowos$ciowym w postaci spetnienia zaleznosci miedzy obszarami dopu-
szczalnych warunkéw odpalania ftonpw, startu ftopw, zdarzen realizacji zadania
Qrzpw, ktore warunkuje zbiér docelowy fic w postaci relacji farzpw C i?c, zas
wyznaczajg operatory transformacji Cnp i kinetyczny C. Objasniono réwniez
pojecia dziedzin funkcjonowania obiektu: wejsciowej i docelowej w postaci uo-
gélnionej, definiowanej jako rozmaitosci OoPRw, ftrzpw wzbogacone o odpowiednie
zbiory pol Ko(Czopw), Krz(nrzpw), ktére wyznaczajg struktury tych rozmaitosci.

W niniejszym opracowaniu przedstawia sie algorytm obliczeniowy przyblizony
metodyki badan [7,8], zorientowany na analize numeryczng ztozonych wielogra-
nicznych zagadnien dziedzin funkcjonowania obiektu powietrze-powietrze (podsy-
stemu ogniowego Qe) klasy pocisku rakietowego o uktadzie "kaczka”, z napedem
startowym, wyposazonego w ukiad koordynatora Sledzenia celu i uktad proporcjo-
nalnego samonaprowadzania [3].

1Referat wygtoszony na VvV Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Badania obliczeniowe (rozwigzanie przyktadu), ilustrujace podjety przedmiot
badan i zaproponowane metody, przeprowadzono dla wyréznionego kierunku ataku
nosiciela w tylnej potptaszczyznie na cel manewrujacy w ptaszczyznie pionowej, dla
sytuacji poczatkowej proceséw samonaprowadzania: wysokosci poczatkowych celu
i rakiety Z& = ZQ = 1000 m, predkosci poczatkowych celu i rakiety WQ =
Vo = 300 m/s, 7co = 0, +fa = var. Wyroznione cechy szczegélne wariantu zadania
oznaczamy indeksem (0) u géry po prawej stronie przy odpowiednich wielkosciach.

W wyniku badan wyznaczono:

= Reprezentatywne ~zobrazowania ~ ~ /’,0l”™no charakterystyk celu
manewrujgcego FI0i nosiciela atakujgcego f2no\xrO dla standaryzowa-
nych warunkéw poczatkowych na przyjetym kierunku ataku.

e Zbior zagadnien czesciowych {< >}, *=0,...,5 dziedzin
funkcjonowania dla reprezentatywnego zbioru hipotez {HRCi}, i = 0,...,5

o ruchu celu manewrujgcego.

< Rozwigzania zagadnien czesciowych dla zbioru hipotez o ruchu celu: klasy
manewréw predkoscia HRCo, HRC\', klasy manewréw gorka HRCIi, ...,
HRCa; manewru potpetla HRCS.

= Wiasnosci zbioru operatoréw £$, £ (i) przeksztatcen rozmaitosci fIW

J«*g)i;‘?w> *9*(r9pw GTUH

= Wiasnosci zbioru dziedzin funkcjonowania < ~oJw, *opw(f2$ w) >,

< ftrzpw, > w aspekcie analiz ilosciowej i jakosciowej, globalnej i
lokalnej (np. skuteczno$ci manewréw ataku nosiciela i manewrdw obronnych
celu).

Stwierdzono, iz przeksztatcenia Cnp, C sg gtadkie, wzajemnie jednoznaczne,
zachowujace orientacje obszaréw. Wiasnosci te uzasadniajg spetnienie koniecznych

warunkow agregacji rozwigzan czesciowych nl%w-i= 0,...,5 do globalnych
rozmaitosci  ftOpw, fi{zpw. Zauwazamy, iz wspomniane wiasnosci umozliwiajg
zbadanie, przynajmniej w sensie teoretycznym, czesci wspdlnej obszarow QO
nazwanej gwarantowang dziedzing funkcjonowania obiektu p-p w sytuacji celu
manewrujacego. W omawianych badaniach ograniczono sie do wyznaczenia apro-
ksymacji zewnetrznej fi0 obszaru . Stwierdzono, iz:
= Aproksymacja zewnetrzna gwarantowanego obszaru samonaprowadzania
jest obszarem jednospoéjnym, ograniczonym krzywag zamknietg, skia-
dajaca sie z tukdéw, bedacych wycinkami krzywych brzegowych obszaréw

samonaprowadzania, odpowiadajgcych kryterialnym manewrom obronnym
celu.
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* Szczegblne “wihasnosci obszaru J?0 uzasadniajg mozliwo$¢ wydzielenia pod-

obszaru QOm semioptymalnych warunkéw startu rakiety na cel manewrujg-
cy-

Wyniki badan potwierdzaja celowo$¢ formutowania zagadnienn dynamiki pro-
cesow koncowej fazy ataku nosiciela i inicjacji proceséw samonaprowadzania z
uwzglednieniem manewréw obronnych celu "ostatniej szansy” (riposty obronnej).
Udowodniono, iz mozliwe sg skuteczne manewry obronne celu, za$ z pozycji nosi-
ciela - uzasadniono potrzebe precyzyjnej realizacji proceséw ataku nosiciela, aby

wypracowaé¢ suboptymalne warunki samonaprowadzania z obszaru

Zwréémy uwage, iz sformutowania odpowiednich wymagann w problemie syn-
tezy ukfadu samonaprowadzania, dotyczgace doboru charakterystyk geometrycz-
nych, aerodynamicznych, masowych, metody samonaprowadzania, uktadéw stero-
wania i stabilizacji determinuja pozadane witasnosci dziedzin funkcjonowania pod-
systemu ogniowego w uwarunkowaniach proceséw walki powietrznej.

2. Modele strukturalny i kinetyczny podsystemu ogniowego

W pracy [3], objasniono pojecie Srodowiska systemu proceséw samonaprowa-
dzania. Zaproponowano przyjecie, jako istotnego elementu tej struktury, autono-

micznych charakterystyk:
[irco.~no, &N, (2.1)

obiektéw systemu samonaprowadzania: celu fl*, nosiciela QnO, pocisku ra-
kietowego ftpQ. Wymienione charakterystyki sg wykorzystywane w problemie
syntezy systemu proceséw walki powietrznej. Odwotujgc sie do metody syntezy
systemu proceséw samonaprowadzania podanej w pracach [3,6,7] zauwazamy, iz
pierwszoplanowa role spetniaja zagadnienia elementéw struktury systemu proce-
sow walki, jako spéjnej teorii interpretacji i formutowania probleméw dynamicz-
nych oraz metod badania dziedzin funkcjonowania:

a) element strukturalny ES-11, reprezentujacy klase procesow walki f pwU, dla
jednej realizacji procesu samonaprowadzania na zadany manewr obronny
celu (podstawowy elementarny);

b) element strukturalny ES-12, reprezentujacy klase proceséw walki <gpwn
dla wszystkich dopuszczalnych proceséw samonaprowadzania z zadanym wa-
runkiem poczgtkowym w postaci standaryzowanej na zadany manewr celu,
prowadzacy do zbadania infinitezymalnego podobszaru f2e0i dziedziny funk-
cjonowania;
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c) element strukturalny ES-21, reprezentujacy klase procesow walki  <gpwei
dla jednej dopuszczalnej sytuacji poczgtkowej procesow samonaprowadza-
nia w przypadku celu manewrujgcego (podstawowy elementarny w klasie
manewrujgcego celu);

d) element strukturalny ES-22, reprezentujacy klase proceséw walki <722 dla
zadanej sytuacji poczatkowej proceséw samonaprowadzania w postaci stan-
daryzowanej w przypadku celu manewrujgcego, prowadzacy do zbadania in-
finitezymalnego gwarantowanego podobszaru fioe dziedziny funkcjonowania.

Na bazie wyszczegdlnionych elementéw wyrézniamy dwa warianty metody zba-
dania rozmaitosci gwarantowanej dziedziny funkcjonowania Oo-
- w oparciu o elementy a, bi operacji iloczynu i sumy mnogosciowej

ﬂ(zunnd"> @

cEE£l

- woparciu o elementy b, ci operacji sumy mnogosciowej
v &H 24)

W dalszej czeSci rozwazan podamy interpretacje przedmiotu badan w (p.2.2)
w ujeciu elementéw ci d, za$ procedure rozwigzania zagadnienia w (p.3) na bazie
elementéw a, b i operacji (2.2).

2.1. Przyblizone rozwigzania charakterystyk autonomicznych obiektéw uk-
tadu samonaprowadzania

2.1.1. Charakterystyki obiektu celu manewrujacego

Przedstawia sie badania charakterystyk celu manewrujgcego wptaszczyznie pio-
nowej - hipotetycznego obiektu C klasy samolotu mysliwskiego z zatoga, trakto-
wanego jako punkt materialny i wykonujgcego manewry w ptaszczyznie pionowej,
sterowane przecigzeniem nc = [n”, ncz]. Uwzgledniono ograniczenia sterowan
typu lokalnego i globalnego, ktére sg uwarunkowane: przecigzeniem dopuszczal-
nym naj (nCff = 8), przecigzeniem rozporzadzalnym, graniczna sprawnoscig
psychofizyczng pilota na podstawie wynikéw pracy [2].

Zbadano:

a) dziedzine sterowania (rys.l) /2co]*cO z warunkiem poczgtkowym standaryzo-
wanym
*c0 = [*c0>Zoo, Veo, 7aeo] = [0, Z, V, 7aco]

dla lotu poziomego 7oco = 0, na wysokosci zeo = 300 m, z predkoscig
Vo = 300 m/s;
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b) reprezentatywny zbiér HRC hipotez o ruchu celu {HRCi}, i = 0-r5
o elementach nQ = [ncrt(*)i nczi(01I*cOi ktére wyznaczajg programujace
sktadowe przecigzenia stycznego nCl, (rys.la) i przecigzenia normalnego nczi
(rys.Ib);

%
02 H-1

01
uur

2 4 e 8 w 122 M 16 18 2 t[s]

c) obraz (rys.2) portretu orientorowego W przestrzeni 0xezc, reprezen-
towany zbiorem trajektorii t=0,5, odpowiadajacych poszczegdlnym
hipotezom o ruchu celu (pkt.b).

W zbiorze hipotez HRC o ruchu celu (pkt.b) wyrézniono:

d) klase manewréw predkoscia: HRC-0 lot jednostajny poziomy, HRC-1 -
rozpedzanie w locie poziomym do predkosci maksymalnej w rezimie petnego
dopalania;

e) klase manewréw "gorka”: HRC-2 - gorka plaska (30°) o kacie nachylenia
toru 30°, HRC-3 - gorka stroma (60°), HRC-4 - gorka intensywna (78.2°);

f) klase manewréw potpetli: HRC-5 - pétpetta wykonana z lotu poziomego dla
funkcji sterujacej nct (H.5) (rys.Ib), zobrazowana trajektorig 7~ (rys.2).
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S12. Charakterystyka nosiciela

Przedstawia sie badania charakterystyk nosiciela w koncowej fazie ataku (wpro-
wadzania, odpalania i wyprowadzania) - hipotetycznego obiektu N, klasy samo-
lotu mysliwskiego z zatogg, traktowanego jako punkt materialny i wykonujacy lot
w plaszczyznie pionowej, sterowany przecigzeniem np= [n”, np2]. Uwzgledniono
ograniczenia sterowan typu lokalnego i globalnego, uwarunkowane miedzy in-
nymi przecigzeniem dopuszczalnym np2y (npzg = 8) i graniczng sprawnoscig
psychofizyczng pilota [2], wymogami bezpieczenstwa lotu w pro-
cesie wprowadzania, wyprowadzania. Zbadano:

a) dziedzine sterowania Z2,0]*no z warunkiem docelowym standaryzowanym:
*n0 = [*nCt 0t 7«n0] = (0, ZnOj - i

2n0 = 1000 m, F,0 = 300 m/s. Dziedzinge zobrazowano (rys.3) zbiorem
sterowan Un.jino = Um|]*nO programujacych sktadowe wektora przecigzenia
[*oxti *—1,..,4.

b) obraz portretu orientorowego rn]x0 w przestrzeni konfiguracji 0,,xnzn re-
prezentowany zbiorem trajektorii 7™ i = 0,...,4 (rys.4), odpowiadajacych
dopuszczalnym sterowaniom (pkt.a), w tym trajektoria brzegowa 7ngg, uwa-
runkowana wymogiem bezpieczeristwa nosiciela w fazie wprowadzania (.ff*»
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Rys. 3.

minimalna dopuszczalna wysoko$¢ lotu w procesie wprowadzania) i trajek-
toria brzegowa 7,04 uwarunkowana wymogiem bezpieczenstwa w fazie wy-
prowadzania H'nyp,

C) emisje £(xn0) punktu xn0 sytuacji poczatkowej (JV,t0), ktéra w inter-
pretacji formalizmu orientorowego [8] okresla stozek (rys.4) o wierzchotku
[*no, zno] = [0,1000] dopuszczalnych predkosci nosiciela o0 module Vno —300
m/s i katach pochylenia:
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gdzie:
gd = -35.5° Agg = 40

S.I.S  Charakterystyka obiektu povnetrze-powtetrze

Koncepcje badan apriorycznych charakterystyk 0 obiektu powietrze-
powietrze (P), jako otwartego ukiadu sterowania, rozpatrzono w pracy [9]. Za-
gadnienie analizy Ap jest wiec identyczne do Ac w ogdlnym sformutowaniu, za$
roznice dotyczg specyfiki obiektu P: obiekt bezzatogowy o znacznie wigekszym
przecigzeniu dopuszczalnym (npzg = 10), z ukladem sterowania skiadowymi
przecigzenia normalnego i bocznego, z ograniczeniem na sterowanie typu global-
nego - resursu napedu steréw, wyrazonym ograniczeniem czasu lotu sterowanego
tyjg—21 S

Obiekt P opisano szczegdtowo w pracy [3] - pocisk rakietowy klasy powietrze-
powietrze z uktadem proporcjonalnego samonaprowadzania, o uktadzie aerody-
namicznym "kaczka”, ukiad bryly sztywnej o zmiennej masie z wychylanymi
nieodksztatcalnymi sterami aerodynamicznymi przeznaczonymi do sterowania
sktadowymi przecigzenia normalnego i bocznego, z napedem rakietowym starto-
wym. Obiekt P w strukturze LSB stanowi podsystem ogniowy Q6 [3,7] - i jako
podukiad przenoszenia Q6i wyposazony jest w koordynator Sledzacy za celem
oraz uklad formowania sygnatéw proporcjonalnego samonaprowadzania, zas$ jako
poduktad razenia Qei jest wyposazony w glowice bojowg z zespotem czujnikéw
odlegtosciowych i kontaktowych.

2.2.  Model kinetyczny podsystemu ogniowego w uwarunkowaniach procesow
walki powietrznej w sytuacji celu manewrujacego i zadanych warunkéw
poczatkowych proceséw samonaprowadzania w postaci standaryzowanej
na wyroznionym kierunku ataku

Model kinetyczny podsystemu Qei jest ukierunkowany na objasnienie podsta-
wowego przedmiotu podjetych badan, ktéry dotyczy kompleksowego ujecia pro-
cesbw samonaprowadzania obiektu p-p na cel manewrujacy w uwarunkowaniach
proceséw walki powietrznej - i utozenia algorytmu metody przyblizonej celowo-
Sciowego zobrazowania charakterystyk funkcjonowania obiektu w postaci dziedzin
funkcjonowania zaproponowanych w pracy [7].

Zgodnie z uwagami we wstepie do niniejszego rozdziatu - zagadnienie syntezy
elementéw walki powietrznej (p.2.1) objasnimy na rys.5, bazujgc na elementach
strukturalnych ES-21 (p.2c) i ES-22 (p.2d). Rozpatrzono przypadek samonapro-
wadzania obiektu na cel manewrujacy w ptaszczyznie pionowej 0z020 zanurzonej
w uktadzie odniesienia OzoJ/o™o-
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tnpw i/ipc gC iy N Tow

ifox e e ¥ ¥ Ipp"

topH <0 pH
Rys. 5.

Na rys.5 wyrézniono:

1. Proces manewru obronnego celu p(CpW,Co) w fazie ataku nosiciela i repre-
zentatywny zbiér {7ci(z;*<*>)}, t= 0 ,5 manewréw obronnych celu "ostat-
niej szansy” podjetych ze stanu poczatkowego X& = [z,*), Z0 Ko, 7aco],
odpowiadajacych hipotezom o ruchu celu HRC (p.2.1.2), nalezacych do
przestrzeni charakterystyk f?coi*cO celu manewrujacego z warunkiem standa-
ryzowanym 2co[0, Zco, Voo, 0]. Dyskretny zbidr proceséw celu manewrujacego
interpretujemy réwniez jako przyblizone zobrazowanie ~ Tcol”co pola orien-
torowego TcoNco (rys.5a).

2. Rozmaito$¢ proceséw samonaprowadzania 0 3pw obiektu P na cel C,
(rys.5b) reprezentowana zbiorem {lpij(t]2 pQ,to)} proceséw samonapro-
wadzania na cel manewrujacy  {7c»'0;*co»*0)}» * = O, inicjowa-
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nych zdarzeniami startu rakiety {*pnOtj(<0)} przez sterowalne zdarze-
nia odpalania {*npOij(*0)} w dopuszczalnych procesach ataku nosiciela

{7Tnj(f;* nptiM*cpuM”xu)*nj>0)"0)H j — ~(*) "r f(*)"
Zauwazmy, iz wyszczegoélnione zbiory reprezentujg odpowiednie rozmaitosci:
A Sipuf' #epw 200 >fipnoilJpOj ~np01*n0) &npw (rys.5).

3. Rozmaitosci dualne odpalania f2npokno i startu Opnoxp, reprezentowane

zbiorami zdarzen {*mnp0j(<o0)}, {*pn0.j(<o0)}, » = 0,...,5, j = k(i) -f I(i)
(rys.5¢c).

4. Rozmaito$¢ dopuszczalnych proceséw ataku nosiciela fi,,pu z dziedzing /?np0

realizacji zadania odpalania, reprezentowang zbiorem proceséw
{'fnj(t",*npw,zG>w,tpw)}, j = k(i) —I(i) sterowalno$d zdarzen odpalania
{*npOii(”0)}- Dyskretny zbioér procesow ataku nosiciela (rys.5d) na cel
manewrujacy interpretujemy roéwniez jako przyblizone zobrazowanie

~ r,0]a:no pola orientorowego r,0|*no-

Dziedzine czasowa Tpw systemu proceséw walki tppw definiowang iloczynem
kartezjanskim [7]:

'Brv —1 npw X Tppw X X'gow )
w ktérym czynniki wyznaczajg dziedziny czasowe funkcjonowania podukia-
déw: nosiciela Tnpw, rakiety Tppw, obiektu celu T ™.

Przestrzehn podstawowg No warunkdw poczatkowych proceséw samonapro-
wadzania, sparametryzowang uktadem wspo6trzednych Nororjo, gdzie: ro -
poczatkowa odlegtos¢ obiektu P od celu C, rjo - poczatkowy kat wyprze-
dzania.

7. Uklady wspétrzednych: Pxgzg - zwigzany z ziemig o pczgtku ustalonym na

rakiecie, Pxpzp- zwigzany z rakietg, Pxpazpa - zwigzany z przeptywem.

8. Parametry lotu rakiety: predkos$¢ rakiety [Vp,7.p], kat natarcia a, kat

pochylenia l.o.c. - kat wyprzedzania r), kat Sledzenia koordynatora k.

Formalizm przybhzonej metody rozwigzania zagadnienia dziedzin
funkcjonowania

Odwotujac sie do podstawowych opracowan [3,7,8] zauwazamy, iz objasniajg
formalizm aksjomatyczny i analityczny formutowania zagadnien systemu pro-
“m samonaprowadzania i metody zobrazowania celowosciowego wynikéw w po-

dziedzin funkcjonowania. W rezultacie prowadzi to do ztozonych zagadnien
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wielogranicznych, ktérych rozwigzanie jest mozliwe w oparciu o przyblizone me-
tody numeryczne.

3.1. Sformutowanie zagadnienia obliczeniowego

Planuje sie przeprowadzenie badan obliczeniowych (rozwigzanie przykiadu),
ilustrujacych podjety przedmiot badan i zaproponowane metody - dla wy-
réznionego kierunku ataku nosiciela w tylnej potsferze (g0, Xo) na cel manewrujacy
w plaszczyznie pionowej, dla zbioru danych: zerowych wartosci katéw pochylenia
Wi odchylenia xo linii obserwacji celu w chwili tQ- odpalania i startu rakiety;
zbioru HRC (p.2.1.1) reprezentatywnych hipotez o ruchu celu manewrujgcym;
poczatkowych warunkéw ruchu celu i startu rakiety: wysokosci Z& - zpo = 1000m,
predkosci - Vpo = 300 m/s, katéw pochylenia wektoréw predkosci 7~ = 0,
70 = var.

Z tresci zadania wynika, iz zadane warunki poczatkowe w postaci standaryzo-
wanej sg identyczne do przyjetych w (p.2.1.1), (p.2.1.2), co umozliwia wykorzysta-
nie do rozwigzania zagadnienia opracowanych charakterystyk iglico (p.2.1.1),
~,0]5n0 (p.2.1.2).

3.2.  Algorytm rozwiagzan przyblizonych

Proponowana przyblizona procedura badawcza dziedzin funkcjonowania obei-
muje:

1. Wybdr z tablic”charakterystyk autonomicznych celu manewrujacego “col”*co,
obiektu p-p f2po\xpo i nosiciela /2,0]®no dla warunkdéw poczatkowych 5¢c0,
XNo w postaci standaryzowanej na zadanym kierunku ataku (p.3.1).

2. Dyskretyzacje rozmaitosci Q ~x” do zbioru HRC hipotez {HRCi),
i=0,..,5 0 ruchu celu z warunkiem poczgtkowym standaryzowanym

3. Operacje uzupetnienia warunkéw poczatkowych:
*cO -+ *cO , IpO *e XpO , Enp(Xpo) -* XI"O,

i wyznaczenia parametrow poczgtkowych proceséw samonaprowadza nia: od-
legtosci r0 i predkosci wzglednej f0 obiektow P i C, kata ipQi predkosci
katowej <o pochylenia l.o.c, katéw wyprzedzenia: rakiety nosiciela %n
- wg:

Ton— A0 PQ =
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4. Wstepne oszacowanie obszaru przeszukania J?% w przestrzeni No0 w zakresie
poczatkowych odlegtosci rod ~ fo < Fos i katéw wyprzedzania

Vod < Vo < Vogr

5. Uporzadkowanie ograniczeh zmiennych stanu i wyjs$¢ obiektéw C, P, N oraz
zobrazowanie ich w przestrzeni podstawowej warunkéw poczatkowych pro-
cesow samonaprowadzania No w postaci odpowiednich ograniczenn dolnych
Vo..gd i gérnych poczatkowych katéw wyprzedzania 4q;

a.

Klasa ograniczen dynamicznych d dopuszczalnego przedziatu katow
wyprzedzania [rfydgd, Vodgg} obiektu P, uwarunkowana ograniczeniami:
przeciazenia dopuszczalnego nig, przecigzenia rozporzadzalnego Tyrg,
krytycznej wartosci parametru predko$ ci Pwkr, niestatecznosdg me-
tody naprowadzania typu K\, [3], ograniczeniem dolnym tvs i gor-
nym twg dopuszczalnego przedziatu czasu tw realizacji procesu samo-
naprowadzania:

Vodgd(ro) < T)adro) < Vodggito) >
rod < ro < roj .

. Klasa ograniczern k dopuszczalnego przedziatu [r™ai, Vokgg] katow

wyprzedzania uwarunkowana ograniczeniem <kg zakre su katow
koordynatora <k $ledzenia celu wyznaczonym wg:

VO %k —\Okd =

Klasa ograniczen kp dopuszczalnego przedziatu [sofgpd, Vokpgg] katow
wyprzedzani }otp uwarunkowana ograniczeniem <pkg predkosci kgtowej
koordynatora <k $ledzenia celu:

H0TH A VO A Vokag =

. Klasa ograniczen hp zakresu dolnego rjohpgd katéw wyprzedzania +joAp,

uwarunkowana ograniczeniem H*g minimalnej wysokosci przelotu ra-
kiety nad powierzchnig ziemi (rys.5).

Klasa ograniczeri rpn dopuszczalnego przedziatu [rfopnd, lojmg} ka-
tow wyprzedzania 10, uwarunkowana ograniczeniami dopuszczalnego
przedziatu [ffond, Vong] katéw wyprzedzania rign nosiciela (rys.6) wg
relacji przeksztatcenia:

VQod — £-np(VOnd) ?

vopng = ~np((H0i»s)
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Rys. 6.

6. Sformutowanie zbioru zagadnien czesciowych dla wyodrebnionego poduktadu
samonaprowadzania:

<flW,a® ,& > , c qc, «= o0 ,5,

przyporzadkowanych poszczegélnym hipotezom  ffRCi o ruchu celu (p.
3.2.2).

7. Metode rozwigzania zagadnienia czesciowego {29\

a. Badanie obszaru samonaprowadzania , postugujac sie me toda
[3,5], z uwzglednieniem ograniczen klasy d (p.5aj:

~o(dc) = [%(ro) : Vodgd(ro) < Vofro) < Vodgg(ro), Todi < ro < rOds] =

Na rys.6b obszar jest wyznaczony krzywa brzegowa
DAD'K'IT'CJBEMGTKID.

b. Badanie wplywu ograniczen opisanych w punktach 7c4-7e na kon-
figuracje ~o(de)’ ProwadzAce do rozwigzania zagadnienia czesciowego
wyodrebnionego o konfiguracji (rys.6b) wyznaczonej krzywa
brzegowg DAD'K'"*CABEMGK-iKiD. Zauwazamy, iz czynne sg
ograniczenia: k - natukach KiK?, K[K'2\ kp - natuku K2G; hp-
na tuku K~ Cj.

8. Rozwigzanie czeSciowe w uwarunkowaniach proceséw ataku nosiciela,
stanowigce cze$¢ wspdlng obszarow,:

=nP n fiopn,
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gdzie:
“qn * ~Anp("On) =

Zauwazamy, iz na rys.6b przedstawiono przypadek, gdy = Og\ ktory
jest zgodny z wymaganiami sformutowanymi w [7].

9. Badanie aproksymacji zewnetrznej J?% gwarantowanego obszaru Qg samo-
naprowadzania w sytuacji celu manewrujacego w uwarunkowa niacti proce-
sow walki powietrznej w zbiorze reprezentatywnych ma newréw obronnych
HRC (p.2.1.1), (p.3.2.2), wg operacji:

t=0

. 599 .
10. Wyznaczenie obszaru - sterowalnych w procesie ataku, gwarantowa-
nych warunkéw odpalania rakiety:

-MO) -s1(0) -"0)
nypn = )

4. Obszary samonaprowadzania

W niniejszym rozdziale przedstawia sie wyniki badan obszaréw samonaprowa-
dzania obiektu powietrze-powietrze [3], (p.2.1.3) w uwarunkowaniach walki po-
wietrznej (celu manewrujgcego C (p.2.1.1), nosiciela (p.2.1.2.)) jako rozwigzania
zbioru zagadnien czesciowych (p.3.2.6) metodag przyblizong (p.3.2) dla danych
(p.3.2).

Przyjeto oznaczenia obszaréw samonaprowadzania. Indeks i okresla
numer wybranej hipotezy o ruchu celu (p.2.1.1).

Algorytm postepowania (p.3.2), prowadzacy do wyznaczenia obszaru Qgq,
ktory aproksymuje zewnetrznie obszar gwarantowany Qg wymaga:

« zbadania obszaréw 127~ i= 0,...,5;

= wyznaczenia obszaru Qo, bedacego czescig wspolnag obszaréw
i=0,..5, wg

flo=n no] = (4.1)
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Badania wykazaty, ze obszary w plaszczyznie OrQOio sa rozmaitoSciami
spojnymi. Brzegi obszaréw stanowig krzywe skierowane zamkniete, bez punk-
tow wielokrotnych (kontury), ztozone z tukéw regularnych o skoriczonej liczbie
punktéw wierzchotkowych. Kazdy tuk krzywej brzegowej sktada sie z punktéw,
ktoére charakteryzuja sie odpowiednig wkasnoscig dynamicznag uwarunkowang czyn-
nym ograniczeniem ze zbioru ograniczen (p.3.2.5). Obszary samonaprowadzania
< k(0> sg wyznaczane na bazie charakterystyk rozwigzania zagadnieri dwu-
granicznych [3]: profili predkosci wejscia rakiety w otoczenie celu i profili czasu
realizacji proceséw samonaprowadzania. Wymienione charakterystyki umozliwiajg
wykreslenie: zbioru linii statych predkosci wejscia rw = const rakiety w otoczenie
celu, zbioru linii statych czaséw realizacji proceséw samonaprowadzania tw —const,
linii rfy = ro(rO)\rwmax (w skréconym zapisie %]rwmox) i j* = J?%](ro)J<wmn
(w skréconym zapisie mn), ktdre odpowiednio wyznaczajg zbiory warun-
kéw poczatkowych (% ,r0) £ f20 proceséw samonaprowadzania o wasnos$ciach
maksymalnej predkosci wejscia i minimatoego czasu samonaprowadzania.

Zauwazmy, iz zgodnie z [3], omdéwione elementy obszaru samonaprowadza-
nia wyznaczajg podstawowe wiasnosci dynamiczne proceséw samonaprowadzania.
Zbiér rozwigzan czesciowych i- 0,...,5, dla przyjetych hipotez o ruchu celu
umozliwia identyfikacje wptywu poszczegélnych manewrdw na ewolucje wiasnosci
dynamicznych. W tym celu zaproponowano relacje porzadkujacg (odpowiednie
opisanie krzywej brzegowej), polegajaca na: wyszczeg6lnieniu w postaci ciggu ko-
lejnych tukéw brzegowych obszaru fiff* wraz z wlasnosciami ich punktéw, przy
obejsciu konturu obszaru zgodnie z dodatnim skierowaniem. Stosuje sie przy tym
skrocong forme opisu: <wytinek tuku, rodzaj manewru, typ wasnosci> jak np.:
EF\HRC - 5|nzgg.

4.1. Obszary samonaprowadzania dla manewréw predkoscig

Obszar samonaprowadzania < k(S7” > (rys.7) na cel, odbywajacy lot ze
statg predkoscig (wg hipotezy HRC —0), nazwano podstawowym. Brzeg obszaru
4 ° ' stanowi krzywa zamknieta AD'K[K'2C2M'E'BEM GK 2K XDA bez punktéw
wielokrotnych, ztozona z tukéw regularnych, uwarunkowanych ograniczeniami (pkt.
3.2.5: DAD pwd, D'K[\nzjii, K[KZ\<pkgd, CzM"\nzx, M'E"\pwkr,
E BE\twg, EM\pwkr, MG\nzgg, GK-zI&kg, KiK\\<pkg, KxD\nzgg, = 660 m,
r€i = 3590 m (fE> = 0.184;7£>, = 1).

Odcinki krzywej brzegowej D'K"K"C"B stanowia zbiér nad granicznych
dolnych poczatkowych katéw wyprzedzenia, zaS§ BEMGK2KIiD - granicznych
goérnych rjag poczatkowych katéw wyprzedzania! Punkty wycinka AB krzywej
Vo - %(ro)l*wm<n charakteryzujg sie wiasnoscia minimalnego czasu twmin reali-
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Rys. 8.
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zacji proceséw samonaprowadzania. Krzywa TjoNMwmin separuje obszar 120° na
podobszary gérny J%°M,70 > Voopt i dolny Q”\r]o < rjoopt.

Na rys.8 przedstawiono obszar samonaprowadzania < k(Q”) > na cel
wykonujacy manewr predkoscia wg HRC —1 (p.2.1.1d), tj. rozpedzanie w locie
poziomym do predkosci maksymalnej w rezimie petnego dopalania. Brzeg obszaru
stanowi krzywa zamknieta AD'K"K"~"C'M'E'BEMGK~KiDA, ztozona z tukéw

regularnych uwarunkowanych: DAD'\twd, D'K[\nzgd, K[K'2\<pkgd, ogP,
C'M"'\nzg, M'BM\pwkT, MG\nzg, GKi\(pkg, K 2Ki\<phg, K\D\nzg, = 3380 m,
= 0.94.

Zuwazamy szczeg6lng skuteczno$¢ manewru predkoscig w zakresie duzych od-
legtosci, ktora wynika z relacji rEJg < r\g.

4.2. Obszary samonaprowadzania w sytuacji manewrdéw celu klasy "gérka”

W klasie manewréw "gérka” wyr6zniono: goérke ptaska (30°), gorke stroma
(60°) i gorke stromg intensywnga (78.2°).

Na rys.9 przedstawiono obszar samonaprowadzania < k(S72M > na cet
wykonujacy manewr gorki ptaskiej o kacie nachylenia toru 30° (wg HRC —2,
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Rys. 10.
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p.2.1.1e). Brzeg obszaru stanowi krzywa zamknieta DAD'K{K2E'BEK2K\D,
ztozona z tukdéw regularnych: DAD"\twd, D'K[\nzg, K[K'2\kg, K'2E"\pwkr,
E'BE\twy, E K2\onakr, K 2Ki\ipkg, KiD\nzg, r$g = 4400 m, f$g = 1.22.

Na rys.10 przedstawiono obszar samonaprowadzania < > na cel
wykonujacy manewr gorki stromej o kacie nachylenia toru 60° (wg HRC - 3,
p.2.1.1e). Brzeg obszaru stanowi krzywa zamknieta DAD'K[K2E'BK2K\D
ztozona z tukéw: DAD\twd, D'K[\nzg, K[K'2\/kg, K2E\Pwkr, E'BK2\wng,
KiKi\<fikg, K\D\nzg, r$g - 5300 m, r£dg = 1.47.

Wyniki badania obszaru < Sig > na cel wykonujgcy manewr in-
tensywnej gorki stromej o kacie nachylenia toru 78.2° (wg HRC - 4, p.2.1.1e)
przedstawiono na rys.ll. Brzeg obszaru DAD'K'K[K'2B K2K K+D skifada sie z
tukow: DAD"\twd, D'K'K[\nzg, K[K'2\ykg, K'2B K 2\iwg, K 2K K XWkg, K xD\nzg,

= 6520 m, fgi = 1-82.

4.3. Okﬁzgr samonaprowadzania td5 w sytuacji manewru celu klasv ” DOI-
petia

Obszar samonaprowadzania < /?<s),*(tf<5)) > na cel wykonujacy manewr
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obronny pétpetla (wg HRC - 5, p.2.1.1f) przedstawiono na rys.12. Brzeg ob-
szaru stanowi krzywa zamknieta DAD'K'K[K"KME1BK2K3KK\D, ztozona z tu-
kéw regularnych: DAD'\twd, D’'K"'K[\nzg, K [K"K"IVkgi Pwkn E B K2\wg,
KiKzl&kgi KA\D\nzg, rQg —8580 m, rOgg —2.39.

Linia K'K (rys.12) separujgca obszar Jxp) na podobszar przedni i tylny cha-
rakteryzuje sie szczeg6lnymi wtasnosciami - stanowi zbiér warunkéw poczatkowych
(%> ro) procesoéw, ktére w jednakowym czasie twbs = 11.2 s osiggaja cel w potozeniu
(C,twh) na trajektorii s (rys.5). Oznacza to, ze cze$¢ przednia podobszaru sta-
nowi zbiér warunkéw poczatkowych, ktére umozliwiajg osigganie celu na tuku
(C, twa\C, tws), za$ czes¢ tylna - na pozostatej czesci tuku (C, tws] C, twg).

5. Aproksymacja zewnetrzna gwarantowanego obszaru
samonaprowadzania

Zgodnie z (4.1) wyznaczono aproksymacje zewnetrzng Qo gwarantowanego
obszaru samonaprowadzania ilo, w zbiorze zbadanych (p.4.14-4.3) obszaréw Jq
i —0,...,5 uwarunkowanych reprezentatywnym zbiorem HRC manewréw celu
(p.2.2.1d,e,f).

Obszar _SQTBO),jednosp()jny, ograniczony jest krzywa zamknieta
DAD'D"E'F'BMGIK2KiHb, skladajaca sie z tukéw regularnych: DAD’\iwd,
D'D"E'\(HRC - A\nzgg, E'F'\(HRC -j > ) | FBM\(HRC - D]|*w,
MG[(HRC - I)n25d, GIN{HRC - 0)]~s, IK2\(HRC - I)\<fikg,

KiK"HRC- I)\gkg, M\(HRC-\)\nzgi, HD\(HRC -0)\nzgd.

Wykreslono zbior linii {{ryoxtw min)i} dopuszczalnych danych wejsciowych pro-
cesdw samonaprowadzania o ekstremalnej wiasnosci minimum czasu realizacji pro-
cesdw, przeniesione z obszaréw Jxl, t = 0,...,5, ktére odpowiednio oznaczono
0V..,5. Zwarte usytuowanie_tych linii objasnia interesujacga pozadang wiasnos¢
wystepowania podobszaru Jom C /20 generujgcego semioptymalne procesy sa-
monaprowadzania dla wszystkich manewréw obronnych celu. Zwréémy uwage, iz
obszar i?0 jest usytuowany tylko w podobszarach blizszym i srodkowym.

Z przedstawionej analizy wynikajg wnioski:

= w petnym zakresie odlegtosci ro £ [rosd,roas], graniczne goérne katy wyprze-
dzenia rjogg Uwarunkowane sa manewrami predkoscig, i tak:

F'BMG\{H - 1), GI\{H - 0), IKjKtH\(H - 1), HD\(H - 0);.

< w zakresie matych i $rednich odlegtosci, graniczne dolne katy wyprzedza-
nia fjogdi Uwarunkowane sg manewrem intensywnej gorki stro mej (luk
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D'D"E"\(H —4)), za$ w zakresie duzych odlegtosci - inanew rem potpetli
(tuk E'F\H-b)-,

< uklad linii 0,...,5 (rys.13) o wiasnosciach rjo\iwmin, uzasadnia uzytecznos¢

wydzielenia podobszaru $XH o whasnoéciach semioptymatnych warunkéw
poczatkowych startu rakiety;

= zgodnie z definicjg kryterialnych manewréw celu, w badanym zagadnieniu,
w zbiorze reprezentatywnych manewréw ERC (p.2.1'.1d,e,f) kryteriatnymi
manewrami s8¢ H- 4 H- 5 H- 1, H- 0.

W oddzielnym opracowaniu przedstawi sie:

« szczegotowa analize wptywu rodzaju manewru celu na konfiguracje obszaréw
samonaprowadzania;

= analize poréwnawczg ilosciowg i jakosciowg w aspekcie globalnym i lokalnym
obszarow Sig\ i = 0,1,4,5, uwarunkowanych kryteriatnymi manewrami
celu;

= analize poréwnawczg gwarantowanych obszaréw Z20 i fiom!

= analize efektywnosci manewru obronnego celu i skutecznosci ataku nosiciela
na cel manewrujacy.
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6. WniosKki

Metoda modelowania wiasnosci dynamicznych proceséw samonaprowadza-
nia obiektu powietrze-powietrze w uwarunkowaniach proceséw walki po-
wietrznej zaproponowana w pracach [3,7,8], w zastosowaniu do konkretnych
uktadéw odstania nowe interpretacje wiasnosci dynamicznych w aspekcie ja-
kosciowym i ilosciowym, globalnym i lokalnym, takich jak struktury topolo-
giczne rozmaitosci dziedzin funkcjonowania: wejsciowej Slopw ~ generujacej
procesy samonaprowadzania o globalnej jednoznacznosci i praktycznej reali-
zowalnosci oraz docelowej Sxzpw - spdjnej i ograniczone;j.

Rozmaitosci dziedzin funkcjonowania wejsciowej ftQpw i docelowej firz?y,
tworza uktad dualny o jednoznacznej odpowiednosci rodzin podobszaréw
Kopw(ftopw) i  Krzpwiftrzpw) , ktére umozliwiajg bezposrednie rozwigzanie
interesujacych zagadnien dwugranicznych.

llosciowe i jakosciowe wyniki badan przedstawione w niniejszym opracowa-
niu uzasadniajg celowo$¢ formutowania zagadnienia gwarantowanych dzie-
dzin funkcjonowania podsystemoéw ogniowych, ktorych osobliwoscig jest
uwzglednienie wszystkich dopuszczalnych manewréw obronnych celu "ostat-
niej szansy” (riposty obronnej). Udowodniono bowiem, iz mozliwe sg sku-
teczne manewry obronne celu, zas$ z pozycji nosiciela - uzasadniono potrzebe
precyzyjnej realizacji proceséw ataku nosiciela, w szczegélnosci celowania i
odpalania, aby wypracowa¢ suboptymalne warunki inicjacji pro cesu samo-

naprowadzania (startu) z obszaru fiom-

Zaproponowana przyblizona procedura obliczeniowa dziedzin funkcjonowa-
nia polega na dyskretyzacji charakterystyk celu manewrujacego do zbioru
reprezentatywnych hipotez o ruchu celu i charakterystyki nosiciela atakuja-
cego, ktore stanowig podstawe do sformutowania zbioru prostszych zaga-
dnien czeSciowych. Rozwigzanie zbioru zagadnienn cze$ciowych umozliwia
analize ilosciowa i jakosciowg w aspekcie globalnym i lokalnym wptywu ma-
newréw obronnych celu oraz wyznaczanie aproksymacji zewnetrznej gwa-
rantowanej dziedziny funkcjonowania i analize poréwnawcza jej wkasnosci w
zbiorze rozwigzan czesciowych.

Postuluje sie formutowanie, w oparciu o pozgdane wiasnosci gwarantowanych
dziedzin funkcjonowania, odpowiednich zagadnieh optymalizacyjnych pod-
systemow ogniowych (charakterystyk geometrycznych, masowych, zespotu
napedowego, metody samonaprowadzania, uktadéw sterowania i stabiliza-

cji).
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Proponuje sie uzna¢ dziedziny funkcjonowania obiektu p-p w uwarunko-
waniach procesow walki powietrznej jako podstawowe charakterystyki ki-
netyczne (funkcjonowania) podsystemu ogniowego.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

ROZWIAZANIE ZADANIA O BRACHISTOCHRONIE Z OPOREM
AERODYNAMICZNYM METODA MAKSIMUM PONTRIAGINA1

Andrzej Homziuk

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

W artykule przedstawiono pewng modyfikacje poszukiwania optymalnych
sterowan osobliwych w zadaniach rozwigzywanych metoda maksimum Po-
ntriagina. Modyfikacja ta dotyczy przypadku, gdy w réwnaniach ruchu
obiektu wystepuja sinusy i cosinusy kierunkowe.® Mimo prostoty ujecia (al-
gebraicznych i trygonometrycznych przeksztatcen) proponowane ujecie moze
znalez¢ zastosowanie w pewnej do$¢ szerokiej grupie zadan. Takie ujecie do-
tyczy w catosci zadania przedstawionego miedzy innymi w [1], jak réwniez
przyktadowo zaprezentowanego zadania o brachistochronie z oporem aerody-

namicznym.

1. Przeksztatcenie funkcji Hamiltona

W zadaniach rozwigzywanych z wykorzystaniem zasady maksimum Pontria-

gina wymagane jest aby przedstawic:
- réwnania ruchu obiektu:

XN\ —/I(®l» = tli,tim),
Xn — /nC31) XniMmi, Bm) *

- funkcjonat jakosci:

L)

- ograniczenia sterowan:

Mfn < mi < u?2ttxX,

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*

(1.1)

(1.2)

(1.3)



244 A.Homziuk

- oraz funkcje Hamiltona:

n
H(\, X, u) = y ' ~ifi{xi, xn,Uj, um) . (1-4)
«=0

Zmienne sprzezone A oraz zmienne stanu X wyznaczy¢ mozna z réwnan kano-
nicznych Hamiltona:

Ae - - *3F
= &
(1.5)
aa-
“ BA
Warunkiem koniecznym wystepowania sterowan optymalnych u* jest aby:
* -
\max(A,x,u )=20, \(11.6)
oraz:
dH _y~dH Ad#; A M . 8H n , X
n S N 1ifS«j;i‘+S ~ “i+ 9r=0- (L7)

W literaturze przedmiotu zaleca sie aby poszukiwanie sterowan rozpoczaé¢ od
przeksztatcenia funkcji Hamiltona do postaci:

H(A,x,v) = F(A,x) + ]Tcr,-(AX)u,- , (1.8)
t=i

a nastepnie bada¢ funkcje przetaczania 0o{. Przypomnijmy, ze poszukiwane stero-
wania optymalne zalezg od funkcji przetaczania:

° —0=>u* — nieokreslone (sterowania osobliwe) ,
(1.9)

a/ 0= u* = sign(<rjumal (sterowania "bang - bang”) .

Proponowana modyfikacja poszukiwania sterowan optymalnych w przypadku, gdy
w réwnaniach ruchu obiektu wystepujg sinusy i cosinusy kierunkowe, polega na
tym aby przeksztatca¢ funkcje Hamiltona do postaci:

* |

HO\,x,tt) = F(X,x) + "2 x)m + 53 Ti(A,a:)cos(ut+ cr,-)+
= «=*+ij
m (1.10)
+ 53 *)sin(“t+ ff«).

i=1+l



Rozwigzanie zadania o brachistochronie.. 245

wykorzystujac zaleznosci:

Acosu+ Bsinu= VA2+ B2cos (u- arctg”) ,
(1.11)

Asinu- Bcosu = v/j42+ £2sin (u- arctg”j .

Z zaleznosci (1.7) i (1.5) wynika, ze w przypadku gdy funkcja Hamiltona nie zalezy
jawnie od czasu, dla sterowar optymalnych spetniony musi by¢ warunek:

A dff. n
E ~ =o0- (1.12)
1=1

Zatem analogiczne do (1.9) pozostajg warunki:

dH
a . = 0 =>= sterowania osobliwe ,
aui
(1.13)
dui .
— = 0 =» sterowania "bang - bang”
Zauwazmy, ze pierwsza zalezno$é (1.13) jest tozsama z warunkiem = 0. Drugi

warunek przedstawiony w postaci u = const = umax odpowiada sterowaniom z
brzegu zbioru sterowan (sterowania "bang-bang”). Jezeli funkcja Hamiltona prze-
ksztatcona zostanie do postaci (1.10), wéwczas poszukiwanie sterowan osobliwych
sprowadza sie do analizy zwigzkow:

<ri(A,i) =0 i=1, -
x) sin(u,- + or) = 0 i=k+1,..,/, (1.14)
hi(X,x)cos(ui + oy) = 0 i=/+1,....m .

Jako kolejng modyfikacje zadan rozwigzywanych metodg maksimum proponuje sie
stosowanie zmiennych sprzezonych transformowanych. Uzyskuje sie je po podzie-
leniu funkcji Hamiltona przez statg. Poniewaz:

n
b(\,xu) = e ... 0 =
i=0
(1.15)
A-
~ eoxmuii—titn) = 0 =
«=0
To proste przeksztatcenie sprowadza funkcje Hamiltona do postaci:
n
ff(A,*,u*) = X) xn, O =o0, (1.16)

t=0
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gdzie: \{ = \i/C. o

Jezeli stata C jest wieksza od zera, zadanie formalnie me ulega zadnej zmianie.
Okazuje sie jednak, ze stosowanie takiego przeksztatcenia jest niezwykle korzystne,
gdyz przy odpowiednio dobranej statej C umozliwia wyeliminowanie z zadania co
najmniej jednej niewiadomej. W wielu przypadkach moze sie to przyczyni¢ do
uzyskania rozwigzan w postaci zamknietej.

2. Sformutowanie zadania o brachistochronie z oporem
aerodynamicznym

Przyjmijmy uktad réwnan ruchu obiektu w ptaszczyznie pionowe;j:

V —gsinii—AV2,

i = Vcosu , (2-1)
y = Vsinu,
gdzie:
g - przyspieszenie ziemskie,
it - sterowanie katem pochylenia wektora predkosci,
\% - predkos¢ obiektu,
X,y - wspo6trzedne potozenia obiektu sterowania.

Poszukujemy takiego sterowania optymalnego u*, ktdre przeprowadza obiekt
z punktu poczatkowego A(xo, yo) do punktu koncowego B {xi, y\) w minimalnym
czasie, tj. przy minimum funkcjonatu jakosci:

L)

Poniewaz sterowaniem jest kierunek wektora predkosci, ktéory moze zmienia¢ sie
w przedziale od zera do 2jt, dlatego praktycznie nie wystepuje ograniczenie ste-
rowan (1.3). Mozna takze sadzi¢, ze szczeg6lng role w rozwigzaniu zadania bedg
odgrywaly sterowania osobliwe. Zakladamy, ze znana jest predko$¢ w punkcie
poczatkowym A, natomiast predko$¢ w punkcie koricowym B jest dowolna. Do-
wolne sg takze katy wyjscia z punktu poczatkowego i dotarcia do punktu konco-
wego. Zalozenia te powodujg, ze z warunkéw transwersalnosci (nie omawianych
doktadniej w artykule) uzyskamy zaleznos$¢:

Ai(tk) = 0 . (2.3)

Pozostate zmienne sprzezone A sg dowolne zaréwno na poczatku jak i na koncu
trajektorii.
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Tak przedstawione zadanie pokrywa sie z zadaniem o linii najszybszego spadku
- brachistochronie, sformutowanym przez Jana Bernoulliego. R6znica polega jedy-
nie na tym, ze spadek ten odbywa sie w atmosferze, co uwzgledniono w wyrazeniu
na predkos$¢ poprzez sktadnik AV 2.

3. Rozwigzanie zadania

Na podstawie réwnan ruchu (2.1) oraz wskainika jakosci (2.2) otrzymamy
funkcje Hamiltona:

H{\,V,x,y,v) = Ao+ Aiysinu - AivlV2+ X?V cosu+ A3F sinu, (3.1)
a po przeksztatceniu do postaci (1.10):

H(X,V,x,y,u) = X0-X 1AV2+yJ(X1lg + A3F )2+ X%V2 cos(u-arctg”™in™l) .

(3.2)
Sterowanie osobliwe wyznaczone z pierwszej zaleznosci (1.13) wynosi:

+ A3F )2+ X\V2 sin(u* - arctgAlgly F) =0. (3.3)

Poniewaz wyrazenie podpierwiastkowe nie moze réwnac sie zero (zadanie ulegtoby
zdegradowaniu), dlatego osobliwe sterowanie optymalne wynosi:

«* = arctg---~ 3", (3.4)
a zatem:
+
smti = Atg + A3V (3.5)
xXa2v
cosu = (3.6)

y/(Xig + X3V)2+ X\Vv2'
Po uwzglednieniu (3.4) funkcja Hamiltona (3.2) przyjmie postac:
B'mMo*(A, V ,X,y,u*) = Ao —XiAV2+ \J(Xig + A3F)2+ X%V2= 0. 3.7)

Z zaleznosci (3.5), (3.6) i (3.7) wyznaczy¢ mozna prostszg postac sinusa i cosinusa
optymalnego kata pochylenia wektora predkosci:

P-9)
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W metodzie maksimum Pontriagina udawadnia sie, ze Ao < 0. Zmienna ta,
warto$¢ rowna zero osigga jedynie w specyficznych przypadkach i tatwo mozna
dowies¢, ze dla przedstawianego zadania, AO jest liczbg ujemng. Aby nie popetnié
btedu przy licznych przeksztatceniach, w zaleznosciach (3.8), (3.9) i wszystkich
nastepnych, zmieniono znak przed Ao pamietajac by dalej zmienng te traktowaé
jako dodatnig.

Z réwnan kanonicznych Hamiltona (1.5) wynika, ze:

Ao = const Ai = var ,
(3.10)

Aa = const, A3 = const .

Mozna zatem z samej funkcji Hamiltona (3.7) wyznaczy¢ zmienng sprzezong Ai :

., _ \OAV2- \ZPV + V& /011,
1= —mmeeee- 1

gdzie:
A = 52A](A2- V2)+ (g\OX3- AV3f . (3.12)

Zauwazmy, ze w zaleznosciach (3.8), (3.9) i (3.11) nieznana pozostaje predkos¢
V. Pozostate wielkosci g, A, Ao, A2 i A3 sg staltymi, z ktérych znang wartos¢
liczbowg posiada g i A. Poszukiwanie optymalnej trajektorii sprowadza sie wiec
do znalezienia takich Ao, A2 i A3, aby spetnione byty warunki poczatkowe i kon-
cowe réwnan ruchu oraz warunki transwersalnosci. Takich rozwigzan w ogélnym
przypadku jest nieskoriczenie wiele. Dlatego nalezatoby dodatkowo sprawdzaé¢ mi-
nimum funkcjonatu jakosci (2.2) a poszukiwanie rozwigzania bytoby pewnym pro-
cesem iteracyjnym.

Okazuje sie jednak, ze istniejg Sciste zwiazki pomiedzy A0, A2 i A3. Uwzgled-
niajac (3.8), (3.9) i (2.3) otrzymamy:

sin2ti*(tl) + cos2u*(<i) = @ 2(A2+ A8) = 1. (3.13)
Zatem:
Vit= -7= == | (3.14)
/a2+ ai

Jezeli zastosujemy proponowane przeksztatcenie (1.15) gdzie:

C = yN\*+ A2, (3.15)

otrzymamy woéwczas identyczne zaleznosci od (3.1) do (3.12), w ktérych dotych-
czasowe zmienne sprzezone zastgpione zostang zmiennymi sprzezonymi transfor-
mowanymi:

= z--'10f" *=0,..,3, (3.16)
Y Aj + Ag
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oraz dodatkowe zwigzki:

a) \0 = W,
b) Al+ Ag= 1, (3.17)
c) Va = 0= —0.

at

Przechodzac w réwnaniach ruchu (2.1) na zmienng niezalezng V oraz uwzgled-
niajac (3.8) -i- (3.12) i (3.17) otrzymamy:

1=/ vT*1 e (3-18)
[ sV [ AV*(JVI -X ,AV*)
V. J g2- A2V4  +J (gt _ A2V*)Y/A : ( 1}

gdzie:

A = g2X2(VR- V3) + (gVKA3- AV3)2,
(3.20)

A+ A= 1.

W takim ujeciu zadanie sprowadza si¢ do poszukiwania predkosci koricowej
Vk oraz jednej ze statych A2 lub A3, tak aby catka (3.18) byta réwna wartosci
koncowej xx, a catka (3.19) wartosci Yy

4. Wnioski

W przypadku, gdy poszukujemy linii najszybszego spadku w prézni, tj. A =10
wyrazenia (3.18) i (3.19) przeksztatcajg sie do postaci: ,

X=1-yhYIl . dv, (4.1)
J NIk - W 2
y=/ 7™ « (4-2)

Stosujgc podstawienie:
V=Y sini, (4.3)
73
otrzymamy:
W\ f
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i ostatecznie:

(4.6)

4.7)
y=(~f)(1" COS20+C2-

Jest to zatem poszukiwane réwnanie cykloidy (wyrazone w postaci parametrycz-
ny)w przypadku, gdy A / 0 uzyskanie rozwigzan w postaci zamknietej nie jest
mozliwe. Mozna jednak na podstawie (3.18) i (3.19) przewidzie¢ dwa charakte-

rystyczne rozwigzania. Zaleze¢ one beda od wartosci poczgtkowych, wspétrzednej
punktu koricowego B(x\,yi) oraz 4i g.

Rozwigzanie |

Gdy predkos¢ koncowa V* jest jednoczesnie predkosciag maksymalng Vmax na
catej trajektorii ruchu obiektu, woéwczas pozostajg prawdziwe zaleznosci (3.18) i
(3.19). Jak zostato wspomniane, zadanie sprowadza si¢ do znalezienia Vjt oraz
jednej ze statych A2 lub A3. Mozna takze dowie$é, ze A2 i A3 sg dodatnie.

Rozwigzanie |1

Gdy predkos¢ koncowa V* jest mniejsza od pewnej nieznanej predkosci maksy-
malnej Vmax, trajektorie ruchu obiektu nalezy podzieli¢ na dwa odcinki ekstremali
(odpowiednio z sobg zszyte). Odpowiada to przypadkowi, gdy w koncowej fazie
nastepuje wytracanie predkosci na skutek przewagi sit oporu aerodynamicznego
nad sitg grawitacji. Nalezy wéwczas catki (3.18) i (3.19) rozpatrywa¢ w dwdch
przedziatach < VO,Vmax > i < Vmax, Vk>. Znalezienie rozwigzan tego typu jest
znacznie trudniejsze, gdyz praktycznie nalezy uwzglednic¢ jeszcze jedng niewiadoma

max*

Literatura
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MINIMALIZACJA BLIZSZEJ GRANICY STREFY
PRZECHWYCENIA CELU W POLU GRAWITACYJNYM1

Stanistaw D ubiel
Jerzy Kamola

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Rozwazono problem minimalizacji blizszej granicy strefy przechwycenia
celu w polu grawitacyjnym w odniesieniu do malej rakiety przeciwlotni-
czej o zmiennej masie, sterowanej wigzka, startujacej z wyrzutni ze statym
katem podniesienia prowadnic. Wykorzystujgc teorie ruchu nieswobodnego z
wiezami uogélnionymi oraz zasade maksimum Pontriagina wyznaczono opty-
malny program sterowania rakieta zapewniajacy minimalna odlegto$¢ pro-
gramowego wprowadzenia rakiety w wigzke prowadzaca.

1. Wstep

Nowe rozwigzania zestawdw rakiet przeciwlotniczych rezygnujag ze sprzezenia
automatycznego ruchu wyrzutni z ruchem wigzki $ledzacej cel co najmniej w
kacie podniesienia, co pocigga za sobg wydtuzenie odlegtosci przechwycenia celu.
Wytania sie potrzeba programowego wprowadzenia rakigty w wigzke prowadzacg
minimalizujgcego odlegtos¢ do blizszej granicy strefy przechwycenia celu. Zmniej-
szenie odlegtosci programowego wprowadzenia w pole sterowania rakiety stero-
wanej aerodynamicznie wigze sie z whasnosciami manewrowymi rakiety, ktére w
spos6b istotny zalezg od predkosci lotu. Powyzszy wniosek sugeruje sformutowanie
nastepujacego zadania optymalizacyjnego:

= wyznaczy¢ optymalny program zmiany predkosci i kierunku lotu rakiety
przeciwlotniczej sterowanej aerodynamicznie w polu grawitacyjnym i przy
zmiennej masie rakiety, ktéry gwarantuje minimalizacje blizszej granicy
strefy przechwycenia celu.

Zadanie to z petng kompensacjg sktadowej sity grawitacyjnej i przy usrednionej
masie rakiety rozwigzano w pracy [6J

1Referat wygtoszony na V Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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Do sformutowania i rozwigzania problemu optymalizacji wykorzystamy teorie
ruchu nieswobodnego opisanai rozwinietg do tej klasy problemoéw w pracach [1,2,3]
oraz zasade maksimum Pontriagina [5].

2. Sformutowanie problemu optymalizacji w ujeciu ogélnym

Ruch rakiety sterowanej dla t > to, od zejécia z wyrzutni ai do wikaczenia
uktadu sterowania mozna opisa¢ nastepujagcym uktadem réwnan ruchu nieswobod-
nego z wiezami dynamicznymi, oddziatywujgcymi na rakiete w sposob nieciagty w
czasie.

Réwnania ruchu:

‘oo N1) e=*~nt >t) ]
(2.1)
i=1,2,...n.
Roéwnania wiezow:
eee»Pm} Pit ee=>Pmi =0,
e2)
j=1212,..,m, m<n
Zwiagzki sprzegajace:
&=Xi- M,
(2.3)
9(uj,uj,uj) = Y(tpitw)g ,
gdzie:
z; - uog6lnione wspoétrzedne ruchu rzeczywistego w przestrzeni kon-
figuracji;
yi - wspdtrzedne ruchu sterowanego idealnie;
< - sygnat sterowania wigzka;
j2jdTjtj , (2.4)
0
& - blad sterowania (uchyb);
Y {tPytw) - funkcja przelgczania sygnatu sterowania pozwalajgca réwna-

nie (2.3) zapisa¢ w postaci:

Uj,Uj) = [#(t - tp) - H(t- + H(t- twer, (2.5)
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up - sterowanie programowe.
Jezeli prawe strony réwnan ruchu (2.1) sg okreslone i analityczne w obszarze:
to < t < ti oraz —o00 < zt < 00 wowczas uktady rownan (2.1), (2.2) i (2.5)
rozdzielajg si¢ na dwa ukiady réwnariruchu (np. droga rozwiniecia funkcji Ft w
szereg Taylora):

1. réwnania ruchu nieswobodnego z wiezami klasycznymi, opisujace ruch ste-
rowany idealnie;

2. réwnania ruchu wzgledem potozenia réwnowagi pola sit sterujacych, opisuja-
ce ruch w przestrzeni btedéw [2,3].

Program sterowania minimalizujacy blizszg granice strefy przechwycenia po-
szukuje sie z réwnan ruchu sterowanego idealnego, ktdére z ograniczeniami mozemy
zapisa¢ w postaci:

yk = Fk(yi,-,yn,yi,-,yn,ui,uj,t), (2.6)
m
Y,u) - ud” 0» (2.7)
=1

n
k\flek-(r'CU?<m (2.8)

Badania optymalizacyjne za pomoca zasady maksimum Pontriagina prowadzi
sie w re-wymiarowej przestrzeni stanu, w ktérej ruch sterowany obiektu opisujg
réwnania stanu:

~ o —fi(xi,.*., Xn,Ui,...,ur,t) ,

(2.9)
*=0,l,....,2k—1,2k,...,n ,
gdzie:
Xi ~ wspotrzedne n-wymiarowego wektora stanu obiektu, ktére
dla réwnania (2.6) mozemy zapisac:
*2k-i = VK » x2k = yk ,
ui,...,ur - zmienne sterowania nalezace do okreslonego, ustalonego

zbioru sterowan dopuszczalnych U e Er niezaleznego od
stanu X i czasu t,

fi - pewne funkcje okreslajace wewnetrzng strukture obiektu.
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Rozpatruje sie ponadto ukiad réwnan zmiennych sprzezonych (pomocniczych)
A0*Aj,-

«=0
Sposrod wszystkich sterowan dopuszczalnych # = t»(f) przesuwajacych obiekt w
przestrzeni stanu z poczatkowego potozenia x(to) (rozmaitosci poczatkowej 0 °)
do punktu koncowego x(ti) (rozmaitosci koncowej 0 1), nalezy znalez¢ takie, dla
ktérych funkcjonat jakosci:

U
I =] fo(*(t),ti(t))dt = min, (2.11)
Bd)
przyjmuje warto$¢ najmniejsza.
Do rozwazan wprowadza sie funkcje Hamiltona zmiennych Xxn,Ao,..., A,
ul,...,ur:
n
= 53 Aa/a(*,«) , (2.12)
a0

dzieki ktorej réwnania (2.9) i (2.10) mozemy zapisa¢ w postaci ukiladu réwnan
kanonicznych Hamiltona:

dii  dH . _
dt ~d\i’ *_1,...,n, 2.13)
d\i 8H

Br=-A t=1,...n. (2.14)

Poprawne wyznaczenie warunkéw brzegowych dla problemu minimalizacji
blizszej granicy strefy przechwycenia wymaga wczes$niejszego ustalenia réwnowagi
sil sterujgcych w punkcie koricowym optymalizowanego etapu wprowadzenia ra-
kiety w wigzke sterujacg. Do wyznaczenia rozmaitosci 0 1 zastosujemy koncepcje
ujecia lotu rakiety sterowanej wiazka prowadzacg w spos6b nieciagly w czasie
jako ruchu nieswobodnego z wiezami uogélnionymi [1], Réwnania ruchu wzgledem
potozenia réwnowagi pola sit sterujacych oraz ograniczenia mozemy przedstawi¢ w
postaci:

i [{U)] (1i ===(mt 1, (2.15)
t
= J (dr), (2.16)

(0]
m

Y ,E] ~ (ndg)< 0O, (2.17)
i=i
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gdzie: Ej - funkcje sit w zredukowanej przestrzeni bteddw.
Optymalizacje zwigzkow sprzegajacych (2.17) mozemy przeprowadzi¢ w opar-
ciu o kryteria:

1. maksymalnego prawdopodobienristwa "przechwycenia” obiektu latajgcego
przez ukiad sterowania,

2. "najtagodniejszego” wprowadzenia obiektu w pole sterowania.

Dla drugiego kryterium zadanie wyznaczenia rozmaito$ci 0 1 mozna sformu-
towaé nastepujaco:

e dobra¢ warunki konicowe etapu programowego wprowadzenia rakiety w pole
sterowania, dla ktérych rakieta zostanie wprowadzona w obszar osiggalnosci
n0. Obszar %0 w takim ujeciu rozumiany jest jako obszar dopuszczal-
nych przecigzen oraz przemieszczen rakiety wokdét potozenia réwnowagi sit
sterujacych, ktore w tym wypadku wyznacza 0$ wigzki prowadzacej. Wy-
znaczenie rozmaitosci 0 1z obszaru osiagalnosci )0 ujmuje zaréwno wzgledy
bezpieczenstwa (sity sterujace nie przekroczg wartosci dopuszczalnych) jak i
wymagang doktadnos¢ naprowadzania.

3. Wyznaczenie rozmaitosci koricowej optymalizowanego procesu
sterowania

Rozwaza sie dwuetapowy lot rakiety przeciwlotniczej:

1. programowe wprowadzenie w wigzke prowadzaca;

2. sterowanie w wigzce prowadzacej.

Proces wprowadzenia przedstawia rys.l. Zadanie sprowadza sie do wyznacze-
nia programu sterowania, ktéry przeprowadza rakiete ze stanu okreslonego przez
0° (punkt O - rys.l) do stanu 01 (punkt WS - rys.2). Niech osiggniecie roz-
maito$ci 0 1 oznacza zarazem osiggniecie blizszej granicy strefy przechwycenia
zestawu. Drugi etap - naprowadzanie na cel (odcinek W -S rys.l) - odbywa sie w
granicach strefy przechwycenia. Zrozumiate jest wiec, ze poczawszy od chwili N\
- osiagniecia rozmaitosci 0 1 zwigzki sprzegajgce powinny zapewnia¢ odpowiednio
wysokg doktadnos$¢ naprowadzania gwarantujaca przechwycenie celu powietrznego.
Dlatego tez posta¢ rozmaitosci 0 1- koncowej dla | etapu i poczatkowej dla etapu
11 powinna zapewnia¢ tagodne przejscie rakiety z lotu sterowanego programowo do
sterowania wigzka.

Uklady Sledzace rakiete okres$laja jej potozenie jako punktu materialnego, dlar
tego dalsze rozwazania procesu wprowadzenia ogranicza sie do ruchu rakiety jako
punktu materialnego. Przyjmuje sie do dalszych badan model dynamiczny matej
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rakiety sterowanej wychylanymi skrzydtami startujacej z wyrzutni o statym kacie
podniesienia prowadnic. Sterowany lot, rakiety w ptaszczyZznie pionowej opisujg
ponizsze ukfady réwnan i zwiazkéw sprzegajacych.

a) Réwnania ruchu:

dv  weu SVv2
ir =-72 -¢c*p™ r -9sm”n

\' d = -gc°ST + c,GpEV\G,

N =Vcos7, (3.1)
dh = Hsm7 ,
dm
b) Réwnania wiezow:
$(r,6,t) =0. (3.2)

c) Zwiedzki sprzegajace:

S(t) = [H(t- tp) - H(t- h)]™ + H(t- h)fu i), (3.3)
£E=Vsin(7- 6)- r6 , r=Vcos(7- 0), (3.4)
gdzie:
up= P - Kkat programowego wychylenia sterdw;
ti - chwila uruchomienia ukladu naprowadzania wigzka (wejs-
cia rakiety w wigzke prowadzaca);
e - chwila wiaczenia sterowania programowego;
S - kat wychylenia sterow;
H - predko$¢ zmiany masy rakiety.

Zwigzek (3.3) zezwala na ujecie rownaniami ruchu (3.1) wszystkich trzech faz
lotu: lot niesterowany (u = 0), lot sterowany programowo (tt = up) i naprowa-
dzanie wigzka (u - /(£,£) ). Celem wyznaczenia rozmaitosci 0 1 bada sie ruch
sterowany dla t > t\ w przestrzeni btedéw. Dla omoéwienia wptywu zwigzkdéw
sprzegajacych na posta¢ 0 1 przyjmiemy nastepujacg ich postac:

m =f(M)= -kit-kot m dla Ofi, (3.5)

gdzie: ko, K\ - wspétczynniki wzmocnienia w uktadzie wychylenia steréw.
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Na etapie naprowadzania wiazka réznica katow (7 - Q) jest mata. Mozna wiec
przyjac:
sin(7- 0)27-S i cos(7- Q) =1,
dzieki czemu zaleznosci (3.4) uproszcza sie do postaci:
i=Vi-Vvo-rs,
(3.6)
f=V.
Zrozniczkowanie réwnania (3.6) oraz wykorzystanie zwigzku (3.5) i drugiego réw-
nania uktadu (3.1) prowadzi do nastepujgcego réwnania lotu sterowanego progra-
mowo dla tp < t < ti i sterowanego wigzkg dla t > t\:

t+ [H(t- t,)- H({t- h)JAV\p+ H(t- ti)(*IAV3f + koAV20 = a, (3.7)

gdzie:

. 5
A = Cz6P— ,
2m (3.8)

a= —gcos7 —2VG —r& .

Funkcja wymuszajgca a w polu grawitacyjnym uzupetniona jest o czion
—g cos 7. Réwnanie (3.7) mozna rozpisa¢ na ptaszczyznie fazowej w formie bardziej
przydatnej do naszych badan.

Dla t < tT- lot niesterowany:

1=V,
(3.9)
= a
Dla tp <t < fi - lot sterowany programowo:
(="}
(3.10)
f)= a+ AV2up.
Dla t > ti - lot sterowany, wigzkg
Z=V,
(3.11)

gdzie:
= -kiAVH - koAV2S.



Minimalizacjia blizszej granicy. 259

Najtagodniejsze wprowadzenie rakiety w wigzke oznacza, osiggniecie w chwili
ti (uruchomienia ukiadu sterowania wiazka) potozenia réwnowagi ukiadu. Poto-
zenie réwnowagi dla réwnan (3.11) okresla punkt osobliwy, ktéry spetnia warunki:

1) £=0 T=0)

(3.12)
2) I=0 =% £(E,n)+a=0.

Na podstawie warunkéw (3.12) mozemy teraz okresli¢ wartosci zmiennych stanu
(yi,...,¥»,¥i,...,yn) ruchu idealnego w chwili t+ = ti. Z zaleznosci (3.6) i (3.12.1)
dostaniemy:

7i=6i+S~ . (3.13)

Skorzystanie z warunku (3.12)2 oraz (3.7) przy zalozeniu, ze na etapie naprowa-
dzania V = const, prowadzi do réwnania:

f + AIf + Aof —a, (3.14)
gdzie:
Ai = fcjAF2,
Ao = kOAV?2.

Z zaleznosci (3.14) otrzymamy:
(3.13")

Spetnienie warunkéw (3.13) i (3.13’) oznacza, ze dla t —t\ wektor predkosci
rakiety wyprzedza potozenie osi wigzki sterujacej o warto$é katowa

= (ri/Vx)(9, natomiast sama rakieta jest oddalona od osi wigzki o wartos¢
£u (rys.2). Dynamiczny model ruchu rakiety opisany réwnaniami (3.1) -f (3.4)
zezwala na sformutowanie nastepujgcego zadania minimalizacji odlegtosci wprowa-
dzenia rakiety w wigzke prowadzaca.

Niech ruch srodka masy rakiety opisujg rownania (3.1) przeksztatcone w prze-
strzeni stanu do postaci:

x3=n, X4 — *1 COSE£2 > (3.15)

X — smi2» Xe = -fi >

gdzie:

Ui = w==6,



260 S.Dubiel, J.Kamola-

_ 5 (3.16)

*i»*21*31*4,*5»*6 - odpowiednio V,j,fl,x,h,m .

Ograniczenia sterowan i zmiennych stanu zapiszemy jako:

O0<th <axd,
-« - Yhal (3.17)
] A
#2 = (— *1«2 “ 9QBX2) 2~ aid ~ 0 »
V*6
gdzie:
ardi azA ~ wartosci dopuszczalnych przyspieszen stycznego i nor-
malnego;
fimax ~ dopuszczalny kat wychylenia steru.
9° :
*1 = X° >0, X2 = *2 *3 = *§
(3.18)
*4 = x4, *5 = *5 *6 = *6
el
xi - 1°=o0,
*2 - *3- —\/(*4 - 6.s5inx3)2+ (z5+ £ucosx3)2= 0,
*3 *3—0, (3.19)
xq |
>:*5 + (Uucosx3- (x4- sjn *3)tg23 =0,
*5
xq — dowolne ,
gdzie:
Q - predkos¢ katowa l.o.c.;
in ~ warto$¢ liniowego odchylenia rakiety od l.o.c. w chwili

uruchomienia ukfadu sterowania wigzka prowadzaca,
(rys.2), opisana zaleznoscia (3.16)2.
Przyjmujac, ze na etapie naprowadzania wigzkg V = const., Q const.,
Ao = KOAV2 = const., dostaniemy:
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Ponadto, poniewaz wejscie rakiety w wigzke prowadzaca oznacza osiggniecie
blizszej granicy strefy przechwycenia celu, dla zapewnienia odpowiedniej dok-
tadnosci naprowadzania musi by¢ spetniony warunek:

£u £ Zdop. j

gdzie: - dopuszczalny btad naprowadzania rakiety.

W sformutowanym zadaniu nalezy wyznaczy¢ sterowania ui(t) i u2(0 ze
zbioru sterowan dopuszczalnych, okreslonych ograniczeniami i wiezami (3.17),
ktére przeprowadzajgc rakiete ze stanu 0° do O1 minimalizujg funkcjonat jar-
kosci: )

«l

- Jdt+ y[zo(*)]2+ [>s(*i)]2 = min . (3.20)
to

Funkcjonat jakosci okreslony zaleznoscig (3.20) taczy odlegtosé blizszej strefy
przechwycenia z drogg rzeczywistg rakiety jako punktu materialnego. Taki funk-
cjonat jakosci eliminuje rozwigzania wydtuzajace czas i droge rakiety.

4. Rozwigzanie zadania optymalnego wprowadzenia

4.1. Sterowania optymalne

Zasada maksimum Pontriagina dla réwnan ruchu (3.15) oraz wskainika jakosci
(3.20) zezwala skonstruowac funkcje Hamiltona w postaci:

= AoZi + Ai«i + A2\a— Xt —— c0512] =
(4.2)
+ A3/2 + AdX1cosxi + A5Z1sinx-i —Ag/i.

Poniewaz wiezy #2 zaleza od zmiennych stanu *1, x? i X6, rdwnania zmien-
nych sprzezonych zapiszemy w postaci:
a)dla <2< 0

dt dx ’
b)dla 2=0

dt dx ood
gdzie:
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- wektor o wspétrzednych Ao, Ae;

X - wektor o wspotrzednych x\,...,x6;
tj - wektor sterowan
f(x,u) - wektor, ktérego wspoétrzednymi sg prawe strony réwnan

ukfadu (3.15);
oraz:

<44)

Ograniczenie sterowania uj wiezami #2 (-3.17) wystepuje dla predkosci

V(t) > Vm. Charakterystyczng predko$¢ Vm wyznacza sie dla granicznych warto-
éci sterowan i przecigzenia, a wiec z réwnania wigzéw $2 otrzymamy:

0zd + 9 COSTm (4 5)
- Aamax

Warunki transwersalnosci dotyczace rozmaitosci G1 przy niecatkowym wska-
zniku jakosci przyjmujg postac [5]:

1=1 3 }~1 (4.6)
6 OjQl

£ ~ j =0, =1,2,3,4,5,

j=1 éxi

gdzie: 31 = [fJ,..., rjg] - dowolny wektor normalny do wektora A w chwili t\.
Odpowiednie przeksztatcenia oraz wykorzystanie warunkéw transwersalnosci,
prowadzi do nastepujacej postaci ukitadu réwnan zmiennych sprzezonych [7]:

Aj = -A0- (Ao+ g-) cos(i2- Go)- A2 2+ cos*3] s» $2 <0,

Ax= -Ao —Q/Ao + cos(a:2 ~ Go) + AZ[.A%«Z + 3 cos12] = #2 =0,

13/

A2 =-A2—sin  +ii (Ao+ i sin@2- Go) =» #2<0,
*1 %

A2 = xi (Ao + sin@2- ©) ~ $2=0* (4>7)
A3= A<= A5=0,
Ag=AjA—6iitt2 = #2<0,

Ae=0 = #=0.
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Na podstawie funkcji Hamiltona (3.17) funkcje przetgczania dla sterowan tti(f)
i u2(t) odpowiednio o\(t) i <2(t) wynosza:

tri(t) - Xi(t) ws)

~2(0 s A2(t)i—"yZI(t) .

Supremum Hamiltonianu (4.1) przy wiezach (3.17) zapewnia nastepujacy zbio6r
sterowan:

a) Uui() = axd > <ti(i) > 0,

b) wui(f) =0 = <rx(t) < 0,

c) u2(t) = +6max = a2(t) >0 i #2<0,

d) u2(t) = -Smax = ~"2(0<0 i #2<o0,
Uzd + 9cosx2)z6(0

e) u2{t) = + — =+ ff2(f)>0 1 #2 = o °
m /v Uzd + gcosx2) x 6(t)

f) u2(f) = —i —-_= (t) <0 i #2=0.

Na podstawie analizy funkcji przetgczania ze zbioru sterowan (4.9) mozemy
wyznaczy¢ nastepujgce ciagi sterowan optymalnych, ktére zgodnie z réwnaniami
ruchu (3.15) przeprowadzajac rakiete ze stanu poczatkowego 6° do koricowego
0 1 minimalizuja odlegto$¢ do blizszej granicy strefy przechwycenia:

1) uj() = :
(4.10)
, (azj + gcosa2)z6(<K
«,<o = {xw - i }m
2) ui(t) = {axg;0;al(i} ,
(4.112)

f Uzd + gcosx2)x 6(t).

4.2. Rozwigzanie réwnan ruchu dla sterowan optymalnych

Rozwigzanie réwnan ruchu (3.15) dla sterowan (4.9) jest mozliwe na drodze
numerycznej. Dla przypadkéw gdy azd > gcosl12 sterowanie okreslone
zaleznoscig (4.9e,f) przy #2 = 0 mozemy zapisac jako:

ot ,a*d + x6(t)
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Dla we = const., cx = const., p = const., wykorzystujgc pierwsze i ostatnie
z réwnan ukiadu (3.15) uzyskamy zaleznosci na zmiane masy rakiety podane w
pracy [8] w postaci:

1) dla #2 <0
ul(o = axd 7 uz(t) = ~moi >
V(t) = Fo + asd(t - to), (4-13)
ro(1) = U _ [(( - lo)» - + -]
' axd 1 axd xd
2)dla #2 =0
Ui(t) = 0, «2(t) = = 6max ,
V(t) = Vm= const., (4-14)
m(t) = mn[i-" -5 -(t-tm)],
3)dla #2 =10
u\(t) = axi , u2(0 = >
1 Vn (4.15)
m(t) = (mp- ~ ) e - a‘(‘~t) - cxaxd\(t- tp)2- + J-d] ,
X

gdzie:

chwila osiggniecia przez rakiete maksymalnych przyspie-
szen normalnych;

1 Vm masa i predkos¢ rakiety w chwili tm;
tp, np - czas i masa rakiety w chwili przetaczania sterowania.

Wykorzystujac zaleznosci (4.14) i (4.15), sterowania «2 dla #2 = 0 mozemy
zapisa¢ w postaci:

1) gdy tti(t) =0

«3(t) = £ lUTH- «(* - *m)!J = — , (4.16)
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2) gdy tii(2) = axd

azdmpe uild - O |

U7 R A I 417
©== ’E+axd(t-tm)]1 @10

Na podstawie (4.13) i (4.5) oraz zbioru sterowan optymalnych (4.9) mozemy
zapisac:

Vim = = v° +axdtm - ™-18)
Podstawiajgc za m(t) zgodnie z (4.13) otrzymamy:

(V6 + axdtm}2- -J zd |mOe~5Ktm- ¢éxaxd\#h- ~ + ~ d]J =0. (419
' Aomax < | axd axdJ

Z réwnania (4.19) mozemy z dowolng doktadnoscig wyznaczy¢ charaktery-
styczny czas tm metoda iteracyjna.

Wykorzystujac zbior sterowan optymalnych dla przypadku, gdy #2 < 0 pozo-
state rownania ruchu ukiadu (3.15) przyjma postac:

dj A
di ~ m (?P0+ a*dt'6max '
dx

= (VO + axdt) cosy(t) , (4.20)
dh

-ft = (Vo + axdt)siny(t) ,

gdzie: m(t) - opisuje réwnanie (4.12).

Ztozona posta¢ réwnania (4.13) zezwala na rozwigzanie uktadu réwnan roz-
niczkowych (4.20) jedynie droga rozwigzan numerycznych. Dla przypadku, gdy
N2 = Oi dj < 0rdwnania ruchu przyjmuja postac:

vV(t) =

7(0 = 7P+ E Vmémax(t - tv) ,
(4.21)
x(t) = xpx Jft. [sin7(0 - sin7p],
h(t) = hp [cos7p- cos7(0].
~ABmax
Sterowania optymalne opisane zaleznoscia (4.9a) i (4.9¢,f) daja rozwigzania réwnan

ruchu w postaci:

no =Vm+axd(t-tp),
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& (4.22)
®(1) = 1 {V 2(t) cos [7(f) -<p\-VE cos [7TP- V?]} + *p ,
V4<& +
AM= 1 --ly2fsinf7(f)- Y~ Vmsin[7P- VI]} + hp.
VdalL + ald

4.3. Wyznaczenie charakterystycznych stref sterowalnosci

Z réwnan ruchu (3.15) oraz wiezow (3.17) wynika, ze istnieje minimalny pro-
miern manewru rakiety okreslony zaleznoscia:

(4.23)

ktéry wyznacza granice nieosiggalnego manewrem bezposrednim obszaru prze-
strzeni wokot punktu s+artu nazywanego [4] strefg n (rys.3).

Rozwigzania réwnan ruchu (4.20)-f(4.22) pozwalajg podzieli¢ obszar wokét
punktu startu rakiety na charakterystyczne strefy sterowalnosci (rys.3).

Podziat obszaru wokot punktu startu na strefy I, lla, 1lb, charakteryzuje sie
tym, ze osiggniecie rozmaitosci koncowej 0 1 dla | strefy wystepuje przy nieprze-
rwanym rozpedzaniu sie rakiety od predkosci V6 do Vj, natomiast dla stref lla i
I1b wykres predkosci lotu rakiety posiada ksztatt jak na rysunku 4b. Promien krzy-
wizny toru zalezy od przecigzen normalnych dysponowanych jakie posiada rakieta
w danym punkcie trajektorii ruchu.

Dla sterowan (4.9a) i (4.9c,d), a wiec dla t < tm rakieta porusza sie zgodnie
z rownaniami (4.20), a jej przyspieszenie normalne az i promien krzywizny toru
Rkrz opisuja zaleznosci:

(4.24)

n V** N k(X
rtfcrz = I( )_—T ()
AbBmax

Stale wartosci A i 6max, oraz malejagca masa rakiety opisana zaleznoscig
(4.12) powoduja, ze w omawianym przedziale czasu t € (to,tm) brzeg strefy
niedostepnej n, oraz tory lotu rakiety stanowig krzywe o malejacym promieniu
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Rkrz- Po osiggnieciu dopuszczalnych przyspieszern normalnych réwnych azd, dla
torami rakiety sa:

1) dla rozwigzan (4.9b) i (4.9c,d) okregi o promieniu Rm = Tnm/(ASmax)]

2) dla rozwigzan (4.9a) i (4.9¢e,f) konchoida - krzywa o rosnacym promieniu
krzywizny.

Optymalne trajektorie ruchu rakiety sktadajg sie z dwéch do czterech odcin-
kéw gtadkich ekstremali opisanych wzorami (4.20)-f(4.22) w zaleznosci od warto-
éci potozenia linii obserwacji celu (kata 0Q. Programy sterowania dla ui(t) i
«2(0 , zmiany predkos$ci oraz masy rakiety dla poszczegélnych stref sterowalnosci
przedstawia rys.4. Program sterowania u2(t) dla czasow t > tm, a wiec gdy
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Rys. 4.
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N2 = 0jest zalezny od charakteru zmiany masy rakiety. Dla strefy lla (rys.4b) w
przedziale czasu t £ (tm,tp) przy statej predkos'ci lotu réwnej Vm, masa rakiety
(zal. (4.14) oraz program «2(0 (zal. (4.16) sa liniowymi funkcjami czasu lotu ra-
kiety t). Na podstawie zaleznosci (4.23) mozemy stwierdzi¢, ze dla malejgcej masy
rakiety krzywizna jej toru lotu ro$nie. Minimalizowana odlegto$¢ do blizszej gra-
nicy strefy przechwycenia rw z uwzglednieniem zmiany masy rakiety jest mniejsza
niz dla przypadku gdy m = const. Ksztatt strefy niedostepnej ”n” dla statej masy
rakiety przedstawiono na rys.3 linig przerywana.

5. Zakonczenie

W pracy rozwazono problem minimalizacji blizszej granicy strefy przechwy-
cenia zestawu przeciwlotniczego w polu grawitacyjnym. Dla ilustracji wynikéw
przyjeto model fizyczny malej rakiety o zmiennej masie sterowanej aerodyna-
micznie, naprowadzanej wigzka, startujgcej z wyrzutni o statym kacie podniesie-
nia prowadnic. Przyjecie catkowitego przyspieszenia stycznego za sterowanie
oraz ograniczen technicznych na maksymalne wychylenie steréw i warunkéw bez-
pieczenstwa (ograniczenie przecigzern normalnych) pozwolito uzyskaé¢ rozwigzania
graniczne. Problem optymalnego wprowadzenia rakiety w pole sterowania obej-
muje program zmiany modutu predkosci lotu oraz program zmiany kierunku
tejze predkosci. Przewiduje on sterowanie na odcinku rozpedzania sie rakiety
do wymaganej predkosci koncowej. Jego osobliwoscig jest ograniczenie procesu
rozpedzania rakiety przy duzych réznicach katowych potozenia wigzki i prowadnic
wyrzutni. Jest to konieczne dla wykonania “ciasnego” manewru zminiejszajgcego
efektywnie odlegto$¢ do blizszej granicy strefy przechwycenia, przy ograniczonych
przecigzeniach normalnych. Stosowanie programu z axd = 0, dla V = Vm znaj-
duje uzasadnienie w przebiegu spalania paliwa rakietowego w istniejacych zesta-
wach. Podkresla to wage stosowania, programu sterowania przyspieszeniem stycz-
nym (modutem wektora predkosci), dla skrdécenia odlegtosci do blizszej granicy
strefy przechwycenia zestawéw p.tot z programowym wprowadzaniem rakiet w
pole sterowania.

Uzyskane rozwigzania zadania optymalnego wprowadzenia rakiety w wigzke
sterujacg dla zmiennej masy rakiety roznia sie od uzyskanych w pracy [6] tylko dla
czaséw t mniejszych od charakterystycznego czasu tm. Dla pozostatych przypad-
kéw zmianie ulegajg czasy przetgczen poszczegdlnych sterowan. Nie wplywa to na
posta¢ programow sterowania w spos6b jakosciowy.

Zaproponowana w pracy metoda okreslania warunkéw brzegowych optymalizo-
wanego procesu, oraz wyznaczania sterowan optymalnych, moga by¢ zastosowane
dla dowolnego uktadu aerodynamicznego rakiet sterowanych.
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Przedstawione programy sterowania, wymagac¢ beda pewnej korekcji wypty-
wajacej z analizy dynamiki rakiety jako ciata sztywnego. Istotne réznice miedzy
programami optymalnym i rzeczywistym, bedg zalezaly od technicznego rozwig-
zania ukfadu sterowania. Prowadzi¢ to bedzie do przesuniecia punktéw przetg-
czania poszczegolnych sterowan. Wykorzystanie optymalnych programéw wpro-
wadzenia rakiety w pole sterowania, oraz zastosowanie rakiet manewrujacych z
przecigzeniami (30 - 40)g pozwala na eliminowanie (szczeg6lnie w zestawach ra-
kiet bliskiego zasiegu) wyrzutni ze zmiennym katem startu rakiet.

W nowoczesnym francuskim zestawie SYRINX produkowanym w trzech odmia-
nach, rakieta ASTER programowo wprowadzana w pole sterowania, startuje za-
wsze pionowo. Daje to mozliwosé ataku celu zblizajacego sie z dowolnego kierunku.
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Sformutowano model matematyczny procesu naprowadzania rakiety przeciw-
pancernej | i Il generacji na cel ruchomy. W modelu matematycznym ru-
chu rakiety uwzgledniono zbiér zakldcen oraz parametréw ruchu celu uwa-
runkowany wzgledami praktycznymi. Rozwazania teoretyczne uzupetniono
wynikami badan symulacyjnych, na podstawie ktérych dokonano weryfikacji
zaproponowanego modelu matematycznego.

1. Wstep

Intensywny rozwo0j automatyzacji we wszystkich dziedzinach techniki, w tym
szczeg6lnie w technice wojskowej wymaga nowego podejscia do wielu zagadnien
oraz opracowywania coraz doskonalszych urzadzen umozliwiajacych wykonywanie
zlozonych czynnosci. Skomplikowane i zlozone w eksploatacji urzgdzenia tech-
niczne wymagaja stosowania réznego rodzaju symulatoréw i imitatoréw. Technika
uzbrojenia wymaga ponadto odpowiedniego przygotowania obstugi oraz sprzetu do
uzycia (szkolenie zaldg, sprawdzenia techniczne, dane do stanu rakiet, programy
toréw lotu, konstrukcja nowoczesnych srodkéw walki itp.). Praktyczna realiza-
cja wiekszosci tego typu zadan wymaga przeprowadzenia procesu modelowania
wystepujacych w nich zjawisk fizycznych. Proces modelowania odgrywa takze
gtowna role w badaniach dynamiki lotu obiektéw.

Badania wtasciwosci dynamicznych rakiet przeciwpancernych mozna przepro-
wadza¢ metoda [2]:

e badan doswiadczalnych na obiektach rzeczywistych (np. badania poligo-
nowe);

1Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji ' Mechanika w Lotnictwie*
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1 Schemat blokowy modelowania fizycznego

Rys.
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» badan doswiadczalnych na modelach materialnych obiektéw (np. badania
charakterystyk aerodynamicznych rakiet w tunelach aerodynamicznych);

e badan teoretycznych, w oparciu o zbudowane modele fizyczne i matema-
tyczne obiektow.

W procesach badania dynamiki obiektéw, badania teoretyczne sg czesto sto-
sowane z uwagi ma wiele zalet w poréwnaniu z badaniami do$wiadczalnymi (np.
nizszy koszt, niezalezno$¢ od warunkéw zewnetrznych, itp.). Algorytmy badan
teoretycznych wiasciwosci dynamicznych obiektow oparte sg na odpowiednich mo-
delach fizycznych i matematycznych badanych zjawisk fizycznych. Zastosowany
schemat modelowania przedstawiono na rysunku 1.

Podstawowe oznaczenia i uktady wspdétrzednych stosowane w pracy przyjeto
wedtug PN-83/L.

2. Modelowanie wtasciwosci dynamicznych rakiety przeciwpancernej
w ruchu przestrzennym

W procesie modelowania fizycznego i matematycznego rakiety uwzgledniono
uzasadnione wzgledami praktycznymi zatozenia upraszczajgce dotyczgce konstruk-
cji rakiety oraz warunkoéw w jakich odbywa siejej ruch. Podstawowe z tych zatozen
formutuje sie nastepujaco:

- rakieta jest brylg o szesciu stopniach swobody;

- normalne wartosci parametréw charakteryzujacych osrodek ruchu przy-
jeto wedtug Normalnej Atmosfery Artyleryjskiej;

- rakieta naprowadzana jest na cet ruchomy systemem przewodowym

, (recznie lub poétautomatycznie); '

- zmiany charakterystyk modelu fizycznego rakiety (konstrukcyjnych i
osrodka ruchu) okreslono na podstawie analizy warunkéw, w jakich
zachodzg rzeczywiste procesy naprowadzania rakiet;

- ruch rakiety opisany jest parametrami przedstawionymi na rysunku 2.

Wspétrzedne liniowe xg,yg,zg okreslajag potozenie srodka masy rakiety O
(poczatku uktadu odniesienia Oxyz zwigzanego poruszajgca sie rakietg) wzgledem
poczatku Co inercjalnego ukiadu odniesienia zwigzanego z Ziemig Ooxgygzg
(rys.2).

Wspétrzedne katowe => katy obrotu 0, <P okreslaja jednoznacznie
konfiguracje uktadu wspdtrzednych zwigzanego z rakietg Oxyz wzgledem normal-
nego ziemskiego uktadu wspdtrzednych Oxgygzg (rys.2).

Przyjeto, ze ruch rakiety w atmosferze odbywa sie pod wptywem wypadkowej
Fw sit aerodynamicznych RA, ciggu silnika F, sity ciezkosci G, sity sterujacej
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Rys. 2. Przyjete wspotrzedne liniowe xs,yg,zs; katowe predkosci ich zmian:

Me>wt,wt,p,q,r; skladowe wypadkowej sity Fwijej momentu M w zwigzanym uktadzie
wspotrzednych Oxyz

P, oraz wypadkowej sity wywotanej nadgtem i zsuwaniem sie przewodu ze szpuli

wprz-

FW=RA+F +G+PS+ Tprz - (2.1)

Skiadowe X,Y, Z sity Fworaz jej momentu M w uktadzie wspotrzednych
Oxyz przedstawiono na rysunku 2.

Site sterujaca i jej moment w uktadzie Oxyz okreslono nastepujaco:

“Pr.’ W
ptw—yiptAp. — py. , M ,w— = AP , (2.2
p,. N*
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gdzie:
aB$Pyi AB$Pzi
A = sin$pn
—sin$pyicos $pzi
0 - sinOcos# —sin <Pzi
AMei = - GBQpxji AB$Pzi 0 AGB$Pzi AB$PzI
sin $Fzi —cos $pyisin Qp, 0

gdzie:

<P\, $pzi - mimosrod dziatania sit sterujacych.
Sile wypadkowg Tp wywotang efektami naciggu (Tprzjr) i zsuwania sie prze-
wodu (Pp) okreslono zaleznoscia:

Tp= Tprzir + pp ,

Tprzir = 0.077V - 0.0009V2 + 0.000015F3 + (0.81 - 0.041V' + 0.0019F2)<9 +
+(0.001 - 0.00026F + 0.0000065V2)p , (2.3)

Pp = -0.0048Tpir . (2.4)

W dalszych rozwaianiach uwzgledniono nastepujace sktadowe sity i momentu
TP:
Tpx = —0.87 (Tpfr + PP), (2.5)

LPx = 0.021{rPir + Pp) . (2.6)

Zaleznosci opisujace sktadowe sit: R”,F,G i ich momentéw w ukiadzie Oxyz
zawierajg réwnania ruchu.

Dla przyjetego modelu fizycznego rakiety sformutowano model matematyczny
ruchu przestrzennego rakiety przeciwpancernej, ktdry stanowig ponizsze uklady
réwnan.

- Dynamiczne réwnania ruchu postepowego $rodka masy rakiety w ukladzie
wspoétrzednych 0xyz (rys.2):
+ W ~ v3r) ~ Sx(t)(q2+ r2) - Sy(t){” - pq) + Sz(t){™ +

\ . p(h)v2 |
+pr) = F cos $Fy cos $Fz - h)sin & ---------= — S \CXcosa cos/? +

+CVcosqsinP - Czsina) + P, cos <Ppycos $pz + + Tpx ,
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m(*) ("~ + “ ukp) + +w) ~ Sy(t){p2+r2) -5, (0 -

-er) = Fsin$Fz + m(t)g(B, h)cos6 sin$ + » —— S (-C xsinfi + 2.7)

+CVcos/?) + Pasin$Pz + Y*r + Y™p ,

+ VKP - «*?2) - m?2*(<)( N -iw ) + SV (F)(Ar + ?r) + £,(*)(«* +
+p2) = —J’sin cos + m(t)g(B, h)cos0 cos$ —*— —S(Cxsina =

«c0s/3+ C,sinasinfi + Czcosa) - P,sin<p/cos#pz+ Z'q+ zE£*p .

- Dynamiczne réwnania ruchu obrotowego obiektu wokét Srodka masy zapisane
w uktadzie zwigzanym O0xyz (rys.2):

= [W*) = ~(*)]er - " Pr) —Ire(0("r + p) +
_4*(0(?2- r2) + ~ +np) - s*E){~jlr ~ wkP + w*r) =

= F(yp sin$fvcos + zp sin$Fz) + m(t)g{B, h) cos0 cos# +
~ZGcos 0 sin — S jl4(c* sinacosfi + Cysinasinfi+ Czcosa) +
+ZA(Cssinfi - Cycosfi) - I(cfc cosacosfi+ C*acosa sinfi +

-CnasinQ)] + P, (yp, sin <Ppycos <P + zp, sin$pz) + L*p+ L'r + Lpx,

VOTrff« [~ ~(f)]rP ~ +9r) ~ - ) +

—*%(0 (r*- P2) - ~ wx9) + ~ Vi ~ AJK?) =

= F~zpc o s ¢c 0 s +xFsin#Fyc o s - m(t)g(B,h)(zGsin0 +

+xg €cos 0 cos — S[—=za(cxcosacosfi + Cycosa sinfi + (2.8)
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Cz?naj + xa[Cxsinacosfi + Cysinasinfi + Czcosaj + bA(- Cfcsinfi +

+Cma cos /?)] + P*(xPssin $Py cos 4>z + Zp, cos <Ppvcos $p”j +

+M*q + M™p |
- [/.W- ly{t)lpq - lzy(t)(ft +rp) - - rg) +
SIxy{t)(p2- ¢g2) + ~ WKP + Ukrj - =Sy(*)(-AL+ vkT + Wfctf) =

= f (*Fsin$fz- UFcos$Fj/ cos$fz) + m(t)g(B, h)(xqgcos0 sin# +
+yasin0 ™ + — S[a,/[—Cxsinfi + Cycosfij + (cxcosacosfi+
+Cycosatsinfi —Czsinaj —bA{c{” sinacos0 + c £ asina sinfi -f
+Cn«cosa)] + P, (xPasin$Pz - yP, cos $Pycos Pzj + N*r + N™p .
= Zwigzki kinematyczne predkosci katowych (przechylenia, pochylenia i odchy-
lenia):
dQ - qcos&- rsin9 ,

(gsin# + rcos$)seco , (2.9)

ds

p + gsin0 tan0 +rcos#tan0 .
« Zwiazki kinematyczne predkosci liniowych (ruchu podtuznego, bocznego i
wznoszenia) w uktadzie 0Ooxgygzg (rys.3):
/ \
-jijjj- = Wkcos0 cos S'+ WK(sin$sin0 cosW- cos$sin9j +
+WKk (cos # sin0 cos9 + sin# sin ,

~ - ukcosO sin9 + vk(sin sin0 sin9 + cos# cos!?) + (2.10)
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+Wk (cos # sin6 sin9 - sin#c o s ,

at = -uk sin0 + \ksin# cos0 + Wkcos# cos6 .
Aby zastosowac¢ uktad réwnan (2.7) -i- (2.10) do analizy ruchu rozpatrywanych

rakiet przeciwpancernych nalezy go uzupehié:
- zaleznosciami do wyznaczania biezacych wartosci charakterystyk okres-

lajacych strukture obiektu: m(t), xim(t), y z ™~ t ) , Sx(t), Sv(t),
Sz(t), Ix(t), Ixy(t)i lyz(t), Ixz{t), F(t)',
- zaleznosciami do wyznaczenia wartosci biezacych podstawowych para-
metréw osrodka ruchu obiektu: g(B,h), p(h), T(h), a(h), n(h), v(h)\
- zaleznosciami do okre$lania sit zewnetrznych i funkgcji je opisujacych.
Przyjeto, ze w przypadku rozpatrywanej rakiety sity sterujace realizowane sa
za pomocg sktadowej ciggu Fpj normalnej do osi Ox ukladu- Oxyz. Formowanie sit
sterujacych w ptaszczyznie odchylania i pochylania jest dokonywane przez doboér
przerzutu sity normalnej Fpj w czasie obrotu rakiety w kacie przechylenia #. W
przypadku, gdy sygnat sterujacy jest funkcja czasu przerzutu, wartos¢ srednich za
jeden okres obrotu sit sterujgcych, okreslonych w ptaszczyznie pochylenia (kata
elewacji) e i odchylenia /3 wynosi:

f
4 | F)ycosSM#
I*
Pyp —-----k---—-—— — ky = 2irFffky ,
(2.11)

*
2
4f Fjfsin$d§
N ** = 2ttFtfkz |,

gdzie: foy, kt - sygnaly sterujgce 0 < ky, kz < 1.
3. Symulacja komputerowa przyjetego procesu naprowadzania
rakiety przeciwpancernej na cel ruchomy

Przyjety schemat procesu naprowadzania rakiety na cel ruchomy przedstawiono
na rysunkach 3 i 4.
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Zgodnie ze schematem przedstawionym na rys.4 opis matematyczny ruchu celu
sformutowano nastepujgco:

dxa
~ = Vxgc = Vccos 7ecos Itc,
= Wge = -K cos 7GCsinnc (3.1)
dh .
= -Vzgc- Vesin%
= ~/xlc + ygc + hc .
sinfc= — Smpe = - 77-* =
I>c Dccosec

Uktad réwnan opisujacy proces naprowadzania rozwigzano metodg Rungego-
Kutty przy wykorzystaniu komputera IBM PC/AT. Warunki poczatkowe oraz
wartosci liczbowe innych podstawowych wielkosci wptywajacych na ruch rakiety
przyjeto nastepujace:

a) parametry poczatkowe startowe losowane sg w algorytmie ze zbioru
ich wartosci uwarunkowanych praktyka artyleryjska;
b) podstawowe charakterystyki konstrukcyjne
- smuktosé At = 8.45;
- rozpietos$¢ statecznikow 6= 0.75 [m];
- powierzchnia charakterystyczna S = 0.145 [m2];

¢) zakresy zmian parametréw atmosfery

- temperatura T = (—40 -r +50) [CQ];

- predko$¢ wiatru (w porywach) W < 25 [m/s],*

- azymut wiatru dowolny;

- ci$nienie powietrza pat = (920 + 1030) [hPa];
d) parametry ruchu celu

- predko$¢ ruchu celu Ve < 17 [m/s];

- kierunek ruchu celu dowolny;
e) predkos¢ maksymalna rakiety 200 [m/s].

Niektore wyniki badan symulacyjnych wiasciwosci dynamicznych rakiety prze-
ciwpancernej | generacji w systemie naprowadzania zestawiono na rysunkach 5 -r
8.

4. Whnioski koricowe

Na podstawie metod mechaniki i teorii sterowania sformutowano model mate-
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Rys. 5. Tor lotu PPK w plaszczyznie elewacji
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Rys. 6. Tor lotu PPK w ptaszczyznie azymutu
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matyczny rakiety naprowadzanej w systemie recznym (potautomatycznym) na cel
ruchomy. Uwzgledniono przy tym wszystkie gtéwne stopnie swobody rakiety jako
uktadu mechanicznego.

Sformutowany model matematyczny jest wygodny w badaniach komputero-
wych; moze by¢ wykorzystany w procesie rozwigzywania szeregu zagadnien ba-
dawczych, w ktorych niezbedna jest znajomos$¢ wiasciwosci dynamicznych rakiet
przeciwpancernych, np: opracowanie procedur sprawdzen technicznych, moderni-
zacja rakiet, opracowanie nowych rozwigzan konstrukcyjnych (na wstepnym etapie
projektowania). Poza tym zaproponowany model moze stanowi¢ podstawowy ele-
ment nowoczesnego symulatora do efektywnego szkolenia obstug zestawow rakiet
przeciwpancernych.

Wyniki otrzymane na podstawie symulacji przy zastosowaniu przedstawio nego
modelu systemu naprowadzania, po konfrontacji z danymi okreslonymi innymi me-
todami (np. metodami eksperymentalnymi) potwierdzity poprawnos$é opracowa-
nego modelu.
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1. Wstep

Rozwdj elektronicznej techniki obliczeniowej jaka obserwujemy w ostatnich la-
tach, pociggnat za sobg rozwd6j nowych metod szkolenia. Komputery znalazty
zastosowanie w budowie symulatoréw dziatajgcych w czasie rzeczywistym. Szybka
obrobka sygnatéw umozliwia aktywny udziat operatora w procesie symulacji.

2. Sformutowanie problemu

Nalezy opracowac¢ koncepcje budowy symulatora realizujgcego naprowadzanie
matej rakiety na cel ruchomy w czasie rzeczywistym. Zadaniem operatora wyrzutni
jest doprowadzenie do spotkania rakiety z celem. Kierowanie lotem rakiety odbywa
sie za pomocg komend zadawanych dzwignia drazka i przesytanych na poktad ra-
kiety linig przewodowga. Na rys.l przedstawiony jest schemat procesu zwalcza-
nia celu z uzyciem rakiety. W nieruchomym ziemskim uktadzie wspétrzednych
0gXgYgZg poruszajg sie:

e rakieta o predkosci wypadkowej ktéra znajduje sie w odlegtosci
Dr(Xgr,Ygr, ZgT);

e cel poruszajacy sie z predkosciag Vgc, ktory znajduje sie w odlegtosci
~c{XgC Yge, Zgc).

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji ' Mechanika w Lotnictwie”
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3. Koncepcja komputerowego programu symulacji naprowadzania
matej rakiety na cet ruchomy

Aby poprawnie zbudowaé¢ model matematyczny uktadu nalezato zidentyfiko-
wac model fizyczny rakiety, oraz strukture systemu, ktorego jest ona elementem.
Schemat strukturalny obwodu naprowadzania przedstawiony jest na rys.2. Obwod
sktada sie z nastepujacych elementéw: operatora, filtru oraz obiektu sterowania,
ktoérym jest przeciwpancerny pocisk kierowany (PPK).

Rys. 2. Struktura obwodu naprowadzania PPK

Zadaniem filtru jest zabezpieczenie ukitadu naprowadznia przed gwattowng
zmiang komend sterujgcych, ktoére wypracowuje operator przez zmiane wychyle-
nia drazka sterujgcego. Wielko$¢ wychylenia drazka zalezy od rozbieznosci katowej
rakiety i celu oraz od odlegtosci rakiety od stanowiska operatora.

Do rozwigzania ukladu réwnan rozniczkowych wykorzystano statokrokowg
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czteropunktowg metode catkowania Rungego-Kutty. Na wybor metody miat
wplyw sposéb zobrazowania graficznego przemieszczajacej sie rakiety do rucho-
mego celu. Stalokrokowa metoda catkowania zapewnia, réwnomierne ze wzgledu
na rzeczywisty czas symulacji od$wiezanie znacznika rakiety.

Waznym elemetem w procesie symulacji komputerowej jest stworzenie sytuacji
taktycznej. Skiadajg sie na nig nastepujgce elementy:

® zobrazowanie przemieszczajgcego sie celu;
® zobrazowanie przemieszczajacej sie rakiety;
8 zobrazowanie celownika;

» zobrazowanie urozmaiconego terenu;

® zobrazowanie zmiennych warunkoéw atmosferycznych.

W celu osiggniecia realizmu i glebi sceny sytuacji taktycznej znalazta zastoso-
wanie projekcja obrazéw na ekranie monitora w perspektywie (rys.3).

Ekran

Rys. 3. Zobrazowanie perspektywy na ekranie monitora

Aby otrzymacd rzut perspektywiczny zastosowano réwnania perspektywy. Dla
kazdego punktu (X,Y, Z) w scenie trowymiarowej wspotrzedne punktu po trans-
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formacji (X P,Y P) na ekranie okresla sie jako:

XP =XV +(XV-X)-~— |
zZ~2zvVv (3.1)

YP=YV+(YV-Y)j2~v.

Przy czym punkt (XV,YV, ZV) jest punktem patrzenia (potozeniem obserwa-
tora) umieszczonym przed ekranem. Punkt (XV, YV) jest punktem zbiegu na
ekranie. Rysunek ilustruje zaleznosci miedzy r6znymi wartosciami wspo6trzednych
punktéw przy bocznym widoku ekranu. Wspoétrzedna ZV musi by¢ zawsze
ujemna, gdyz scene ogladamy z przodu ekranu. Wieksze wartosci ZV dajg gorszg
perspektywe (mniejszg zbieznos¢ linii rownolegtych). Zblizajac punkt patrzenia do
ekranu zwiekszamy znieksztatcenia perspektywiczne - zwieksza sie zbieznos¢ linii
rownolegtych.

W proponowanej koncepcji opisu symulatora zostat zastosowany zmodyfiko-
wany sposob uzyskania efektu perspektywy. Zwigzane to byto z faktem, iz
urzadzenia optyczne, przez ktére operator obserwuje przedpole maja ograni-
czony kat widzenia (np. startujgca rakieta w bliskim sasiedztwie operatora jest
przez niego "przechwycona wzrokowo” dopiero na pewnej odlegtosci od wyrzutni).
W proponowanej metodzie uzyskania perspektywy korzysta sie z nastepujacych
zaleznosci (rozpatrywana bedzie plaszczyzna azymutu, poniewaz zaleznosci dla
ptaszczyzny elewacji sg analogiczne):

baza = 2 odl =tg/? ,

3.2)
RozEKr =SzerOb
szer= baza
gdzie:
odl - odlegtos¢ obiektu od obserwatora,
baza - szeroko$é przedpola widziana w odlegtosci, odl od ob-
serwatora przy kacie widzenia /3,
p - kat widzenia urzadzenia optycznego,
SzerOb -  szeroko$¢ rzeczywista obserwowanego obiektu,
szer - szeroko$¢ "ekranowa” obserwowanego obiektu,
RozEkr - rozdzielczo$¢ ekranu w danej ptaszczyznie.

Do animacji wykorzystano transformacje obrazéw tj. skalowanie, obroty,
przesuniecia. Animacja realizowana jest przez wielokrotne powtdérzenie cyklu:
wyswietlenie, wymazanie i ponowne wyswietlenie elementu obrazu po dokonanej
transformacji. Ptynno$¢ animacji dla ztozonego obiektu jest trudna do uzyskania
na komputerach o matej mocy obliczeniowej (matej iloSci operacji zmiennopozy-
cyjnych na sekunde). Problem ten zostat rozwigzany poprzez przeprowadzenie
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doktadnej analizy numerycznej problemu i zrealizowany w wersjach na komputery
klasy IBM PC XT i AT. W wersji na komputer klasy XT, wykorzystano model
uproszczony rakiety, opisany rézniczkowymi liniowymi réwnaniami stanu o statych
wspoétczynnikach. Natomiast w wersji na komputer klasy AT, wykorzystano mo-
del matematyczny rakiety opisany nieliniowymi rézniczkowymi réwnaniami stanu
o0 zmiennych wspotczynnikach. Wyniki procesu symulacji wyprowadzane sg do spe-
cjalnego pliku wynikowego. Na ich podstawie mozemy analizowa¢ zmiane wszy-
stkich zmiennych stanu, jak réwniez spos6b sterowania rakietg (zmiane komend
sterujgcych). Wainym elementem dla procesu dydaktycznego jest mozliwos$é gra-
ficznego przedstawienia operatorowi wptywu wypracowanych przez niego komend
(wychylenia drazka) na przecigzenia rakiety, a tym samym na tor lotu rakiety.

4. Uwagi i wnioski koncowe

W pracy omowiono ogdlng koncepcje budowy symulatora naprowadzania
matego pocisku rakietowego naprowadzanego w czasie rzeczywistym na ruchomy
cel. Symulator wykorzystujacy przyjetg koncepcje umozliwia przyspieszenie pro-
cesu szkolenia operatoréw i znaczne obnizenie kosztow. Wynika to z uniwersalnosci
metody, bowiem:

= graficzne zobrazowanie procesu naprowadzania umozliwia gtebsze zrozumie-
nie zjawisk z jakimi operator spotyka sie podczas naprowadzania rakiety
(mozliwe jest pelniejsze poznanie zwigzku miedzy wychyleniem drazka, a
przemieszczeniem rakiety wzgledem operatora); ,

® mozemy ograniczy¢ liczbe réznych stanowisk szkoleniowych, wystarczy bo-
wiem zmieni¢ program oraz oprzyrzadowanie komputera (aby zmieni¢ wa-
riant systemu naprowadzania rakiety), dzieki temu w jednym pomieszczeniu
moze by¢ przeprowadzonych wiecej szkolern z ré6znorodnymi zestawami;

# istnieje mozliwos$¢ analizy postepow szkolonego operatora, jego zdolnosci ma-
nualnych i predyspozycji psychicznych.

Podczas pracy nad symulatorem nalezy zwroci¢ uwage na opis matematyczny
modelu uktadu naprowadzania oraz samej rakiety. Od doktadnosci opisu zalezy
wiarygodnos$¢ procesu symulacji, a tym samym mozliwos$¢ zdobywania wiasciwych
nawykow przez operatorow.
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Ceiem pracy jest przedstawienie nowoczesnej metodyki, analizy dynamiki ra-
kiety metodg komputerowej linearyzacji réwnan ruchu. Program komputero-
wej linearyzacji rownan ruchu opracowany zostat na podstawie zidentyfikowa-
nej rakiety oraz znajomosci struktury toru naprowadzania. Wynikiem linea-
ryzcji rézniczkowych réwnan ruchu jest opis dynamiki rakiety w przestrzeni
stanu. Na bazie nowoczesnej teorii sterowania wyznaczone zostaty wartosci
wiashe macierzy stanu oraz wspoétczynniki wzmocnienia. Na podstawie ziden-
tyfikowanego liniowego modelu, dokonano syntezy optymalnego regulatora.
W pracy przedstawiono zmiane wybranych, najbardziej interesujacych para-
metréw opisujacych dynamike lotu rakiety przeciwpancernej. Przedstawiono
tez tory naprowadzania rakiety sterowanej automatycznie

Wykorzystanie opisanej metodyki umozliwia szybka ocene poprawnosci mo-
delu oraz ocene ilosciowg i jakoSciowg niestacjonarnosci obiektu. Daje réw-
niez podstawe do syntezy optymalnych uktadéw sterowania.

1. Wstep

Rozwdéj ETO (elektronicznej techniki obliczeniowej) oraz KMN (komputero-
wych metod mimercznych) umozliwit nowe podejscie do metod analizy dyna-
miki uktadéw jedno- i wielowymiarowych. Mikrokomputery klasy PC znalazty
zastosowanie w analizie dynamiki uktadéw opisanych przez duze uktady réwnan
rézniczkowych (n «C 2). Realizacja proceséw w czasie rzeczywistym umozliwita
budowe symalatoréw realizujacych naprowadzania rakiet przy aktywnym udziale
operatora.

'Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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2. Sformutowanie problemu

Nalezy opracowa¢ metodyke komputerowej tinearyzacji réwnan ruchu matej ra-
kiety naprowadzanej na nieruchomy cel i wyznaczy¢: wartosci wiasne, czestosci
wilasne i ttumienia drgan kadtuba. Na podstawie zidentyfikowanych parametréw,
dokona¢ syntezy optymalnego uktadu automatycznego naprowadzania rakiety.
Kierowanie lotem rakiety odbywa sie za pomoca komend zadawanych dzwignig
drazka i przesytanych na poktad rakiety linig przewodowga. W procesie zwalczania
celu z uzyciem rakiety co At poprzez linearyzacje réwnan wyznaczane sg. ma-
cierz stanu A, wektor sterowan b i wektor wyjscia C. W nieruchomym ziemskim
uktadzie wspotrzednych 0gXgYgZg:

- rakieta porusza sie z predkoscig wypadkowa V w odlegtosci

Dr(Xgr,Ygr, Zgh),

- cel pozostaje nieruchomy w odlegtosci Dc(Xgc,Ygc, Zgc).

3. Komputerowa linearyzacja robwnan ruchu

Uktady sterowania réznego przeznaczenia najczesciej opisywane sa nielinio-
wymi réwnaniami rézniczkowymi. Jednak w praktyce przy analizie i projekto-
waniu takich uktadéw szeroko wykorzystuje sie rownania linearyzowane. Ruch
sterowany ukiadu dynamicznego mozemy opisa¢ rownaniem rézniczkowym:

dz(t)
*(0) = zo, (3.1)
gdzie:
z - n-wymiariwy wektor wspoétrzednych stanu,
z (M,z2,....zZn) ,
t - m-wymiarowy wektor funkcji sterujgcych,

®= (ui,2,....vm)T.
Nieliniowa funkcja wektorowa /= (/i,/2,...,/n) zawiera pochodne po z i o.
Wyznaczymy wybrany tor ruchu uktadu nieliniowego (3.1) i uméwimy sie, ze temu
torowi odpowiadajg wektory z*(t), v'(t) dla t > 0. Oznaczymy odchylenia

x(t) = z(t) - z*(1) ,
3.2)
«(i) = v(t) - v'(t) .
Jesli x(t) = 0, ti(z) = 0 dla kazdego t > 0, to ruch uktadu nazywamy nie-

wymuszonym (autonomicznym), w przeciwnym przypadku - wymuszonym (nie-
autonomicznym). Tor niewymuszonego ruchu (bazowego) opisujemy réwnaniem
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rézniczkowym:

AL = /(zF V), Z*(0) = *S. (3.3)

Jesli odchylenia (3.2) uznamy za mate, to otrzymamy przyblizone liniowe row-
nanie dla x(t). W tym celu przedstawimy funkcje wektorowg f(z,v,t) w postaci:

Hz,® )~ I(**»*,<)+ (| 7). *(0+ (N ) .«(<)= (3-4)
Oznaczymy:

(E).-*- (£).-»m cwW)
Macierze Ai B majace wymiary odpowiednio nx ni nxm nazywamy macierzami
Jacobi. Symbol * oznacza, ze pochodne czastkowe wyznaczone sg w punkcie
(**,«*’<)-

Z udziatem (3.2) (3.4), z (3.1) wynika:

A =A%) + B (i), *(0) = 20, (3.6)

dla wartosci poczatkowych Xq —zo —Xa.

Liniowe réwnanie rézniczkowe (3.6) okreSla wymuszony ruch uktadu (3.1)
wzgledem bazowego (niewymuszonego) toru okreslonego przez (3.3).

W ogdlnym przypadku dla uktadu A = A(<), B = 8(f) i méwimy, ze ukiad
(3.6) jest uktadem niestacjonarnym.

Jesli funkcja /(o) jawnie nie zalezy od czasu t i w kazdym punkcie o
wspoétrzednych (2*,®*) macierze A, B sa stale, to uktad (3.6) nazywamy stacjo-
narnym. Jak wynika z (3.5), formowanie réwnania liniowego ruchu wymuszonego
(3.6) sprowadza sie do wyznaczenia macierzy Jacobi.

Dla wyznaczenia elementdéw macierzy Jacobiego funkcji wektorowej wykorzy-
stuje sie wyrazenie okres$lajgce przyrost:

.- M (g) ~ /(" + AzjCj) - /,-(«- Axje])

; i ; (3.7)
1j dxj 2AXj '
gdzie: .
AXj - przyrost po wspotrzednej j,
tj - wektor jednostkowy skierowany wzdtuz wspétrzednej j.

Btad obliczern wedtug przedstawionej zaleznosci wynika z metody i z nie-
doktadnosci obliczen maszynowych. Przy zmniejszaniu przyrostu sktadowa biedu
metodycznego maleje, a sktadowa btedu maszynowego rosnie. Dla otrzyma-
nia prawidtowego wyniku nalezy wybrac¢ taki przyrost aby btgd sumaryczny nie
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przewyzszat dopuszczalnego. Warunek ten tatwo speini¢ jesli funkcja jest dosta-
tecznie gtadka, a wymagania co do doktadnosci umiarkowane. Zalecana warto-
§¢ przyrostu to 10~3...10-1 w stosunku do absolutnych wartosci odpowiednich
wspotrzednych.

W podprogramie przeprowadzana jest ocena skitadowej btedu metodycznego.
Podprogram zmniejsza przyrost jesli ocena bledu przewyzsza btad dopuszczalny i
zwieksza przyrost jesli ocena btedu jest dostatecznie mata.

4. Komputerowa linearyzacja réwnan ruchu rakiety

Poprawnie zbudowany model matematyczny ukiadu zawiera zidentyfikowany
model fizyczny rakiety, oraz strukture systemu, ktdrego jest ona elementem. Ob-
wod naprowadzania sklada sie z nastepujacych elementéw: operatora, filtru oraz
obiektu sterowania, ktérym jest mata rakieta przeciwpancerna.

W celu okreslenia biezacych wspoétrzednych rakiety wzgledem wyrzutni w pro-
cesie obliczen jako wyjsciowe wykorzystano nastepujace réwnania rézniczkowe:

1 m m

V= —|[(-Px- £}Xpj) cosatcosf3- (Py+ 53iPi)sinacoso +
j=i i-1
m
+ (-Pr + 53 zpj) sinfi~ Xa- Qsin ,
j=i
) lr/ m \ m
S=2"[(F*-X)*P.0OsinQ+ (Pv+ 13 ypi) cosa+ Ya—Q cosO] ,
j:i j:i
1 r |/ m m
* = ~mVCOSB [V x~ S lX" ) cosQsin 13+ (py + . lYPi) sinQsinp +
]= =
m
+ {Pz —53 ~pj) cosfi >
i=i
IX&X 4" (1z ~ lyY~y~rz — Mx + Af~p (4.1)
lybJdy + (/, 1zAUgUx — Kiy -f- AZyp ,
12&z 4" (ly ~ 1z)wxWz — Mz + M zp ,

£ = wysin7 + cos7 ,
= cos-1 i/(vycos7 + uzsin7),

7 = ox - tgv(wycos7 - uzsin7),
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Xg= VcosO cos ip,
yg = Vsinb |
zg = —V cosh cos V>,

T= \IxI +yj+ *.
t

m = mo —
o}

Do rozwigzania powyzszego uktada réwnan rézniczkowych wykorzystano sta-
tokrokowa czteropunktowa metode catkowania Rungego-Kutty.

Co At (przy wykorzystaniu opisanej metody) dokonywana jest linearyzacja
rownan ruchu (4.1). Nastepnie na podstawie macierzy A, B okre$lane sg macierze:

A - macierz stanu,
b - macierz sterowan,
e - macierz wyjscia.

Wykorzystujac metodyke przedstawiong miedzy innymi w [3] wyznaczono war-
tosci wlasne i dla zmiennych stanu opisujacych ruch rakiety wyznaczono podstar
wowe parametru uktadu dynamicznego.

Na rys.l -r 41 zilustrowano przebieg tych parametréw w funkcji czasu. Na
podstawie uzyskanych rezultatéw, przeprowadzono na podstawie [2,3] syntezy
optymalnego automatycznego uktadu sterowania rakieta. W prawie sterowania
uwzgledniono wymagane przewyzszenie toru nad ziemig w ptaszczyznie pionowej
ruchu rakiety rys.5.

Tory naprowadzania, komendy sterujace, przecigzenia, dla rakiety z automa-
tycznym ukladem sterowania, prowadzonej w wigzce przedstawiono na rys.s t
11. Symulacje i obliczenia przeprowadzono na komputerze PC AT/386, wyniki
wyprowadzane byty do specjalnego pliku wynikowego.
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1Rysunki zamieszczono na koncu artykutu
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Rys. 1. Potozenie zasadniczych biegunéw czestosci wkasnej PPK na torze
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Rys. 2. Potozenie zasadniczych biegunéw czestosci wkasnej PPK na torze
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wO beta wO eps

Rys. 3. Czestosci wikasne PPK na torze
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Rys. 4. Wspotczynniki ttumienia PPK na torze
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Rys. 6. Tor lotu pocisku w ptaszczyznie Epsilon

[ni]

Rys. 7. Tor lotu pocisku w ptaszczyznie Beta
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t Cs]

Rys. 8. Komenda w ptaszczyznie Epsilon

Rys. 9. Komenda w ptaszczyznie Beta
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Rys. 10. Przecigzenia normalne w Epsilon

Rys. 11. Przecigzenia normalne w Beta
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A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military
trainer which, as a result of specific design,comprises jet
like handling qualities, maintaining low training costs,
charakteristic for turboprop power. Due to these features,
a wide training syllabus is possible, containing also the
phases normally executed on costly jets only. The jet-pilot
cues on a propeller driven plane are the result of the
following:
-aircraft general geometry - low aspect ratio wing and
high surface loading, maintaining low draw and power
loading;

cockpit Interior design, general arrangement and
instrumantation, similar to typical jet-plane cockpit.
A combined effect of the minimal overall dimensions, low
weight and high power, result in:
- excellent perfomance - both, level speed and jetlike
climb;
possibility to take significant underwing stores, giving a
wide spectrum of training tasks.
The aircraft consists of a semimonocoque all metal low
wing structure with retractable tricycle- type landing gear
and is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).

It comprises systems like the electric, hydraulic,
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the
escape (ejection seats) systems.

An audio integrating system controls the audio services
from all the communication, navigation and Interphone
systems. On customer demand, single or dual VHF, UHF
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to
be fully instrumented and furnished according to
customer's specification. The optional equipment pattern
includes various avionic and flight instrumentation
systems from simple ones, up to very sophisticated with
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and HUD Included.
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g
etc. may be installed.

Any other requirement of the customer, will be
investigated with great care. The manufacturer is ready to
start talks concerning details of equipment any time.The
deliveries can start In about one year after contract
signing.
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OCENA DOKLADNOSCI NAPROWADZENIA RAKIETY
SAMONAPROWADZAJACEJ SIE NA CEL1

Andrzej Skomra

Wojskow* Akademia Techniczna, Warszawa

W artykule przedstawiono zarys metody wyznaczania rozktadu prawdopo-
dobienistwa

biezgcego (chwilowego) uchybu spotkania rakiety samonaprowadzajacej sie
z celem, realizujgcej metode proporcjonalnej nawigacji.

Rozpatrzono proces samonaprowadzania rakiety klasy p-p (w plaszczyznie
poziomej), ktérej uogélniony wspoétczynnik wzmocnienia systemu naprowa-
dzania jest zmienng losowa.

Zaproponowano analityczny sposéb wyznaczenia gestosci prawdopobienstwa
predkosci katowej linii obserwacji celu polegajacy na zastosowaniu funkcji
charakterystycznej tej zmiennej.

Opracowana metoda pozwala oceni¢ doktadno$é naprowadzenia rakiety na cel
W ujeciu stochastycznym przez wyznaczenie wartosci oczekiwanej i warian-
cji uchybu spotkania rakiety z celem dla dowolnej chwili przerwania procesu
samonaprowadzania.

1. Wprowadzenie

Doktadnos$¢ naprowadzenia rakiety na cel jest waznym wskaznikiem jakosci
systemu sterowania jej lotem. Powszechnie charakteryzuje sie jg uchybem tj.
wielkoscig tzw promienia-wektora rakiety wzgledem celu, w takiej chwili czasu,
kiedy modut tego wektora jest minimalny.

Uchyb ten wyznacza si¢ w pewnej ptaszczyznie rozrzutu, (prostopadiej do we-
ktora wzglednej predkosci rakiety VI oraz przechodzacej przez cel C), zwy-
kle w postaci dwoéch sktadowych hy i hz okreslonych w prostokatnym uktadzie
wspoétrzednych Cyz.

Wiekszos¢ rakiet klasy P-p wyposazonych jest w dwa identyczne kanaty stero-
wania, zatem (w pierwszym przyblizeniu) rozwazania mozna ograniczy¢ do jednej
ptaszczyzny, na przyktad poziomej (rys.l).

Sktadowa hv biezgcego (chwilowego) uchybu spotkania samonaprowadzajacej
sie rakiety z celem jest funkcjg biezacej odlegtosci miedzy rakietg i celem D,

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie’
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Rys. 1. Schemat potozenia rakiety wzgledem celu w kohcowym etapie
samonaprowadzania

wzglednej predkosci VT, biezgcej wartosci predkosci katowej linii obserwacji celu
i>i ma warto$¢ wyrazong wzorem:

= (i-1)

W pracy rozpatrzono proces samonaprowadzania rakiety klasy pP-pP w ptaszczy-
Zznie poziomej, realizujgcej metode proporcjonalnej nawigacji i wyposazonej w dwa
niezalezne uktady sterowania (zapewniajace sterowanie w dwoéch ptaszczyznach
wzajemnie prostopadtych) i idealnie pracujacy uktad stabilizacji kata przechylenia.
W rozwazaniach przyjeto, ze rakieta i cel poruszajg sie ze statymi predkosciami.
Dla tak sformutowanych zatozen rbwnanie opisujgce zmiane w czasie podstawowego
parametru u(t) charakteryzujgacego proces samonaprowadzania ma postac¢ R ]:

r(t»-t)v +(tn- t- 30>+ (B- 2)v="M<Pc, (1.2)
gdzie:
B - uogédlniony wspétczynnik wzmocnienia uktadu samonaprowadza-
nia;
r - stata czasowa rakiety, okreslajgca opdznienie w powstawaniu sity

sterujacej jej lotem;

<Pc ~ predkos$¢ katowa wektora predkosci celu;
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Vc - predkosé celu, Ve\ —Vccos(i/ - ge)\

VT - wzgledna predkos$é rakiety;

Do - poczatkowa odlegtosé strzelania;

tn - catkowity czas naprowadzania rakiety,
tn = Do/Vr.

W niniejszej pracy podjeto prébe opracowania zarysu modelu oceny dok-
tadnosci naprowadzania rakiety samonaprowadzajacej sie na cel, uwzgledniajacego
losowag zmiane predkosci katowej linii obserwacji celu v(t), z wykorzystaniem me-
tody polegajacej na zastosowaniu funkcji charakterystycznej.

W rozwazaniach przyjeto, ze jedynym czynnikiem powodujgcym samonapro-
wadzanie procesem stochastycznym jest uogo6lniony wspdtczynnik wzmocnienia
uktadu samonaprowadzania B, traktowany jako zmienna losowa.

Jesli we wzorze (1,1) na biezacy uchyb przyja¢ wielkosci D i Vr jako parametry
zmienne w czasie, a predko$¢ katowa linii obserwacji celu v jako zmienng losowg N
0 gestosci rozktadu prawdopodobieristwa g~ (Cf,t) to réwniez uchyb biezacy hy(t)
bedzie zmienng losowg Hy o gestosci rozktadu prawdopodobienstwa gijy{hy,t).

Gestos¢ rozktadu prawdopodobienstwa gHy(hy,t) jest rozktadem zwigzanym
ze zmienng losowg N o funkcji gestosci g~ (v,t), zatem:

oHy(hy, 1) = N 2<[p77y(3)] = - 9

Ze wzoru (1.3) wynika, ze do wyznaczenia funkcji gestosci uchybu gHy(hy,t)
wystarczy zna¢ funkcje gestosci predkosci katowej linii obserwacji celu g~ (v,t).
Do otrzymania funkcji gestosci "uchybu koncowego” spotkania rakiety z ce-
lem nalezy do wzoru (1.3) podstawié¢ wartosci parametréow D i VToraz funkcje
gestosci g~ (v,t) odpowiadajace chwili wytaczenia (przerwania) samonaprowadza-
nia (t = tk). Poniewaz chwila wylgczenia samonaprowadzania (wielko$¢ tzw.
martwej strefy samonaprowadzania) nie jest zwykle $cisle okreslona, zatem z prak-
tycznego punktu widzenia interesujgcym wydaje sie znalezienie rozktadu gestosci
pozwalajacej wyznaczy¢ funkcje gestosci uchybu koncowego spotkania
rakiety z celem dla dowolnej wartosci tk-

2. Zarys modelu oceny doktadnos$ci samonaprowadzania

Istota proponowanego modelu oceny doktadnos$ci samonaprowadzania polega
na wyznaczeniu funkcji gestosci g~ (i>,t) z wykor?ystaniem funkcji charaktery-
stycznej.
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Dla rozpatrywanego procesu samonaprowadzania funkcja charakterystyczna
przyjmie postac:

Y>A*) = 278 . (2.1)

Rownaniem wyjsciowym do otrzymania funkcji charakterystycznej jest rownanie
(2.2), ktére otrzymano rozwiazujac rownanie (1.2) przy zatozeniu, ze r —0.

d . t 3 L t\B-3
Teai(il ) T-ajBli--) 7, (2.2)
gdzie:
ai = vdVc + 2Vr£0
Vrt,
a2= Vo
tn
o - predkos¢ katowa linii obserwacji celu w chwili, rozpoczecia samo-

naprowadzania tj. dla t = tO.

Poniewaz w przedziale czasu At nastepuje przyrost predkosci katowej B(t),
zatem stuszna jest zaleznos¢:

¥>(Ai+ AiQ) - p(AL) = - 1]eiAiw} . (2.3)

Korzystajac z réwnania (2.2) przyrost predkosci katowej linii obserwacji celu w
przedziale czasu o dtugosci At mozna wyrazi¢ zaleznoscia:

<+ At) - v{t) = AtLfl - 1 )®"3- azB(1- . (2.4)
tn' ! [}

Dokonujac rozwiniecia w szereg potegowy wyrazenia znajdujgcego sie w nawiasie
kwadratowym w zaleznos$ci (2.3) zgodnie ze wzorem:

e*- 1 =*+ 2f , (2.5)

i ograniczajac sie w pierwszym przyblizeniu do pierwszego wyrazu oraz uwzgled-
niajac zaleznos¢ (2.4) otrzymujemy:

V=>(At+ Af)-¥> (A, f)«
(2.6)

« E{IAAC0i(l - 7-)S~3- a2B(l - J J

Dzielgc rownanie (2.6) przez At i przechodzac do granicy otrzymujemy:

» ~(ADIAE;[ai (I - - aB( - . @7
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Rozwigzujac rownanie (2.7) otrzymujemy zalezno$¢ na funkcje charakterystyczna:

iIXfEL (I- £ ) B~3]dt+iA*,
a AO«e o , (2.8)
gdzie:
to - chwila rozpoczecia samonaprowadzania.
Wprowadzajac oznaczenie:
t
mi(t) = J E[ai{l-j-)B~3-a 2B {I-~ -)B~3]dt + i>0, (2.9)
to
mozna zalezno$¢ (2.8) przepisa¢ w postaci:
tfA.O =- 3N . (*=*)

Dokonujgc rozwinigcia w szereg potegowy wyrazenia e~iAmi” i ograniczajac sie
do dwdch wyrazéw otrzymujemy:

“« 1 TL a\= 1A~ 1 e (2-n)

Otrzymana postac funkcji charakterystycznej (2.11) jest funkcja charakterystyczna
rozktadu wyktadniczego, zatem funkcja gestosci g~ (u,t) ma postac:

= (2-12)
dla:

;>(,)>01 N ) >0-
Z zaleznoéci (2.12) wynika, ze zmienna losowa N ma warto$é, przecietng mj(z) i
wariancje mj(z).

Posta¢ wyktadniczg (2.12) funkcji gestosci g~ (u,t) wyprowadzono przy
przyjeciu w zaleznosci (2.3) przyblizenia sktadajacego sie tylko z pierwszego wy-
razu. Uproszczenie to nie zawsze bedzie mozliwe do przyjecia. Stad wskazane jest
rozpatrzy¢ przypadek, gdy w rozwinieciu (e* —1) w szereg potegowy przyjmiemy
dwa pierwsze wyrazy.

W tym przypadku zalezno$¢ (2.6) przyjmuje postac:

<p(\,t + At) - 9(A1)

» £{iAA([0, (I - i-)®'3- a,B(l - ~ f +  (2.13)
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Dzielgc réwnanie (2.13) przez At i przechodzac do granicy otrzymujemy:
*£ M «Vv(AD[IAA,(BI*) - iA2A2(B,1)] , (2.14)
gdzie:
A,(B,,) = £[«,(! - - £)'-1, (2.15)
jest wartoscig oczekiwang przyspieszenia katowego linii obserwacji celu, natomiast:
X . D O . VD_O0-0

(2.16)

jest wartoscig oczekiwang z kwadratu przyrostu przyspieszenia linii obserwacji celu
na jednostke czasu.

Rozwigzujac réwnanie (2.14) otrzymujemy zalezno$¢ na funkcje charakterys-
tyczna:

t t
iAf Ai(B,t)dt-%\3f A2(B,t)dt+iXio
<p(A,t)xe * * , (2.17)
gdzie:
to - chwila rozpoczecia samonaprowadzania;
i - predkos¢ katowa linii obserwacji celu w chwili rozpoczecia samo-

naprowadzania.
Zaleznos¢ (2.17) mozna zapisa¢ w postaci:

V<A, t)creUmfH A<*W) (2.18)

gdzie:
t
mi(t) = J Elai(l - —j - a2B(l - j~) 3i<+ i>o, (2.19)
to

oznacza warto$¢ Srednig predkosci katowej linii obserwacji celu w chwili t;

a\t) = J E i LV oee W oeme — e Py p— (2.20)

oznacza wariancje predkosci katowej linii obserwacji celu w chwili t.
Otrzymana postaé¢ funkcji charakterystycznej (2.18) jest funkcja charakterys-
tyczng rozktadu normalnego, zatem funkcja gestosci off{y, t) ma postac:

1 -1 ( Kt)~mi(HV
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Wyrazenia okres$lajace parametry opisowe otrzymanych rozktadéw predkosci
katowej linii obserwacji celu sa funkcjami czasu, parametréw uktadu samonapro-
wadzania i warunkéw poczatkowych strzelania.

3. Uwagi koncowe

Zaproponowana metoda pozwala oceni¢ doktadnosé naprowadzenia rakiety na
cel w ujeciu stochastycznym przez wyznaczenie wariancji uchybu spotkania rakiety
z celem dla dowolnej chwili przerwania samonaprowadzania

Réwnanie (2.8) na funkcje charakterystyczna zostato wyprowadzone przy
przyjeciu w zaleznosci (2.3) przyblizenia sktadajgcego sie tylko z pierwszego wy-
razu.

Rozpatrzono modyfikacje funkcji charakterystycznej, gdy w zaleznosci (2.3) za
przyblizenie rozwinigcia (ex - 1) przyjeto dwa pierwsze wyrazy. Otrzymana przy
przyjeciu tego przyblizenia funkcja charakterystyczna okres$la rozktad normalny.

W dalszych badaniach celowym bytoby okreslenie funkcji gestosci uchybu spo-
tkania z celem przy zalozeniu, ze zmienng losowa jest nie tylko wspoéiczynnik
wzmocnienia uktadu samonaprowadzania B ale i czas wytgczania samonapro-
wadzania tk

Réwnanie (2.2), bedace réwnaniem wyjsciowym do wyznaczenia funkcji cha-
rakterystycznej rozpatrywanego procesu, opisuje zmiane w czasie przyspieszenia
katowego linii obserwacji celu przy zatozeniu, ze stata czasowa rakiety r = o.
Celowym bytoby zbadanie wptywu statej czasowej I na ksztatt rozktadu
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THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

Technics! data Masses:

Seating landom Empty wUh M.601T 1600 kg
Length 9.0m Empty with PT6A62 1450kg
Span 9.0m Maximum lake-on 2700 kg
Wing area 13.0m2 Maximum underwing stores BOOkg
Internal fuel 5601

Psrfomances

Engine rating 950 HP 750 HP

Maximum level speed 560 km/h 500 km/h

Stalling speed 1t2 km/h 112 km/h

Initial climb 20.6 m/s 13.3m/s

Ceiling 10000m 10000m

Take-ofl run 172m 220m

Landing run 164 m 184 m

Range (wihout stores) 930 km 1000 km
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

CHARAKTERYSTYKI BAZOWE SYSTEMU PROCESOW
SPADKU ZASOBNIKA LOTNICZEGO1

Jan Niczypor.uk

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Zaproponowano koncepcje charakterystyk proceséw spadku zasobnika lotni-
czego w ujeciu systemowym i celowosciowym w postaci spetnienia zaleznosci
miedzy obszarami dopuszczalnych warunkéw poczgtkowych - zrzutu i
docelowych - upadku Qic, ktérg okresla operator kinetyczny C. Wska-
zano metode badan struktury zbioru rozwigzan proceséw i wiasnosci ewo-
lucji wzgledem warunkéw poczatkowych i parametrow uktadu. Rozwigzano
zagadnienie dla przypadku zrzutu obiektu z lotu poziomego i nurkowego w
zakresie matych i srednich katéw nurkowania. Charakterystyki przedstawiajg
struktury przydatne do konstruktywnego opisu w ujeciu celowosciowym klasy
ztozonych uktadéw dynamicznych z bazg zasobnika.

1. Wstep

Zainteresowania badaniami wiasnosci dynamicznych ruchu obiektéw balistycz-
nych klasy zasobnikéw lotniczych (np. bomb lotniczych) sa ciggle aktualne. Po-
twierdzeniem tego spostrzezenia sa miedzy innymi opracowania [3,4,8,9,10,11],
ktére dotyczg badan realizowanych metodag teoretycznag,' zorientowang na analize
numeryczng podstawowych wiasnosci ruchu zasobnikéw klasycznych [8], zasobni-
kéw z wiotkimi i sztywnymi urzadzeniami hamujacymi [3,4], zasobnikéw z napedem
rakietowym hamujgco-przyspieszajagcym [9]. W opracowaniach [8,9] badania
uzupetniono analizg statecznos$ci ruchu metoda posrednia Lapunowa, zastosowang
do uktadu liniowego o wspétczynnikach usrednionych wzgledem zmiennej czasu,
reprezentujgcego pierwsze przyblizenie ukitadu wyjsciowego. Druga grupa zaga-
dnien dotyczy badan uktadu nosiciel-zasobnik w procesie zrzutu [10,11] i wptywu
zaburzen wnoszonych przez nosiciela na parametry upadku [11]. Wnikliwa, inter-
pretacja fizyczna i adekwatno$¢ modeli aplikacyjnych w postaci uktadu réwnan
rézniczkowych zwyczajnych, dostosowanych do zagadnien Cauchy’ego w ujeciu
ptaskim [3,4] i przestrzennym [8], stanowig wzorcowe aspekty przedmiotu badan.

W referacie [14] i opracowaniu [13] Autor przedstawia sformutowanie zagadnien
kinetycznych uktadu obiektow NB Z: nosiciela (N) klasy samolotu szturmowego,

1Referat wygtoszony na VV Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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zasobnika - klasycznej bomby lotniczej (B) odtamkowo-burzacej z fragmentacja
wymuszong, wyposazong w zapalnik (Z) z czujnikiem odlegto$ciowym i kontak-
towym oraz mechanizmem odlegto$ciowego odbezpieczania. Zagadnienia uktadu
dotyczg formalizmu badan w ujeciu kompleksowym (systemowym, w uwarun-
kowaniach dynamicznych funkcjonowania) i metody celowos$ciowej zobrazowania
wynikéw - dopuszczalnych proceséw zrzutu, uwarunkowanych wymogiem bezpie-
czenstwa nosiciela przed porazeniem odtamkami zrzuconej bomby, realizacji pro-
gramu uzbrajania zapalnika, inicjacji procesu rozlotu odtamkéw w zakresie wy-
maganych parametrow okreslonych zbiorem docelowym otoczenia celu. Uzasa-
dnione jest zatozenie o tym, ze interesuje nas zbidr wszystkich dopuszczalnych
procesoéw zrzutu. Zaproponowano, aby sformutowane zagadnienie [14] "obszaréw
dopuszczalnych warunkéw proceséw bombardowania” (w skrécie ODWPB), uznac
za reprezentatywne dla klasy ztozonych wieloagregatowych uktadéw z zasobnikiem
lotniczym jako baza-nosicielem.

Potrzeba konstruktywnego opisu w ujeciu celowosciowym tej klasy zagadnien
stanowi geneze koncepcji charakterystyk ruchu zasobnika lotniczego, adekwatnie
objasniajgcych system proceséw ippb, w ujeciu celowosciowym w postaci spetnienia
zalezno$ci, ktdrg okre$la operator kinetyczny C, miedzy obszarami fibo dopu-
szczalnych warunkéw zrzutu i fibc pozadanych realizacji docelowych zadania,
uwarunkowanego zbiorem docelowym C fib).

Charakterystykami bazowymi systemu nominalnych procesow spadku zasob-
nika ippb, o wiasnosci praktycznej reatizowatnosad w uwarunkowaniach proceséw
bombardowania (PB) - nazwano rozmaitosci: poczatkowa - zrzutu
< ~eo, Kbo(fibo) > + docelowg - upadku < filg Kic(nho) >, gdzie Kbo(fibo), Kbc(™oc)
- rodziny podzbioréw okreS$lajace witasnosci lokalne i globalne proceséw.

W niniejszej pracy przedstawia sie modele aksjomatyczny w ujeciu topologicz-
no-mnogosciowym i aplikacyjny w postaci uktadu réwnan rézniczkowych zwyczaj-
nych z warunkami granicznymi i ograniczeniami, dostosowane do ztozonych zaga-
dnien wielogranicznych, ktére prowadzg do zbadania systemu procesow i konstruk-
tywnego opisu wynikéw badan w ujeciu celowosciowym w postaci charakterystyk
bazowych zasobnika.

Proponowang metode badan zastosowano do analizy charakterystyk przyjetej
koncepcji zestawu zasobnika, w wyniku ktérej uzyskano:

- rozmaito$é poczatkowsa fibo o konfiguracji prostopadioscianu w przestrzeni
standaryzowanych warunkéw poczatkowych, okreslong zakresem parame-
tréw poczatkowych: wysokoséci zrzutu Ho od HOd= 400 m do HOg = 11200
m, predkosci zrzutu Vo od Mad = 200 km/h do MYy = 2400 km/h, katéw
zrzutu A od Ad= -30° do As = 0°;

- zbiér zagadnien czesciowych <  X,QbA\Ci >, i = o,..., 3 - w wyniku de-
skrytyzacji przedzialu —30° < A < 0° parametrow A do reprezentatywnego
zbioru {A}: Ao = 0°, Xi = -10°, A2 = -20°, Az = -30°;
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< rozwigzania zagadnien czes$ciowych dla zbioru wyzej wyréznionych parame-
trow zrzutu A: z lotu poziomego Ao = O, dla granicznej dolnej wartosci
zakresu matych katéw nurkowania A* = —10°, dla granicznej dolnej warto-
Sci zakresu $rednich katéw nurkowania A3 = —30° i dla Aj = —20°;

oraz zbadano:

- wiasnosci zbioru operatoréw ewolucji Cotj obszaréw poczatkowych zaga-
dnien czesciowych na 0 i ewolucji CHNj obszaréw docelowych
zagadniern czesciowych Qbd na &bgj, dla i,] = 0,...,3, sprzezonych z
przeksztatceniami parametru A, na Aj.

Stwierdzono, iz sg to przeksztatcenia gtadkie, wzajemnie jednoznaczne, za-
chowujace orientacje obszar6w. Omawiane wiasnosci sa wyrazem speinienia ko-
niecznych warunkéw agregacji rozwigzan czesciowych Qua, Q do globalnych
rozmaitosci flbo, &x za pomoca odpowiedniej procedury interpolacyjnej.

Reasumujac zauwazamy, iz w wyniku badan uzyskano rozmaito$¢ jf2jo wa-
runkéw poczatkowych proceséw spadku zasobnika o globalnej jednoznacznoS$aci i
statecznosci oraz rozmaitos¢ docelowag J?& spdjng i ogranicznog. Rozmaitosci te
charakteryzuja witasnosci dynamiczne zasobnika pod wzgledem llosciowym i jako-
Sciowym, przedstawiajg struktury bazowe do opisania ztozonych zagadnien uktadu
NBZ.

Zwréémy uwage, iz sformutowania odpowiednich wymagan w problemie syntezy
zestawu zasobnika, dotyczgce charakterystyk geometrycznych, aerodynamicznych,
masowych, witasnosci i witasciowsci dynamicznych ruchu - determinujg pozadane
wiasnoéci (jednoznaczno$é, ciggtosé, zwartoéé) operatora kinetycznego C, konfigu-
racji oraz wtasnosci topologicznych rozmaitosci fibo, QoG zauwazmy réwniez, Ii
proponowana metoda charakterystyk bazowych przydatna jest do opisu wiasnosci
dynamicznych wyszczeg6lnionych klas zasobnikéw [3,4,8,9] i identyfikacji poréw-
nawczej ich wiasnosci.

2. Sformutowania dynamicznych zagadnien proceséw spadku
zasobnika

Przedstawimy krotki opis wybranych aspektéw modelu funkcjonowania lotni-
czego bombardierskiego systemu broni (LBSB), wzorujac sie na metodyce przed-
stawionej w pracy [12], dotyczacej lotniczego rakietowego systemu broni (LRSB).
Rozpatrzmy koricowy etap ataku nosiciela (N) na obiekt celu (C) potozony na po-
wierzchni ziemi. Wyrézniamy procesy: ataku nosiciela, obejmujgcy fazy - wpro-
wadzania, celowania, zdarzenia zrzutu zasobnika i faze wyprowadzania oraz proces
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spadku zasobnika z wyr6znionymi granicznymi zdarzeniami - poczatkowym zrzutu
i docelowym upadku.

Odwotujac sie do analogii badanych zagadnien w pracach autora [12,13] za-
uwazamy, iz zaliczy¢ je mozna do klasy zagadnien funkcjonowania ztozonych
uktadow celowego dziatania, o hierarchicznej czasowej strukturze, w ktérym finalng
role spetniajg podsystemy ogniowe, obejmujace poduktady przenoszenia i razenia.
Metoda rozwigzania tej klasy zagadnien, zaproponowana w pracy [12], polega na:

= Wyro6znieniu sytuacji poczatkowej (zdarzenia bazowego), ktérg warunkuja
bezposrednio dziatania wczesniejsze i kolejne wszystkich poduktadéw. W
rozpatrywanym problemie jest to zdarzenie zrzutu zasobnika.

= Wyodrebnieniu poduktadow, dla ktérych formutuje sie czesSciowe zagadnie-
nia ich funkcjonowania w oparciu o zasade czesci i wzglednej catosci [H].
Rozwigzania czeSciowych zagadnien stanowig "$rodowisko” dla analizy glo-
balne;j.

Uwagi te stanowig punkt wyjscia do sformutowania szczegétowego przedmiotu
niniejszych badan, ktéry dotyczy funkcjonowania poduktadu bomby lotniczej, jako
srodka przenoszenia zespotu razenia w uwarunkowaniach lotniczego bombardier-
skiego systemu broni (LBSB).

Na rys.l przedstawiono ilustracje do sformutowania dynamicznych zagadnien
spadku bomby w uwarunkowaniach PB. Wyrézniono:

= uktady wspétrzednych zwigzane z ziemig OxoltoA) i z obiektem celu Cxcycze\
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* uktady wspotrzednych o poczatku ustalonym w punkcie srodka masy obiektu
B: BXgygZs - normalny zwigzany z ziemig, Bxiyizi - zwigzany z obiektem,
BXaVaZa - zwiazany z przeptywem;

* charakterystyczne konfiguracje bomby w procesie spadku: poczatkowa
(B,to), okreslong parametrami zrzutu Ho, Vo, A - wysokoscia, predkoscia,
katem nurkowania; dowolna upadku (5, tc) w punkcie C ptaszczyzny
ziemi o wspotrzednych - zasiegu Az = xoc, wysokosci zOc = 0, odchylenia
yOc = 0 i parametrach upadku Vc, jca, 0 G

® realizacje nominalng (pozadanag, idealng) procesu spadku x(t,xo0), z warun-
kiem poczgtkowym standaryzowanym *o i docelowym x(tc,z0) = xc zo-
brazowanym punktem upadku C. Zauwazamy, iz nominalny proces spadku,
ze wzgledu na przyjete zatozenia, odbywa sie Scisle w ptaszczyznie pionowej
0zo0-z0- Na rys.l realizacja nominalna jest zobrazowana trajektoria BgBBc\

* rozmaitos$¢:

Ypbz —A&b05"bz WVGp»/‘ ber'zirpbz 2*‘I'
“berz ~ "bc y ‘ (2*1)
~60 Q MO ,

zaburzonych realizacji procesu nominalnego p[BoBC], gdzie:

Wio - obszar dopuszczalnych poczgtkowych zaburzen;

Ubz - zaburzenia dziatajace w procesie spadku;

Ubcrz ~ zbiér zdarzen upadku zaburzonych realizacji;

wtc ~ obszar dopuszczalnych odchylen upadku, wynikajacy z wa-
runkéw niszczenia celu;

o - obszar poczatkowych zaburzen wnoszonych przez uktad no-
siciela.

Zwiazki (2.1) przedstawiaja sformutowanie w relacyjnej postaci systemu za-
burzonych realizacji procesu nominalnego. Wamnki (2.1)2, (2.1)3 facznie
przedstawiajg kryteria praktycznej realizowainosci wyodrebnionego procesu
nominalnego spadku z uwzglednieniem uwarunkowan wnoszonych przez
nadrzedny poduktad - nosiciela.

Zauwazamy, iz na rys.l przedstawiono szczegdlng sytuacje, gdy nosiciel gene-
ruje zaburzenia urvo intensywniejsze od dopuszczalnych uibo, uwarunkowanych
obszarem docelowym wic.

Uwzglednia sie nastepujgce czynniki zaburzajace: wptyw odchylenia charakte-
rystyk rzeczywistych obiektu od nominalnych, odchylenia parametréw atmosfery
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rzeczywistej od wzorcowej, zaburzenia dziatajgce w procesie spadku w ograni-
czonym przedziale czasowym realizacji procesu. Na etapie badan charakterystyk
wyodrebnionych podukitaddw, spotykamy sie najczesciej z potrzebg apriorycznej
gwarantowanej oceny obszaru zaburzen wnoszonych przez nosiciela.

Na bazie objasnionych poje¢ sformutujemy zagadnienia proponowanej teorii.

1. Zagadnienie proceséw nominalnych (idealnych, bazowych, pozadanych)
spadku zasobnika formutuje sie dla: nominalnych charakterystyk obiektu,
ruchu obiektu w warunkach atmosfery wzorcowej dla warunkéw granicznych
(poczatkowych i docelowych) w postaci standaryzowanej i ograniczen pa-
rametréow ruchu uwarunkowanych dopuszczalnym zakresem zmiennosci pa-
rametrow charakterystyk obiektu. Klase proceséw bazowych wyznaczajag
przyjete zatozenia dotyczace charakterystyk nominalnych i zasady okreslania
warunkéw granicznych standardowych.

Zaktada sig, iz model matematyczny proceséw bazowych winien spetniac
zasade statecznosci [5]. Na rys.l przebieg idealny procesu reprezentuje tra-
jektoria BgBBc.

2. Zagadnienie warunkoéw praktycznej realizowalnosci zadanego idealnego pro-
cesu spadku, przy zadanym obszarze odchylen ufic parametrow spadku
wzgledem punktu C, dla rzeczywistych charakterystyk obiektu (zasobnika)
i ruchu w warunkach atmosfery rzeczywistej, z uwzglednieniem zaburzen
poczatkowych uo, w tym zaburzen poczgtkowych wnoszonych przez nosi-
ciela wio oraz zaburzen dziatajacych w procesie spadku wHz.

Rozwigzanie zagadnienia istnieje, jesli dla danych wejsciowych zbadano roz-
maitos¢ (2.1)i spetniajaca kryteria (2.1)2, (2.1)3.

3. Zagadnienie systemu (rodziny, zbioru) (ptp nominalnych, bazowych proce-

sow spadku obiektu, spetniajagcych zatozenia p.l i p.2, formutuje sie jako
zbior wszystkich rozwigzan zagadnienia dwugranicznego dla zadanego wa-
runku docelowego i wszystkich poszukiwanych, dopuszczalnych warun-

kow poczatkowych a0 6 ~to-

4. Metoda charakterystyk bazowych systemu procesow nominalnych <yb doty-
czy opisania systemu proceséw w ujeciu celowosciowym w postaci spetnienia
zaleznosci miedzy obszarami dopuszczalnych warunkéw poczagtkowych
i docelowych ktdéra okresla operator kinetyczny £, badania wasnosci
struktury rozwigzan, wiasnosci ewolucji wzgledem warunkéw poczgtkowych
i parametrow ukiadu.

taczne rozpatrzenie logiczne usystematyzowanych zagadnien (p.l) -f (p.4),
poczawszy od elemntarnego pojecia przedstawionej teorii - procesu nominalnego
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(P-1), wymagan praktycznej realizowalnosci procesu nominalnego (p.2) w uwarun-
kowaniu nadrzednego uktadu, poprzez pojecie - systemu proceséw nominalnych
o wiasnosci praktycznej realizowalnosci (p.3) - doprowadza do sformutowania fi-
nalnego zagadnienia (p.4) - charakterystyk bazowych systemu proceséw w ujeciu
celowosciowym, ktére w zatozeniu winny by¢ przydatne do formutowania ztozonych
zagadnien proceséw bombardowania.

3. Formalizm zagadnienia systemu proceséw i charakterystyk
bazowych

Celem objasnienia podstawowego pojecia "systemu proceséw ruchu zasobnika”
postuzymy sie formalizmem teoriomnogos$ciowym [12]. WeZzmy pod uwage dowolng
realizacje procesu idealnego X(t,X0), z warunkiem poczatkowym X(to) = Xo,
wyznaczong zgodnie z wymaganiami (p.l), (p.2). Z zasady statecznos$¢ pro-
cesu (p.l), gwarantujaca jednoznacznos$¢ i ciggtos¢ rozwigzania wzgledem parame-
trow, wyprowadzamy: warunki przedtuzalnosci rozwigzan wzgledem zmiennej nie-
zaleznej t, az do osiagania stanu docelowego X(tC) = XCobszaru fZb a nastepnie
badamy przedituzalno$é rozwigzan wzgledem zmiennej X0, ai do osiggania punk-
tow brzegowych obszaréw i Qbc

Powyzszg procedure utozsamiamy z badaniem przestrzeni wszystkich rozwia-
zan warunkowych zagadnien Cauchy’ego, w ktérej wydzielamy rozmaito$¢ rozwiag-
zan zagadnien dwugranicznych. Kazde rozwigzanie zagadnienia wyznacza proces
spadku obiektu, ktéry jest rozmaitoscig inwariantowa jednowymiarowa. Zbior
wszystkich rozwigzan zagadnien dwugranicznych stanowi rozmaitos¢, ktdérg na-
zwano systemem procesow i w sformalizowanej postaci opisano wyrazeniem:

Ppb — Sipb>oc-i TH

GB.1
&bc Q @b >
gdzie:

A>0 - zbiér dopuszczalnych warunkéw poczatkowych proceséw spad-
ku;

fido - zbiér proceséw spadku;

fibc ~ zbiér stanéw docelowych realizacji zadania, spetniajacy kryte-
rium (3.1)i;

n - relacja funkcjonowania uktadu o dziedzinach Qbo, fyc i zbiorze
wartoéci Qb

Zgodnie z sformutowanym zagadnieniem (p.4) podjeto koncepcje zobrazowania
W w ujeciu celowosciowym, w postaci speinienia zaleznosci miedzy obszarami
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fiMi Qhc W formalizmie operatorowym tre$¢ powyzszego zatozenia przyjmuje
postac:

Qbo = C(fibo) , n
nkcc nh,

gdzie C jest operatorem kinetycznym, przedstawiajgcym regute przeksztatcania
fiM na f2bcm Sensownos$¢ takiego ujecia charakterystyk proceséw spadku zasob-
nika staje sie zrozumiata, jesli uwzgledni sie zatozenie, iz majg by¢ przydatne
do rozwigzania ztozonych, wielogranicznych zagadnien (ODW PB), a to nakfada
szczegotowe wymagania odnosnie wiasnosci operatora C i obszarow fi“o i fipb>
spetniajacych warunek (3.2)2.

« Obszary fibo, fibc winny by¢ rozmaitosciami ograniczonymi i spéjnymi, spa-
rametryzowanymi odpowiednim zbiorem p6l /c&o”™&o), Kbc(”bc)> ktére winny
obrabowaé lokalne i globalne wlasnosci systemu proceséw.

= Operator C winien zapewnia¢ globalng jednoznacznos$¢ i ciggtosé odwzoro-
wania (3.2)

Wobec powyzszych wiasnosci, system proceséw (3.1) mozna adekwatnie zobra-
zowaé rozmaitoscig dopuszczalnych warunkéw poczgtkowych:

< /2bo, Kto(fiio) > v

i rozmaitoscig osiggalnych standéw docelowych, (standw realizacji zadania):

<Ql,c,Kbc(ftbe)> (34)

Zobrazowanie systemu proceséw ruchu zasobnika w postaci (3.3), (3.4) nazwano
charakterystykami bazowymi systemu procesow.

Zwigzek (3.2.1) zapiszemy réwniez w postaci relacyjnej abstrakcyjnego sy-
stemu:

< QOiObc,E> (3-5)

3.1. Sformutowanie zagadnien dwugranicznych

Punktem wyjsciowym do formutowania zagadnienia analizy ztozonego ukiadu
(3.1) i (3.2) jest zatozenie, iz metoda rowigzania wymaga zastosowania procedur
numerycznych. W zwigzku z tym wprowadza sie pojecie obszaru wstepnego prze-
szukania ]?«,. Aprioryczne ograniczenia obszaru fibo Q fibo, ktére wynikaja z
praktycznych uwarunkowan funkcjonowania (zastosowania) LBSB i spetniaja role
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wstepnego oszacowania dziedziny (3.3), majg réwniez uzasadnienie racjonalnego
planowania obliczen i wykorzystania EMC.

Sformutowanie zagadnienia dwugranicznego wyrazimy w sformalizowanej po-
staci zwigzkow:

fibc = C(fzbo) ,
i2toQ &» > (3*6)
flbc Q t

ktére majag ponizsza interpretacje stowna.

Dla zadanych rozmaito$ci: wymaganych warunkéw docelowych Qf, realizacji
proces6w spadku obiektu i wstepnego przeszukania Qbo - nalezy wyznaczy¢ roz-
maitosci poczatkowg (zrzutu) Qjo i docelowa realizacji zadania spetniajgce
warunki (3.6)i i (3.6)2 oraz zbada¢ wiasnosci operatora C tranzycji stanéw.

Zaktada sig, iz zagadnienie (3.6) jest wzbogacone procedurg badania zbioru pél
K-bo(ftho), « &c (N &)i ktdre parametryzujg obszary 780, Wyréznia sie parame-
tryzacje naturalne (wiadne w) i transformowane (przeniesione p) w operacjach
przeksztatcenia za pomocg operatora C.

Kbo(ftho) = fkfcOun~fcOp]
(3.7)

Kbec{ )= nbew ITz-bep) M

Rozwigzanie zagadnienia (3.6) przedstawia sie w relacyjnej postaci systemu
(3.5) i w pojeciach charakterystyk bazowych obiektu - wejsSciowej (3.3), docelowej
(3.4).

3.2. Formalizm aksjomatyczny metody przyblizonej

Modyfikacja zagadnienia (3.6), ukierunkowana na formutowanie zagadnien obli-
czeniowych uzasadnia celowo$¢ wyro6zniania zmiennej A (kat pochylenia wektora
predkosci w chwili zrzutu, kat nurkowania), jako "parametru gtéwnego” i wydziele-
nie interesujacego popdprzedziatu [A<, As] zawartego w przedziale dopuszczalnym
[ASt<Aqj]:

[A<LAj] C [Aaf,Aaff] C A, (3.8)

gdzie:
Xgdi Agg - graniczne dopuszczalne dolne i gérne parametry A,
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Sformutowanie zagadnienia (3.6) w podprzedziale (3.8) zapisujemy w postaci:

< o M)A
260 Q N ®|[A<As] (3.9)
ik C J7j .
Z uwagi na ztozonos$¢ zagadnienia (3.9) i zatozenie, iz procedura rozwigzania bedzie
przyblizong numeryczna z wykorzystaniem EM C, ktéra winna spetnia¢ wymogi
racjonalnego przedstawienia modelu charakterystyk bazowych zasobnika w pamieci

komputera i dostosowania do rozwigzania zagadnien klasy (ODW BP) - zapropo-
nowano metode, ktéra obejmuje:

= Dyskretyzacje przedziatu (3.8) parametréw A do zbioru:
{A}, i—1,2,...,n, (3.10)

gdzie:
t=1<»Aj=Aj, t=n*>>*A,=Xg.

= Dyskretyzacje rozmaitosci J?to wzgledem parametru A do zbioru czes-
ciowych obszaréw przeszukania:

{Oboi}, i=1,2,...n. (3.11)
= Sformutowanie zbioru zagadnien czesciowych:

&xi = £{&bOi) »
nu* e nbo, (3.i2)
t=1,2,...,n.

= Rozwigzanie zagadnien czesciowych (3.12) metodg zaproponowang w pracy
[L2], prowadzacg do zbioru dziedzin funkcjonowania:

< 7Ot KeG( ) >,

ANteii*4d(Ni)> > (3.13)
»=1,2,...,n .

Na rys.2 przedstawiono ilustracje zagadnienia cze$ciowego (3.12) i jego
rozwigzania (3.13), z wyr6znieniem pozadanych wilasnosci operatora kine-
tycznego Ci przeksztatcenia rozmaitosci bazowych: wejsciowej (3.13)i fiboi
(rys.2a) na docelowg (3.13)2 liba (rys.2b).
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V .=const

0 ~od HOg zo,Ho u uo

<nboc,3tK, (S loll>

Rys. 2.

Analiza struktury rozwigzan (3.13), (3.14) w aspekcie wynikow ilosciowych
i jakosciowych rozwigzan czesciowych, ktéra umozliwi zbadanie wiasnosci
operatoréw £, tranzycji obszarow i?t na ftbd oraz operatoréow ewolucji
~Oiji £cij obszaréw poczatkowych o~ na i obszaréw na
sprzezonych z przeksztatceniem Aj na Aj.

Pozgdang relacje w zbiorze przeksztatcen:
<> £oij , ~dj t Aj —A; ,
(3.14)
*=1,2,...,n, i= L2,....n,
pokazano na rys.3. Zaklada sie, iz operatory przeksztatcen majg wiasnosc

jednoznacznosci, ciggtosci i przemiennosci, ktére stanowig zesp6t warunkow
koniecznych dla finalnej operacji - agrgacji rozwigzan czesciowych.

Agregacja rozmaitosci ~bc za pomocg procedury interpolacyjnej
rozwigzan czesciowych (3.13):

fibo - interpol. {{2"} ,
f2fcc a interpol. , (3.15)
i—1,2,...,n,

rozumianej w uogolnionym ujeciu interpolacji rozmaitosci.
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Inbci
A
gi cjt
A
1
boj St bcj
Rys. 3.

Zaktada sie, iz bedzie to procedura numeryczna z wykorzystaniem EMC.
Zastosowanie procedniy interpolacyjnej (3.15) umozliwia, w zaleznos$ci od
potrzeby, wyznaczenie charakterystyk proceséw spadku obiektu dla dowol-
nego parametru A nalezacego do dziedziny [Aoj, Aos]..

= Analiza topologiczna rozmaitoséci bazowych #a40, QU wg procedury przed-
stawionej w pracy [12].

3.3. F_?Cl;tmaliim aplikacyjny zagadnienia nominalnych proceséw spadku zaséb-
ni

W modelu nominalnym (idealnym) zasobnik potraktowano jako ukiad bryty
sztywnej zorientowanej zespotem stabilizatoréw, o statej masie i uktadzie gtéwnych
centralnych osi bezwtadnosci, pokrywajacych sie z osiami geometrycznej symetrii.
Zaproponowano réwniez nastepujaca klase warunkdéw granicznych w postaci stan-
daryzowanej. W warunkach poczatkowych przyja¢ zerowe wartosci kata natarcia,
Slizgu i predkosci obrotowej, zerowe zaburzenia warunkéw poczatkowych. Waru-
nek docelowy ograniczy¢ do wymogu spadku bomby na powierzchnie ziemi w
punkcie C apriorycznie wyznaczonym.

3.3.1. Dane wejictowe do formutowania zagadnien prostych i odwrotnych

Modelowanie wtasnos$ci dynamicznych zasobnika obejmuje klase zagadnien pro-
stych i odwrotnych, ktére prowadzg do uzyskania modelu matematycznego obiektu:

Lnix,y,x,p] = 0, (3.16)

gdzie:
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L* - operator modelu;

X - wektor stanu;

Y - wektor wyjs¢;

X - wektor zaktécen;

P - wektor parametrow.

Uwzglednienie zatozen upraszczajgcych, ktére wynikaja z tresci zagadnienia
(p.1), prowadza (3.16) do postaci:

L*[x,y,p} = 0. (3.17)

W celu sformutowania zagadnien dynamicznych, do réwnania (3.17) obejmuja-
cego réwnania ruchu i wiezéw kinematycznych nalezy dotgczy¢ warunki graniczne:

- poczatkowe
X(t0) = Xo€ Ao (3.18)
- docelowe
X(tc) = xe e tinc C ib, (3.19)
- ograniczenia
S *(0 — > (3.20)
gdzie:
(*0i*0) - zdarzenie poczatkowe zrzutu;
(xc,to) - zdarzenie docelowe (upadku);
ng, *ss - dolne i gérne ograniczenie zmiennych stanu;

- i procedur analizy witasnosci dynamicznych proceséw nominalnych: zasady
statecznosci [5], (p.1):
'Pratat > (3.21)

i warunkow praktycznej reatizowalnosci (technicznej statecznosci) [1,7,16] (p.2)
'Petet - (3.22)

W przestrzeni stanu X C Rn réwnania (3.17) mozna zapisaé w postaci:

i = f(x,p), g(x,p) =0, (3.23)
uktadu réwnan rézniczkowo-algebraicznych, gdzie * = col[zi,...,a;n],
P = cot[p!,...,pn], zas:
/: TbxXxP, . (3.24)

jest operatorem ograniczonym, nieliniowym, ciggtym.

Relacje (3.16)-f(3.24) stanowiag zamkniety ukiad "danych wyjsciowych” do
formutowania, zagadnien prostych systemu proceséw nominalnych spadku zasob-
nika, spetniajgcych zasade statecznosci i warunki praktycznej reatizowalnosci.

Zauwazmy, iz:
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< wskutek przyjetych zatozen w (p.l), definiujgcych szczegélng klase proce-
s6w - nominalnych spadku zasobnika, procesy X(t;tO,tC) realizujg sie w
ptaszczyznie pionowej 0xozq zanurzonej w przestrzeni podstawowej 0xoyozo;

= procedury (3.21), (3.22) opracowano wykorzystujac modele (3.16) i (3.17).

Ze wzgledu na ograniczenia redakcyjnenie podaje sie szczegotowej postaci
zwigzkoéw (3.16), (3.17), (3.21), (3.22).

4. Zbidér rozwigzan zagadnien czesciowych

W (p.l) sformutowano zadanie opisania systemu proceséw spadku zasobnika
w ujeciu celowoSciowym, w postaci zaleznosci (3.2) miedzy obszarami fibo i f2bc.
Uwzgledniajac zatozenia (p.3.1) powyzsze zadanie sformutujemy w postaci zaga-
dnienia:

floc —£(flbo) y Qbc £ A> > &n Q & > (4-1)

gdzie £ jest operatorem kinetycznym, przedstawiajgcym regute przeksztatcenia
fibo na fibc;, fib- zbidr celu, okreslajacy warunki pozytywnej realizacji procesu;
fibo ~ apriorycznie przyjety obszar przeszukania.

Zauwazmy, iz w podejmowanych badaniach operator £ nie jest okreslony ana-
litycznie, lecz za pomoca uktadu danych wyjsciowych (p.3.1.1) zagadnienia dwu-
granicznego i procedury analizy dziedzin operatora fi®oi fiba ktérg stanowig me-
tody rozwigzania zagadnienia [12], (p.3.1), badania struktury zbioru rozwigzan i
wiasnosci operatora kinetycznego.

W niniejszym rozdziale przedstawia sie wyniki zagadnien czeSciowych:

{ <fiboi, fibci, £« > } | i—0,.,3, (4.2)
problemu globalnego (3.6), w wyodrebnionym przedziale parametrow A:

[A~Aj] £[AJ(j,Af|5] s (4.3)

dla \d- -30°, Aj = 0°.
Przedziat [Ag, Aa] parametrow A zdyskretyzowano do zbioru:

(M, »= 0,...,3, (4.4)
gdzie:

i=o0~A0- o0°, t=1~ Ai = -10°,

*:2~A2:-20°’ j:3~A’-§ -30° .
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Przypomnijmy, iz w (p.l) objasniono reprezentatywnos$¢ zbioru (4.4) katow
zrzutu A-

Zgodnie z przyjetg definicja rozmaitosci realizacji docelowych Qbc i metody
geometryczno-topologicznej analizy jej wiasnosci wyznaczono:

= Konfiguracje rozmaitosci nhci w przestrzeni warunkéw docelowych Ebc,
sparametryzowanej uktadem wspotrzednych CQeVcAdla A= A-i = 0,...,3.

e Zbior pol Ki(f2tci), ktore okreslajg lokalne i globalne wiasnosci systemu
proceséw (parametryzacje obszaru Qbhci rodzinami zbioréw U hciw, U hcip.

Badania wykazaty, iz przekroje Sxci, i = 0,...,3 zagadnienmia, (4.2), (4.3)
sg rozmaitosciami ograniczonymi, spéjnymi (rys.4). Brzegi obszaréw stanowig
krzywe zamkniete skierowane bez punktéw wioelokrotnych, o skonc¢zonej liczbie
punktéw wierzchotkowych. Kazdy tuk krzywej brzegowej sktada sie z punktéw
0 wyrézniajacej whasnosci, przeniesionej w procesie transformacji z odpowiednich
obszaréw fiboi, i = O, ...,3.

e
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4.1. Obszar docelowy f2ic0 proceséw zrzutu s lotu poziomego (obszar pod-
stawowy)

Rozwigzanie zagadnienia < fibeo, Kbco("o > zilustrowano na rys.4. Przed-
stawimy opis geometryczny rozmaitosci A>O- Brzeg obszaru stanowi krzywa
zamknieta A0FOBQGOCgDOHOEQAO, bez punktéw wielokrotnych, dodatnio skie-
rowana, ztozona z tukéw regularnych: AgFdBq o wiasnosci Hod —const, (w
skrécie zapiszemy AoFoBo\Hoi), BoGoCo\Vod, CoDo\Hog, Cwo~él™os- Punkty
wierzchotkowe AqQ, Bo, Co, Dq rozmaitosci (e0 stanowia odpowiednie obrazy
przeksztatcenia (4.1) punktéw wierzchotkowych A = [Hod,Vog], B = [Hod,Vod],
C = [HogVod], D = [H0g,Vcg] obszaru poczatkowego W zwigzku z tym
posiadajg odpowiednie wtasnosci, ktére zapisujemy w postaci:  Ao\(Hod, \ig),
Bo\(Hod, Vod), C0\(Hlg,Vod), Do\{H0g,VOg). Wycinki krzywej brzegowej AJFIBO,
BoGo, CoDo, DoHo maja wtasnosé wypuktosci wzgledem wnetrz obszaru.

Zauwazmy, iz na rys.4 wykreslono rozwigzanie zagadnienia dla rozszerzonego
zakresu parametréw poczatkowych wzgledem podanych w (p.l). Zmiana dotyczy
zakresu predkosci zrzutu i wysokosci gérnej zrzutu:

*od = 0, \VEg = 4000km/h , Hcs = 40000km . 4.5)

4-1.1. Parametryzacje Ko(”eo) obszaru '/2»co

Parametryzacje naturalne Tlbam Sdindukowane:

- uktadem wspoétrzednych CQCVC- wyznaczaja equilinie 0 C= const,
\VC = const;

= uktadem wspo6trzednych C6 CMa<; - wyznaczaja equilinie Mac = const,
w szczegdblnosci: linie statych wartosci charakterystycznych liczb Macha
optywu zasobnika w chwili upadku na cel C (Ma, = 0.31 - go6rna za-
kresu niescisliwego; Ma</ = 0.82, Mas = 2.43 - dolna i gbérna krytyczna
zakresu transdzwiekowego) separujgce podobszary przeptywu: niescisliwego
Ma < Ma,, poddzwiegkowego Man Ma < Maj, transdzwiekowego
Ma,< < Ma < Ma™.

Parametryzacje transformowane TIboop uzyskane w wyniku przeksztatcenia
za pomocg operatora kinetycznego £o = £]A = o parametryzacji naturalnych
obszaru sg indukowane:

= uktadem wspoétrzednych OffoN6I™ = o, wyznaczajg equilinie HO —const,
Vo = const;

= wyréznionymi zbiorami charakterystycznych wysokosci zrzutu i predkosci
zrzutu:
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[HuyHouHm ,H 0g] = [200,600,1600,11200][m],
(4.6)

[Vod,Voi,VmMog\ - [400,600,1000,2400][km/h] ,

ktére umozliwiaja wydzielenie: matych, srednich i duzych zakreséw wysoko-
S§ci zrzutu i predkosci zrzutu, oraz odpowiadajgcych im 9-ciu klas podob-
szaréw, jak np. podobszar (f2bo)oo matych wysokosci i matych predkosci
zrzutu.

4-1.i. Wiasnosci obszaru Chbco

W celu identyfikacji wtasnosci ekstremalnych i granicznych pola

{©<(irotK,),V«o(Fo,Vo)} € "6co, 4.7

wyznaczono: parametryzacje (p.4.1.1), linie EOEqFOi HOHOGO0GO (rys.4).
Z rys.4 wynikaja wnioski:

< ekstremalne witasnosci pola (4.7) wystepuja w punktach wierzchotkowych
krzywej brzegowej: ¥ de\:ﬁog]w punkcie Ao, \adw punkcie BO, 6’\gw
punkcie Co;

- linia EgEgFgmiejsc geometrycznych globalnych ekstremum minimum funk-

Fco = VcolOcoiHohVo], (4.8)

jest krzywa separujacg obszar @Ona podobszary:
(4.9)

gdzie:
dvo

ograniczone odpowiednio krzywa brzegowa AdgFgEgEgAN i
FoBgGqCqCqg D'NE/qHgEqEoFo;

- predko$é upadku Vc(Ho', V) zasobnika (rys.5) dla Ho “mHOg dazy do usta-
lonej wartosci granicznej gornej Mg ss 296 m/s, niezaleznie od predkosci
poczatkowej zrzutu W € [Vod, vosj;

- predko$é¢ upadku 9 c(Bo; Vb) (rys.s), dla granicznych przypadkéw predkosci
zrzutu Vod, Mogi wysokosci zrzutu HOg istotnie zaleza od predkosci poczat-
kowej zrzutu, mimo, iz wysoko$é zrzutu wynosi Hqg« H' = 40 km.
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4.2. Obszary docelowe proceséw zrzutu z lotu nurkowego

Do rozwazan przyjeto (p.l) zakres katdw nurkowania —30° < A< 0°,
w ktdrym wyroznia sie przedziaty: matych —10° < A < 0 $rednich
-30° < A< —10° katéw nurkowania.

Wspomniany zakres katéw nurkowania zdyskretyzowano do zbioru [A], A2, Aa],
gdzie: Ai = —10° - separujacy przedziaty matych i srednich katéw, A2 = —20° -
reprezentatywny kat przedziatu $Srednich katéw, zas§ A3 = —30° jest granicznym
dolnym zakresem S$rednich katow nurkowania. Rozwigzania zagadnien cze$ciowych
< flbci,K(ftbci)> dla i — 1,2,3 przedstawiono na rys.7,8,9.

c 10 20 » X0 50 60 70 80 9cm
Rys. 7.

Opis geometryczny rozmaitosci docelowych /X<*= i = 1,2,3 w aspekcie jako-
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Rys. 9.
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Sciowym jest analogiczny do przedstawionego w (p.4.1).

Wiasnos$¢ analogii jest konsekwencja rdwnowaznosci topologicznej rozwazanych
obszaréw f2bci, t = 0f 3. Szczegdlowa analize poréwnawczg struktury rozwigzan
zagadnien czesciowych przedstawia sie w p.5.

5. Badania struktury rozwigzan

W rozdziale 4-tym przedstawiono rozwigzania czesciowe i = 0,.,3
zagadnienia obszaru docelowego Qbc dla przyjetej apriorycznie rozmaitosci
poczatkowej /2j,0. Kontynuacja rozwazan dotyczy analizy poréwnawczej ilosciowej
i jakosciowej rozwigzan czes$ciowych, ktéra umozliwi zbadanie wtasnosci operato-
réw kinetycznych <G tranzycji obszaréw na Obd oraz operatoréw ewolucji
C-0ij, £-cij obszaréw poczgtkowych Qboi na Qboj i obszaréw docelowych Qbd na
Qhej, sprzezonych z przeksztatceniami A- na Aj.

5.1. Wtasnosci ewolucji obszardw czes$ciowych

Wiasnosci ewolucji obszaréw i = 0,..,3 wzgledem parametru A dla
przyjetego zakresu A 6 [—30°, 0°], uzyskamy na podstawie odwzorowania zbioréw
punktéw: A = {A)}, B = {Bi}, .., E —{u.,}, F — {Fi} - wierzchotkowych
{~i, Bi, Ci, Di} i charakterystycznych JJ}, dla i = 0,...,3 - pokazanych na

rysunkach 4—7, przedstawiajagcych wyniki badan zagadnien czesciowych (3.24).
Wyniki obliczen wzglednych zmian intensywnosci predkosci upadku AVci i
katéw upadku A0G

W m— tbd~ 13 ._ Irin
Ko (5'1)
w zaleznosci od parametru A- dla ciagu < A- >, i = 0,...,3, Swiadcza o

nastepujacych wiasnosciach odwzorowania poszczegoélnych klas punktow:
- punkty {A,} zwiekszajg intensywnie predkos$¢ upadku (ok. 83%) i
katy upadku (ok. 220%);
- punkty {Bi} maja prawie stalg predkos$¢ upadku (z doktadnoscig do
3%), za$ katy upadku rosng (do 35%);
- punkty {C,} sa prawie state (z doktadnoscia ok. 1%);

- punkty {Di} minimalnie zwiekszaja predkos¢ upadku (1,9%) i nie-
znacznie malejg katy upadku (ok. 6%).

Powyzsze wyniki $wiadczg o wiasnosciach lokalnych operatoréw ewolucji Cij :
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- operator przeksztatcenia (Cij)e zbioru punktow C jest prawie staty;

- operatory przeksztatcenia (£,j)s, (Cij)u zbioru punktéw B, D sa
prawie state wzgledem wspédtrzednej predkosci upadku.
Uzasadniono, iz operatory tranzycji (p.4) i ewolucji Cij (p.5.1) charak-
teryzujg sie pozgdanymi wiasnosciami (3.14), ktére stanowig zesp6t warunkow
koniecznych dla finalnej operacji - agregacji rozwigzan czesciowych (3.15).

5.2. Rozmaitos¢ docelowa

Synteze podjetych badan, wobec zbadanych wtasnosci (3.14) operatoréw Kine-
tycznych Ci (p.4) i ewolucji (p.5.1), stanowi operacja agregacji (p.3.2.6) rozwigzan
czesciowych Qbtii * = 0,...,3 (p.4), prowadzaca do rozmaitosci docelowej i?jc
(rys.10) systemu proceséw spadku bomby, okreslonej w przestrzeni docelowej Ebc,
w przedziale [—30°, 0°] parametrow A. Rozmaitos¢ ta jest dualna do rozmaitosci
poczatkowej QKD (p.l) o konfiguracji prostopadto$cianu w przestrzeni Eto-

Na rys.10 przedstawiono konfiguracje rozmaitosci Ric w przestrzeni:

Ebc - dc XVc XA C Rs ,

sparametryzowanej uktadem wspotrzednych C0cVCX. Obszar Qbc jest- rozmaitos-
cig jednospoéjna z brzegiem, niewypukita, o konfiguracji ciata wydtuzonego wzgle-
dem osi CA o ograniczonej rozpietosci i konfiguracji przekrojow poprzecznych
klasy rozwigzan czesciowych (rys.4,7,8,9). Ograniczony jest powierzchnig brzegowg
zamknietg, sktadajaca sie ze skonczonej liczby ptatéw regularnych, tak, ze liczba
krzywych wierzchotkowych jest ograniczona. Topologie rozmaitosci indukuja funk-
cje Kec{Qhbc).

6. Wnioski

1. Sformutowano zespdt zagadnien logicznie usystematyzowanych, ktére objas-
niajg podstawowe pojecia proponowanej teorii: procesu nominalnego spadku
bomby, spetniajacego warunki zasady statecznos$ci; wymogu praktycznej re-
aiizowalnosci procesu nominalnego w uwarunkowaniach nadrzednego uktadu
i zaburzen dziatajacych w procesie ruchu; systemu proceséw nominalnych o
wiasnosciach praktycznej realizowalnosd (statecznosci technicznej); charak-
terystyk bazowych systemu procesow.
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Zaproponowano koncepcje charakterystyk bazowych proceséw ruchu bomby
lotniczej w ujeciu celowosciowym i kompleksowym (systemu procesow), kto-
rych celowo$¢ wynika z przydatnosci do formutowania i konstruktywnego
opisu ztozonych zagadnienn uktadéw wielosktadnikowych z bombag jako ze-
spotem bazowym. Podstawowymi elementami tej klasy charakterystyk sa
rozmaitosci bazowe: poczatkowa ftbo i docelowa << oraz operator kine-
tyczny £ przeksztatcenia tych rozmaitosci. Zaktada sie, iz tgczne wiasnosci
wymienionych elementéw adekwatnie charakteryzujg obiekt w aspekcie glo-
balnym pod wzgledem iloSciowym i jakoSciowym.

Rozmaitosci  Q™, Q\¢ wraz z rodzinami podzbiorow Kboi&bo), “bc(fibc)
wyznaczajg charakterystyki bazowe zasobnika: wejsciowg i realizacji zada-
nia. Przedstawiaja uktady dualne o jednoznacznej odpowiednosci podob-
szaréw - co umozliwia bezposrednie rozwigzanie odpowiednich zagadnien
dwugranicznych.

Zaproponowano metode badan systemu proceséow spadku bomby, dos-
.tosowang do analizy numerycznej, ktéra polega na apriorycznym przyjeciu
rozmaitosci przeszukania /2fo i jej odpowiedniej dyskretyzacji wzgledem
gtébwnego parametru A, co prowadzi do zbioru prostych zagadnien czes-
ciowych < ttboi,{2bci,£j >, » = 0 ,  Analiza zbioru rozwigzan czes-
ciowych, ktorej wynikami sg przede wszystkim wiasnosci operatora kinetycz-
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nego £, umozliwia opracowanie odpowiedniej operacji agregacji rozwiagzan
czeéciowych do globalnych rozmaitosci < fibo, S2bc,C>.

Metodologia badah zagadnienia charakterystyk bazowych systemu proceséw
spadku bomby i charakterystyk proceséw rozlotu odtamkéw bomby lotni-
czej [13] jest ukierunkowana na sformutowanie i rozwigzanie zagadnienia [14]
"Obszaréw dopuszczalnych proceséw bombardowania”.
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ZASTOSOWANIE METODY "PUDELEK MACHA” DO
WYZNACZANIA OBCIAZEN | POCHODNYCH
AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU W ZAKRESIE
NADDZWIEKOWYM1

Tomasz Goetzendorf-G rabowski

Politechnika Warszawska

Praca dotyczy numerycznego wyznaczania rozkladu cisnien i pochod-

j j *ari°’dynamicznych dla samolotu bedacego w ustalonym cplywie
naddzwiekowym. Zaprezentowano metode obliczeniowg nazwang metoda
Pudetek Macha (ang. Mach Box Method lub Characteristic Box Method)
oraz jej modyfikacje i zastosowanie do praktycznych obliczen. Uzyskane wy-
niki porownano z wynikami eksperymentalnymi. Uzyskano dobrg zgodnos¢
(btad me przekraczjacy 20%).

Wykaz wazniejszych oznaczen

a - predkos$é dzwieku,
<O - predkos¢ dzwieku przeptywu niezaburzonego,
Ci - wspotczynnik momentu przechylajgcego,
Cm - wspodtczynnik momentu pochylajgcego,
cp - bezwymiarowy wspoétczynnik ci$nienia,
Cz - wspoétczynnik sity nosnej
h - krok podziatu siatki,
Ms - moment przechylajgcy (wzgledem osi z),
My - moment pochylajacy (wzgledem osi vy),
Maoo . |jczba Macha przeptywu niezaburzonego-
(Ma”n = Vgo/qo0),
P - ci$nienie catkowite,
Poo - ci$nienie catkowite w przeptywie niezaburzonym,
Ap - rbznica cisnien miedzy gorna, a dolng powierzchnia,
Pz - sita no$na, '

1Referat wygtoszony na IV Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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9 - ciénienie dynamiczne (= PooV~/2),

- predkos$¢ katowa pochylania,

s - powierzchnia nosna (odniesienia),
r,s - wspoétrzedne charakterystyczne,
- czas,
o - predkos$¢ przeptywu niezaburzonego,
Vv - wektor predkosci,
U, Vv, w - skladowe predkosci zaburzen odpowiednio wzdiuz
osi X,Y,z,
X,y,z - wspotrzedne kartezjanskie,
a - kat natarcia,
0 - wwspoéiczynik Prandtta-Glauerta

(0 = yjMmzl - 1),

<p(X,y,Z) - potencjat predkosci zaburzen,

4>(x,y,z) - peiny potencjat predkosci,

K - wyktadnik izentropy,

Moo - kat Macha (sin = Ma"l),

p - gesto$¢ powietrza, -

Poo - gesto$¢ powietrza w przeptywie niezaburzonym,

- wspoétrzedne kartezjanskie.

1. Wstep

Model przeptywu potencjalnego jest obecnie chyba najpowszechniej stosowa-
nym modelem do opisu optywu cial. Pomimo wielu uproszczeh w poréwnaniu
z modelem ptynu lepkiego jest bardzo atrakcyjnym narzedziem [1,2]. W wielu
zagadnieniach bowiem, wyniki uzyskane przy zastosowaniu modelu ptynu lep-
kiego nie odbiegaja znaczaco od wynikéw otrzymanych przy wykorzystaniu metod
bazujgcych na modelu potencjalnym, przy znacznie wiekszym koszcie obliczen.

Stosujgc model przeptywu potencjalnego do wstepnych obliczenn, mozna sie po-
stuzy¢ metodami uproszczonymi takimi jak METODA LINII MACHA [3]. Me-
toda ta narzuca jednak duze ograniczenia na obrys optywanego obiektu. W
projektowaniu aerodynamicznym istotne jest opracowanie i wdrozenie metod
uwzgledniajacych optyw bryt o skomplikowanych ksztattach. Istnieje wiele takich
metod obliczeniowych dla przeptywu naddzwiekowego réznigcych sie gtdwnie spo-
sobem generacji siatki (podziatu na elementy). Generalnie mozna wyr6zni¢ dwa
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sposoby: pierwszy - podziat bazuje na obrysie optywanego obiektu [4,5], drugi -
siatka jest budowana na stozku Macha [6,7]. Niniejsza praca przedstawia metode
nazwang roboczo metodg PUDELEK MACHA [8] (ang. Mach Box lub Characte-
ristic Box).

2. Model fizyczny

Przyjmujac, zgodnie z [9], ze "model fizyczny to znak graficzny plus przyczyna
sprawcza” zbudowano model fizyczny samolotu dla potrzeb metody obliczeniowej.
Bryte samolotu zastgpiono jego rzutem na ptaszczyzne odpowiednig dla szukanych
charakterystyk. Dodatkowo dokonano podziatu logicznego powstatej powierzchni
tak aby mozna byto uwzgleni¢ réznice potozenia katowego elementéw samolotu
(np. wychylenie powierzchni sterowych, kat zaklinowania usterzenia wzgledem
ptata gtéwnego itp.). Przykiadowy podziat zostat pokazany na rys.l.

Rys. 1

Konfiguracja samolotu jest zdefiniowana przez wspétrzedne narozy elementéw
i wzajemne potozenia katowe miedzy elementami podziatu logicznego.
Przyjeto nastepujace zatozenia dotyczace optywu:

- jest spetniony warunek Kutty-Zukowskiego,
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= Slad wirowy lezy w ptaszczyznie skrzydia,
= wiry swobodne sg rownolegte do predkosci przeptywu niezaburzonego,
= ptyn jest nielepki,

= optyw jest bezwirowy (z wyjatkiem $ladu wirowego za ptatem) i bez oderwa-
nia,

s wystepuja stabe fale uderzeniowe,
e zaniedbuje sie sity masowe,

® ptyn nie przewodzi ciepta,

zachodzi réwnowaga termodynamiczna.

3. Model matematyczny

Model matematyczny stanowig nastepujgce réwnania:
- réwnanie ciggtosci

d
d

? + div(pF) = 0, (3.1)

réwnanie Eulera
° + (Vgrad)V = --grad/h (3.2)

- réwnanie stanu
(3-3)

Wykorzystujemy dodatkowo warunek bezwirowosci:
rotV =0, (3.4)
skad wynika, ze istnieje funkcja skalarna, zwana potencjatem predkosci taka, ze:
grad<f(a:,y,z,t) = V . (3.5)

Po uwzglednieniu zatozen poczynionych przy modelowaniu fizycznym [10]
otrzymano:
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Przyjmujac dodatkowo, ze przeptyw jest ustalony, tzn:

dp
~ tits 3-7'

1

oraz fakt, iz mamy do czynienia z przeptywem naddzwiekowym otrzymano réwna-
nie:

p dx2

Réwnanie to stanowi juz wygodny model matematyczny optywu naddzwieg-
kowego na potrzeby prezentowanej metody. Po zdefiniowaniu warunkéw brzego-
wych:

- na powierzchni nosnej

d<P- \'{mSTna,

- na krawedzi sptywu
Ap(x,y)TB = 0,

- w S$ladzie wirowym
d<p(x,y)
dz -
poza powierzchnig i sladem wirowym
<p(xy) = 0,

mozna znalez¢ rozwigzanie rownania (3.8). Rozwiagzanie to przybiera postac:

y(»,g,Z) =-~- 33 — > (39

gdzie:

w= fcLo * ' R=yJ{x- 02- /2(y- 72+ 27 .

4. Metoda pudetek Macha

Metoda obliczeniowa sprowadza sie do wyznaczenia catki (3.9) przy zna-
nym w(E,r)). W tym celu wprowadzono nowy ukiad wspétrzednych zwigzany
z tworzacymi stozka Macha (rys.2):
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Catka (3.9) w nowych wspbétrzednych przybiera postac:

S(ts)
gdzie:
R*=\J(r- r’)(s- s*).

Teraz mozna juz dokona¢ podziatu powierzchni catkowania na elementarne kawatki
- PUDELKA MACHA prowadzac linie rownolegte do tworzacych stozka Macha.
Obszar, na ktéorym dokonujemy takiego podziatu powstaje poprzez ograniczenie
tworzacymi stozka Macha (uktad Ora na rys.2) oraz tworzagcymi odwrotnego stozka
Macha poprowadzonymi tak, aby caty optywany obiekt znajdowat sie "wewnagtrz”.

Po przeksztatceniach dostosowywujacych zagadnienie do takiego podziatu [11] i
ubezwymiarowieniu, (4.2) przybiera postac:

al L R
iplLh,Rh) = - — £ 1£ w(nhirnh)B(n,m,L,R), (4.3)
n=Im=1
gdzie:
B(nNnm,LLR) = —= == = oeeeeeee > | e .
yL-n+1+y/lL- n)(i/R- m+ 1+ Yy/R—m)
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Niewiadoma pozostaje funkcja w(nh, mh), ktérg wyznacza sie w oparciu o warunki

brzegowe. Funkcja ta przybiera nastepujgcg postac:
- dla obszaru powierzchni no$nej - oznaczonej S na rys.2:

ws(nh, mh) = - sina(x,y), (4.4)

- dla obszaru poza powierzchnig noéng i $ladem wirowym, oznaczonego 6j,
na lewo od osi QX:

L-1
wdi(Lk, Rh) = - 53 w(nh, mh)B(n, L) , (4.5)
n=1
na prawo od osi QX:
rt-i
Wdr(LhyRh) = - w(nh,mh)B(m,R), (4.6)
TO=L
gdzie:
B(n,L)
— T+ 1-+\/L —T
B(m, R) = L

yJR—m -f 1+ y/R—m '’
- dla $ladu wirowego - oznaczonego S,:
L fl

w,(Lh, Rh) = - — <p(L,h, R*h) - w(nh,mh)B(n,m,L,R), 4.7)
n=Im=I

gdzie {L,h, R+h) oznacza element (pudetko) znajdujgce sie na krawedzi sptywu
takie, ze L —R —L* —Rt, natomiast symbol Y1Y1'oznacza sume bez elementu
(L,R).

5. Wyznaczanie obcigzen i pochodnych aerodynamicznych

W rozdziale tym pokazano wyznaczanie obcigzen (sit i momentéow) aerody-
namicznych oraz niektorych pochodnych dla przypadku z rys.IB. Definiujemy
nastepujace sity:

Pz = U Ap(x,y)dxdy , (5.1)
s

My = J j Ap(x,y)xdxdy , (5.2)
s

Mx~ JJ y)ydxdv m (5-3)
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Wyrazenie Ap oznacza réznice cisnien miedzy goérna i dolng powierzchnig skrzydia,
czyli Ap —pi —Pu- Dla cienkiej powierzchni cisnienia te majg te samag wartosc
bezwzgledna, czyli Ap = 2p. Cisnienie p mozemy wyznaczy¢ ze wzoru

Cp = (p —Poo)I<imDla przeptywu ustalonego mamy:

2
= (5-4)

Obliczjgc pochodna potencjatu z (5.4) otrzymanego metodg pokazang w rozdz.4
mozemy uzyskac rozktad cisnien, a co za tym idzie obcigzenia aerodynamiczne.

Aby otrzymac¢ konkretne pochodne aerodynamiczne wystarczy wyznaczy¢
rozktad predkosci normalnej na powierzchni nosnej, a wiec jak wida¢ z (4.4) lo-
kalny kat natarcia. Dalej zostanie pokazane wyznaczanie predkosci normalnej dla
kilku przyktadowych pochodnych aerodynamicznych.

Pochodne dCz/da, dCm/da:

- w tym przypadku zaktada sie, ze kat natarcia (globalny) jest staty a(x,y) =
const, a wiec ws(nh, mh) = —sin(a + Qz(t)) gdzie: o-z(i) ~ kat zaklinowania t-tej
powierzchni wzgledem powierzchni odniesienia.

Pochodne dCz/dQ, dCm/dQ:

- w tym przypadku nalezy zdefiniowa¢ potozenie osi obrotu (bieguna) VyX
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(rys.3), a nastepnie wyznaczy¢ rozktad predkosci ze wzoru:
w,(x,y) = {x - xi)Q/VO00.

Pochodna dCi/dP:

- predkos$¢ normalng wyznaczamy w tym przypadku nastepujgco:

Podobnie mozna wyznaczy¢ pochodne boczne dokonujac obliczen dla przy-
padku z rys.IB.

6. Wyniki obliczen

Wyniki obliczen numerycznych wykazuja dobrg zgodno$¢ metody z wynikami
eksperymantalnymi. Ro6znice miedzy wynikami obliczen a danymi z badan ekspe-
rymentalnych nie przekroczylty 20% w najgorszym przypadku, $rednia btedu nie
przekracza 10 4- 12%.

Na rys.4 pokazano pochodng dCz/da (sity nosnej wzgledem kata natarcia)
za$ na rys.5 pochodng dCn/dR (momentu odchylajgcego wzgledem predkosci
katowej odchylania) dla samolotu MiG-21 obliczone powyzsza metodg oraz dla
poréwnania wyniki badan w locie przeprowadzonych w Instytucie Technicznym
Wojsk Lotniczych.

Przeprowadzono réwniez analize zbieznosci metody, wyniki przedstawione sg
na rys.6 i 7. Pierwszy z nich pokazuje zmiane wartosci wspoétczynnika sity nosnej
w funkcji ilosci elementéw (box6w) dla samolotu MiG-21 (Ma = 2.0, a = 5°),
drugi dla ptata tréjkatnego (Delta) o wydtuzeniu AR - 1 (Ma = 1.96, a — 10°).
W pierwszym dla préownania pokazano warto$¢ z badan w locie, w drugim wartosé
z badan tunelowych [12].

Oproécz konkretnych pochodnych metoda pozwala na wyznaczenie rozktadu ci-
$nien. Stosujac podobng jak w [13] organizacje podziatu i wyprowadzenia wynikéw
otrzymano przestrzenne rozktady cisnien - rys.8i 9. Pierwszy przedstawia rozktad
na samolocie MiG-21 - schemat z rys.IB (Ma = 2.0, a = 5°), drugi wynik obli-
czen dla tego samego samolotu wg schematu z rys.lIA - optyw boczny (Ma =
1.5, 3= 0°, W) = 10 rad/s). Pokazano rowniez rozktad cisnien w postaci izobar
(rys.10) dla przypadku obliczeniowego z rys.8.
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Liczba Macha

Rys. 4.

Rys. 5.
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Zbiezno$¢ metody ~ samolot MiG 21, Mo—2, Alfa—-5
zaieznosc wspoétczynnika Cz od liczby boxow

Liczba pudelek (boxow)

Rys. 7.
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DATE: 1992.06.15 TIME: 10:49:04
L BOXOW -62500 ALFA P.- 5.0 OMEGAX « .0 OMEGAY « .0 BIEGUN 32.0 % SCA
VA- 680.0,MA~ 2.00,RO0= 1.225
ALFA- 5.000

@ 10

BEZW.SREDN.CIEC.AERODYNAM.

Rys. 8.

BEZWYMWSP.CS  P/(I/2*RO*V**2)
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DATE: 1991.04.24 TIME:  9:51:26

L. BOXOW = 62500 ALFA P.= 5.0 OMEGAX .0 OMEGAY .0 BIEGUN 32.0 * SCA

VA= 680.0.MA- 2.00,RO0= 1.225
-Cz
-Cz
-Cz
-Cz

7. Podsumowanie

349

.050
.100
.150
.250
.300
.400
.500
.600

Opisana metoda mimo duzych ograniczen narzuconych zaréwno na sam
optywany obiekt jak i na rodzaj optywu i o$rodka (rozdz.2) wykazuje dobrg zgod-
nos$¢ z wynikami eksperymentalnymi. Pozwata uzyska¢ duzg ilos¢ informacji o
optywanym obiekcie. Nie wymaga bardzo duzej pamieci maszyn liczacych (okoto
2Xx N liczb zmienno-przecinkowych + kod programu, gdzie N - liczba elementow).
Pewna wada jest stosunkowo duzy czas obliczeh - proporcjonalny do trzeciej potegi
liczby elementéw. Bilans wad i zalet przemawia jednak za celowos$cig stosowania

powyzszej metody i dalszego jej rozwoju.
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ANALIZA METOD STEROWANIA KIERUNKOWEGO
SMIGLOWCOW JEDNOWIRNIKOWYCH1

W iestaw tucjanek

Politechnika Warszawska

Kazimierz Szumanski

Instytut Lotnictwa

Istotnym problemem konstrukcyjnym w $migtowcach z jednym wirnikiem
nosnym napedzanym mechanicznie silnikiem umieszczonym w kadtubie jest
réwnowazenie momentu oporowego wirnika. W rozwigzaniach klasycznych
rownowage momentéw odchylajgcych zapewnia $migto ogonowe, ktore jest
tez wykorzystywane do sterowania kierunkowego. Uklad taki jest jednak
daleki od doskonatosci, nic wigc dziwnego, ze opracowywane sg projekty
zastgpienia $migta ogonowego innymi rozwigzaniami konstrukcyjnymi. Ich
liczbe ocenia sie na kilkaset, z czego co najmniej kilkadziesigt zostato opa-
tentowanych. Tylko dwie firmy $migtowcowe: Sikorsky i Lockheed zbadaty
na zlecenie Armii Amerykanskiej w latach szesédziesigtych po kilkadziesiat
rozmaitych pomystéw. Ostatecznie do seryjnej produkcji weszty: fenestron,
fantail i NOTAR.

Celem pracy jest przedstawienie i krytyczna ocena najpopularniejszych me-
tod réwnowazenia momentu oporowego wirnika nosnego i sterowania kierun-
kowego $miglowca oraz prezentacja wstepnych wynikéw symulacji cyfrowej
poréwnania dwoch wersji lekkiego $migtowca: ze $migtem ogonowym i w
uktadzie NOTAR.

1. Charakterystyka $migta ogonowego

Gtownym elementem konstrukcyjnym wiroptatu jest wirnik nosny. Ma on wiele
zadan: wytwarza site nosna, site napedowa umozliwiajaca lot poziomy oraz sity do
sterowania. Na o0go6l spetnia te role dobrze poza jedng - nie umozliwia sterowa-
nia obrotem wiroptatu dokota osi réwnolegtej do osi watu napedowego wirnika,
a jezeli jest napedzany mechanicznie silnikiem umieszczonym wewnatrz kadtuba
wiroptatu, dodatkowo wprowadza moment oporowy, zakidcajgc réwnowage mo-
mentéw odchylajacych.

Zapewnienie rownowagi momentoéw odchylajacych i sterowanie kierunkowe wi-
roptatu wymaga tego samego rodzaju sit, jest wiec realizowane przy pomocy tego

'Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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samego urzadzenia, ktorym w klasycznych rozwigzaniach konstrukcyjnych jest
$migto ogonowe. Jest ono prawdopodobnie najefektywniejszym uktadem z punktu
widzenia aerodynamiki, zapewnia tez dobrg kierunkowg stetecznos$¢ i sterownosc
oraz dobre wiasnosci dynamiczne przy duzych predkosciach lotu wiroptatu, ale
ma, niestety, szereg powaznych wad.

Statystyki nieszczesliwych wypadkéw ze $migtowcami na ziemi podajg, ze co
najmniej 75% powstaje przy obstudze $migta ogonowego. Ponadto wzbudza ono
niepozadane drgania i jest hatasliwe, oraz ma skomplikowana i ciezka budowe,
zaréwno samo, jak i uktad jego napedu oraz sterowania. tatwo jest je uszkodzi¢
na Ziemi i w powietrzu, np. odstrzelic.

Nic wiec dziwnego, ze w czasie ponad 50-letniej historii wiroptatéw zgtoszono,
tylko w Stanach Zjednoczonych, kilkaset pomys téw, czasami wskazujgcych na
bujna wyobraznie autordw, zastgpienia $migta ogonowego innym urzadzeniem.
Kilkadziesigt z nich zostato opatentowanych.

Rys. 1 Fenestron w ogonie $migtowca francuskiego Dauphin 2

Ze wzgledu na tatwos$¢ odstrzelenia Smigta ogonowego, co dotkliwie odczuto
lotnictwo USA w wojnie wietnamskiej, na zlecenie Armii Amerykanskiej tylko
dwie firmy smigtowcowe: Lockheed i Sikorski, zbadaty w latach szes$c¢dziesigtych
kilkadziesigt projektdw. Wszystkie zostaly zanalizowane [1] i krytycznie ocenione.
W rezultacie tych badan wzieto pod uwage trzy koncepcje: $miglo w statecz-
niku pionowym (fenestron, rys.l) oraz sterowanie cyrkulacjg dokota belki ogonowej
(efekt Coandy) i wydmuch boczny na koncu belki ogonowej. Oceny tych koncepcji
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sg pokazane w tabeli.

Tablica 1. Poréwnanie wlasnosci obecnie stosowanych urzadzen zastepujacych
Smigto ogonowe. Skala ocen: 1 - nieakceptowalny, 2 - zty, 3 - dostateczny, 4 -
dobry, 5 - bardzo dobry

Urzadzenie Typowe Smigto Ster. cyrk. Wydmuch
$migto w stat. wokot boczny
Wiasnos¢ ogonowe pion. kadtuba w ogonie
Wiasn.dyn.
duz.predk. 4 44-5 4 34-4
Uszk. Balist. 3 4 3 34-4
Ziemia 24-3 4 4 4
Niezawodn. 3 4 4 34-4
Obstuga 3 4 3 3
Bezp.pers. 24-3 4 34-4 4 4-5
Wykrywaln. 3 4 4 5
Erozja 2 3 3 4
Cie- Paliwo 4 4 2 4
zar Konstr. 4 4 14-2 m 24-3
Ogdtem 4 4 14-2 24-3
Stat.Ster. .44-5 4 4-5 24-3 2
Uwagi Konstrukcja Probl.wlotu  Zia sterown. w autorotacji.

podstawowa  duz.predk.  Konieczny statecznik pion.

2. Obecnie stosowane urzadzenia zastepujace $migto ogonowe

Jak wynika z pokazanych w tabeli ocen, $migto w stateczniku pionowym pod
wieloma wzgledami przewyzsza klasyczne (swobodne) $migto ogonowe, znalazio
wiec praktyczne zastosowanie, zwlaszcza w $migtowcach francuskich.

Wprowadzenie obudowy $migta ogonowego nasuneto pomyst wykorzystania
jej zalet znanych z lotniczych $migiet obudowanych stosowanych do napedu
samolotéw, a zwlaszcza mozliwosci uzyskania podci$nienia na wlocie (rys.2)
umozliwiajgcego powiekszenie ciagu $migta, szczeg6lnie w zawisie i przy matych
predkosciach lotu. Nalezatlo w tym celu pogrubié¢ kadtub w tylnej czesci, aby
dtugos¢ obudowy byta poréwnywalna z promieniem $migla. Takie urzadzenie,
znane pod angielskg nazwg fantail, jest przewidziane do zastosowania, miedzy
innymi, w nowoprojektowanym przez firmy Boeing i Sikorski amerykanskim
Smigtowcu bojowym RAH-66 Comanche, ktérego makieta jest pokazana na rys.3.

Wspolng cechg dwoch ostatnich projektow pokazanych w tabeli jest koniecz-
nos¢ dysponowania na poktadzie wiroptatu sprezonym powietrzem, co nasuneto
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Rys. 3.
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STEROWANA CYRKULACJA

Rys. 4. Smigtowiec w uktadzie NOTAR; (a) - wytwarzanie i rozgatezienie strumienia w
belce ogonowej, (b) - zasada wytwarzania sity bocznej na belce ogonowej
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pomyst wykorzystania ich tgcznie. Odpowiedni uktad, zastrzezony pod nazwag
NOTAR (NO TAiIil Rotor) zostat zastosowany w praktyce przez firme McDonnell
Douglas w lekkim $migtowcu MD 520N. Zasada dziatania jest pokazana na rys.4.

Powietrze zasysane za kabing (rys.4a) jest sprezane przez napedzany z przek-
tadni gtdwnej wentylator i ttoczone do wnetrza belki ogonowej. Tam nastepuje
podziat na dwa strumienie: jeden jest kierowany na zewr.gtrz belki przez dwie
szczeliny wzdtuz belki (rys.4b), a drugi jest kierowany do korica belki, gdzie zmienia
kierunek i wytwarza cigg boczny na zasadzie bezposredniego odrzutu. Belka jes;
optywana przez strumien podwirnikowy, a wobec wymuszenia cyrkulacji dokota
belki przez wyptyw ze szczelin, na belce powstaje sita boczna, ktéra wraz z ciggiem
na koncu belki umozliwia réwnowage momentoéw odchylajacych oraz sterowanie
kierunkowe. Wielkos$¢ sit sterujgcych zalezy od potozenia pedatéw, ktére sg pota-
czone z mechanizmem zmiany skoku topatek wentylatora (sterowanie wydatkiem
powietrza) oraz z przestona dtawiagcg wyptyw na koricu belki, a takze z ruchomymi
statecznikami (sterami) kierunku, odgrywajacymi istotng role zwlaszcza przy locie
poziomym z wieksza predkoscia.

3. Symulacja komputerowa systemu NOTAR i uktadu ze Smigtem
ogonowym

W dalszej czesci praxy jest opisana proba poréwnania na drodze symulacji cy-
frowej uktadu NOTAR z uktadem klasycznym (ze $migtem ogonowym). Analize
oparto na danych projektowanego w PZL-Swidnik lekkiego $migtowca SW-4. Po-
rownano moce niezbedne do lotu poziomego, osiagi i manewry odchylania. Sche-
mat badan symulacyjnych jest przedstawiony na rys.5.

Zatozono, ze Smigtowiec znajduje sie w zawisie lub w locie skosSnym, bez wptywu
Ziemi i wiatru. Smiglowiec moze sie obracaé o kat ip dokota osi z, réwnolegtej do
tub pokrywajacej sie z osig watlu napedowego wirnika nosnego. Obrdt Smigtowca
jest wywotywany zmiang ciagu $migta ogonowego i moze by¢ opisany réwnaniem:

It =Ttl- | - PJV,

gdzie:
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Rys. 5. Schemat badan symulacyjnych dla poréwnania uktadu NOTAR i klasycznego
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Iz - moment bezwladnosci Smigtowca wokét osi z,

Tt - ciag $Smigta ogonowego,

N - moc niezbedna,

fi - predkos¢ katowa vatu napedowego wirnika nosnego,

| - odlegtos¢ osi wirnika nosnego od osi Smigta ogonowego,

Pv - boczna sita aerodynamiczna statecznika pionowego,

Ilv - odlegtos¢ srodka parcia statecznika pionowego od osi obrotu

wirnika mosnego; przyjeto /, = 1
Cigg $migla ogonowego wyznaczono korzystajac z programu komputerowego
zweryfikowanego prébami w locie $migtowca Mi-2 [5].

4. Model uktadu NOTAR

4.1. Model generatora strumienia (wentylatora)

Zatozono, ze w ukiadzie NOTAR wydatek wentylatora jest zawsze dodatni.
Do oszacowania strat na moc profilowag i indukowang postuzono sie procedurg
obliczeniowa jak dla modelu $migta ogonowego, zaktadajgc straty na wlocie i
zmniejszenie mocy indukowanej w wyniku oddziatywania obudowy.

4.2. Model sprzezen kinematycznych w uktadzie sterowania kierunkowego

Pedaly sterujg katem wychylenia statecznika pionowego, a takze skokiem topa-
tek wentylatora oraz wartoscig przekroju wylotu na koricu belki ogonowej. Funkcje
sterowania zalezg od konkretnego rozwigzania kinematycznego ukfadu sterowania.
W pracy przyjeto zaleznosci liniowe wzgledem kata ustawienia topatek wentyla-
tora.

4.3. Model wyptywu rozgatezionego

Wydatek Vo strumienia wytwarzanego przez wentylator jest rozdzielany na wy-
ptyw ze szczeliny Vi iz konca belki ogonowej V2, wg schematu podanego na rys.6.
Ocene rozktadu wydatkéw mozna przyja¢ wg ogolnych zasad jak dla przeptywoéw
rozgatezionych, z tym ze straty ksztattu i na dtugosci, ze wzgledu na mata smukitosé
przewodu i netypowy ksztatt uktadu, nalezy okresli¢ eksperymentalnie. Przyjeto
szacunkowe wartosci wspotczynnikéw strat sugerowane w pracy [6].
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Rys. 6. Rozgateziony wyptyw w belce ogonowej NOTARa

4.4. Model efektu Coandy

W celu wyznaczenia wielkosci momentu sterowania wywotanego optywem belki
ogonowej strumieniem podwirnikowym przy wyptywie ze szczelin strumienia o
predkosci W i przy uwzglednieniu odchylania belki z predkoscig i> oparto sie
na wynikach pracy [7].

4.5. Model sterowania kierunkowego

Sterowanie kierunkowe uktadu NOTAR jest typu jednostronnego. Dla przyje-
tego kierunku obrotéow wirnika nosnego w prawo (zgodnie z ruchem wskazowek
zegara patrzac na smigtowiec z goéry) aktywne sterowanie kierunkowe wywotuje
réwniez obrot smigtowca w prawo. Obrot w lewo jest realizowany biernie (pasyw-
nie) w wyniku dziatania momentu reakcyjnego wirnika nosnego.

5. Przyktad obliczeniowy

Analizie obliczeniowej poddano bilans energetyczny oraz osiggi i sterownos¢
Smigtowca. Do obliczenn poréwnawczych przyjeto dane $migtowca o masie 1500 kg
wyposazonego w klasyczne $migto ogonowe i uktad NOTA Ra, z dwukrotnie wieksza
niz w uktadzie klasycznym powierzchnig statecznika pionowego.

5.1. Wptyw ukiadu na moc niezbedng i osiggi Smigtowca

Na rys.7 zilustrowano wptyw ukiadu na. pobdr mocy. Uklad NO TAR jest bar-
dziej energochtonny. Przyczyna tkwi w matej sprawnosci sterowania bezposrednim
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Rys. 7. Wplyw wersji Smigtowca na moc niezbedng Pn do lotu poziomego i na moc Pt
potrzebng do sterowania kierunkowego; 1- Pn ukiadu NOTAR, 2 - Pn ukiadu
klasycznego, 3 - Pt ukfadu NOTAR, 4 - Pt ukladu klasycznego

odrzutem na koncu belki ogonowej oraz w stratach przeptywu. Efekt Coandy
nie jest w stanie skompensowaé¢ poboru mocy tak, aby doréwna¢ energetycznie
uktadowi konwencjonalnemu.

Zmiany osiagow oceniono uwzgledniajac wptyw réznic mocy niezbednych obu
uktadow przy takim samym poziomie mocy rozporzadzat- nej. Na rysunkach 8 i
9 pokazano wptyw uktadu na osiggi Smigtowca w locie poziomym i podczas wzno-
szenia.

5.2. Badania sterownosci kierunkowej

Zatozono dla wersji klasycznej impuls skokiem ogélnym Smigla ogonowego w
prawo i w lewo o wielkos¢ +6°. Wyniki symulacji odchylania w prawo sg pokazane
na rys.10. Charakter wykresu obrazujgcego odchylania w lewo jest identyczny;
réznica polega na przeciwnych niz przy odchylaniu w prawo znakach funkcji if>i
jej obu pochodnych wzgledem czasu.

Dla ukfadu NOTAR zawsze mozna wyznaczy¢ taki impuls sterowania w prawo
aby odpowiedz uktadu byta identyczna jak w uktadzie klasycznym.

Problemem moze by¢ sterowanie ukladem NOTAR w strone bierna, czyli wg
przyjetej konwencji - w lewo. Istniejg bowiem stany lotu Smigtowca, w ktérych
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Rys. 9. Porowname maksymalnych predkosci wznoszenia obu wersji $migtowca; moc
startowa 400 KM; 1- w locie skosnym uktadu klasycznego, 2 - w locie skosnym uktadu
AU 1AK, J - pionowa uktadu klasycznego, 4 - pionowa uktadu NOTAR
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moment reakcyjny wirnika zmniejsza sie pociagajac za sobg spadek sterownosci
kierunkowej w lewo. Ma to miejsce np. podczas opadania $migtowca przy malej
predkosci lotu poziomego. Skrajnym wypadkiem jest strome opadanie autorota-
cyje, kiedy moment wirnika moze by¢ bliski zeru, a nawet przyjmowaé niewielkie
wartosci ujemne.

Obliczono przypadek biernego manewru dla zawisu i podczas pionowego opa-
dania z predkoscig 10 m/s. Wyniki pokazano na rysunkach 11 i 12. W pierwszym
wypadku uktad NOTAR jest nawet czulszy niz klasyczny. Przy podobnej warto-
éci poczatkowego przyspieszenia odchylania >(momentu odchylajgcego) predkosé
katowa i kat ip wzrastajg szybciej, co Swiadczy o mniejszym ttumieniu Kkierun-
kowym, trudnym do wyréwnania zwigkszong powierzchnig statecznika pionowego.
W pionowym locie opadajacym (rys.12) nie jest mozliwe uzyskanie pozadanego
mementu sterowania, co na wykresie manifestuje sie mniejsza wartoscig przyspie-
szenia odchylania \#i dlatego réwniez predkos¢ \&i kat i>wzrastaja znacznie
wolniej.

6. Wnioski

Z poréwnania uktadéw sterowania kierunkowego: ze $migtem ogonowym i NO-
TAR z punktu widzenia energetycznego oraz jakosci sterowania odchylaniem wy-
nika, ze uktad NOTAR ustepuje rozwigzaniu klasycznemu - jest bardziej ener-
gochtonny, a ponadto istniejg stany lotu, w ktorych, przy obecnie zrealizowa-
nym rozwigzaniu konstrukcyjnym, moze wystapi¢ chwilowe znaczne pogorszenie
sterowania kierunkowego w strone momentu reakcyjnego wirnika. Poza tym,
przy matych predkosciach lotu poziomego trudno osiggngé¢ réwnorzedny poziom
ttumienia odchylania.

Uktad NOTAR ma jednak zalety, co wynika z dwoch ostatnich kolumn ta-
beli. Modele uzyte w pracy do symulacji tego uktadu sg stosunkowo proste i nie
uwzgledniaja wszystkich zjawisk, zwlaszcza w niekorzystnych dla niego stanach
lotu. Istnieje tez mozliwosé, ktéra w pracy nie byta rozpatrywana, zastosowania
bezposredniego odrzutu do wspomagania sterowania biernego.

W celu bardziej wszechstronnej analizy uktadéw: NOTAR i ze $Smigtem ogo-
nowym, niezbedne jest wykonanie poréwnawczych badan doswiadczalnych.
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REZONANS NAZIEMNY SMIGLOWCA JAKO UKLADU
NIELINIOWEGO Z DWOMA RODZAJAMI WYMUSZENIA
PARAMETRYCZNEGO1

Kazimierz Szabelski
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Cezary Kaminski

WSK PZL Swidnik

1. Wstep

Wazna klase zagadnienn mechaniki $migtowcow stanowi rezonans naziemny. Jest
to przypadek niestatecznosci dynamicznej ktéra moze wystgpi¢ podczas obrotéw
wirnika przy postoju lub ruchu $migtowca na ziemi. Charakteryzuje ja wzajemne
sprzezenie drgan kadtuba $Smigtowca z wahaniami topat w ptaszczyznie ich cbrotu.
W projektowaniu i eksploatacji wyklucza sie mozliwo$¢ wystepowania takich sta-
néw. Osigga sie to poprzez odpowiedni dobdr charakterystyk ttumikéw wahan to-
pat wzgledem przegubdw pionowych oraz charakterystyk sprezystosci i ttumienia
podwozia. Zazwyczaj w obliczeniach przyjmuje sie liniowg ich postaé. Niezaleznie
od tego, nieliniowy model matematyczny rezonansu naziemnego linearyzuje sie
poprzez zatozenie matych drgan [1]. Uktad réwnan rozniczkowych ruchu takiego
rezonansu charakteryzujg okresowo zmienne wspétczynniki. Dlaliczby topat n > 3
oraz modelu liniowego, uktad réwnan parametrycznych mozna sprowadzi¢ do row-
nan rézniczkowych o statych wspétczynnikach. Pozwala to na znaczne uproszczenie
badan statecznosci.

Smigtowiec jest jednak ukladem nieliniowym. Takie wtasnosci ttumikéw topat,
amortyzatoréw podwozia, pneumatykéw, moga stanowi¢ przyktady nieliniowosci
konstrukcyjnych i fizycznych.

Ze wzgledéw poznawczych i utylitarnych interesujacy jest wptyw nieliniowo-
éci na warunki wystepowania i stan rezonansu naziemnego. Tego rodzaju badania
przedstawiono w [3]. Model przyjety w niniejszej pracy poza nieliniowoscig ttumika
topaty charakteryzuje dodatkowe wzbudzenie parametryczne pochodzgce od pneu-
matyka.

Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji KMechanika w Lotnictwie”
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2. Sformutowanie problemu

Rozpatrzmy rezonans naziemny $migtowca przyjmujgc model fizyczny przed-
stawiony na rys.l. Zatézmy, ze topaty (1) potaczone sg z piastg wirnika nosnego
za pomocag przegubow pionowych (2). Pomiedzy sztywno potgczonym z piastag
kadtubem $migtowca (3) i podtozem (4) znajduje sie sprezyna i thumik. Elementy
te charakteryzuja liniowe wiasnos$ci sprezyste kz i ttumigce cz podwozia.

Przyjmijmy ukiad o czterech stopniach swobody w ktérym wirnik ma trzy to-
paty. Wspotrzednymi uogélnionymi sag trzy katy wahan topat &(t) (i — 1,2,3)
oraz wspotrzedna x(t) opisujaca ruch kadtuba w kierunku poprzecznym t.j. pro-
stopadlym do ptaszczyzny wzdtuznej Oyz Smiglowca. Zalézmy, ze Smiglowiec
porusza sie na ziemi ruchem postepowym z predkoscig v = const. W odr6znieniu
od klasycznych modeli rezonansu naziemnego przyjmujemy, ze pneumatyk cha-
rakteryzuje zmienna sztywno$¢ promieniowa na obwodzie zewnetrznego zarysu
opony. Stan taki moze wynika¢ z niejednorodnosci budowy opony powstatej w
procesie technologicznym. Zmiane tej sztywnosci wokoét pewnej wartosci Sredniej
aproksymowaé¢ mozna funkcjg harmoniczng [4] w postaci dwdch fal (rys.2). Zgo-
dnje z [1] sztywnos$¢ poprzeczna pneumatyka zalezy od sztywnosci promieniowej:

x - (0.3 -r 0.9)fc,,. W zwigzku z tym w modelu, przyjmijmy - analogicznie jak w
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przypadku sztywnos$ci promieniowej —modulacje sztywnosci poprzecznej pneuma-
tyka.

Zat6zmy ponadto nieliniowg charakterystyke ttumika topaty. Aproksymujmy
charakterystyke odcinkami liniowg [1] funkcja analityczng w postaci miekiej cha-
rakterystyki trzeciego stopnia Zaktadajac, ze wirnik obraca sie ze statg predkosciag
katowa w, w analizie niestatecznosci pomifnmy sity aerodynamiczne.

Przy powyzszych zatozeniach, uktad réwnan rozniczkowych ruchu przyjmuje
postac:

o e u2
£l + mEi) (i + = -j-x(0.866cosu>t - Q.5sinutf),
2
£2 + filil —»~ 2)"2 + — — j*-x(0.866 cos >t + 0.5sinu;f) ,
13 + filil - -r = -j-x siniot,

x + fipx + p2(I - gcosUlt)x = - (¢ - w2?)(0.866 cosut +

—0.5sinut) + 20?£i(0.5cosu;E£ + 0.866 sinut) +
—(£2 —w?2£2)(0.866 cos bt -)- 0.5 sinut) +
+2w~”2(0.866 sinojt —0.5 coswt)

+(£3 — W2& ) sin Ut + 2u>E3 COSWIj

gdzie:

M =m0-f3mj, p2— .
'™
W powyzszych zaleznosciach przyjeto oznaczenia:
Pu dodatni wspoétczynnik liniowego i nieliniowego ttumienia
topaty,
S - moment statyczny topaty,
J - moment bezwtadnosci topaty wzgledem przegubu piono-
wego,
I - odlegtos¢ osi przegubu od osi wirnika,
Pp - wspolczynnik ttumienia podwozia,
M - catkowita masa uktadu,
mi - masa topaty,
ko, ki - amplituda modulacji i Srednia warto$¢ poprzecznej sztyw-

nosci pneumatyka,
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e - wspoiczynnik modulacji sztywnosci,
kx - poprzeczna sztywnos$¢ zastepcza podwozia (konstrukcji
metalowej i pneumatykoéw),

p - czesto$¢ drgan wlasnych ukiadu zastepczego,
- predko$é katowa pneumatyka.

3. Analiza numeryczna
T

Badania statecznosci przeprowadzono na drodze numerycznego catkowania
rownan rozniczkowych metodg Rungego-Kutty. Podstawowe dane liczbowe
dotycza Sredniej wielkosci Smigtowca z tréjlopatowym wirnikiem i masie catkowitej
okoto 3500 kg. W rozwazaniach uwzgledniono cztery warianty parametrow
stanowigcych o jakosciowych wiasnosciach modeli matematycznych:

hyn=20¢£=0,

2)n=0,ez 0,

3)njz0,£=0,

4)n~"0, £+ 0.

Przyjeto dla nich jednakowe warunki poczatkowe dotyczgce matych wychylen topat
i kadtuba.

Rys.3 przedstawia wykres wspotczynnika ttumienia topaty Pi(oj) stanowiacy
granice klasycznego rezonansu naziemnego (™ = 0,£ = 0), przy ustalonej wartosci
tlumienia podwozia Op.

Rys.4 przedstawia analogiczny wykres dla n = 0, £ —0.1. Dotyczy on przy-
padku ruchu $migtowca na ziemi, przy predkosci katowej pneumatyka
wj = 1.0 [s-1], ktérej odpowiada predkos¢ Smigtowca Vv as 0.3 [m/s].

Rys.5 i rys.6 przedstawiajg przebiegi czasowe drgan dla dwdéch pierwszych wa-
riantéw liczbowych. Obejmujg one drgania ustalone dla punktéw A lezacych
na krzywej f3i(u>), drgania w strefach statecznosci (punkty B) oraz drgania o
rosngcych amplitudach dla punktéw C znajdujacych sie w obszarach niestatecz-
nosci. Na wykresach (A) i (3) przebiegéw czasowych wartosci rzednych £,-(f) i
x(t) pomnozone sg przez 103.

Na rys.7 zaznaczono punkty znajdujace sie pomiedzy Krzywymi rezonansu wy-
znaczonymi dla dwdch pierwszych wariantéw danych. Z badan wynika, ze obszar
niestatecznosci przy wzbudzeniu parametrycznym (¢ = 0.1, u\ = 1.0 [s-1]) jest
mniejszy od przypadku braku takiego wzbudzenia (e = 0).

Potwierdzajg to przebiegi czasowe na rys.8 i rys.9. Dla trzech punktéw, ktoére
w zaleznosci od rozpatrywanego wariantu, znajdujg sie w obszarze rezonansu
(e = 0) lub poza nim (e = 0.1), przebiegi czasowe charakteryzuje odpowiednio
stan statecznos$ci lub niestatecznosci dynamicznej.
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Rys. 5.
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Rys. 7.
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Wptyw nieliniowosci ttumika przegubu pionowego na stan rezonansu, okre-
$lono poprzez wyznaczenie czasu tw mierzonego od chwili wystapienia zaburzen
poczatkowych do osiggniecia przez pierwsza topate amplitudy wychylenia réwnej
10 stopni. Czas ten traktuje sie jako praktyczng miare intesywnosci rezonansu.
Wraz ze wzrostem wartosci t10 intensywnos$¢ rezonansu maleje. Badania prze-
prowadzono dla stanéw rezonansowych (w = 13.73 [s-1], /& = 1.03 [s-1]) przy

= 0.25, Pp = 2.06 [s-1]. Przyjeto rézne warianty wartosci pozostatych para-
metréw (tab.l) oraz zawsze jednakowe warunki poczgtkowe. Wyniki tych badan
przedstawiono w tablicy 1.

Tablica 1

£ 0.0 0.0 0.0 0.1 0.1 0.1
Ui 00 0.0 0.0 10 1.0 1.0
\V 0.0 0.1 0.2 0.0 0.1 0.2
tio 4.22 394 r364 450 4.24 3.96
A 0150 0.154 0.158 0.110 0.115 0.119

W celu jakosciowej weryfikacji tych wynikéw, wprowadzono drugg miare in-
tensywnosci rezonansu. Dla réwnan rézniczkowych z okresowo zmiennymi wspot-
czynnikami, zgodnie z teorig Flougeta [5], rozwigzanie $(t) charakteryzujg zalez-
nosci:

$(t+T) - p3{t), p —exp(AT) ,
gdzie:
T - okres drgan,
P~ mnoznik charakterystyczny,
A — wyktadnik, ktéry w obszarze niestatecznosci moze stanowi¢

miare intensywnosci rezonansu naziemnego.'

Mimo, ze teoria Flougeta dotyczy liniowych réwnan rézniczkowych, obliczono
rowniez wartosci A dla przypadkéw drgan nieliniowych. W przypadkach tych
potraktowano wyktadniki Ajako pewne umowne miary narastania drgan. Podczas
symulacji cyfrowej wyznaczono wartosci amplitud i okresu drgan dla czasu t = 10
sekund. Obliczone na ich podstawie wartosci A zamieszczono w tab.l.

Wyniki obu rodzajow badan zamieszczonych w dwoch ostatnich wierszach tej
tablicy, zgodnie wskazuja, ze wzbudzenie parametryczne pochodzgce od pneuma-
tyka powoduje zmniejszenie intensywnosci rezonansu, natomiast zwiekszenie war-
tosci wspotczynnika nieliniowosci ttumienia sprawia, ze intensywnos$¢ rezonansu
ulega zwiekszeniu. Nalezy podkresli¢, ze efekty takie wystapity dla predkosci
pneumatyka w* = 1 [s-1]. Natomiast przy predkosci pneumatyka u\ = 10 [s-1]i
£ - 0.1, nastgpito w stosunku do e = 0 zwiekszenie intensywnosci rezonansu. W
rezultacie tych badan otrzymano:
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1) n=o, tio = 3.38,
2) fl=01, tio= 336,
3) n- 02, tio=334.

4. Uwagi koncowe

Przyjmujac w pracy wartosci wspoétczynnikéw liniowego ttumienia topaty i
podwozia, miano na wzgledzie mozliwosci zbadania wplywu innych parametréow
na granice oraz intensywnos$¢ rezonansu naziemnego. W tym celu nalezato stwo-
rzy¢ warunki do symulacji takiego stanu. Dlatego wartosci tych wspétczynnikéw
roéznig sie od odpowiednich parametrow ukiadu rzeczywistego. Z innych wzgledoéw
dotyczy to réwniez wartosci wspdtczynnikdw nieliniowosci i modulacji sztywnosci
pneumatyka. W zaleznosci od procesu technologicznego wspotczynnik modulacji
sztywnosci opony moze zmienia¢ sie w przyblizeniu od zera do 0.05 [4]. Przepro-
wadzone badania $wiadcza o mozliwosci takiego oddziatywania parametrycznego
wywotanego przez pneumatyk, ktére ogranicza efekty dynamiczne stwierdzone w
klasycznym (fi = 0, t = 0) ujeciu rezonansu naziemnego. Smiglowiec jest uktadem
nieliniowym, a takiego rodzaju wkasnosci moga mie¢ wptyw na jego zachowanie sie
nie tylko pod wzgledem ilosciowym lecz réwniez jako$ciowym [6].

Dlatego wyniki prac dotyczacych nieklasycznych zagadnien rezonansu naziem-
nego obejmujacych nieliniowe modele o réznych stopniach swobody (w tym o ani-
zotropowych wiasnosciach podwozia) moga by¢ interesujace nie tylko ze wzgledéw
poznawczych.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

PROBLEMATYKA DIAGNOZOWANIA WYPOSAZENIA
POKLADOWEGO STATKOW POWIETRZNYCH1

Zdzistaw Rochala

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wprowadzenie

Wspotczesne samoloty wojskowe realizujg zadania przy duzej predkosci i na
matej wysokosci, a ponad 75% czasu ich lotu przypada na ztg pogode oraz warunki
nocne. Zatem sytuacja pilota takiego samolotu jest bardzo specyficzna, poniewaz
pracujac przebywa on w nieprzyjaznym dla siebie Srodowisku. Jego zycie jest,
duzo wiecej niz innych ludzi-operatoréw,uzaleznione od poprawnego wykonania
wyznaczonych mu zadan, a przede wszystkim od doskonatosci technicznej statku
powietrznego (SP). Obecnie kazdy dzieh przynosi nowe rozwigzania w technice
lotniczej majace wptyw na te doskonatosc.

Najwieksze zmiany jakosciowe zachodzg w systemie awionicznym - wy-
posazeniu poktadowym (WP). Systemy wchodzace w sklad WP cechujg sie
réznorodnoscig funkcjonalng, duza ztozonoscig, wysokim poziomem organizacji.
Sktadajg sie z wielu podsystemoéw liczacych tysigce i setki tysiecy elementéw. Dy-
namiczny rozwdj i udoskonalanie WP ma na celu podwyzszenie gotowosci bojowej,
niezawodnosci, zdolnosci naprawczej i zmniejszenie czasu na obstuge techniczng
SP. W przypadku samolotéw wojskowych dazy sie do osiggniecia takiego poziomu
eksploatac;ji, by ich obstugiwanie ograniczy¢ do uzupetniania mediéw roboczych t;j.
paliwa i uzbrojenia [1,2].

Jedna z najefektywniejszych drég realizacji w/w funkcji, a zarazem zapewnie-
nia wysokiego bezpieczeristwa lotéw to opracowanie i wdrozenie do eksploatacji
automatycznych pokiadowych systeméw diagnozujgcych (PSD), wchodzacych-w
skiad systemu diagnozujgcego SP.

Dzieki PSD pilot dysponuje w czasie trwania lotu aktualna i wiarygodnag
informacjg o stanie systeméw poktadowych nalezgcych do WP i w przypadku nie-
zdatnosci ktérego$ z nich, moze podjac¢ odpowiednie dziatania by nie dopusci¢ do
katastrofy, za$ po zakonczeniu lotu obstuga techniczna otrzymuje gotowg diagnoze,
umozliwiajgcg natychmiastowe rozpoczecie czynnosci obstugowych pozwalajacych
na odtworzenie w krotkim czasie zdolnosci SP do wykowywania zadan bojowych.

1Referat wygtoszony na V Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Systemy diagnozujgce wspdtczesnych samolotéw bazuja na technice kompu-
terowej i szerokim wykorzystaniu autonomicznych ukladéw samokontroli (AUS)
(ang. BITE Built-in Test Equipment) dzieki czemu zapewniajg:

e doktadnos$¢ procesu diagnozowania;

duzag wiarygodnos$¢ i duza predkos$¢ wypracowywania i stawiania diagnoz;

niezbednag glebokos¢ wnikania w strukture obiektu w procesie lokalizacji
uszkodzen;

automatyczne generowanie testow kontrolnych i diagnoz;

= mozliwo$¢ adaptacyjnego wyboru procedur diagnozowania.
Ponadto systemy te charakteryzujg sie:

« duzg niezawodnoscig dzialania;

wystarczajgca elastycznoscia struktury - uniwersalnoscia;

mozliwoscig wykonania samokontroli;

umiarkowanymi wymaganiami odnosnie kwalifikacji personelu;

= niskimi kosztami wytwarzania i eksploatacji;

niewielkimi wymiarami i masa.

2. System diagnozujgcy samolotu M1G-29

Okre$lonym wyzej wymaganiom w wojskowym lotnictwie polskim moze spro-
sta¢ jedynie system diagnostyczny samolotu MI1G-29.

Jego struktura przedstawiona na rys.l jest zgodna z lansowang na S$wie-
cie wielopoziomowg strategia obstugiwania technicznego charakteryzujacg sie
szerokim zastosowaniem na kazdym poziomie obstugiwania zautomatyzowanych
urzadzen kontroli i badania stanu. Wyrdznia sie trzy podstawowe poziomy
obstugiwania technicznego.

Pierwszy poziom stanowig podsystemy pokiadowe, ktdrych zadaniem jest kon-
trola zdatnosci WP podczas przygotowania do lotu oraz dozorowanie stanu tegoz
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wyposazenia, informowanie i ostrzeganie pilota o poprawnej badZ niepopraw-
nej pracy systemdéw poktadowych za pomocg informacji w postaci tekstu, sy-
gnatéw Swietlnych i komunikatéw wypowiadanych przez syntezator mowy, pod-
czas lotu. Ponadto przez caly czas trwania lotu podsystem rejestracji para-
metréw lotu umozliwia zapisanie w postaci cyfrowej na no$niku magnetycz-
nym kilkudziesieciu parametrow charakteryzujacych przebieg lotu. Drugi poziom
obstugiwania stanowig naziemne podsystemy diagnozujace, do ktérych zalicza sie:

= ruchomy zestaw diagnozujacy MK-9-12 [3];
= zestawy obiektywnej kontroli.

Zadaniem zestawu MK-9—12 jest kontrola stanu technicznego wszystkich sy-
stemdw i instalacji samolotu w warunkach eksploatacji w sposéb automatyczny
lub nieautomatyczny. Zestaw ten umozliwia:

9 kontrole zdatnosci wyposazenia poktadowego podczas wykonywania prac
okresowych;

e lokalizacje uszkodzenh ze wskazaniem uszkodzonego bloku;
® ponowne sprawdzenie po wykonanej odnowie lub regulacji;

= dokumentowanie wynikdéw kontroli na karcie perforowanej.

Pomiar cech sygnatéw diagnostycznych odbywa sig, poprzez stacjonarne ztacza
diagnostyczne:

0 umieszczone na poktadzie (np. zlacza kontroli silnikéw);

s poszczegdlnych blokéw (np. zlacza kontroli systemu automatycznego stero-
wania).

Natomiast zadaniem zestawdw obiektywnej kontroli jest odtworzenie i ana-
liza informacji zarejestrowanych na tasmie magnetycznej poktadowego rejestratora
parametréow lotu. Celem tego dziatania jest uzyskanie odpowiednich wykreséw
umozliwiajgcych:

o kontrole i ocene pilotazu podczas lotu;

8 okreslenie zdarzen zwigzanych z przekroczeniem ograniczen eksploatacyjnych
ustalonych dla danego typu samolotu;

e kontrole dziatania uktadéw i wyposazenia samolotu.
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Zestawy te, w komplecie z aparaturag odtwarzania i wprowadzania informacji,
moga tez w szczeg6lnych przypadkach stuzy¢ do ustalenia obiektywnych przyczyn
wypadkéw lotniczych.

Trzeci poziom obstugiwania to zaktady remontowe, gdzie organizuje sie diagno-
zowanie stanu technicznego zdemontowanych blokéw za pomocga specjalizowanych
urzadzen diagnostycznych z rozwinietym wyposazeniem programowym.

3. Opis poktadowego podsystemu kontroli i ostrzegania zatogi

W lotnictwie wojskowym szczegélny nacisk kiadzie sie na podniesienie efek-
tywnosci eksploatacyjnej SP charakteryzujaca sie:
maksymalng autonomicznoscig tzn. niezaleznoscig od tatwych do zniszcze-
nia w warunkach bojowych naziemnych systeméw diagnozujgcych, minimalng
pracochtonnoscig przygotowania do powtdrnego wylotu, krétkim czasem loka-
lizacji i usuwania niezdatnosci, mozliwoscig szybkiego przeszkolenia personelu
obstugujacego itp.

Okreslonym wyzej wymaganiom moga sprostac¢ jedynie PSD, bedace integralng
czesScig diagnozowanego obiektu, wyposazone w bogaty zestaw $rodkéw diagno-
stycznych, wypracowujace diagnozy w czasie rzeczywistym, charakteryzujace sie
automatycznym dziataniem oraz modutowg konstrukcjg. Dlatego tez, dalsza ana-
liza dotyczyc bedzie poktadowego podsystemu diagnozujacego, 3, w szczegdlnosci
zintegrowanego podsystemu kontroli i ostrzegania zatogi o0 nazwie "EKRAN".

System "EKRAN?" [4] przeznaczony jest do automatycznej kontroli sdatnosci
diagnozowanego obiektu, tzn. wszystkich systemdéw urzadzen i instalacji samo-
lotu MIG--29. Umozliwia zbieranie, obrdbke, zobrazowanie i rejestracje sygnatow
niosgcych informacje o niezdatnosSciach wypracowywanych przez autonomiczne
uktady samokontroli oraz czujniki poktadowych systeméw, urzadzen i instalacji.
Wyréznia sie nastepujace zakresy pracy:

a zakres kontroli naziemnej (KN) - zadaniem systemu jest organizacja procesu
kontroli i badania stanu WP z wykorzystaniem AUS, opracowanie uzyska-
nej informacji i jej rejestracje z jednoczesnym przedstawieniem operatorowi
wynikéw opisujacych stan poszczeg6lnych systeméw, urzadzen i instalacji
wchodzacych w sktad WP;

* zakres kontroli w locie (KL) - zadaniem systemu jest dozorowanie, ktore
polega na cyklicznej kontroli zdatnosd WP, rejestracji i biezacej sygnalizacji
jej wynikow zatodze;

= zakres tworzenia dokumentacji o zaistniatych niezdatnosciach podczas lotu
(D) - zadaniem systemu jest rejestracja tuz po wylagdowaniu na tasmie-
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nosniku, informacji o niezdatnosciach powstatych podczas lotu z zachowa-
niem kolejnosci ich wystgpienia, podajac numer i czas wystgpienia danej
niezdatnosci.

Schemat funkcjonalny systemu "EKRAN?” przedstawiono na rys.2. System
ten konstrukcyjnie sktada sie z dwoch modutéw: sterownika (przedstawionego na
rys.3) i urzadzenia zobrazowania informacji (przedstawionego na rys.4). Podstawe
systemu stanowi sterownik bedacy specjalizowanym komputerem cyfrowym. Jego
dziatanie opisuje program umieszczony w pamieci programu. Zgodnie z tym pro-
gramem sterownik:

a analizuje sygnaly otrzymywane z AUS wyposazenia poktadowego;

s okresla priorytet powstatych w czasie lotu niezdatnosci;
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= gromadzi, przechowuje i wyprowadza na ekran urzadzenia zobrazowania in-

formacje o powstalych niezdatnosciach w kolejnosci okreslonej przez algo-
rytm pracy systemu;

wypracowuje sygnaty uaktywniajgce AUS kontrolowanych systeméw pok-
tadowych oraz steruje praca urzadzenia zobrazowania,;

umozliwia wykonanie samokontroli;

realizuje algorytmy poszczegélnych zakresoéw kontroli.

Wypracowana decyzja - diagnoza, przekazywana jest za pomocg urzadzenia
zobrazowania informacji, tzn. specjalnej drukarki, w ktorej drukowanie polega

na el

ektroerozji warstwy metalizowanej napylonej na przezroczystg folie - nosnik,

przypominajaca btone fotograficzng. Wyprowadzana informacja moze mie¢ postac:

* tekstow - informacji o niezdatnych systemach, urzadzeniach
i instalacjach;

« instrukcji - informacji opisujacych czynnosci, jakie musi wyko-
na¢ operator w zakresie KN;

0 komunikatéw - informacji o realizowanym zakresie;

e zbioru cyfr - tworzacych kadry informacyjne w zakresie D (nu-

mery i czasy wystapienia niezdatnosci).

Podstawowe dane techniczne:

a

uktad pomiarowy umozliwia zbieranie maksymalnie 109 wejSciowych sy-
gnatéw diagnostycznych podawanych w postaci sygnatéw binarnych oraz
maksymalnie 128 wejsciowych sygnatow diagnostycznych przesytanych sze-
regowo w postaci stéw 32-bitowych;

sterownik generuje 22 sygnaly sterujgce wysytane w postaci sygnatéw binar-
nych do obiektu diagnozowania;

maksymalnie mozna uzyska¢ do 256 kadrow informacji - diagnoz;

w zakresie KN czas trwania petnego cyklu kontroli zdatnosci wynosi 8 -f 10
min;

pojemnos¢ pamieci programu i danych - 72000 bitow;
w zakresie D rejestrowane sg ostatnie 64 niezdatnosci;

podstawowe parametry kadru zobrazowywanej informacji:
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wymiary kadru - 39 X24 mm;
ilo$¢ linii informacji -  4;

liczba znakéw w linii - 8;

wysokos$é znaku . - 4 mm;

= jednoczes$nie mozna zobrazowac jedno zdarzenie;

napiecie zasilania 18 4- 31 V z sieci pokiadowej przy poborze mocy nie
przekraczajgcym 100 W;

System "EKRAN” wyposazony jest w autonomiczny ukitad samodiagnozujacy,
ktory zapewnia okreslenie jego stanu. Samokontrola sytemu trwa okoto 15 sekund,
a rozpoczyna sie z chwilg rozpoczecia pracy.

System "EKRAN” bada stan:

S

systemu sygnalizacji o pozarze;

automatu regulacji sterowania;

urzadzenia automatycznej kontroli zespotu napedowego;
urzadzenia aktywnej odpowiedzi;

urzadzenia ostrzegawczego;

poktadowej radiolini;

systemu zasilania anten;

systemu automatycznego sterowania;

systemu sygnatdéw ograniczajgcych;

przyrzadu pilotazowo-nawigacyjnego;

syntezatora mowy;

® patiwomierza-przeptywomierza;

® systemu sygnalizacji Swietlnej;

® radiokompasu;

a

radiowysokosciomierza;

® zintegrowanego systemu nawigacyjno-celowniczego;

PN

<

stacji radiolokacyjnej;

® radiostacji poktadowej.
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4. Podsumowanie

System "EKRAN” wydaje ocene jakosciowg badanych systemoéw, urzadzen i
instalacji, gdyz jak wiekszo$¢ obiektéw technicznych (a zwlaszcza obiektow cyfro-
wych) wyréznia dwie klasy stanéw: stan zdatnosci i stan niezdatnosci. Jest to
klasyczne podejscie stosowane do tej pory w diagnostyce. Postugiwanie sie logika
dwuwartosciowa w procesie diagnozowania prowadzi do powstania pewnego ”za-
pasu” informacji diagnostycznej, ktory nie jest wykorzystywany. Uzyskiwana przy
takim podejsciu informacja diagnostyczna nie zawsze jest wystarczajgca do wy-
powiedzenia sie o stanie obiektu. Nie uwzglednia sie tu bowiem czasu starzenia
(zuzywania), ktdry stanowi wazng czes¢ petnego okresu eksploatacji. Réwniez roz-
regulowania, rozstrojenia, zanizenia wartosci parametréw, mozliwe do usuniecia
droga prostych regulacji, przy dwuwartosciowej oceme stanéw trudno jednoznacz-
nie zaklasyfikowa¢ do klasy stanéw zdatnosci badz niezdatnosci [5]. Wydaje sie
zatem celowym wprowadzenie trzeciego stanu.

W dwustanowych modelach diagnostycznych ilos¢ informacji okresla zaleznos$¢:

1(B) = [bitow].
Korzystajac z zaleznosci:

lo80* = 10S6 x >
log6a
otrzymujemy, ze:
log3x = 0.63log2x ,

Itrit = 1.585bita .

Z powyzszych rozwazan wynika, ze elementarny sygnat trojkowy (trinit) do-
starcza 1.585 razy wiecej informacji od etementarego sygnatu binarnego (binita).

W celu uzyskania informacji diagnostycznej zblizonej do maksymalnej, zbio-
row klas standéw niezawodnosciowych mozna uszczego6towic¢, wprowadzajac kolejne
klasy stanéw. W szczeg6lnosci, w celu uzyskania dodatkowej informacji diagno-
stycznej dotyczacej starzenia (zuzywania), rozregulowan, rozstrojeri, wprowadzi¢
mozna trzecig klase stanéw - klase standéw niepetnej zdatnosci.

Rezultatem wprowadzenia tréjwartosciowej klasyfikacji stanéw jest to, ze dany
obiekt moze znajdowaé sie w jednej z trzech klas stanéw: ”2” - w klasie sta-
néw zdatnosci, ”1” - w klasie stanéw niepetnej zdatnosci i 0" - w klasie stanéw
niezdatnosci. W klasie stanéw zdatnosci obiekt zachowuje petna zdolno$¢ do wy-
konywania zadan zgodnie z przeznaczeniem. W klasie stanéw niepetnej zdatnosci
obiekt jest zdolny do wykonywania zadan w ograniczonym zakresie. Jest to stan
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przeduszkodzeniowy. W Kklasie standw niezdatnosci obiekt nie jest zdolny do wy-
konywania swoich zadan.

llustracje klas stanéw obiektu typu urzadzenie techniczne dtugotrwatego
uzytku przedstawiono na rys.5.

DWUWARTOSCIOWA KLASYFIKACJA STANOW OBIEKTU

Siar» 2dat.riosci ! Stan niezdatnos$ci

Pr i-i

o o
-
e —

Mtara starzenia.

. Stan
Stan zdatno$ci niepetnej Stan niezdatnos$ci
zdatnos$ci

TROJWARTOSCIOWA KLASYFIKACJA STANOW OBIEKTU

Rys. 5. llustracja klas stanéw urzadzen wyposazenia poktadowego

Juz z tego rysunku, bez szczeg6towej analizy widac, jak istotng informacje
diagnostyczng mozna uzyskaé, wprowadzajac trzecig klase stanéw diagnostycznych
- klase stanéw niepetnej zdatnosci. ,

Nalezy zatem, wprowadzi¢ ciggle kontrolowanie stanu obiektu. Rozpozna-
nie kazdego z wystepujacych stanéw powinno wymusi¢ okreslong dziatalnosc
eksplbatacyjna. Jesli rozpoznanym stanem bedzie stan niepetnej zdatnosci, na-
lezy przeprowadzi¢ profilaktyczne obstugiwanie techniczne po wykonaniu ktérego,
obiekt przejdzie do stanu zdatnosci.

Nie przeprowadzenie profilaktycznego obstugiwania technicznego spowoduje
dalsze pogarszanie parametréw obiektu i w rezultacie prowadzi¢ bedzie do przejscia
obiektu w stan niezdatnosci. Wystapienie stanu niezdatnosci oznacza konieczno$¢
poddania obiektu naprawie lub remontowi.

Z przeprowadzonych rozwazanh wynika, ze dzieki uzyskanej przez wprowadzenie
trzeciego stanu dodatkowej informacji diagnostycznej mozliwe jest prognozowanie
stanu, a wykonujgc profilaktyczne obstugi techniczne dwukrotnie zwiekszy¢ war-
to$¢ przecietng czasu poprawnego dziatania wyposazenia poktadowego.
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ANALIZA KONCEPCJI MODULOWEGO SAMOLOTU POLA
WALKI | WIELOZADANIOWEGO1

Jacek Konczak

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wstep

Koncepcja modutowego samolotu2 powstata w wyniku analizy kosztéw, jakich
wymaga program budowy nowego statku powietrznego. Z praktyki wiadomo, ze
najdrozsze i najbardziej energochtonne sg badania aerodynamiczne. Ich wartos¢
siega od okoto 30% do 50% catego programu do momentu odbycia pierwszego lotu
bez certyfikacji.

Modutowy samolot moze taczy¢ w sobie r6zne elementy wymienne, nadajace
sie do budowy innej wersji. ldea jest prosta: chodzi o to, aby mozna byto "wzig¢”
gotowe, obliczone i sprawdzone juz elementy i "wtozy¢” je lub "ztozy¢” z nich nowy
przeznaczony do innych zadan samolot. Interesujgce nas czesci —modutly, takie
jak silniki, uchwyty pod silniki, podwozie, usterzenia poziome i pionowe, skrzydto

wykonujemy raz, pamietajagc o tym aby nadawaly sie one do réznych typéw
konstruowanych samolotéw. Inne w takim uktadzie sa: kadtub, oprzyrzadowanie,
yv(;j/posazenie samolotu w urzadzenia elektroniczne, uzbrojenie (wersja szturmowa)
itd. i

Nastepnie,” realizujac kolejne typy samolotéw wykonujemy juz tylko badania
kadtuba i catej struktury po ztozeniu.

Przyjecie takich zatozen ma na celu zminimalizowanie kosztéw wytwarzania
samolotu oraz umozliwiente szybkiego zorganizowania produkcji w systemie koo-
peracyjnym. Daje réwniez mozliwos¢ statego rozwoju technicznego samolotu w
miare pojawienia sie nowych wymagan i mozliwosci jego wykorzystania.

Samolot modutowy moze by¢ napedzany silnikami turbo$smigtowymi lub odrzu-
towymi. Nalezy podkresli¢, ze osiggi wariantéw z napedem odrzutowym sag wy-
raznie lepsze od wariantu turbo$migtowego, ale trzeba jednak liczy¢ sie z pogor-
szeniem parametréw ekonomicznych z powodu wiekszego zuzycia paliwa w lotach
na matych wysokosciach. Program przewiduje budowe samolotu w nastepujgcych
wersjach:

'Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji “Mechanika w Lotnictwie”
Rysunki zamieszczono na korncu pracy
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1. szturmowej pola walki;

2. wielozadaniowej, ktéra moze miec jeszcze odmiany tj. samolot dyspozycyjny
i samolot wczesnego ostrzegania. W sumie jeden program daje mozliwos$é
wykonania szesciu typéw statkoéw powietrznych o réznych mozliwosciach i
parametrach ekonomiczno - eksploatacyjnych.

2. Samolot pola walki

Samolot pola walki to wielozadaniowy samolot bojowy przystosowany do
dziatann w trudnych warunkach atmosferycznych i z lotnisk o nieprzygotowanej
nawierzchni. Przeznaczony jest do bezposredniego wsparcia wiasnych wojsk na
polu walki.

2.1. Elementy wspolne (moduty)

* silniki
— odrzutowe - umieszczone z tytu kadtuba na wysiegnikach, owiewki sil-
nikéw dodatkowo opancerzone;

— turbo$migtowe - umieszczone na wysiegnikowych pylonach skrzyd-
towych;

skrzydto

— o okres$lonej doskonatosci aerodynamicznej, o stosunkowo duzym wydtu-
zeniu, inne dla réznych wersji silnikowych. W dwoéch przypadkach
skrzydto takie same jak w wersji wielozadaniowej, tylko opancerzone
od spodu pancerzem z ptytek kompozytowych;

« podwozie

— przystosowane do lgdowania na lotniskach improwizowanych, umoz-
liwiajgce awaryjne grawitacyjne wypuszczenie, w przypadku awarii in-
stalacji. Dla dwdch wersji silnikowych identyczne;

)

wysiegniki (pylony)

— W wersji turboodrzutowej sg wkomponowane w strukture kadtuba;

— w wersji turbo$migtowej sa wkomponowane w strukture skrzydia;
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usterzenie poziome i pionowe

- w wersji turboodrzutowej - klasyczne, dodatkowo wzmochione;
- w wersji turbo$Smigtowej - typu T, co jest konsekwencjg przyjetego
uktadu silnikéw, dodatkowo wzmocnione;

instalacje elektryczne, hydrauliczne, pneumatyczne

- podobne dostosowane do Swiatowych standartow i parametrow uzyt-
kowych, instalacje w rejonach narazonych na uszkodzenia sa zdwojone.

Elementy rézne

kadtub

- nieci$nieniowy, silnie opancerzony pancerzem wielowarstwowym cera-
miczno - metalowym; w rejonie kabiny pilota i operatora, opan-
cerzony réwniez od dotu ptytkami kompozytowymi, katy pochylenia
burt dobrane tak, aby zmniejszy¢ prawdopodobienstwo trafienia po-
ciskiem wystrzelonym z ziemi; sposob ksztattowania zewnetrznej bryly
kadtuba (zastosowanie powierzchni i linii nieréwnoleglych) moze mieé
korzystniejszy wplyw na zmniejszenie echa radarowego. W $rodko-
wej czesci kadtuba przewiduje sie umieszczenie zbiornika paliwowego
z samozasklepiajaca sie wyktadzing. Kabina zatogi hermetyzowana.

wyposazenie:

- instalacje silnikowe w zaleznos$ci od zastosowanego rodzaju napedu,
- instalacja tlenowa dla pilotéw,

- fotele wyrzucane dla cztonkdéw zatogi,

- systemy celownicze, ostrzegawcze - wersja szturmowa,

- urzadzenia do patrolowania, wykrywania i niszczenia celéw nawodnych
i podwodnych —wersja morska,

- zasobniki do wykonywania akcji ratunkowych, zrzutéw zaopatrzenio-
wych i dywersyjnych,
- uzbrojenie:
* bomby lotnicze o zréznicowanym wagomiarze (od 50 do 500kg),
* wyrzutnie niekierowanych pociskéw rakietowych,
* rakiety kierowane,
* zasobniki z karabinami maszynowymi,
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* obrotowa wiezyczka z szybkostrzelnym, zdwojonym karabinem ma-
szynowym.

tgczna masa zabieranych srodkéw bojowych wynosi 6d 2000 do 2500 kg.

3. Samolot wielozadaniowy

Samolot wielozadaniowy to samolot z kadtubem hermetycznym o przekroju
kotlowym. Przystosowany do dziatan w trudnych warunkach atmosferycznych i
z lotnisk o nieprzygotowanej nawierzchni. W zaleznosci od wyposazenia mozna
uzyska¢ nastepujgce warianty: samolot dyspozycyjny (pasazerski), towarowy,
ewakuacyjno-sanitarny, wczesnego ostrzegania i rozpoznania elektronicznego.

3.1

3.2.

Elementy wspoélne (moduty)

silniki - jak w samolocie szturmowym, obudowy silnikéw bez dodatkowego
opancerzenia;

skrzydto - jak w samolocie szturmowym, tylko bez opancerzenia (jest ono
1zejsze);

podwozie - jak w samolocie szturmowym;
wysiegniki - jak w samolocie szturmowym;

usterzenie poziome i pionowe - jak w samolocie szturmowym.

Elementy rézne (moduty)

Kadtub o konstrukcji klasycznej (duralowej), potskorupowej; kabina pasa-
zerska i kabina pilotow hermetyczna. W wersji dyspozycyjnej miesci 8-r9
pasazerow oraz dwoch czionkéw zatogi. W wersji rozpoznania elektronicz-
nego miesci 2 cztonkéw zatogi (pilotéw), 2 operatoréw sprzetu elektronicz-
nego i dowodce. W wersji sanitarnej miesci 2 cztonkéw zatogi, 2 osoby per-
sonelu medycznego, 3 chorych lezgcych, 2 chorych siedzacych.

Wersja rozpoznania elektronicznego moze by¢ wyposazona w antene radarowg
umseszczong nad kadtubem (antena obrotowa), w dziobowej czesci kadtuba lub na
stateczniku pionowym;
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= wyposazenie:
- instalacje silnikowe i elementy do jej sterowania w zaleznosSci od zasta-
sowanego rodzaju napedu,

- wyposazenie wnetrza, siedziska dla pasazerdéw, izolacja cieplna,.instala-
cja WC, oswietlenie wnetrza,

- instalacja tlenowa dla pilotow,
- awaryjna instalacja tlenowa dla pasazeréw,
- osprzet elektroniczny urzadzen wczesnego ostrzegania (wersja AWACS),
- osprzet medyczny (wersja ewakuacyjno-sanitarna),
- uzbrojenie (w wersji patrolowej i AWACS):
* wyrzutnie flar,
* wyrzutnie rakiet niekierowanych,

* rakiety samonaprowadzajgce (do utrzymania uzbrojenia potrzebne
sg belki podskrzydtowe).

Wada koncepcji modutowej jest niemoznosé uzyskania samolotéw o réznej wiel-
kosci (ograniczenia wprowadzaja: powierzchnia no$na ptata i moc silnikéw). Utru-
dnienie stanowi konieczno$¢ doktadnego przemyslenia catego programu w celu ma-
ksymalnego wykorzystania réznych konstruowanych samolotdw.
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Rys. 2.
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Rys. 3.
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Rys. 5.
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Rys. 6.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

SYMULACJA NUMERYCZNA PRACY LOTNICZEGO,
TLOKOWEGO ZESPOtLU NAPEDOWEGO, ORAZ OCENA JEGO
PRACY NA PODSTAWIE ANALIZY HARMONICZNEJ POZIOMU

DRGAN1

Lucyna Pyzik

Wyzsza Szkota Pedagogiczna, Rzeszéw

W iestaw Sobieraj

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Opracowano metodyke symulacji numerycznej poprawnej pracy lotniczego
silnika ttokowego, oraz symulacje pracy silnika z réznymi rodzajami uste-
rek. Opracowana metoda moze ograniczy¢ zakres i czestotliwo$¢ przegladéw
okresowych i wptynaé¢ na wydtuzenie okresu miedzynaprawczego. Pozwala
na zmniejszenie kosztéw eksploatacji, zmniejsza liczbe napraw, umozliwia
bezposrednig kontrole przez pilota stanu technicznego zespotu napedowego.

W pracy rozpatrywano nastepujgce problemy:

- analize objawéw wadliwej pracy zespotu napedowego ze wzgledu na ich
przyczyny i wptyw na widmo drgan,

- numeryczng symulacje poprawnej i wadliwej pracy zespotu napedowego,

- numeryczng symulacje widma drgan lotniczego silnika ttokowego typu "bo-
kser” dla weztéw zamocowania silnika.

1. Wprowadzenie

Jedna z metod oceny stanu technicznego lotniczego, ttokowego zespotu nape-
dowego moze polega¢ na poréwnaniu widma drgan uzyskanego przez pomiar i
analize przyspieszen w weztach mocowania silnika z symulowanym numerycznym
wzorcem jego poprawnej pracy. Jest to metoda umozliwiajgca ocene stanu tech-
nicznego zespotu napedowego nie tylko okresowo przez diagnostyka na ziemi, ale
réwniez biezaca kontrole przez pilota w czasie lotu. Wykorzystujgc komputer pok-
tadowy pilot moze nawet ustali¢ rodzaj i miejsce uszkodzenia. Metoda ta dla
ustalenia usterki silnika nie wymaga ingerencji w jego wnetrze, wystarcza pomiar
poziomu i widma drgan w weztach mocowania silnika.

1Referat wygtoszony na V Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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2. Analiza drgan zespotu napedowego zamocowanego na ptatowcu

Aby przeprowadzi¢ analize drgan zespotu napedowego zamocowanego na
ptatowcu nalezy wyprowadzi¢ réwnania ruchu tego zespotu. W naszych rozwa-
zaniach zespdt napedowy traktowany jest jako bryla sztywna, zamocowana na
podatnych podporach. Schemat zespotu ptatowiec-silnik przedstawia rysunek 1.

Rys. 1, Schemat zespotu ptatowiec-silnik

Roéwnania ruchu zespotu napedowego zamocowanego na ptatowcu wyprowa-
dzone sg w oparciu 0 metode Lagrange’'a Il rodzaju i majg nastepujacg postac
[11]:
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2.1. Ro6wnania statycznych odksztatceh ukitadu

Wstepne odksztatcenia statyczne zawieszenia wykorzystano jako warunki
poczatkowe do dynamicznej symulacji drgan zespotu napedowego.

Schemat obcigzen statycznych przedstawia rysunek 2.

Réwnania réwnowagi statycznej wyprowadzono w oparciu o aparat mechaniki
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klasycznej. Réwnania te majg postac¢ [10]:

n w
XTiy "T"@rsy ~zwi™xsi — X Tl ,
i=1 i=1
n n n
VT, Y/ kySl~ R, Y j ztnky'i Yu xNitysi = YTt ,
S =1 t=1 t=I
ZT,Y , zai—~ TY jXNitzai — ZTt » (2-2)
i=1 i=1
n n w n
-tm L I>»y** o+ . . - . ~ Nt
«=1 1=1 =1 »=l
n n n n
“7ZT5 X Nik*** + *ATs X / ZNikxsi + XN i~rzsi + S ZNirxsi) = ~Ts »
i=I *=1 t=1 «=1
n n n n
Vt, Xy XNikyst + yla~xsi» ~ 'Ptm'Y/ XNiZNi — ~Ta
=1 t=I »=1 «=1

2.2. Réwnania dynamicznej réwnowagi zespotu napedowego

Wytwarzane przez zesp6t napedowy sity i momenty powodujg ruch wymuszony
uktadu. W rozpatrywanym przypadku przebiegi sit i momentéw wytwarzanych
przez silnik odwzorowano przebiegami opisanymi za pomoca szeregéw Fouriera.

Réwnania ruchu wymuszonego przyjmuja postac¢ [10]:

n n n n
TTHEX T <~ ~AkxjX T + ACXIZE ¥ A v ~ VZNi B
*=1 1 t=I t=1
n n n "
THjfZp + y MziZF ¥y ACAHT A XNAZET # A AXNINZAT =
i=1 «=1 i=1 t=I
n n n N
ANYAT + ZNi~*iXT + ~ 2 ZNIiCMIXT ™ ~ 2 XNirzizT + 53 XNicr ZT +
t=1 t=1 t=1 =
7 n N N
+ N2ZNINXINT + n NICINT =
t=1 «=1 =1 -

(2.3)

mNVt + J2 kyiVT + 1 ZcviVT ~ Y lzm kvilPT + J 2 zNicyiv, T +
i=l t=I 1= i=i

NityirT jYIIth*Q/"\T ~ >
_ i

»=1
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>e Ti n n,
ANZ'fr ~ £*,,%*** + 53 N,GiVT + (T. zI-%i + 5Z yI>CZ)vT +
i— t=I 1=1 1=
/- "2\ H

+ (53 zNikve + B3 yNik») vt ~ 1Z Zri XNikv AT -
1= 1=1 1=1
n

"53 zZNiXN\Cyi'i)T = Lt i
1=1

ANZAT + 53| XNLKyiVT + 5:?LXN,CyiVT ~ ?%XN,ZN,kyiVﬂ'f _531XNiZN,CyipT .
1= «= = 1=

+QC +53 + (534.7- + 5ZyRICI)AT = ~r
i i=1 i=1

2.3. Metodyka rozwigzywania réwnan

Wszystkie réwnania rozwiazano za pomoca metody Rungego-Kutty IV ro-
dzaju. Klasa metod Rungego-Kutty jest zdefiniowana przez rodzine funkcji # o
postaci [2]:

r
$(x,y,h) = 53 Cih,
*=]
(2-4)

h = ki(x,y, h) = f(x + hJ2bij,y + hJ2 M i)
i=i j=i

dla »=1,2,...,r ,

zaleznych parametrycznie od wielkosci c-, 6,j, dla i,j = 1,2,...,r. Jezeli wszystkie
6f = 0dla j > i,gdy i= 1,2,...,r, to rownanie definiujgce wielko$¢ ki (przy
ustalonych x i y) redukuja sie do postaci:

«"-i «'-i
ki = /(* + h53 bij,y + A53 bHki) *= 1,2,...,r. (2.5)
j=i i=X

Stanowig wiec uklad zaleznosci rekurencyjnych, liniowych ze wzgledu na kolejne
ki. Podstawiajgc za <€funkcje:

4
$(x,y, h) = 53 Ciki(x,y, h), (2.6)
«=1
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gdzie ki sg okreslone wzorem (2.5), dostajemy dla j — 0,1,2,3 nastepujace
warunki na szukane wspotczynniki metody Rungego-Kutty:

0j<ft(z,y;0) d3kj(x,y;0) 1 tff ,
dhi dhj j+idxi
Przyktadowo, dla j = O jest to réwnosc:
4
=i

Uwzgledniajac pozostate warunki i przyjmujac nastepujace wielkosci pomocnicze:

ol = &1 » a3 = &32 > «2 = &3+ fl3 1

Oe = 643, as = 642, a4 = bu + 05+ 06 ,
otrzymujemy uktad réwnan nieliniowych o postaci:

Cl+ C2+ C3+ C4= 1,

1
c2fll + 0302 +' C4«4 = — ,

C2<»1 + c3a? + Cda\ = ~ |,

C30i03 + CA(0i05 + 02 + 0206) = - , (2.8)
C«f + c3af +cdal =i ,

C30x0203 + 0404(0105 + 0206) = - ,

030*03 #-04(0*05 X pAge) =—— |

1
04010305 = —

Rozwigzanie tego ukfadu w ogélnym przypadku jest trudne. Najczesciej rozwaza
Sie jednoparametrowe rodzine rozwigzan takich, ze:

1 2-a 0
ci=¢&=-, c' = — - c3=3 >

oraz:

Ool=02= -, = a<=1>
&bG=1—0, 06 =0.
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tatwo sprawdzi¢ przez podstwienie, ze dla dowolnego a ™ 0 wielkosci te spetniajg
uktad (2.7). W szczegélnosci, ktadac a = 1, otrzymujemy tzw. klasyczng metode
Rungego-Kutty, czyli metode czwartego rzedu okreslong wzorami:

£(x,y;h) - B{ki + 2k2 + 2k3 + k4) ,

h f(x,y),

k2 = f{x + 0.5h,y + 0.5/ifci), (2.9)
k3 = /(a: + 0.5h,y + 0.5hk2) ,

ki = /(x + h,y + AA3) .

3. Przyktad numerycznej symulacji drgah wytwarzanych przez zespo6t
napedowy

Wykorzystujac zaleznosci przedstawione w rozdziale 2 i schemat zamocowa-
nia silnika, przedstawiony na rys.l, opracowano algorytm obliczen umozliwiajacy
wyznaczenie przemieszczen, a nastepnie przyspieszen wystepujacych w wezlach
mocowania silnika na ptatowcu.

Przyktadowe obliczenia przeprowadzono dla silnika PZL-F6 Franklin z prze-
ciwsobnie ustawionymi cylindrami (typu bokser) produkowanego w PZL WSK
Rzesz6w (zamocowanego na ptatowcu samolotu PZL-M26 "ISKIERKA” [4]).

Roéwnania (2.1) rozwigzujemy metodg Rungego-Kutty IV rzedu ze Sledzeniem
btedu (wg. Toolbox Numeric Methods) [1]. W wyniku rozwigzania tych réw-
nan otrzymujemy przemieszczenia w weztach zamocowania silnika. Przy pomocy
programu rézniczkujgcego przemieszczenia obliczamy przyspieszenia.

Przeprowadzone obliczenia testujgce umozliwiajg przede wszystkim wyznacze-
nie stopni swobody, bedacych najlepszymi no$nikami informacji diagnostycznej, a
tym samym przyspieszen liniowych i katowych, ktére moga by¢ najefektywniej wy-
korzystane do oceny stanu technicznego zespotu napedowego. Rozpatrujgc spek-
togramy amplitud i katéw przesunie¢ fazowych dla przyspieszern wokét i wzdiuz
osi przyjetego uktadu wspétrzednych silnika dobrego i silnika z przestawionym lub
przesunietym zaptonem mozna stwierdzi¢, ze do oceny stanu technicznego zespotu
napedowego nalezy wykorzysta¢ (dla silnika z przeciwsobnymi cylindrami) przy-
spieszenia katowe wokot osi 0X i osi OZ oraz przyspieszenia wzdtuz osi 0Y.
Whniosek powyzszy jest zgodny z fizyczng interpretacja zjawisk zachodzgcych w
rozpatrywanym silniku typu "bokser”.

Przeprowadzono réwniez obliczenia dla silnika sprawnego (dobrego), oraz po
wylaczeniu z pracy jednego z cylindréow.

Whnioski, ktdre mozna wyciggng¢ na podstawie analizy spektogramoéw przy-
spieszczen (rys.3 -r 11) przedstawiamy ponizej.
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Przyspieszenia wzdlUz o« Y
Amplitudy
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o-ta harmoniczne

Rys. 3.
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Przyspieszenia wzdftiz osi Y
Amplitudy

silnik
dobry
MEMwyuczony
4-cylinder
5-cylinder

6-cylinder

B i silnik
'dobry
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Rys. 4.
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Przyspieszenia wokof osi X
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n a silnik
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Rys. 5.
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Przyspieszenia wokoét osi X
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Przyspieszenia wok<Sr osi Z
Amplitudy
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silnik
dobry
wyleczony
1-cylinder
2-cylinder
3-cylinder
0 1 2 3 4 5 6
rr-ta horrnontczna
Katy fazowe

90

81

72

63

4 silnik

45

“ dobry

27

- wyfaczony

% 1-cylinder

-9

-18 H

P 2-cylinder

-36

-45

-54 i

o 3-cylinder

-72

81

-90



Symulacja numeryczna. 415

Przyspieszenia wokdf osi Z
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OSlI silnik
dobry
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ESI silnik
dobry
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6 -cylinder

Rys. 8.
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W chwili wytazenia 1-szego lub 2-giego cylindra amplituda 3—€iej har-
monicznej w Kierunku osi Y (rys.3) zmniejsza sie o okoto 20% natomiast
kat przesuniecia fazowego 2-giej harmonicznej zmniejsza sie o potowe. Kat
przesuniecia fazowego 6—tej harmonicznej przyjmuje wartos¢ ujemna réwng
potowie wartosci kata przesuniecia fazowego silnika pracujgcego prawidtowo.
Zmiana wartos$ci amplitud wokét osi X (rys.5) jest nieznaczna, natomiast kat
przesuniecia fazowego 4-tej harmonicznej zmniejsza sie o okoto 50%. Ampli-
tuda przyspieszen wokoét osi Z (rys.7), 3-ciej harmonicznej wzrasta o okoto
100% natomiast kat przesuniecia fazowego 3-ciej harmonicznej zmniejsza sie
0 60% a 5-tej harmonicznej zwieksza sie o okoto 30%.

Wylgczenie z pracy 3-ciego cylindra spowoduje w kierunku osi Y (rys.3)
zmniejszenie kata przesuniecia fazowego 5-tej harmonicznej o okoto 30% oraz
zmniejszenie kata przesuniecia fazowego 6-tej harmonicznej o okoto 100%.
Wokot osi X (rys.5) zwiekszajg sie amplitudy przyspieszen 3-ciej, 5-tej
1 6-tej harmonicznej o okoto 20%, przy czym katy przesuniecia fazowego
zmieniaja sie nieznacznie. Wokot osi Z (rys.7) amplituda 3-ciej harmonicz-
nej wzrasta 2 krotnie.

Wylgczenie z pracy 4-tego cylindra spowoduje wzrost amplitudy przyspie-
szen wokét osi Z (rys.8) 3-ciej harmonicznej o 100% oraz zmniejszenie warto-
éci kata przesuniecia fazowego 5-tej harmonicznej o okoto 50%. Na spektro-
gramie przyspieszen wokét osi X (rys.4) nastepuje zmiana znaku i wartosci
(o okoto 90%) kata przesuniecia fazowego 4-tej harmonicznej. W Kierunku
osi Y (rys.4) amplituda przyspieszen zmniejsza sie o okoto 40%, natomiast
kat fazowy 6-tej harmonicznej przyjmuje tg samag warto$¢ z przeciwnym
znakiem.

Po wylgczeniu z pracy 6-tego cylindra wzrasta o okoto 70% wartos¢ ampli-
tudy 3-ciej harmonicznej przyspieszenn wokdt osi Z (rys.8). W Kkierunku
osi Y (rys.4) wzrasta warto$¢ 1-szej i 3-ciej harmonicznej o okoto 30% oraz
warto$¢ kata fazowego 6-tej harmonicznej zmniejsza sie do wartosci okoto
10% wartos$ci kata przesuniecia fazowego silnika poprawnie pracujacego.

Przestawienie zaptonu do kolejnosci pracy 1-2-3-4-5-6 powoduje, ze warto-
§¢ amplitudy przyspieszen wokot osi Z (rys.11) 3-ciej harmonicznej wzrasta
2-krotnie, natomiast kat przesuniecia fazowego zmniejsza sie do zera. Jed-
nocze$nie wartos$¢ kata przesuniecia fazowego 4-tej harmonicznej dla przy-
spieszenia wokdt osi X (rys.10) przyjmuje 110% wartosci silnika dobrego
przy czym zmienia sie znak na ujemny. W Kierunku osi Y (rys.9) zmienia
sie znak kagta przesuniecia fazowego 6-tej harmonicznej ale warto$¢ pozo-
staje ta sama. Kat przesuniecia fazowego 2-giej harmonicznej zmniejsza
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sie 2-krotnie. Amplituda przyspieszen 3-ciej harmonicznej zmniejsza sie o
potowe.

= Zmiana kata wyprzedzenia zaptonu o 30° w pierwszym cylindrze nie powo-
duje zmiany wartosci przyspieszen w zadnym kierunku ani wokét zadnej osi.

= Przyjmujac wspdtczynnik spalania 0.5 dla wszystkich cylindréw uzyskujemy
zmniejszenie wartosci kata przesuniecia fazowego wokoét osi X (rys.10) 4-tej
harmonicznej do okoto zera. W kierunku osi Y (rys.9) wartos¢ kata fazowego
6-tej harmonicznej zmniejsza sie o okoto 70%.

4. Wykorzystanie numerycznej symulacji pracy zespotu napedowego
do oceny jego stanu technicznego

Rys. 12. Przebieg przyspieszen w kierunku osi Y mierzonych doswiadczalnie

0,024

MW /ZywWN\/\AN

Rys. 13. Przebieg przyspieszenn w kierunku osi Z mierzonych doswiadczalnie

Wykorzystanie numrycznej symulacji pracy zespotu napedowego do oceny jego
stanu technicznego moze polega¢ na poréwnaniu spektrograméw analizy harmo-
nicznej obiektu rzeczywistego z jego numerycznym wzorcem poprawnej pracy. W
celu przedstawienia poprawnosci rozwigzania problemu, wykorzystano uzyskane
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Rys. 14. Przebieg przemieszczen i przyspieszen w kierunku osi Z otrzymany w wyniku
symulacji numerycznej
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Rys. 15. Przebieg przemieszczen i przyspieszen w kierunku osi Y otrzymany w wyniku
symulacji numerycznej
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Xaty iax«w9

Rys. 16.
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przez M.Jeza w Instytucie Lotnictwa wyniki badan [3] i poréwnano je z numerycz-
nym wzorcem pracy silnika.

Rysunek 12 przedstawia przebieg przyspieszen w kierunku osi Y mierzonych
doswiadczalnie przy warunkach eksploatacyjnych n = 2200 obr/min. Na rysunku
13 pokazano przebieg przyspieszenn w kierunku osi Z. Pomiary wykonano wie-
lokanatowym magnetofonem pomiarowym firmy Schlumberger typ Me nr 0230.
Przebiegi przemieszczen i przyspieszen obliczonych w wyniku symulacji numerycz-
nej przedstawiajg rysunki 14 i 15.

Przeprowadzajgc analize harmoniczng danych doswiadczalnych (prébkowanie
przebiegu przyspieszen w przedziale 0-f0.02 sek., co 0.0001 sek.) i wynikéw symu-
lacji numerycznej, poréwnujemy wartosci amplitud i katéw przesunie¢ fazowych.
Wyniki tego poréwnania przedstawia rysunek 16.

Z poréwnania przebiegéw przyspieszen obliczonych numerycznie i wyznacz >
nych doswiadczalnie wynika, ze uzyskane wyniki sg zgodne. Uzyskane rezultaty
pozwalajg stwierdzi¢, ze opracowana metodyka numerycznej symulacji pracy sil-
nika jest poprawna, a wyniki sa zgodne z doswiadczeniem. .

5. Whnioski ogo6lne

Przedstawiong metode mozna wykorzysta¢ w ocenie stanu technicznego lot-
niczego zespotu napedowego, przy dowolnie rozmieszczonych weztach zamocowa-
nia na ptatowcu oraz przy dowolnych rodzajach amortyzatoréw. Metoda ta wy-
maga okreslenia dla danego silnika oraz danego rodzaju mocowania wzorca nu-
merycznego poprawnej pracy i wzorca numerycznego wszelkiego rodzaju wadliwej
pracy. Gdy w pamieci komputera pokitadowego znajdujg sie okreslone powyzej
wzorce, komputer moze poréwnac je z przebiegami rzeczywistych drgan zespotu
napedowego, okreslajac rodzaj usterki silnika podczas lotu czy w czasie préb na
ziemi. Wykazano ze nosnikiem informacji diagnostycznej jest przebieg przyspie-
szeh wokot osi X i Z oraz w kierunku osi Y. Tak wiec celowym jest montowanie
czujnikéw w tych kierunkach. W pracy uwzgledniono wymuszenia ruchu zespotu
napedowego pochodzace jedynie od silnika. Doktadnos¢ tej metody w warunkach
stacjonarnych przy obrotach nominalnych jest duza, co wynika z pordwnania ba-
dan doswiadczalnych i symulacji numerycznej.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

ANALIZA WPLYWU AUTOPILOTA NA RUCHY WLEASNE
SMIGEOWCA JEDNOWIRNIKOWEGO1

Zbigniew Dzygad+to
Grzegorz Kowaleczko

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wstep

Z wielu prac poswieconych dynamice ruchu $miglowcéw wynika, ze ruchy
podtuzne i boczne sg wzajemnie sprzezone. Nie ma zgodnos$ci miedzy auto
rami co do wielkosci tych sprzezeh. Okreslenie wielkosci sprzezenh jest szczegdlnie
istotne w przypadku stosowania w $migtowcu systemu automatycznego sterowania.
Prawa sterowania takiego systemu sg okres$lone, dla $migtowcow eksploatowanych
w Polsce, w oparciu o rozdzielone réwnania ruchu. Z tego powodu silne wza-
jemne sprzezenia miedzy ruchami podtuznymi i bocznymi moga prowadzi¢ do nie-
spetnienia przez system stawianych przed nim zadan. Ze wzgledu na stwierdzong
niestateczno$¢ smigtowcdéw w ruchu podtuznym, a w poblizu zawisu réwniez nie-
stateczno$¢ w ruchu bocznym, jednym z podstawowych zadan tych systemdw jest
stabilizacja uktadu smigtowiec-autopilot w catym zakresie predkosci lotu. Zle funk-
cjonowanie systemu automatycznego sterowania zmusza pilota do ciggtej reakcji w
celu ustatecznienia $migtowca.

W zwigzku z powyzszym sformutowano nastepujacy problem:

= W jakim stopniu uwzglednienie sprzezen wptywa na rozwigzania réwnan ru-
chu uktadu smigtowiec-autopilot.

2. 0Ogolny model fizyczny i matematyczny problemu

2.1. Réwnania ruchu $migtowca

W celu odpowiedzi na powyzsze zagadnienia okreslono model fizyczny i mate-
matyczny $migtowca:

1Referat wygtoszony na VV Ogolnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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1. kadtub potraktowano jako bryte sztywna,

2. uwzgledniono ruch sztywnych topat wzgledem przegubu poziomego i osio-
wego,

3. $miglo ogonowe potraktowano jako bezprzegubowe i bezmasowe Zzrddio
sity ciggu réwnowazacego moment oporowy i zapewniajacego sterownos$é
kierunkowa.

Roéwnania ruchu $migtowca okreslone zostaty w uktadzie zwigzanym z kadtubem
(rys.l) Ogfficgfc (08 Q% jest rownolegta do osi watu wirnika), za$ réwnania ruchu
topat wokoét przegubu poziomego (0§ Py) w ukladzie Pxyz zwigzanym z topata.
Roéwnania te uzupetnione o zwigzki kinematyczne:

0 = Qcos# - Rsin$ ,
# =P + (Qsin# + Ecos#)tg0 , (2.1)
Wcos0 = Qsin# + Rcos# ,

daty nastepujacy ukiad réwnan:
A~ + B(X) = S(X,8S), (2.2)
gdzie X jest wektorem parametréw lotu o nastepujacych elementach:

X =[2V,W,P,.Q,R,ft,0,*, 9], (2.3)



Analiza wptywu autopilota.. 429

U,V,W - predkosci liniowe $rodka masy kadtuba w uktadzie
OxKVkZK,

P,Q,R - predkosci katowe kadtuba w uktadzie

$i - predkos$¢ wahan topaty wzgledem przegubu,
i=1,2,3,4,

65 W - katy pochylenia, przechylenia i odchylenia kadtuba,

S - wektor parametréw sterowania:

S = [0o, , (2.4)

do - kat skoku ogdlnego wirnika nosnego,

Ka - kat sterowania w ruchu podtuznym,

9, - kat sterowania w ruchu bocznym,

&0 ~ kat skoku ogdlnego $migta ogonowego,

za$ wektor S obejmuje sity uogélnione oraz prawe strony zwigzkéw kinema-
tycznych:
s=[FXiF y i FzisSu,si?2S13. (2-5)

Okres$lenie poszczegélnych elementéw macierzy A oraz wektora B, a takze
wektora S znalezé mozna m.in. w pracach [1] i [3]. W pracy [3] sily i momenty
aerodynamiczne wytwarzane przez wirnik nosny okreslone zostaly w oparciu o
quasiustalony model optywu profilu przy wykorzystaniu trzech réznych modeli
pola predkosci indukowanej w ptaszczyznie wirnika no$nego: 1. rozkiadu statego,
2. rozkiadu Glauerta, 3. modelu Manglera-Squire’a.

Pierwsze trzy réwnania uktadu (2.2) to réwnania réwnowagi sit, kolejne trzy
sg rownaniami réwnowagi momentow, dalsze cztery sg rownaniami ruchu poszcze-
gélnych topat wokdt przegubdw, ostatnie trzy sg zwigzkami kinematycznymi.

Roéwnania (2.2) stanowig uktad nieliniowych réwnan rézniczkowych o okresowo
zmiennych wspotczynnikach. Uklad ten zostat nastepnie uproszczony do postaci ze
statymi wspotczynnikami. W tym celu zatozono, ze w ustalonym locie poziomym
kat 0 wahan topaty jest suma trzech wyrazéw szeregu trygonometrycznego:

P = a0- ajcost>- bxsin”™ , (2.6)

a nastepnie réwnania réwnowagi sit i momentéw usredniono wzgledem azymutu
topaty obliczajac $rednie wartosci ich prawych i lewych stron, tzn. catki o postaci:

1. . 2* .
— JAIjijW , i J S (2.7)
o] 0

Roéwnanie ruchu topaty wzgledem przegubu uproszczono obliczajgc nastepujace
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ratvi lewej i prawej strony rownania wzgledem azymutu topaty:

...cosVd$ . (2.8)
0 0
Otrzymano uktad trzech nieliniowych réwnan algebraicznych wiazacych wspot-
czynniki a0, oj i B wyrazenia (2.6). Zwiazki kinematyczne nie ulegajg zmianie.
Tak uproszczony ukitad réwnan ruchu zlinearyzowano w oparciu 0 metode
matych zaburzeh otrzymujgc ostatecznie uproszczony zlinearyzowany uktad o
nastepujacej postaci:

Cx+ Dx+ Ea=0, (2.9)
gdzie:
x = [u,v,w,p, q,r, 04> ip] - wektor przyrostéw parametréw lotu,
a = [A0O) AT, &te0] ~ wektor przyrostéw parametréow sterowania.

Wystepujace w macierzach D i E pochodne sit i momentéw wzgledem para-
metréw lotu i parametréw sterowania obliczono analitycznie.

2.2. Model matematyczny autopilota

Model matematyczny autopilota okreslony zostat w oparciu o metode rozdzie-
lenia ruchéw [4], ktérg zmodyfikowano rezygnujac z zalozenia o quasistacjonar-
nosci zmiany kata pochylenia przy sterowaniu predkoscig postepowa oraz dodat-
kowo zapewniono stabilizacje predkosci bocznej, czego w wyjsciowej metodzie nie
byto. Zatozono, ze system automatycznej stabilizacji reaguje na zmiane predkosci
liniowych, predkosci katowych oraz katéw okreslajacych przestrzenne potozenie
kadtuba.

Podstawa do rozwazan byty zlinearyzowane réwnania ruchu $migtowca (2.9),
ktére dodatkowo uproszczono:

1. przyjeto, ze katy 6, $ i # sa niewielkie i predkosci katowe sa réwne pochod-
nym wzgledem czasu tych katéw tzn:

q= 6 , (2.10)

r=

2. réwnania (2.9) rozdzielono na réwnania ruchu podituznego i bocznego przez
pominiecie w macierzach C, D, E cztonéw sprzegajacych i przeksztatcono do
postaci:

X =-(C)-1D*x- (C)-+E*«, (2.11)

(*) oznacza macierz, w ktorej pominieto elementy sprzegajace.
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W rezultacie otrzymano nastepujgce prawa sterowania:
- w ruchu podtuznym:

A90 = Tsau+ T™w + Tq°q + Tjj°9,

(2.12)
Ak, = T*u+ T*w+ T*q+ Tg'9,
- w ruchu bocznym:
Ar,, = 7> + T;p+ T?r + ">+ Trp,
(2.13)
Aj>,0= T+"v + T+*p + T*¥*r + T* %4>+ T**V>,
ktére symbolicznie przedstawi¢ mozna w postaci:
s=Fx . (2.14)

Wystepujace w wyrazeniach (2.12) i (2.13) wspétczynniki wzmocnienia okre-
s'lono w oparciu o wspomniang metode rozdzielenia ruchdéw przewidujgc ruchy
wiasne uktadu smigtowiec (bez sprzezern miedzy ruchami podtuznymi i bocznymi)
- autopilot.

3. Analiza wynikéw obliczen

Zlinearyzowane réwnania ruchu $migtowca (2.9) przy uwglednieniu praw ste-
rowania (2.14) daty nastepujacy ukiad réwnan:

* = .C _1(D + EF)i , (3.1)

(F - macierz wspotczynnikéw wzmocnienia),
ktory stanowit podstawe do analizy dynamiki lotu uktadu $migtowiec-autopilot.
W celu przeprowadzenia tej analizy, dla $migtowca realizujgcego ustalony lot
poziomy, obliczone zostaly wartosci wkasne Ak = i 4jjti oraz odpowiadajgce im
wektory wiasne x* uktadu (3.1). Wartosci wiasne i wektory wiasne obliczone zo-
staty w oparciu o przedstawiong w pracach [5] i [6] metode Fadiejewa. W celu unor-
mowania wektora witasnego **, odpowiadajgcego wartosci wkasnej A*, trzy pierw-
sze sktadowe odpowiadajgce predkosciom liniowym uk, u*, w* podzielono przez
predkos¢ konca topat wirnika nosnego, za$ trzy kolejne sktadowe odpowiadajace
predkosciom katowym pk, g® rk podzielono przez predkosé¢ obrotowag wirnika no-
$nego. Dla tak ubezwymiarowionego wektora wiasnego obliczona zostata norma
euklidesowa: [

11711 = ’ (3.2)
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stanowigca postawe do unormowania wektora wiasnego xk poprzez podzielenie
kazdej ze sktadowych xkj tego wektora przez te norme:

— (3-3)

Obliczenia szczegétowe wykonano wykorzystujac dane geometryczne, masowe
i charakterystyki aerodynamiczne $Smigtowca Sokét. Przeprowadzono je w zakresie
predkosci lotu 0 -r 250 km/h. Wykonano nastepujgce warianty obliczen:

1. Ruch $migtowca rozdzielony na ruch podtuzny i boczny; $migtowiec bez au-
topilota.

2. Ruch s$migtowca rozdzielony na ruch podtuzny i boczny; $miglowiec z auto-
pilotem.

3. Ruchy $migtowca sprzezone; $migtowiec z autopilotem.

Otrzymane przebiegi wspotczynnikoéw thumienia i czestosci oscylacji w funkgji
predkosci lotu, przedstawione zostaly na rys.2 — 5. Obliczenia przeprowadzone
zostaty przy wykorzystaniu, do okreslenia sit i momentéw aerodynamicznych wy-
twarzanych na wirniku nosnym, statego rozktadu pola predkosci indukowane;j.

Dla wariantu 1 otrzymano wartosci wkasne pokazane na rys.2 i 3. Na pod-
stawie analizy tych rysunkéw wyrézni¢ mozna nastepujace ruchy wiasne:

Ai = fi - slabo ttumiony aperiodyczny ruch podituzny o prawie statym
wspotczynniku ttumienia. Ruch ten odpowiada pionowym ruchom $migtowca (za-
burzenia predkosci w), ktére ze wzrostem predkosci lotu silnie sprzegaja sie z
zaburzeniami predkosci postepowej u i stabo z pochylaniem kadtuba (predkos¢
katowa q). Ruch ten jest ttumiony w wyniku powstawania na wirniku nosnym i
kadtubie sity pionowej o zwrocie przeciwnym niz przyrost predkosci.

A2 = £21i ” stabo rozbiezny oscylacyjny diugookresowy ruch podtuzny o
statym wspoétczynniku pobudzenia, odpowiadajacy zaburzeniom predkosci poste-
powej u, ktére dla matych predkosci lotu sprzezone sg z pochylaniem kadtuba, za$
dla duzych predkosci sprzegaja sie rowniez z zaburzeniami predkosci pionowej w.

A3 = £3 - silnie ttumiony aperiodyczny ruch podtuzny o w przyblizeniu statym
wspotczynniku ttumienia, odpowiadajacy pochylaniu kadtuba (predkos¢ katowa q)
sprzezonemu z zaburzeniami predkosci postepowej u. Wraz ze wzrostem predkosci
lotu obserwuje sie silne sprzeganie pochylania z ruchem pionowym (predkos¢ w).

A4 = £A+ P4al- periodyczny ruch boczny stabo rozbiezny dla matych predkosci.
Ze wzrostem predkosci ttumienie bardzo silnie rosnie. Jest to ruch krétkookresowy
o0 malejgcym okresie reprezentujacy zaburzenia predkosci bocznej v sprzezone z
odchylaniem i przechylaniem. Ze wzrostem predkosci lotu bardzo silni" wzrasta
udziat przechylania. Ruch ten odpowiada holendrowaniu samolotu.
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VTkm/h]

Rys. 2. Wspétczynnik ttumienia dla ruchéw whasnych $migtowca - staty rozktad pola
predkosci indukowanej, wariant 1

Rys. 3. Czestos¢ oscylacji dla ruchow whasnych Smigtowca - staty rozktad pola predkosci
indukowanej, wariant 1
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A5 = f£5 - stabo ttumiony aperiodyczny ruch boczny o w przyblizeniu
statym wspdtczynniku ttumienia, odpowiadajgcy odchylaniu $migtowca (zaburze-
nia predko$ci katowej r) sprzezonemu z zaburzeniami predkosci bocznej v. Ze
wzrostem predkosci lotu zaznacza sie sprzezenie z przechylaniem (predkos¢ katowa
p). Ruch ten odpowiada spiralnemu ruchowi samolotu.

Ag = 76 - aperiodyczny ruch boczny silnie ttumiony dla matych predkosci lotu i
stabo ttumiony dla wiekszych predkosci lotu zwigzany z przechylaniem smigtowca.
Przechylanie to sprzezone jest z odchylaniem i zaburzeniami predkosci bocznej.

A% = f56 + TH6i - stabo ttumiony periodyczny diugookresowy ruch boczny
powstajacy dla wspoétczynnika predkosci fi > 0.24 w wyniku sprzegniecia sie ru-
chow A5i A6.

W wyniku obliczen otrzymano tez zerowg wartos¢ wkasng A7 = 0 nie pokazang
na rysunkach 2 i 3, a odpowiadajaca katowi odchylenia $migtowca. Istnienie
tego pierwiastka réwnania charakterystycznego oznacza, ze $migtowiec nie ma wy-
réznionego kierunku ruchu.

Z powyzszego wynika, ze w catym zakresie predkosci lotu $miglowiec jest nie-
stateczny w ruchu podtuznym (ruch nr.2). Jest to niestateczno$¢ o charakterze
oscylacyjnym diugookresowym- Takze w zawisie i w jego poblizu mamy do czynie-
nia z ruchem niestatecznym bocznym (ruch nr.4), oscylacyjnym krotkookresowym.

Podobne obliczenia przeprowadzono dla wariantu 2 otrzymujac w catym za-
kresie predkosci lotu nastepujgce wartosci whasne:
- dla ruchu podtuznego:

Ai = -0.625,
A2 = -0.833,
A34= -0.45T 0.2179* ,

- dla ruchu bocznego:

Ax= -0.5T 0.224%,
A2=-1.0,
A34 = -0.6428 T 0.3113:.

Sg to wartosci wiasne zgodne z zatozonymi przy okreslaniu wspoétczynnikéw
wzmochienia w prawach sterowania (2.14). Oznacza to, ze przy braku sprzezen
miedzy ruchami - podiuznym i bocznym, autopilot spetnia stawiane przed nim
zadania.

Dla wariantu 3 tzn. Smigtowiec z autopilotem, ruchy sprzezone, otrzymuje
sie przebiegi przedstawione na rys.4 i 5. Na podstawie wynikéw wyr6znié mozna
nastepujace ruchy wiasne:
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- mt [ S — —r ~ —_—————
50 100 150 200 250
vCkm/h]

Rys. 4. Wspétczynnik ttumienia dla ruchéw wtasnych smigtowca - staty rozktad pola
predkosci indukowanej, wariant 3

vCkm/h]

Rys. 5. Czestos¢ oscylacji dla ruchéw whasnych smigtowca - staty rozkiad pola predkosci
indukowanej, wariant 3
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Ai = fi = Tftt - stabo ttumiony ruch periodyczny dtugookresowy o statym
wspoétczynniku ttumienia, odpowiadajgcy zaburzeniom predkosci postepowej u
sprzezonym z zaburzeniami predkosci bocznej v oraz z odchylaniem, za$ dla
duzych predkosci lotu takze z przechylaniem. Sprzezenie z predkos$cig boczng jest
bardzo silne.

A2 = ~ ttumiony ruch periodyczny dla matych predkosci dtugookresowy,
dla duzych za$ krotkookresowy o rosnacym ttumieniu i malejgcym okresie opisujacy
wzajemnie sprzezone zaburzenia predkosci bocznej, odchylania i przechylania. Dla
matych predkosci lotu przewaza odchylanie, a dla duzych predkosci przechylanie.

A3 = £3 - ruch aperiodyczny dla matych predkosci ttumiony silnie za$ dla
duzych stabo. Odpowiada on zaburzeniom predkosci pionowej w sprzezonym w
catym zakresie predkosci lotu z predkoscig boczng v. Dla matych predkosci ruch
ten sprzezony jest z odchylaniem, a dla duzych z przechylaniem.

AL5 = $45+2?245* - silnie ttumiony ruch periodyczny krétkookresowy wystepujacy
w zakresie p = 04-0.24, a dalej rozdzielajacy sie na dwa ruchy aperiodyczne A4
i A5, Ruch ten odpowiada pochylaniu $migtowca sprzezonemu bardzo silnie z
predkoscig boczng v oraz dla matych predkosci z dominujacym odchylaniem i
przechylaniem za$ dla duzych predkosci z dominujacym przechylaniem i odchyla-
niem.

A4 = £A ~ silnie ttumiony ruch aperiodyczny, opisujacy pochylanie sprzezone z
zaburzeniami predkosci bocznej v, pionowej w oraz z odchylaniem i przechylaniem.

A5 = (5 ~ silnie ttumiony ruch aperiodyczny odpowiadajgacy pochylaniu
sprzezonemu z zaburzeniami predkosci bocznej, przechylaniem i odchylaniem.

A6 = EB5 * Tti - tlhumiony ruch periodyczny krotkookresowy, dla matych
predkosci ttumiony silnie, a dla duzych stabo. Ruch ten opisuje przechylanie
sprzezone z zaburzeniami predkos$ci bocznej.

Wida¢, ze ze zmiang predkosci lotu w spos6b istotny zmieniajg sie wspot-
czynniki tlumienia i czestosci oscylacji ruchéw wiasnych - zmieniaja sie dyna-
miczne whasnosci ukltadu smigtowiec-autopitot. Nalezy zwréci¢ uwage, ze w catym
analizowanym zakresie predkosci lotu wspétczynniki ttumienia sa ujemne, co ozna-
cza, ze ruchy wiasne uktadu smigtowiec-autopilot sa ttumione, chociaz autopilot
dziata wg. praw sterowania okreslonych w oparciu o rozdzielone réwnania ruchu.

4. Wnioski koncowe

Na podstawie otrzymanych wynikéw sformutowa¢ mozna nastepujgce wnioski:

1. Smigtowiec bez autopliota w catym zakresie predkosci lotu jest niestateczny.
Do predkosci okoto 50 km/h wystepuje niestateczno$¢ zaréwno w ruchu
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podtuznym jak i w ruchu bocznym. Niestatecznosci te majg charakter oscy-
lacyjny. Dla wiekszych predkosci lotu niestateczno$¢é w ruchu bocznym znika.

. Uwzglednienie sprzezen miedzy ruchami - podtuznym i bocznym jest ko-
nieczne ze wzgledu na wpltyw tych sprzezen na przebieg wartosci wiasnych i
wektoréw wiasnych.

. Okreslony w oparciu o rozdzielone réwnania ruchu model matematyczny au-
topilota nie zapewnia otrzymania, po zastosowaniu go w petnych réwnaniach
ruchu, zadanych wartosci wtasnych uktadu $migtowiec-autopilot. Natomiast
spetniony jest podstawowy wymag, aby ruchy wiasne byty ttumione - czesci
rzeczywiste wszystkich wartosci wtasnych sg ujemne.
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1. Wstep

Podwéjny wirnik lotniczego dwuprzeptywowego turbinowego silnika odrzuto-
wego jest interesujgcym obiektem do badan dynamiki uktadéw wirujgacych.

W niniejszej pracy wykorzystano niektére rezultaty badan zamieszczone w
sprawozdaniu [1] i przedstawiono metode oraz wyniki numerycznej analizy drgan
wihasnych oraz krytycznych predkosci obrotowych modelu podwaéjnego wirnika lot-
niczego silnika turbinowego o postaci pokazanej na rys.l.

1Referat wygtoszony na VV Ogolnopolskiej Konferencji " Mechanika w Lotnictwie”
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Problem rozwiazano metodg elementéw skonczonych. Opracowano dyskretny
model dynamiczny rozpatrywanego uktadu. Réwnania rnchu wyznaczono metoda
sit [2]. Uwzgledniono masy oraz momenty bezwladnosci $rednicowe i biegunowe
poszczegolnych elementéw wirnika, co umozliwito zbadanie wplywu precesji na
predkosci krytyczne modelu silnika [3,4].

Zaktadamy, ze rozpatrywany model skiada sie z dwoch wirnikéw oraz kor-
pusu (rys.l), ktore sg ciatami osiowosymetrycznymi o konstrukcji powlokowo-
tarczowej. Zespoty modelu sg poddane dziataniu nieosiowosymetrycznych obcigzen
zginajacych.

Powyzsze zatozenia umozliwiajg budowe sztywnosciowego modelu zdyskrety-
zowanego ukiadu za pomocag elementéw w postaci powloki stozkowej o liniowo
zmiennej grubosci. Usztywnienia elementéw korpusu uwzgledniono za pomocg
elementéw belkowych (por.fl]).

Dyskretny model masowy ukiadu zawiera skupione masy oraz masowe mo-
menty bezwladnosci Srednicowe i biegunowe poszczegélnych elementow.

Réwnania ruchu sprowadzono do jednorodnego uktadu liniowych réwnan alge-
braicznych, ktoéry rozwigzano znang metoda iteracyjna [5]. <

Z rezultatéw obliczen wynika, ze uwzglednienie precesji ma istotny wpltyw na
postac¢ drgan i wielkos¢ predkosci krytycznych badanego modelu silnika.

2. Ro6wnania ruchu modelu podwdéjnego wirnika lotniczego silnika
turbinowego

Model rozpatrywanego ukiadu pokazany na rys.l skiada sie z wirnika ni-
skiego ci$nienia, wirnika wysokiego ci$nienia i korpusu, w ktdrym oba wirniki sa
utozyskowane. Zostat on podzielony na skonczone elementy, co zaznaczono na
rys.l.

Roéwnania ruchu zdyskretyzowanego ukladu wyznaczono metoda sit [2]. Me-
toda ta w zastosowaniu do teorii drgan polega na wyrazeniu uogélnionych prze-
mieszczen mas uktadu przez wszystkie sity dziatajgce na ukiad.

W tym celu wyznaczono wspétczynniki wpltywu Sjk stosujgc metode elemen-
tow skonczonych (por.fl]), gdzie wspétczynnik 6jk jest rowny uogoélnionemu prze-
mieszczeniu qj, ktore wyniklo na skutek dziatania uogélnionej sity Qk = 1,
przytozonej na kierunku e* i skierowanej zgodnie z dodatnim zwrotem tej
wspotrzednej.

Rozpatrzymy ukiad o n stopniach swobody przy zatozeniu, ze jego ruch jest
opisany za pomocg n wspotrzednych uogélnionych <y, j = 1,2,..., n, z ktérych
kazda przedstawia przemieszczenie uogélnione (przemieszczenie lub kat obrotu)
jednej z mas ukiadu.
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Oznaczymy przez Bj i Qj, j = I,2,...,n, uog6lnione sity (sity lub momenty
sif) bezwladnosci i zewnetrzne dziatajgce na masy uktadu, odpowiadajgce poszcze*
gélnym wspétrzednym qj. Wykorzystujac wspotczynniki wptywu 6jk mozemy dla
rozpatrywanego uktadu napisaé¢ zalezno$¢ macierzowg (por.[2]):

9; = &jk{Bk + QK) , jk=12..n, (2.1)

gdzie gj jest wektorem wspoétrzednych uogoélnionych, (Bk + Qk) - wektorem uo-
gblnionych sit bezwtadnosci i zewnetrznych, Sjk jest macierza wspotczynnikow
wplywu. Zalezno$¢ (2.1) zastosujemy do wyznaczenia réwnan drgan modelu wir-
nika pokazanego na rys.l.

: ty :
A N
G & g '— r
[+f
Rys. 2.

Rozpatrzymy przyktadowo prosty dwumasowy uktad wirujacy z predkosciag ka-
towa fi dokota osi x nieruchomego uktadu wspétrzednych xyz (rys.2). Prze-

mieszczenia uogblnione mas w kierunku lub dokota osi y i z spetniajg zaleznosci
[2,3]:

<$= SikB I,

€2)

gdzie:

dla * = 1,3,..., (2.3)

nz _ _ ~d*ok
Bk = _m (fc+i)/a' r »
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B = -hk/2~Sr + filok/2-ft ,
dt dt dla k=2,4,.., (2.4)

(Pol "t
Bk = -Afc/2-~r ~ ni*w dt ’

mjt jest masg zredukowang do punktu k, Nk - masowy moment bezwiadnosci
jfc-tego elementu wzgledem $rednicy, lok ~ masowy moment bezwitadnosci fc-tego
elementu wzgledem osi obrotu.

Réwnania (2.2) mozna zastosowa¢ do analizy drgan i krytycznych, predkosci
obrotowych modelu wirnika pokazanego na rys.l.

Zatozymy, ze po dyskretyzacji model ten ma n stopni swobody i wprowadzimy
oznaczenia:

9j(t) = 9j(}) + , 3=1,23,...,n, (2.5)

oraz przyjmiemy:
9j(t) = qojeipt, i =12, (2.6)
Uwzgledniajgc zaleznosci (2.3) -r (2.6) w réwnaniach (2.2) otrzymamy:
floj = , j—1,2,...,n, 2-7)

gdzie macierze Mij oraz Moj sg diagonalnymi macierzami o postaci:

Mij diag[mi,Jdn,...,mn/2, hn/i] ,

€8)

Moj = diag|0, toi,..., 0, lon/2] =

Roéwnanie (2.7) przeksztalcimy do postaci:

Bjfoj —XqQ , j—1,2,...,n, (2-9)
gdzie oznaczono:
A=1 , (2.10)
oraz:
Bj = tjkMj , (2.11)
Mj = diag[mi,lu + KkI01,..., m,/2,1in/2+ Won/2] = (2-12)

W macierzy (2.12) wprowadzono wspotczynnik:

k=3, (2.13)
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ktory przyjmuje rézne wartosci w zaleznosci od potozenia elementu uktadu:

k=X = Qn/p - 'dlaelementéw wirnika niskiego cisnienia,
k=X = iiw/p ~ dlaelementéw wirnika wysokiego ci$nienia,
k=j8=0 - dla elementéw korpusa wirnika,
gdzie Qn i oznaczajg predkosci wirowania wirnika niskiego i wysokiego

ci$nienia, odpowiednio.

Roéwnanie (2.9) wraz z zaleznosciami (2.10)-f(2.13) zostato wykorzystane do
analizy czestosci i postaci drgan wilasnych oraz predkosci krytycznych modelu
podwdéjnego wirnika lotniczego silnika turbinowego.

3.  Wyniki obliczen numerycznych

Czestosci wihasne i predkosci krytyczne rozpatrywanego modelu podwdjnego
wirnika lotniczego dwuprzeptywowego silnika odrzutowego wyznhaczono rozwig-
zujac zagadnienie na wartosci wiasne dla réwnan (2.9), (2.10)-r(2.13). W tym
celu zastosowano znang metode iteracyjng [5]. Dane wyjsciowe przyjeto na pod-
stawie [1].

Obliczenia wykonano dla dwéch wariantéw podparcia korpusu wirnika:

= gdy podpory sg sztywne,

« gdy podpory sa odksztatcalne przy okreslonych, zatozonych wartosciach
wspoétczynnikéw sztywnosci obu podpor.

Drgania rozpatrzono w przypadku, gdy w macierzy (2.12) wspotczynniki
fc = ki = *2 = £3 = 0, to jest bez uwzglednienia momentéw giroskopowych i
precesji wirnikéw, a takze w przypadku, gdy: '

* = -1,

to jest przy uwzglednieniu momentéw giroskopowych i precesji wspotbieznej syn-
chronicznej z obrotami wirnika niskiego ci$nienia.

Niektére wyniki obliczen przedstawiono na rys.3 -r 121, ktére podaja czestosci
drgan lub krytyczne predkosci obrotowe oraz pokazujg odpowiadajace im postacie
drgan ukladu. Rysunki 3 r 6 zawierajg rezultaty obliczen modelu wirnika na
sztywnych podporach, a rys.7 -i- 12 - wirnika przy uwzglednieniu odksztatcaJnosci
podpor.

1Rysunki zamieszczono na konhcu pracy
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W przypadku analizy drgan bez uwzglednienia momentéw giroskopowych
(rys.3,4), przy pierwszej czestosci drgan dominuje odksztatcenie wirnika niskiego
cis$nienia (rys.3), a przy drugiej czestosci (rys.4) - odksztatcenie wirnika wysokiego
ci$nienia.

Uwzglednienie efektéw giroskopowych i precesji wspotbieznej (rys.5r8) po-
woduje nie tylko zwiekszenie krytycznych predkosci obrotowych lecz réwniez
zmieniajg sie postacie drgan. Przy pierwszej czestosci dominuje odksztatcenie
wirnika wysokiego cisnienia (rys.5), a przy drugiej - niskiego ci$nienia (rys.6).

Rozpatrujac wirnik na odksztatcainych podporach (rys.7 &5 12) stwierdzamy,
ze w przypadku pierwszych dwdch czestosci drgan i krytycznych predkosci obroto-
wych bez uwzglednienia momentéw giroskopowych (rys.7,8) i po uwzglednieniu
tych efektéw przy precesji wspétbieznej (rys.9,10) dominujg przemieszczenia
uktadu jako sztywnego i nie wystepuja wieksze réznice ilosciowe oraz jakosciowe.

W przypadku trzeciej czestosci drgan i krytycznej predkosci obrotowej (rys.
11,12), uwzglednienie momentéw giroskopowych przy precesji wspotbieznej powo-
duje istotng zmiane czestosci oraz postaci drgan uktadu. =
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omega ( 1) — 11027,94 obr/min
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omega ( 1) = 1197494 obr/min

wspoétrzedna osiowa Im 1-

Rys. 5.
omega <2 ) = 15612,94 obr/min

Rys. 6.
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omega ( + ) —5503,14 obr/min
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omega ( 1) = 5576,66 obr/min

Rys. 9.
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omega ( 3 ) = 11223.02 obr/min
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

WPLYW USKOKU WIATRU TYPU "MICROBURST” NA LOT
STARTUJACEGO SAMOLOTU1

JERZY MARYNIAK
Jimoh Pedro

Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne wplywu
uskoku wiatru na dynamike sterowanego samolotu podczas startu. Wypro-
wadzono réwnania ruchu samolotu stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela.
Obliczenia zmian sit i momentéw sil aerodynamicznych wywotanych usko-
kiem wiatru wykonano w oparciu o aerodynamike ustalong. Opracowano
petne sterowania we wszystkich kanatach autopilota. Wykonano oblicze-
nia przyktadowe dla ré6znych parametréw charakteryzujgcych uskok wiatru.
Otrzymane wyniki ujawniaty mozliwosé ztagodzenia wptywu uskoku wiatru
na dynamike samolotu za pomocg odpowiedniej strategii sterowania.

Wykaz wazniejszych oznaczen

a predko$¢ dzwieku,

A macierz bezwiadnosci,

B macierz sztywnosci,

c Srednia cieciwa aerodynamiczna ptata,

C macierz sit i momentéw zewnetrznych,
bezwymiarowe wspétczynniki sit aerodynamicznych
z udziatem wiatru w ukfadzie samolotowym,
bezwymiarowe wspotczynniki momentéw aerody-
namicznych z udziatem wiatru w uktadzie samo-
lotowym,

9 przyspieszenie ziemskie,

h wysokos¢ lotu,

Ji wskaznik jakosci sterowania,

L,M,N momenty zewnetrzne dziatajgce na samolot w uk-
tadzie Oxyz,

1Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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ta = COI[XA,yA,zA]

rc = co\[xc,yc,zc]

Ti = col[xi,Zi,2i]
Tj, —col[XT.vj,, ]

Tw —col [xw,yw,zw]

S,Sh,Sv

Ti

VA

Vo

W = col[Wx,Wy,Wz}
xX,Y,Z

LIT
n = co\[P,Q,R)
— Col[PwtQwiRw]

J.Maryniak, J.Pedro

wektor potozenia bieguna
uktadzie Oxyz,

A wzgledem 0O w

wektor potozenia srodka masy samolotu wzgle-
dem O w ukiladzie Oxyz,

wektor potozenia samolotu w uktadzie ziemskim,
wektor potozenia silnika wzgledem 0 w uktadzie
Oxyz,

wektor potozenia jadra uskoku wiatru w ukia-
dzie ziemskim,

powierzchnie nosne: gtownego ptata, usterzenia
poziomego i pionowego,

ciag
predkos¢ optywu,

i-tego silnika,

predkos¢ lotu samolotu,

wektor predkosci wiatru w uktadzie Oxyz,

sity zewnetrzne dziatajace na samolot w uktadzie
Oxyz,

kat natarcia,

zmiana kata natarcia wywotana uskokiem wia-
tru,

kat zaklinowania statecznika poziomego,

kat $lizgu,

zmiana kata slizgu wywotana uskokiem wiatru,
kat toru lotu samolotu,

kat wychylenia steréw: wysokosci, kierunku i
lotek,

kat zaklinowania silnika w pionie,

katy: pochylenia, przechylenia i odchylenia sa-
molotu,

predkosé katowa wirowania silnika,

wektor katowej predkosci samolotu,

wektor katowej predkosci wiatru.

1. Wstep

Celem niniejszej pracy jest symulacja numeryczna lotu samoltu podczas startu
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W p¥yw uskoku wiatru.

Rys. 1. Zrédto i whasnosci uskoku wiatru "microburst”
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Rys. 2. Wypadek samolotu BOAC 252/113 podczas startu
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z uwzglednieniem wplywu wiatru typu "microburst . Uskok wiatru typu mi-
croburst” wystepuje przewazanie przy burzach konwekcyjnych. Microburst jest
szczegblnie $Smiertelng formag uskoku wiatru na matej wysokosci. W 1671r. an-
gielski naukowiec Bohun opisat po raz pierwszy pewne zakidcenie atmosferyczne
posiadajgce charakterystyczne cechy uskoku wiatru microburst [1],

Spotkanie microburst podczas startu jest bardzo niebezpieczne, poniewaz
wtedy samolot leci z mata predkoscig na matej wysokosci. Przyktadem tego za-
grozenia jest wypadek, ktory sie zdarzyt w Kano w Nigerii podczas startu 36 lat
temu (rys.2) [2].

2. Model fizyczny i matematyczny samolotu

Rozpatrzono przestrzenny ruch samolotu o napedzie odrzutowym. Zatozono
ze: samolot jest brylg sztywna o szesciu stopniach swobody; masa samolotu jest
etala w czasie analizy; obowigzuje aerodynamika ustalona i efekty scisliwosci sg
pomijatnie mate, gdyz podczas startu v . <c a

Roéwnania ruchu samolotu wyprowadzono w uktadzie sztywno zwigzanym z
samolotem Oxyz, stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela dla uktadéw mechanicz-



W ptyw uskoku wiatru. 455

nych o wiezach holonomicznych [3,4]. Po pewnym przeksztalceniu i uproszczeniu
otrzymano réwnania ruchu w postaci macierzowe;j:

X = A-1(C- BX), (2.1)
gdzie:
X - wektor stanu,
A - macierz bezwtadnosci,
B - zmodyfikowana macierz sztywnosci,
C - macierz obcigzen zewnetrznych pochodzacych od grawitacji, nape-

du, sit i momentéw aerodynamicznych (takze od przypadkowych
zaktocen zewnetrznych) oraz od sterowania.
Efekty uskoku wiatru na dynamike samolotu podczas startu przejawiajg sie w
postaci dodatkowych sit i momentéw sit aerodynamicznych w macierzy C [5]:

C=col[X)y,Z,L,M,N], (2.2)
gdzie:
X = X»+ XT- \pVISC+ Xq(Q - Qw) + XH6h + XaiHazH , (2.3)
Y - \pV%SC% + Yp(P - Pw)+ Yr(R - Rn) + YsISI + YsJv, (2.4)
Z = z°+2zT- \pV\sc: + Zq(Q - Qw) + Zs] h + ZazHazl1, (2.5)
L = Lt+Lt°+ \pVXS{-zAC? - ¢cCt) + Lp(P - Pw)+ Lr(R - Rw) +
+ L6l&+ L&Jv, (2.6)
M = Mg+ Mt+ Mt°+ \pV\S{-zAC™+ XAC? + cC~f) + MA(W -W 2z) +
+ Mag(Q - Qw) + Msh6h + MazllazH , (2.7)
N = NT+ Nt°+ \PV\S{xAC” - cCjj) + NP(P - Pw)+ Nr(R - Rw) +
+ Nslh + Nsvév. (2.8)

Bezwymiarowe wspotczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych z udziatem
uskoku wiatru w uktadzie Qxyz zalezg od katéw: natarcia aw, Slizgu BW oraz
liczb: Macha i Reynoldsa:

c?,Cy,C7, C#=1/(a”,/r ,MaRe). (2.9)
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Okreslono rozktad wiatru i jego gradienty z modelu Bray'a. To jest model
uskoku wiatru pochodzacy z osrodka badawczego NASA w USA [6]. Wektor chwi-
lowej predkosci katowej wiatru jest zwigzany z wektorem liniowej predkosci wiatru
zaleznoscia [7,8,11]:

Pu
Qv = 'QVX|T. (2.10)

Rw

Zmiana predkosci wiatru "widziana” przez samolot jest okreslona wzorem:

dw _ dw dwdn

i (2.11)
dt dt dri dt

Katy aerodynamiczne z udziatem wiatru a"7i /AN okreslono nastepujaco:
- kat natarcia:

A= g+ = arcsm{W =Wy (2.12)
- kat Slizgu:
L,V —W \
OW= 0 + Bw= arcsin(—— (2.13)
VA
przy czym:
- predkos¢ optywu:
W\ = y@+ W7+ 2VOW cos(VO,W) (2.14)

Uzupetniono réwnania ruchu samolotu zwigzkami kinematycznymi w postaci
ogolnej:

f=c o I [ i i =F[V0Q,W,nw, (2.15)
na przyktad:
*1 U - Wxa -
yvi =A1l V. o+ w, (2.16)
w Wxg
gdzie:
h=—\. (2.17)

Opisano dynamike silnika turbo-odrzutowego réwnaniem [7]:

Ti= To,(nr)(—)o07(A, + 5,Ma+ C,Ma2), (2.18)
Xpo'
przy czym A,, B, i C, zalezg od charakterystyki danego silnika.
Przyjeto nastepujace prawa sterowania w poszczegdlnych kanatach autopilota
[10]:
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- kanat przechylenia:
h = ho+Kil(@- 2+ Kil{P - Pz) + K3L(il) - W)+ K41 (21 - yiz), (2.19)
- kanat pochylenia:

% = SHo+ Kih(H - Hz)+ K2H(N - Hz) + (0 - 62) + iMil(™ - Uz) , (2.20)

kanat odchylania:

& —6vO+ Kiv(lp —T) + K2v(R — Rz) + K3v(yi —vyiz) ) (2.21)

kanat predkosci:
ST = sto + KIT(U - Uz) + KnT(0 - 92) + K3T(H - Hz). (2.22)

Przy doborze wspétczynnikdw wzmocnienia autopilota korzystano z catkowego,
kwadratowego kryterium jakos$ci sterowania oraz uzupetniono je oceng proceséw
przejsciowych we wszystkich kanatach autopilota:

Ji —J (X —X z)2dt = min . (2.23)
0

Rys. 4. Schemat blokowy modelu matematycznego samolotu po wejsciu w podmuch

Na rys.4 przedstawiono schemat blokowy modelu matematycznego sterowanego
samolotu w dowolnym locie przestrzennym po wejsciu w podmuch wiatru. Istniejg
trzy gtéwne sprzezenia pomiedzy ruchem: samolotu a powietrza:
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1. wektor potozenia liniowego samolotu i (t) okres$la lokalny rozkiad wiatru i
jego gradienty,

2. wektor potozenia katowego samolotu <p(t) umozliwia transformacje wektoréw
predkosci liniowej i kgtowej wiatru z uktadu ziemskiego na uktad samolotowy,

3. wektor prdkosci lotu samolotu Vo(t) wptywa na chwilowg zmiane wektora
predkosci wiatru (2.11).

3. Analiza numeryczna

Opracowano program w jezyku Fortran do catkowania numerycznego réwna-
nia (2.1) wraz z zaleznosciami (2.2) 4 (2.23). Wykonano obliczenia przyktadowe
dla lotu wznoszenia samolotu pasazerskiego IL-62M podczas startu z wigczonym
autopilotem. Przeprowadzono symulacje numeryczng dla kata toru lotu ~z = 3°
oraz predkosci lotu Vo = 90 m/s. Przyjeto réwniez ,ze klapy sa wychylone o
kat 30° i podwozie jest wypuszczone. Poczatek uktadu ziemskiego pokrywa sie z
progiem pasa startowego. Warunki poczatkowe sg takie zapewniajgce lot ustalony
podczas startu oraz jgdro uskoku wiatru znajduje sie w punkcie o wspo6trzednych
Xw = 1000 mi yw= 200 m. Wyniki obliczern przedstawiono w postaci wykreséw
na rys.5 -r 161.

Na podstawie przebiegéw sktadowych predkosci wiatru rys.10 przedstawiony
ruch mozna podzieli¢ na trzy gtéwne etapy:

Etap pierwszy obejmujgcy faze wystgpienia jedynie wiatru czotowego i bocz-
nego. W wyniku tego samolot zaczyna nabiera¢ wysokosci, gdyz wzrasta predkosé
optywu Va- Ten etap trwa do 4 s lotu przy maksymalnej wartosci predkosci wiatru
czotowego (Wxgmax = 15 m/s dla zj = 300 m).

Etap drugi obejmuje okres od 4 s do 20 s. Jest to faza lotu, w ktorej
catkowicie zanika wiatr czotowy i pojawia sie wiatr tylny, trwajgca az do momentu
osiggania jego maksymalnej wartosci. W tym okresie podmuch pionowy osiaga
swojg najwiekszg wartos¢ Wzgmax — 2.5 m/s. Na skutek tego nagle zaczyna
straci¢ wysokos¢. W tej fazie lotu wystepuja silne oscylacje predkosci katowej
pochylania Q oraz wzrost kata pochylenia 6 w celu zmniejszenia dalszej utraty
wysokosci. Mozna zauwazy¢ bardzo niebezpieczne zjawisko (rys.8 i 12), pomimo
przekroczenia maksymum ciggu, jakie silnik moze rozwija¢, predkos¢ lotu spadia
do predkosci krytycznej. To oznacza przekroczenie aerodynamicznej mozliwosci
osiggéw tego samolotu podczas startu. Przypadek ten stanowi najtrudniejszy start
samolotu pod wptywem uskoku wiatru i jest podobny do wypadku lotu samolotu
PAA Flight 759 [2].

1Rysunki zamieszczono na koncu pracy
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Etap trzeci. To jest etap wyjscia z niebezpiecznej strefy uskoku wiatru. W
tej fazie lotu pewnemu ttumieniu ulegajg wartosci predkosci katowych samolotu a
katy: pochylenia 9, natarcia a, toru lotu 7 ustalajg sie na pewnym ustalonym
poziomie blisko ich wartosci w stanie réwnowagi przed wejsciem w podmuch.

Wykonano dodatkowg analize numeryczng w celu ujawnienia wptywu: nate-
zenia wiatru Wz0, potozenia jadra uskoku wiatru (xw,yw) oraz autopilota; na
dynamike samolotu podczas startu przez centrum podmuchu wiatru (rys.13 -f
16).

4. Uwagi koncowe

W oparciu o przedstawione wyniki analizy mozna stwierdzi¢, ze:

e Czynnikiem krytycznym jest wysokos¢ lotu samolotu podczas przejscia przez
centrum uskoku wiatru w czasie startu;

« Pionowy podmuch Wzg zwigzany z uskokiem wiatru microburst nie musi
by¢ wielki aby zagrozi¢ bezpieczenstwu lotu samolotu. Zagrozenie dla odrzu-
towca lezy w kombinacji Sredniej wartosci podmuchu pionowego (okoto 4 m/s)
z podtuznym gradientem wiatru;

= Mozna tagodzi¢ skutki uskoku wiatru za pomoca odpowiedniej strategii ste-
rowania oraz wczesniejszego poinformowania pilota o wystgpieniu uskoku
wiatru. Mimo wszystko najbezpieczniej jest unika¢ silnego uskoku wiatru!
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Rys. 5. Przebiegi sktadowych predkosci w czasie
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Rys. 8. Przebiegi predkoasci V*, Vo, Vjcr, Vnom w czasie
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Rys. 12. Przebieg ciggu silnika w czasie

Rys. 13. Trajektoria lotu dla r6znych wartosci W,0



W ptyw uskoku wiatru.. 465

Rys. 14. Trajektoria lotu dla réznych wartosci xw

Rys. 15. Trajektoria lotu dla r6znych wartosci jiu,
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Rys. 16. Trajektoria lotu z autopilotem oraz ze sterem trzymanym
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MODELOWANIE DYNAMIKI PRZESTRZENNEGO RUCHU
SAMOLOTU PO USZKODZENIU USTERZENIA WYSOKOSCI1

Zbigniew Dzygad#o
Krzysztof Sibilskj

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wstep

Rozpatrzono dynamike przestrzennego ruchu samolotu o napedzie odrzuto-
wym, zaburzonego awarig (urwaniem sie) steru wysokosci [1]. Réwnania ruchu
srodka masy samolotu zapisano w predkosciowym uktadzie wspotrzednych, nato-
miast réwnania ruchu obrotowego samolotu wzgledem S$rodka masy zapisano w
uktadzie wspétrzednych zwigzanych z samolotem.

Uwzgledniono wptyw momentéw giroskopowych wirujgcych mas silnika na
dynamike ruchu samolotu.

Przeprowadzono przyktadowe obliczenia numeryczne, ktérych wyniki umoz-
liwiajg analize ruchu samolotu w zatozonym stanie awaryjnym lotu.

Wykaz wazniejszych oznaczen

Czh wspoétczynnik sity nosnej usterzenia,

F cigg silnika,

9 przyspieszenie ziemskie,

Ix 1y, lz,Ixz momenty bezwladnosci samolotu,

10 biegunowy moment bezwitadnosci wirujacych mas sil-
nika,

L moment przechylajacy,

Lf moment przechylajacy pochodzacy od silnika,

'Referat wygtoszony na IV Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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giroskopowy moment przechylajacy,

pochodna momentu przechylajgcego wzgledem katowej pred-
kosci przechylania,

pochodna momentu przechylajacego wzgledem katowej pred-
kosci odchylania,

pochodna momentu przechylajacego wzgledem kata $lizgu,

pochodna momentu przechylajgcego wzgledem kata wychylenia
steru kierunku,

pochodna momentu przechylajgcego wzgledem kata wychylenia
lotek,

masa samolotu,

moment pochylajacy,

moment pochylajgcy samolotu bez usterzenia,

moment pochylajacy pochodzacy od silnika,

giroskopowy moment pochylajacy,

pochodna momentu pochylajacego wzgledem katowej predkosci
pochylania,

pochodna momentu pochylajgcego wzgledem predkosci zmian
kgta natarcia,

moment odchylajacy,

moment odchylajacy pochodzacy od silnika,

giroskopowy moment odchylajacy,

pochodna momentu odchylajgcego wzgledem predkosci katowej
przechylania,

pochodna momentu odchylajgcego wzgledem kata $lizgu,
predkos$¢ katowa przechylania,

sita oporu aerodynamicznego,
aerodynamiczna sita boczna,

sita nos$na,

predkos$¢ katowa pochylania,
predkos$¢ katowa odchylania,
powierzchnia statecznika poziomego,
powierzchnia steru wysokosci,
predkos¢ lotu,

kat natarcia samolotu,

kat natarcia usterzenia poziomego,
kat wychylenia steru wysokosci,
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61 - kat wychylenia lotek,

6v - kat wychylenia steru kierunku,

7 - kat pochylenia toru lotu samolotu,

p - gestos¢ powietrza,

6 - kat pochylenia samolotu,

# - kat przechylenia samolotu,

V? - kat zawarty miedzy wektorem ciggu a podtuzng osig kadtuba,
9 - Kkat odchylenia samolotu,

u - predkos¢ katowa wirnika silnika.

2. Sformutowanie problemu

Rys. 1

Rozpatrzymy przestrzenny, zaburzony ruch samolotu o napedzie odrzutowym.
Przyjmiemy, ze réwnania ruchu srodka masy samolotu zapisane bedg w ukfadzie
wspotrzednych zwigzanych z przeptywem, za$ réwnania ruchu obrotowego samo-
lotu wzgledem s$rodka masy dane bedg w ukladzie wspoétrzednych zwigzanych z
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samolotem (rys.l, 2).

Rys. 2.

Zatozymy, ze samolot jest brylg. Ukiad sterowania samolotu jest nieod-
ksztatcalny.
Dodatnie zwroty sit i momentéw aerodynamicznych dziatajgcych na samolot
przyjmiemy jak na rys.2.
Roéwnania ruchu samolotu przyjmiemy w postaci (por. [2] -r [8]):
dav

A = {[JFlcos(a + i)—mg(sin0 cosa - cos0 cos $ sina)] cos B+
a

+ mgcosO sin# sin/l3—Pxa}Im

= 9" (pcosa -f rsina)tg/3 - (2.1)

F sin(a + g9 - mg(sin0 sina —cos 0 cos# cosa) - Pza
mYV cos /?

= psina- rcosa- {[.Fcos(a + & —mg(smO cosa -

— cos0 cos# sina)]sin —mgcos0 sin cos/3—Pya}/mV ,
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Ixz +pq) +qr(lz-ly) = L+ Lf + Lgir ,

lyr~di~ Ixz”~2~p2) + pTAX - 1z) = M + Mf + Mam , (2.2)
Iz-rg - Ixz(-Jj - qrj + pa{ly - I1x) = N + Nf + Ngir .

Roéwnania (2.1)-i-(2.2) nalezy uzupetni¢ rownaniami zwigzkéw kinematycznych:

dl? _  rcos# + gqsin#

dt cos0 '

dQ .

— = gCos# —rsin# , (2.3)

— P+ (gsin# + rcos#)tg0 ,

dx = ttcosO cos!? + t>(sin0 sin# cos!? —cos# sin!?) +
+ w(sin0 cos#cos!? + sin#sin!?),

dy . : . .
= mcos Osin!? + r(sin Osin# sin!? + cos# cos!?) + (2.4)
+  w(sin O cos # sin!? —sin#cos!?),

dzg

= -« sin0 + ucosO sin# + iwcos0 cos# ,
gdzie:

u= V cosacos)3,
v =Vsin/A, (2.5)
to= Vsinacos/?.

Sity aerodynamiczne dane sg w predkosciowym uktadzie wspétrzednych, przy
czym:
- op6r aerodynamiczny

Pra= ~o(Ma) + Ax(Ma)a + A2(Ma)a2+ -A3(Ma)a3, (2.6)

gdzie wspétczynniki Aq-f A3 sa funkcjami liczby Macha i aproksymowano je
odcinkami liniowo,
- sita boczna

Pya= p$j + Pfabv, 2.7
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przy czym funkcje:
= /i(Ma),

sg aproksymowane odcinkami liniowo,
- sita no$na samolotu

PE = /H(Ma),

Pza — PzAbu 4“ PzH j
(2.8)
PzAbu = P*o(Ma) + P“(Ma)a
W zakresie nieliniowej zmiany Cz(a) site nosng samolotu aproksymowano podob-
nie jak site oporu.
Sita nosna usterzenia r:jj liczona byta z zaleznosci:

PzH = P?h <h + Plh & ,
przy czym:

(2.9)
aH =a + azH - £, (2.10)
azjj - kat zaklinowania statecznika,
£=fo+ - kat odchylenia strug na stateczniku poziomym,
PzH =
(2.11)
n - r
- Zk~-dN- "
gdzie Zk jest wspotczynnikiem korekcyjnym,
= (2.12)
Momenty aerodynamiczne L, M, N (rys.2) samolotu obliczono z zaleznosci:
L=L3P+Vp+Ur+LsHI1 + Ls'Sv,
M = Mfrua, Ma) + + M , (2.13)
iV=ATY9+ N*p+ NTr + NG6i-SI + Ns'lSv .
Pochodne aerodynamiczne L L p, ..., NSI, NS/ bedace funkcjami liczby Macha
aproksymowano odcinkami liniowo.

Moment giroskopowy wirujacych mas silnika liczymy z zaleznosci:

Mgir = loU X O , (2.14)
gdzie:

c
1

[wcos .0, —u siny>]T
0 = -
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3. Ustalenie warunkéw poczatkowych oraz warunkéw réwnowagi

Przyjmiemy, ze przed awarig samolot poruszat sie ruchem krzywoliniowym w

ptaszczyznie symetrii.
Zaktadamy, ze w chwili awarii ruch odbywat sie ze wspoétczynnikami przecia-

zenia:
= normalnego do toru lotu nza,
= stycznego do toru lotu nxa.
Ponadto przyjmiemy, ze:

Tya = 0, 6r=0, =0, $=0.

Przy powyzszych zatozeniach mozna przyja¢, ze (por. [1,8]):

dv .
= nxag - 5sin7 ,
= nzas 9TCOS7, (3.1)
dq g2
~ V2"nxa~S m ~ c0S7) =

Roéwnania réwnowagi sit zapiszemy w postaci:

mgnxa = Fcos(a + ) - Pxa,

Pya=0, (3.2)
mgnza = F sin(a + y?) + Pza;c
Roéwnania rownowagi momentéw przyjma postac:
L+ Lp+ Lgir =20,
M + Mf + Mgir = Ij!“ , (3.3)

N + Np + NGer —0 .

Z réwnan (3.2) otrzymamy:

F —Pxacos(a + ip) —Pzasin(a + <) -f m<;[sin(a + <F>)(nza + cos 7) +

+ cos(a -f <p)(nca + sin7)], (3.4)
Pza cos(a -f-ip) + Pxasin(a + <p) —m<y[cos(a + <p)(nza + coS7) —
- sin(a + t)(nxa + sin7)] = 0. (3.5)
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Réwnanie (3.5) rozwigzujemy metoda bisekcji.
Na podstawie (3.3) i (2.13) otrzymujemy nastepujaca zaleznosc:

6h = J [M»“(a’Ma) “ IHPZHQH + ) + MA = (3.6)

Katy wychylenia steru kierunku, lotek i kat $lizgu wyliczamy z ukfadu réwnan:

Pp6v+ P$P = O,
LsH1 + LS6V+ Ifip = -L ¥, 3.7)
NsH1I + NS6V+ NOB= - (Nf + lou cos

Rozwiazujac ukiad réwnan (3.7) otrzymamy:

Lf(ns - $jrNO) - (nf + loojcos<px$t) (I*« - ~-L7?)

LS1 (NSv NSI1iL6v ~ % LP)
LE~{N¥ + lqucos ) —NG&ILF
& — Zei r > (3-8)
N*- - fy ) * _ %*)

p5v

4. Przykiadowe wyniki obliczen

Numeryczne obliczenia przeprowadzono dla samolotu TS-11 "Iskra”. Awarie
usterzenia modelowano w nstepujacy sposoéb:

1. Zatozono, ze w czasie awarii wystepuje samoczynne przestawienie statecznika
od kata -0.3° 4-0.4° i nastepnie jak pokazano na rys.3.

2. Przyjeto, ze na pochytym odcinku krzywej n2 (rvs.3) usterzenie po-
ziome traci efektywnos$¢ (np. z powodu awarii steru) i w zwigzku z tym
wspotczynnik am wynosi:

dCzn
am = 0.\HO0Zk , aiHo = -Z-—--—-—,
ocen

gdzie 2\ jest wspotczynnikiem korekcyjnym.
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Rys. 3.

Ry" m
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Rys. 5.
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3. W punkcie A (rys.3) prawa potéwka steru traci catkowicie efektywnos¢, a w
punkcie B traci efektywnos¢ lewa potéwka (np. urywajac sie). Wowczas sita
no$na na usterzeniu zmienia sie proporcjonalnie do:

Wyniki tych obliczen pokazano na rys.3-j-6. Na rys.4 przedstawiono przebieg
zmian kata natarcia a, na rys.5 zmiane kata pochylenioa samolotu 0, a na rys.6
zmiane kata przechylenia # samolotu w funkcji czasu.

Kat przechylenia (rys.6) przyjmuje wartosci ujemne - to jest patrzac w
kierunku lotu samolot zaczyna obracac¢ sie w lewg strone miedzy punktami A i B
(rys.3).

Analizujac wyniki obliczen, mozna stwierdzi¢, ze w przypadku tak zamode-
lowanej awarii usterzenia, pilot praktycznie nie ma szans, by wyprowadzi¢ sa-
moiot do lotu poziomego i bezpiecznie wyladowaé. Prawidtowg decyzja jest jak
najszybsze opuszczenie samolotu, (najlepiej przed czasem osiggniecia punktu B
(rys.3), to jest przed chwila w ktérej nastepuje gwattowne zmniejszenie wspot-
czynnika przecigzenia. Bardzo szybkie zmniejszanie sie wspétczynnika przecigzenia
potaczone z szybkim pochylaniem kadtuba samolotu moze powaznie utrudni¢ (lub
wrecz uniemozliwi¢) opuszczenie samolotu w dalszej fazie lotu.
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METODA ANALIZY | SYNTEZY UKLADU AUTOMATYCZNEGO
STEROWANIA LOTEM SAMOLOTU1

Cezary Szczepanski

Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono metode analizy i syntezy uktadu automatycznego ste-
rowania lotem samolotu. Zaproponowana metoda umozliwia synteze uktadu
wykonujacego polecenia o strukturze takiej jak komendy wydawane pilotowi.
Zaprojektowany w ten sposéb uktad automatycznego sterowania zapewnia
wykonanie przez samolot dowolnej figury akrobacji lub dowolnego zadania
pilotazowego.

1. Wprowadzenie

Zagadnienia analizy i syntezy ukiadu automatycznego sterowania lotem sa-
molotu, zwanego czesto autopilotem lub pilotem automatycznym, skiadajag sie w
swojej istocie na problem zaprojektowania regulatora sterujgcego ruchem statku
powietrznego. W taki tez sposob, w klasycznym podejsciu do zagadnienia pro-
jektowania, takiego uktadu, traktowano autopilota [1,2,3]. Obiektem sterowa-
nia byt woéwczas nie tyle statek powietrzny (samolot), co wybrane jego funkcje
np. stabilizacja wysokosci lotu w wybranych fazach lotu, np. podczas przelotu
dtugodystansowego: W istocie projektowano wdwczas stosunkowo proste regula-
tory o ograniczonym zakresie funkcji i czasie dziatania. W tym celu wystarczajgce
byty liniowe modele obiektu sterowania i ogélnie znane metody projektowania re-
gulatoréw liniowych.

W miare wzrostu komplikacji zadan wykonywanych przez samoloty wzrosty
takze wymagania wobec ich uktadéw automatycznego sterowania. Autopiloty
sterujg juz gtdwnymi parametrami lotu: predkoscig i wysokoscig lotu oraz kur-
sem, podczas wiekszosci faz lotu. Przy projektowaniu takich autopilotéw stosuje
sie juz modele nieliniowe obiektéw sterowania, a same autopiloty sg takze uktadami
nieliniowymi [3,5,6,8].

W ostatnich latach pojawita sie nowa tendencja w projektowaniu uktadéw au-
tomatycznego sterowania samolotami. Daje sie ona zaobserwowaé szczegdlnie w
przypadkach samolotéw wojskowych i duzych samolotéw pasazerskich. Polega ona

Referat wygtoszony na IV Ogolnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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na catosciowym projektowaniu systemu sterowania samolotem wraz z jego wszy-
stkimi istotnymi ukfadami i instalacjami, np. uktadami nawigacyjnymi, uktadami
sterowania uzbrojeniem, instalacjami zasilania silnikéw itd. W takim zlozonym
systemie autopilot jest jednym z elementéw. Musi wiec mie¢ dostosowane do po-
zostatych elementy wejscia i wyjscia, a takze zgodny z nimi cykl pracy. Ze wzgledu
na duze znaczenie autopitota dla bezpieczenstwa lotu na ogét musi on poprawnie
dziata¢ nawet przy czesciowo niesprawnych pozostatych elementach.

Autopilot tego typu pobiera dane wejsciowe z uktadéw nawigacyjcnych. Oprécz
sygnatow sterujacych odpowiednimi urzadzeniami sterujgcymi lotem samolotu
(stery, klapy, hamulce aerodynamiczne, itp.), musi takze generowac¢ sygnaty
sterujgce pracg innych systeméw poktadowych, np. uktadem zasilania silnikéw.

Sterowanie takiego autopitota jest wielowariantowe. Komendy, polecenia lub
sygnaly sterujgce moga by¢ wprowadzane:

e bezposrednio z pulpitu na poktadzie statku powietrznego,

przez poktadowy komputer nawigacyjny, majacy w pamieci zaprogramowang
uprzednio trase lotu,

przez naziemne, radiowe uktady naprowadzania,
= glosem przez pilota lub naziemnego nawigatora.

Struktura sygnatu sterujacego autopitota jest rézna dla réznych zrodet tych
sygnatéw. Poczawszy od sygnatéw elektrycznych o jednoznacznej logice, w przy-
padku sterowania z komputera nawigacyjnego lub naziemnych uktadéw radiowych,
az do sygnatéw o ztozonej logice, w przypadku sterowania gtosem przez cztowieka.
Ze wzgledu na wymaganie, by autopilot reagowat na wszystkie wymienione powyzej
zrodta sterowania, musi on mie¢ strukture przystosowana do przypadku najbar-
dziej ztozonego.

Glonym problemem podczas projektowania uktadu automatycznego sterowa-
nia lotem statku powietrznego staje sie wiec opracowanie jego czesci logicznej,
to znaczy tej, ktora jest odpowiedzialna za przetwarzanie informacji wejsciowych
na sygnaty sterujace odpowiednimi uktadami wykonawczymi. Zagadnienie zapro-
jektowania odpowiednich serwomechanizméw wykonujacych "polecenia” czesci lo-
gicznej autopitota jest problemem inzynierskim, ktéry nie bedzie przedmiotem
rozwazan niniejszej pracy.

2. Struktura autopitota

Ztozonos¢ i réznorodnosé informacji wejsciowych, w tym szczegélnie komend
sterujacych, implikuje rozbudowe czesci logicznej nowoczesnych autopilotow, w
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stosunku do ich starszych generacji. Strukture takiego autcpilota pokazano na
rysunku 1

Komendy i1 sygnaty wejSciowe

Czes¢ logiczna
autopilota

Serwomechani zmy Czes¢ wykonawcza
powierzchni sterowych autopilota

Wychyl eni a
powierzchni sterowych

Rys. 1 Struktura autopilota

Kazda, z komend ma swojg $cisle okreslona postac¢, zrozumiatg przez cztowieka,
lecz zupetnie nieprzydatng dla ukiadu automatycznego sterowania. Pierwszg
funkcja autopilota jest wiec przetworzenie komend wydanych przez pilota lub na-
ziemnego nawigatora do postaci zrozumiatej dla ukiadu automatycznego sterowa-
nia lotem. Na podstawie rozkodowanych komend nastepuje wyznaczenie uchybéw.
Minimalizujac uchyby, to znaczy sprowadzajgc wartosci aktualne parametréow lotu
do ich wartosci zadanych, uzyskuje sie pozgdany stan ruchu przestrzennego stero-
wanego obiektu.

Wyznaczone uchyby sa podstawowymi sktadnikami praw sterowania w poszcze-
gélnych kanatach sterowania. W teorii sterowania lotem samolotu wyréznia, sie
cztery kanaty sterowania: predkosci i wysokosci lotu, odchylenia i przechylenia sa-
molotu. Wysterowujgc odpowiednio kanaty odchylenia i przechylenia uzyskuje sie
pozadany kurs samolotu. W kazdym z kanaléw sterowania wyznacza sie sygnaty
sterujgce serwomechanizmami wychylajagcymi odpowiednie powierzchnie sterowe;
w przypadku kanatu predkosci jest to serwomechanizm przestawiajacy dzwignie
sterowania ciggiem zespotu napedowego.

Wartosci wspotczynnikéw praw sterowania dla organiczonych zakreséw para-
metréw lotu mogg by¢ state. W7 0gdélnym przypadku zalezg jednak od aktualnych
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wartosci parametrow lotu, a przede wszystkim od predkosci i wysokosci lotu [6].

3. Metoda analizy i syntezy autopilota

3.1. Analiza ukiadu

Zakres funkgcji i jakos¢ ich realizacji przez autopilota zalezy przede wszyst-
kim od struktury czesci logicznej. Z tego wzgledu analiza uktadu automatycznego
sterowania ruchem statku powietrznego dotyczy wiasciwie analizy jego czesci lo-
gicznej.

Kluczowym punktem analizy jest wydzielenie modutéw podstawowych w zbio-
rze komend sterowania autpilotem lub w zbiorze trajektorii lotéw, ktére ma on
realizowa¢. Pod pojeciem modutu podstawowego rozumie sie tu element komendy
lub trajektorii, mozliwy do zrealizowania przez ukitad automatycznego sterowania.
Moduty podstawowe powinny mie¢ nastepujace cechy:

= powinny tworzy¢, o ile jest to mozliwe, zamkniete catosci odpowiadajace
podstawowym manewrom sterowanego statku powietrznego,

= powinny umozliwia¢ komponowanie z nich dowolnych' manewroéw lub trajek-
torii,

= muszg zapewni¢ whasciwa reakcje statku powietrznego na wszystkie mozliwe
komendy, polecenia lub sygnaly sterujace,

= spos6b wykonania przez sterowany obiekt manewrdw powinien by¢ na tyle
zblizony do sposobu pilotowania przez cztowieka, aby mégt on w dowolnym
momencie przejgé¢ sterowanie od ukladu automatycznego (ten warunek od-
nosi sie szczegdlnie do statkéw powietrznych pilotowanych przez cztowieka),

= manewry wykonywane przez statek powietrzny sterowany autopilotem musza
by¢ bezpieczne dla jego konstrukgji i tadunku,

= powinno sie dgazy¢ do minimalizacji ilosci modutéw podstawowych, co znacz-
nie uprosci strukture czesci logicznej autopilota.

Jak stad widac¢ tworzenie modutéw podstawowych nie jest celem samym w so-
bie, a ma stuzy¢ optymalizacji uktadu automatycznego sterowania. Trudno jest
jednoznacznie okresli¢ co moze by¢ modutem podstawowym, jaka trajektoria czy
komenda. Zalezy to od rodzaju zadan stawianych przed autopilotem i zakresu
jego pracy, a takze od typu sterowanego statku powietrznego. Kazdorazowo, w
zaleznosci od zmian w funkcjach autopilota lub cech sterowanego obiektu, nalezy
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od nowa przeprowadzi¢ analizg uktadu automatycznego sterowania pod katem wy-
dzielenia nowego zestawu modutéw podstawowych.

Etap analizy jest niezwykle wazny dla catego procesu projektowania autopilota.
Niezbedne jest w nim pewne doswiadczenie w dziedzinie automatyzacji sterowania
ruchem statkéw latajacych oraz znajomos$¢ zjawisk zachodzacych podczas lotu
obiektu sterowania.

3.2. Synteza ukifadu

Synteza powinna zakonczy¢ sie sformutowaniem praw sterowania serwomecha-
nizmami wychylajagcymi odpowiednie powierzchnie sterowe lub organy sterowania
statku powietrznego. Mozna w niej wyro6zni¢ nastepujace etapy:

= lgczenie modutéw podstawowych w sekwencje umozliwiajace wykonanie
przez obiekt sterowania najprostszych manewréw. Tworzy sie w ten sposob
prawa sterowania stuzgce do automatycznego sterowania statkiem powietrz-
nym podczas tych manewrow,

* fgczenie tak wygenerowanych prostych praw sterowania w bardziej rozbudo-
wane ich sekwencje, wspolne dla wielu rodzajéw manewréw statku powietrz-
nego. Ten etap przebiega na przemian z analizg spsobu i jakosci realizacji
tych faz latu.

Dazenie do prostoty praw sterowania wynika z do$wiadczenia. Na ogét im
prostsza jest postac¢ praw sterowania tym tatwiej i w bardziej kontrolowany sposob
mozna dokona¢ syntezy uktadu sterowania silnie nieliniowym obiektem, jakim jest
statek powietrzny.

4. Przykiad zastosowania metody
4.1. Analiza ukfadu

4-1.1. Blok przetwarzania komend

Wykorzystujac opisana metode analizy i syntezy opracowano autopilota steru-
jacego lotem poddzwiekowego samolotu bojowego. Omawiany autopilot byt pro-
jektowany dla symulatoréw walki powietrznej i szkolenia nawigatoréw naprowa-
dzania, do sterowania samolotami-celami i samolotami walczacymi z éwiczacymi
pilotami [7]. W rzeczywistym naprowadzaniu mamy do czynienia z zestawem 140
komend, a kazdg z nich autopilot musi "rozumieé¢”. Komendy majg rézng po-
sta¢, od najprostszej "Zwieksz wysoko$¢ o h metréw”, poprzez ztozone "Zwieksz
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wysoko$¢ o h metréw, z predkoscig wznoszenia w m/s, zmieniajac predkos¢ do
V km/h, z wyjsciem na kurs ip°, z przechyleniem vX”*az do komend wykona-
nia akrobacji lotniczych lub ztozynych manewréw typu "Wykonaj pétprzewrét do
wyoskosci h m” lub "Wej$¢ na drugi krag”.

Dla celéw syntezy autopilota nalezy wyodrebni¢ sposréd wszystkich komend
pewne podstawowe, wspolne elementy, ktére umozliwityby prawidtowe wykonanie
komend nawigatora. Na podstawie analizy komend wyodrebniono nastepujace
podstawowe moduty komend:

« zmien parametr lotu (wysokos$¢, predkosé lub kurs samolotu) do wartosci

zmien parametr lotu o

zmien parametr lotu z predkoscig zmiany ...,

zmien predko$¢ zmiany parametu lotu o

kierunek zmiany parametru lotu,

charakterystyki obszaru, nad ktérym symuluje sie loty.

Wszystkie komendy zrealizowano jako kombinacje tych podstawowych modu-
t6w. Wymagato to opracowania efektywnego algorytmu- analizy komend i ich
przeksztatcenia.

4-1.2.  Wyznaczanie uchybéw

Z punktu widzenia fatwosci analizy jakosci sterowania korzystnie jest, gdy w
poszczego6lnych prawach sterowania mamy mozliwie mato sygnatéw uchybu. W
tym przypadku minimaitna ilo$¢ sygnatéw uchybu byta wyznaczana przez strukture
komend instruktora. Nalezato tak dobra¢ sekwencje wykonywanych modutéw ko-
mend, by nie nastgpito zaburzenie stabilnosci lotu samolotu. Uchyby wyznaczane
byty z ogélnej zaleznosci:

uchyb = warto$¢ zadana - warto$¢ aktualna.

Wart$¢ zadana byta wprowadzona bezposrednio jako parametr komendy in-
struktora lub wyznaczana w bloku przetwarzania komend wedtug odpowiednich
algorytmow. Wartos$¢ aktualna parametru lotu wyliczana byta w programie symu-
lacji lotu sterowanego samolotu-celu.

4.2. Synteza ukiadu

Dokonujac syntezy ukfadu automatycznego sterowania lotem samolotu zgodnie
z metoda opisang w rozdziale 3 uzyskano prawa sterowania wysokoscig i predkoscig
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lotu oraz przechyleniem i odchyleniem samolotu. Prawa sterowania poszczegol-
nych kanatach majag postac:

— w kanale predkosci

gdzie:
iv
Kv
Ti
\/4
\c

7» = Kv(Vt - Ve) - TiVc, (4.1)

- predkos¢ zmian potozenia dzwigni sterowania silnikami,
- wspéiczynnik wzmocnienia,

- wspoétczynnik ttumienia,

- predkos¢ zadana,

- predkos¢ aktualna lotu,

— w kanale wysokosci

7*

gdzie:
iw
Ki
Ti

@eoQ I I I

= Kh{Et- H)+ KN(HZ- H)- TjjH + Ke(0x- 0)- Tfi, (4.2)

- predkos¢ zmian wychylenia drazka w kierunku podtuznym,
- wspoétczynniki wzmocnienia,
- wsp6iczynniki ttumienia,

- wysokos¢ zadana,

- aktualna wysokos$¢ lotu,

- zadana predko$¢ pionowa,

- predkos¢ pionowa,

- przyspieszenie pionowe,

- zadany kat pochylenia,

- aktualny kat pochylenia,

- predkosé katowa pochylania,

— w kanale odchylenia

gdzie:
ik
P
i>
Kk

ik = Kk/3- , (4.3)

- predkos$¢ wychylania sterownicy noznej,
- kat slizgu,

- predkos¢ katowa odchylania,

- wspoiczynnik wzmocnienia,

- wspédtczynnik ttumienia,
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— w kanale przechylania

il = KL(9Z-9) + ff#(*, - *) - - TH## (4.4)
gdzie:

i - prekos¢ wychylania lotek,
9Z - zadany kurs,
9 - aktualny kurs,
*z - zadany kat przechylenia,

- aktualny kat przechylenia,

- predkos¢ katowa przechylania,

- przyspieszenie kgtowe przechylania,
Ki - wspdtczynniki wzmocnienia,
Ti - wspdtczynniki thumienia.

5. Whnioski

1. Opisana metoda analizy i syntezy uktadu automatycznego sterowania samo-
lotem umozliwia zaprojektowanie systemu sterowania lotem wspotpracuja-
cego z innymi uktadami poktadowymi, jak na przykitad: uktad nawigacyjny,
uktad sterowania uzbrojeniem pokiadowym, naziemne systemy radiowe. Mo-
zna w ten sposob stworzy¢ zintegrowany system automatycznie sterujacy
catym lotem samolotu.

2. Autopilot zaprojektowany opisang metodg moze by¢ sterowany za pomoca
roznych zrodet informacji. Umozliwia to jego zastosowanie w roznych
istniejgcych i nowo projektowanych typach samolotéw.

3. Zaproponowana metoda moze znalez¢ zastosowanie przy projektowaniu uk-
tadéw automatycznego sterowania ruchem innych obiektéw, jak na przyktad
Smigtowce, rakiety, pojazdy.

4. Opisana metoda projektowania uktfadu automatycznego sterowania lotem sa-
molotu oraz opracowany zgodnie z nig model autopilota moga znalez¢ szersze
zastosowanie. Moga one stanowi¢ podstawe teoretyczng do:

= syntezy systemu automatycznego sterowania ziozonym ruchem prze-
strzennym samolotu (np. podczas akrobacji, walki powietrznej),

= syntezy systemu automatycznego sterowania lotem samolotu za pomocg
komend wydawanych glosem, majacych taka strukture jak komendy
wydawane pilotowi.
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. Duzym ulatwieniem w stosowaniu tej metody byloby opracowanie specja-
lizowanego jezyka stuzacego do programowania autopilotéw, zblizonego w
swoicli funkcjach do jezykéw programowania robotéw. W znacznym stopniu
zautomatyzowatoby to proces syntezy autopitota i umozliwito projektowa-
nie jego elastycznej struktury bezposrednio przez uzytkownikéw. Jednak to
zagadnienie wymaga jeszcze wielu dodatkowych badan.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

SYSTEM SYMULATORA WALKI POWIETRZNEJ1

Cezary Szczepanski
Janusz Gajda

Politechnika Warszawka

Zbigniew Zagdanski

Instytut Techniczny Wojtk Lotniczych, Warszawa

1. Wstep

Metoda treningu walki powietrznej na rzeczywistym obiekcie latajacym i
naziemnym systemie radiolokacyjnym jest droga, nieefektywna i nie zapewnia
wiasciwego poziomu bezpieczenstwa trenujgcych zespotéw ludzkich. Aby zapewnié
mozliwos¢ treningu walki powietrznej przy tej metodzie nalezy postawi¢ w stan
gotowosci conajmniej pare samolotéw, naziemny system radiolokacyjny i stuzby
lotniskowe na czas nie krotszy niz 4 godziny. Metoda ta nie pozwala ponadto
na trening walki powietrznej z potencjalnym przeciwnikiem, jak réwniez na za-
stosowanie szeregu podstawowych srodkéw walki radioelektronicznej. Z uwagi na
konieczno$¢ ekonomizacji metod treningu lotniczego i poprawe jego efektywnosci
jedynym rozwigzaniem jest trening z wykorzystaniem srodkéw naziemnych - sy-
mulatoréw walki powietrznej. Przedstawiony w pracy system symulatora walki
powietrznej jest jednym z wielu mozliwych rozwigzan tego problemu - dla walki
powietrznej toczonej z wykorzystaniem poktadowego celownika radiolokacyjnego i
naziemnych systeméw naprowadzania.

=2 Koncepcja budowy symulatora

Schemat blokady symulatora walki powietrznej umozliwiajgcego trening ze-
spotu: pilot samolotu mysliwskiego - nawigator naprowadzania - instruktor przed-
stawiony zostat na rys.l.

1Referat wygtoszony na IV Ogélnopolskiej Konferencji *Mechanika w Lotnictwie”
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ISP - interfejs stanowiska pilota, IPCR - imitator poktadowego celownika
radiolokacyjnego, IPP - imitator przyrzgdéw poktadowych, OSC - organy sterowania
poktadowa stacja radiolokacyjng, OSS - organy sterowania samolotem, P - pilot,

WR - wskaznik radiolokacyjny, GSR - generator sygnatéw radiolokacyjnych, N -
nawigator parametréw lotu, MPL - monitor parametréow lotu, MS - monitor systemowy,
R - rejestrator (drukarki tub plotter), K - klawiatura, | - instruktor, It - imitator
tacznosci radiowej, OU - oprogramowanie uzytkowe.

Symulator posiada budowe modutowg i sklada sie z nastepujgcych modutéw
stanowiska pilota (SF), stanowiska nawigatora (SN), przelicznika (PS) i stanowi-
ska instruktora (SI) i oprogramowania uzytkowego (OU). Stanowisko pilota wy-
posazone jest w podstawowe organy sterowania lotem samolotu (OSS), organy ste-
rowania poktadowsg stacja radiolokacyjng (OSC) imitator pokfadowego celownika
radiolokacyjnego (IPCR) i imitator lotniczych przyrzadéw pokiadowych (IPP).
Stanowisko to jest uproszczong kopig architektoniczng kabiny samolotu bojowego
danego typu. Dynamiczna tablica przyrzadéw (IPP) i celownik poktadowy (IPCR)
odwzorowywane sg na dwoch monitorach ekranowych pracujgcych w trybie gra-
ficznym. Stanowisko (SP) potaczone jest przez specjalistyczny interfejs (ISP) z
przelicznikiem (PS) a poprzez imitator tgcznosci radiowej (IL) ze stanowiskiem
nawigatora (SN) i instruktora (Sl). Przelicznik (PS) jest zespotem 2 mikrokom-
puteréw klasy IBM PC XT i AT wyposazonych w koprocesory, karty graficzne
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Hercules i CGA, dyski twarde i elastyczne oraz karty wejscia - wyjscia. Przelicz-
nik wspotpracuje ze stanowiskiem nawigatora (SN) i instruktora (SI). Stanowisko
nawigatora (SN) wyposazone jest we wskaznik radiolokacyjny (orginatny lub imita-
tor - WR) i generator sygnatéw radiolokacyjnych (GSR) bedacy specjalistycznym
interfejsem dla oryginalnego wskaznika radiolokacyjnego. Stanowisko instruktora
(S1) wyposazone jest w standardowe urzgdzenia informatyki. Sa to: klawiatura
sterujgca (K), monitory pracujace w trybie graficznym - (MR) i (MS) oraz rejestra-
tor (R). Monitor (MPL) stuzy do prezentacji obrazu - celownika radiolokacyjnego
lub dynamicznej tablicy przyrzadéw mysliwca; (MS) jest monitorem systemowym.
Role rejestratora moze petni¢ drukarka lub plotter. Oprogramowanie uzytkowe
(OU) zawarte w pamieci przelicznika zawiera nastepujace bloki programowe: opro-
gramowanie systemowe (OS), oprogramowanie wskaznika radiolokacyjnego (OW),
opragramowanie stanowiska instruktora (Ol), oprogramowanie celownika radiolo-
kacyjnego (OR), oprogramowanie dynamiki mysliwca (OM), oprogramowanie dy-
namiki celu powietrznego (OC), oprogramowanie oceny wynikéw treningu (OT) i
oprogramowanie testujgce (OE) (por. rys.2).

Rys. 2. Schemat blokowy oprogramowania uzytkowego symulatora walki powietrznej,
gdzie: OU - oprogramowanie uzytkowe, OS - oprogramowanie sterujgce, OT -
oprogramowanie oceny wynikéw treningu, Ol - oprogramowanie stanowiska instruktora,
OW - oprogramowanie stanowiska nawigatora, OR - oprogramowanie symulujgce prace
poktadowej stacji radiolokacyjnej, OM - oprogramowanie symulujace dynamike lotu
mysliwca, OC - oprogramowanie symulujgce dynamike lotu celu powietrznego, OE -
oprogramowanie testujgce, OP - oprogramowanie warunkow poczatkowych i scenariusza
treningu

W bloku symulujacym dynamike celu powietrznego (OC) wyr6znia sie pro-
gramy: dynamiki lotu celu (DC), identyfikacji komend nawigatora (IKN), dekodo-
wania komend nawigatora (DKN) i 4 kanatowego pseudopilota (PP) - (por.rys.3).
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Rys. 3. Schemat blokowy oprogramowania symulujgcego dynamike celu powietrznego,

gdzie: OC - oprogramowanie symulujace dynamike celu powietrznego, IKN - program

identyfikacji komend nawigatora, DKN - program dekodowania komend nawigatora,
PP - pseudopilot, DC - dynamika lotu celu powietrznego

3. Zasada dziatania symulatora

Po zaincjowaniu pracy systemu przez instruktora i sprawdzeniu gotowosci
urzadzen za pomocag oprogramowania testujgcego (OE) instruktor okresla warunki
treningu, wprowadzajac typy symulowanego celu, poczgtkowe parametry lotu celu i
mysliwca. Wowczas na wskazniku radiolokacyjnym (WR) pokaze sie zobrazowanie
przestrzeni powietrznej ze wzajemnym potozeniem celu i mys$liwca, na wskazniku
celownika (IPCR) radiolokacyjny obraz przestrzeni widzianej przez poktadowg
stacje radiolokacyjna (jezeli pilot wigczyt imitator), na tablicy przyrzadéw (IPP) -
dynamiczny obraz podstawowych przyrzadéw poktadowych mysliwca, a na moni-
torach instruktora - obraz wg zgdanej opcji. Pilot sterujgcy samolotem za pomocag
organdéw sterowania generuje cigg sygnatéw przetwarzanych przez oprogramowa-
nie mysliwca (OM) na cigg parametréw kinematycznych okreslajgcych lot samo-
lotu, na podstawie ktdrych oprogramowanie celownika (OR) okre$la przestrzen
powietrzng obserwowang przez pokiadows stacje radiolokacyjng, a oprogramowa-
nie wskaznika (OW) - potozenie mysliwca na ekranie wskaznika nawigatora. Na-
wigator obserwujac na ekranie wskaznika (WR) wzajemne potozenie przestrzenne
mysliwca i celu naprowadza mysliwiec na cel za pomocg komend przekazywanych
fonig z wykorzystaniem imitatora fgcznosci (I&) i steruje celem podajac instrukto-
rowi (I) fonig za pomocg imitatora tgcznosci komendy ze standardowego zestawu
komend nawigatora naprowadzania. Pilot wykonuje komendy nawigatora sterujac
mysliwcem az do uzyskania kontaktu radiolokacyjnego z celem, po czym steruje
wg sytuacji powietrznej obserwowanej na wskazniku celownika pokitadowego az
do uzyskania przechwycenia celu i wykonania ataku. Instruktor moze w trakcie
treningu zasymulowac rézne postacie zaktdcen radiolokacyjnych z uprzednio okre-
$lonego zestawu.

Instruktor steruje lotem celu powietrznego, wprowadzajac z klawiatury (K)
komendy otrzymywane od nawigatora (NN) - wg standardowego schematu.

Komendy te przejmowane przez program (IKN) sg identyfikowane a nastepnie
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dekodowane przez program (DKN) do postaci (3.1):

3.1)
gdzie:
S(t) - wektor sterowania,
\% predkos¢ lotu,
H wysokos¢ lotu,
. katy lotnicze,
t czas.

Tak okreslony wektor sterowania z uwzglednieniem sprzezenia zwrotnego (por.
rys.3) przekazywany jest do programu symulacji pseudopilota (PP) sterujgcego
lotem celu powietrznego.

Pseudopilot jest czterokanatowym modelem adaptacyjnego autopilota uwzgled-
niajacego charakterystyki dynamiczne pilota i mechanizméw wykonawczych.

Postac (3.1) wektora strowania S(t) przetwarzanajest przez program symulacji
pseudopilota (PP) na postaé¢ (3.2) z uwzglednieniem sprzezenia zwrotnego (por.
rys.3):

6p(t) = [%(<), Sv (1), (1), 6T(D)] , (3.2)
gdzie:
£p(z) - wektor sterowania lotem celu,
~ kat wychylenia steru wysokosci,
6v - kat wychylenia steru kierunku,
Si - kat wychylenia lotek,
6t ~ kat DSS,
t - czas.

Na podstawie postaci (3.2) wektor Sp(t) programu symulacji dynamiki lotu
celu powietrznego okresla potozenie przestrzenne celu i parametry jego lotu w
czasie:

*c(t)  Ye(t) Be(b)
VIZT)  vpe® Wit

Al = nxc(t) (*)  nzce(t) (3:3)
P M) m
gdzie:
A(t) macierz stanu celu,
X(t),Y (t),H (1) wsp6trzedne liniowe celu,
Vrze(0 .~ (0, Ve(*) predkosci liniowe celu: rzeczywista, przyrza-
dowa, wznoszenia,
nxc(®), ThQt), nzc(t) przyspieszenia liniowe,
Vc(t)Ac(t),0c{t) wspotrzedne kagtowe celu,

t czas.
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Wspédtrzedne celu przekazywane sg do programéw: symulacji wskaznika ra-
diolokacyjnego (OW), poktadowej stacji radiolokacyjnej (OR) i instruktora (01),
gdzie generowane jest zobrazowanie przestrzenne celu i wysSwietlane na imitatorze
celownika, wskaznika nawigatora i monitorze instruktora.

Instruktor moze zatrzymacé prace systemu, ponownie uruchomi¢, powtdrzyé
wielokrotnie dana sytuacje oraz zarejestrowac¢ przebieg treningu. Po zakonczeniu
treningu instruktor uruchamia oprogramowanie oceny wynikéw treningu (OT),
ktére analizuje i oceniajego przebieg oraz archiwizuje potrzebne dane. Caly system
pracuje w czasie rzeczywistym.

4. Problemy naukowo-badawcze

Warunki pracy systemu symulatora w czasie rzeczywistym na powszechnie
dostepnym w kraju sprzecie mikrokomputerowym (IBM PC XT i AT) wymagajg
specyficznego podejscia przy tworzeniu modeli cyfrowych poszczegélnych modutéw
systemu i rozwigzania wielu zagadnienn kardwareowych.

Podstawowym zagadnieniem przy tworzeniu takiego systemu byto zamodelowa-
nie automatycznego sterowania celem powietrznym i recznie sterowanego mysliwca,

4.1. Sterowanie mysliwcem

Nalezato rozwigza¢ nastepujace problemy:

1. opracowanie programu graficznego, pracujacego w czasie rzeczywistym,
imitujgcego dynamiczng tablice przyrzadéw poktadowych,

2. opracowanie hardwarowego interfejsu obstugi organéw sterowania samolo-
tem,

3. opracowanie programu obstugujgcego transmisje danych pomiedzy mikro-
komputerami IBM PC XT - AT oraz (SP) i (SlI),

4. opracowanie programu symulacji dynamiki lotu mysliwcem na IBM PC AT
pracujgcego w czasie 0.4 r.t.

Na szczeg6lng uwage zastuguje problem przestawiony w punkcie (4). Wymaog
0.4 r.t. przy realizacji petli programowej spowodowat koniecznos¢ przeprowadze-
nia badan jakosciowych modelu dynamiki symulowanego samolotu. Dysponujgc
modelem opracowanym wg klasycznych zasad dynamiki lotu, zweryfikowanym w
oparciu o badania w locie, przeprowadzono badania wptywu poszczegolnych ele-
mentéw sktadowych tego modelu na doktadno$¢ symulacji lotu samolotu. Badania
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przeprowadzono dla kolejnych manewro6w przestrzennych takich jak: lot ustalony,
zakrety, rozpedzanie, wznoszenie, petla, zawrdt bojowy. Poréwnywano parame-
try lotu modelu w kolejnych uproszczeniach z parametrami modelu pierwotnego
okreslajac optymalny poziom uproszczeh tak potraktowanego modelu. Nastepny
krok to opracowanie szybkiej procedury catkujgcej réwnania ruchu samolotu za
pomocg metody statokrokowej typu predyktor-korektor. Taki tok postepowania
pozwolit - w jezyku Fortran - na osiagniecie zatozonego czasu obliczen pojedynczej
petli programowej, przy zatozonych warunkach sprzetowych i wymaganej wierno-
$ci symulacji. Przejscie na jezyk C pozwolito zmniejszy¢ ten czas dwukrotnie bez
optymalizacji programu.

4.2. System automatycznego sterowania celem powietrznym

Nalezato opracowac

= program symulujacy dynamike lotu celu powietrznego, sterowanego ze-
stawem 180 standardowych komend nawigatora naprowadzania, pracujacy
w czasie 0.6 r.t. na mikrokomputerze IBM PC AT, przy zatozeniu, ze
doktadnos¢ okreslania wspotrzednych liniowych celu bedzie o rzgd mniejsza
niz dla mysliwca.

Przy okreslaniu modelu dynamiki lotu celu przyjeto metode postepowania jak
dla mysliwca (por. pkt.4.1).

Oprdcz tego nalezato opracowac¢ programy: identyfikacji komend nawigatora,
dekodowania tych komend na posta¢ zrozumiatg dla pseudopilota oraz program
symulacji pseudopilota sterujgcego lotem celu powietrznego wg zadanej komendy.
Ze wzgledu na zakres zmian parametrow lotu (4.4): ,

Mic = «360° n€(-co,+00) [deq],
<ie= n180° ne (~o00,+00) [ded],
9C= rc90° n £ (-00,+00) [deq],
Hc G< 0,15000 > [m] , (4.1)

Ve €< 60,220 > [m/s] ,
Wwe €< —30,30 > [m/s] ,

oraz na konieczno$¢ wykonywania skomplikowanych manewréw przestrzennych
(petla, zwrot bojowy, spirala, przewrot, potpetla, wywrot) okazato sie niemozliwe
opracowanie jednolitej struktury 4 kanalowego autopilota o statych lub modyfi-
kowanych nastawach dla realizacji zatozonego celu w catym zakresie parametrow
lotu.
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Niezbedne okazato sie opracowanie szeregu autopilotow o réznej strukturze,
realizujacych rézne prawa sterowania o modyfikowanych nastawach - w zaleznosci
od rodzaju wykonywanego manewru i aktualnych parametréow lotu (H,V).

Tak opracowany zestaw autopilotéw uzupetnionych o charakterystyki mecha-
nizmoéw wykonawczych i pilota operatora stanowi model pseudopilota sterujgcego
celem powietrznym.

Model pseudopilota wraz z pozostatymi modelami stanowit merytoryczne
rozwigzanie problemu symulacji sterowanego lotu przestrzennego celu powietrz-
nego uwzgledniajacego dynamike realnego samolotu. Zesp6t programéw: pseudo-
pilota, identyfikacji i dekodowania komend oraz dynamiki lotu celu zrealizowanych
w jezyku Fortran pozwolit na osiggniecie zatozonego czasu trwania pojedynczej
petli programu przy zatozonych warunkach sprzetowych i wymaganej doktadnosci
symulacji.

Przejscie na jezyk C pozwolito zmniejszy¢ ten czas dwukrotnie - bez optyma-
lizacji programu.

5. Whnioski

1. Przedstawione w pracy rozwigzanie symulatora watki powietrznej jest jed-
nym z mozliwych rozwigzan technicznych problemu treningu personelu lot-
niczego w zakresie naprowadzania statkéw powietrznych i waltki z wykorzy-
staniem poktadowego celownika radiolokacyjnego.

2. Modutowa budowa symulatora umozliwia rozwdj i modyfikacje systemu.

3. Zastosowanie powszechnie dostepnego sprzetu mikrokomputerowego umoz-
liwia osiagniecie niskiej ceny urzgdzenia i niskiego kosztu godziny treningu.

4. Szczegblne znaczenie przy opracowaniu symulatora miato sformutowanie mo-
delu dynamiki lotu celu powietrznego i modelu dynamiki lotu mysliwca,
pracujacych w czasie rzeczywistym, sterowanych za pomocg zestawu komend
nawigatora.

5. Podana w pracy metoda formutowania modelu mysliwca i celu moze znalez¢
zastosowanie przy opracowaniu analogicznych modeli dla dowolnego typu
samolotu.

6. Dla symulacji celu i mys$liwca osiggnieto czas realizacji pojedynczej petli
programu na IBM PC AT réwny 0.8 r.t. - réwnoczes$nie przy identycznie
okreslonych modelach dynamiki lotu obu obiektéw.
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1. Wstep

Jednym z podstawowych wymagan stawianych przed samolotami bojowymi
jest uzyskanie wysokiej manewrowosci. Pocigga to za sobg potrzebe uzyska-
nia przez uktad dostatecznie duzej sity nosnej. W przypadku duzych predkosci
poddzwiekowych zakres uzytecznej sity no$nej ograniczony jest wystapieniem buf-
fetingu na $rednim lub silnym poziomie, badZz pogorszeniem czy tez utratg statecz-
nosci.

Zastosowanie skrzydta skosnego umozliwia zwiekszenie liczby Macha wzrostu
oporu oraz liczby Macha poczatku buffetingu konstruowanego uktadu. Jednak na
zewnetrznej czesci takiego skrzydia obserwujemy wystgpienie niekorzystnego tzw.
efektu koncowego. Charakteryzuje sie on miedzy innymi tym, ze w zewnetrznej,
wzdtuz rozpietosci, czesci skrzydta obserwujemy szybszy wzrost podcisnien oraj
przesuniecie sie potozenia maksymalnego podci$nienia w kierunku krawedzi natar-
cia. Powoduje to zmniejszenie badz utrate skosu izobar w tej czesci skrzydia co w
konsekwencji prowadzi do wczes$niejszego wystgpienia fali, a nastepnie oderwania
spowodawanego szybkim wzrostem intensywnosci fali. Wigze sie z tym wystgpienie
bufftingu oraz pogorszenie, badZo utrata efektywnosci lotek.

W ramach prac nad samolotem szkolno-bojowym opracowano w Instytucie
Lotnictwa kilka wariantéw skrzydet - rys.l. Gtdwne z nich to:

* najstarsze z zaprojektowanych skrzydto zbudowane na bazie klasycznych pro-
fili NACA 64A010 i NACA 64A210 [1] zastosowane na samolocie 1-22,

= studialne skrzydto W -1 [2,3] realizujgce koncepcje skrzydia. "roof-top”,

1Referat wygtoszony na V Ogolnopolskiej Konferencji ‘Mechanika w Lotnictwie*
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Rys. 1. Poréwnanie geometrii obrysu skrzydet zaprojektowanych w Zaktadzie
Aerodynamiki w latach osiemdziesigtych

= skrzydio P1-6 [4,5] realizujgce hybrydowg koncepcje skrzydta "roof-top”, ze
skrzydtem typu ”peake”,

= studialne skrzydto T-12 [6,7] realizujace koncepcje skrzydta nadkrytycznego.

Wszystkie powyzsze konstrukcje charakteryzujg sie statym lub prawie statym
rozktadem grubosci wzglednej wzdtuz rozpietosci. Badania obliczeniowe oraz eks-
perymentalne wskazly, ze w zakresie duzych predkosci poddzwiekowych poczagtek
tworzenia sie fali uderzeniowej oraz inicjalizacja oderwania przeptywu nastepuje w
czesci zewnetrznej skrzydta. Wyjatek stanowi skrzydto P1-6. Jednak w rozpatry-
wanym obszarze skrzydta jego obrys rdézni sie zasadniczo od pozostatych konstruk-
cji. Uksztattowanie koncowki skrzydta wedtug koncepcji Bagley’a [8] pozwolito na
ostabienie opisywanych niekorzystnych zjawisk.

Wydaje sig, ze mozliwosci poprawy pola przeptywu w zakresie duzych predkosci
poddzwiekowych i okotodZzwiekowych mozna upatrywa¢ w koncepcji aerodyna-
micznej skrzydta o zmiennej grubosci wzglednej wzdtuz rozpietosci. Zmniejsze-
nie grubosci skrzydta w jego zewnetrznej czesci powinno obnizy¢ podci$nienia na
krawedzi natarcia i poprawi¢ uklad izobar, co w konsekwencji powinno wptynaé
na wiasnosci aerodynamiczne skrzydta. Niejakim tego potwierdzeniem sa wy-
niki analizy wspotczesnych konstrukcji samolotéw szkolno-bojowych i szturmo-
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wych zamieszczonej w pracy [9]. Wiekszo$¢ z nich, zwilaszcza projektowane na
wieksze predkosci poddzwiekowe, ma skrzydta o zmiennej wzdtuz rozpietosci gru-
bosci wzgledne;j.

Celem ninieszej pracy jest zbadanie metodami obliczeniowymi mozliwosci
poprawy wiasnosci aerodynamicznych skrzydta w zakresie predkosci transonicz-
nych, poprzez jego rekonstrukcje wprowadzajgcg zmienny wzdtuz roktadu grubosci
wzglednej. Do analizy wybrane zostato skrzydto nadkrytyczne T-12.

2. Skrzydto nadkrytyczne T-12

Jest to skrzydio trapezowe o skosie X025 = 20°, wydluzeniu A = 5.1,
zbieznosci A = 0.42 oraz statej grubosci procentowej réownej 13%. Zostato ono
zaprojektowane numerycznie [6] a nastepnie przebadane w tunelu N-3 w zakresie
liczb Macha M = 0.3 — 0.9 [7]. Uzyskane rezultaty wykazaty, ze zaprojekto-
wane skrzydto spetnito zgdane wymagania konstrukcyjne oraz zasadniczo posiadato
dobre wihasnosci w zakresie pozakonstrukcyjnym. Badania wskazaly réwniez na
pewne mankamenty zaprojektowanej konstrukcji:

e rozw6j kryzyzu fatowego i tworzenie sie fati uderzeniowej nastepuje od
zewnetrznej czesci skrzydia - rys.3 - 5,

* dla Cz « 0.0 wskutek wczes$niejszego (rysunki 3,4) tworzenia sie fali uderze-
niowej na dolnej powierzchni skrzydta niz na gérnej, liczba Macha wzrostu
oproru jest mniejsza niz mozliwa do osiggniecia mimo, ze otrzymany rezultat
spetnia postawione wymagania konstrukcyjne
Mwo(Cz = 0.0) > Mwo(Cz = 0.4) - rys.8.

Oczekiwa¢ mozna, ze rekonstrukcja skrzydta T-12, polegajaca na wprowadze-
niu zmiennej (zmniejszajacej sie) wzdtuz rozpietosci grubosci wzglednej skrzydta,
pozwoli na wyeliminowanie powyzszych mankamentéw oraz ogélne podwyzszenie
zaréwno liczby Macha wzrostu oporu, jak liczby Macha poczatku bufftingu.

3. Skrzydio 13-11-09-08

Przeprowadzono rekonstrukcje skrzydta T-12. Zatozono arbitralnie rozkiad
grubosci wzglednej wzdtuz rozpietosci przyjmujac w przekrojach opisujace po-
wierzchnie skrzydta odpowiedno dla i) = 0.4, 0.8, 1.0 wartosci 11%, 9%, 8%.
Przeskatowano profile definiujace skrzydto w powyzszych przekrojach zachowujac
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jednak pierwotny ksztatt powierzchni szkieletowej skrzydta T—2. Tak zdefinio-
wane skrzydto oznaczono jako 13-11-09-08.

Oba skrzydta poddano obliczeniom dla wybranych liczb Macha z przedziatu
M = 0.6 & 0.87 oraz wspotczynnikoéw sity nosnej Cz = 0.0i Cz = 0.4 (konstruk-
cyjna warto$¢ wspétczynnika sity nosnej). Obliczenia przeprowadzono programem
bazujgcym na rozwigzaniu réwnania potencjatu zaburzen opisujagcym przeptyw
okotodzwigkowy.

4. Analiza wynikéw obliczen

Otrzymane wyniki obliczen pozwolity na ocene wybranych wkasnosci aerody-
namicznych badanych skrzydet w zakresie predkosci okotodzwiekowych.

4.1. Optyw gornej powierzchni analizowanych skrzydet

Dla konstrukcyjnej wartosci wspétczynnika sity nosnej Cz = 0.4 i liczb Ma-
cha M = 0.75, 0.77, 0.79, 0.81, 0.83, 0.85 przeprowadzono poréwnanie rozktadu
izobar na goérnej powierzchni obu skrzydet - rys.2 - 5. Rdéznice w obrazie optywu
zaznaczajg sie poczawszy od liczby Macha M = 0.77. Na skrzydle T-12 obserwu-
jemy poczatek tworzenia sie fali uderzeniowej, podczas gdy na skrzydle 13-11-09-
08 przeptywu jest jeszcze catkowicie bezuderzeniowy. Dla kolejnych liczb Macha
fala uderzeniowa widoczna jest na powierzchni obu skrzydet. Rézna jest jednak jej
intenstwnos¢ i lokalizacja. W przypadku skrzydta T-12 jest to obszar zewnetrzny
(lotkowy) skrzydta. Natomiast na skrzydle 13-11-09-08 przesunieta jest w obszar
srodkowy, blizej nasady skrzydta. Dla liczby Macha M = 0.83 fala uderzeniowa
0 umiarkowanej intensywnosci rozcigga sie jedynie na czesci rozpietosci skrzydia
podczas gdy na skrzydle T-12 obserwujemy silng fale uderzeniowg rozciggajaca
sie wzdtuz catej rozpietosci.

42. Optyw dolnej powierzchni analizowanych skrzydet

Dla wartosci wspotczynnika sity nosnej Cz — 0.0 i liczb Macha M = 0.75,
0.77, 0.79, 0.81, 0.83, 0.85 przeprowadzono poréwnanie rozktadu izobar na dolnej
powierzchni obu skrzydet - rys.4 -r 5. W obu przypadkach tworzenie fali uderze-
niowej szybciej nastepuje na dolnej powierzchni skrzydta niz na gérnej. Jednak
na skrzydle T-12 obserwujemy to poczawszy od liczby Macha M = 0.79. Za$ na
skrzydle 13-11-09-08 uwidacznia sie dopiero przy liczbie Macha M = 0.8?. Istotne
roéznice takze sg widoczne w intensywnosci oraz lokalizacji fali uderzeniowe;j.
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4.3. Liczba Macha poczatku buftingu

Obliczenia optwu oparte byly na potencjalnym, nielepkim modelu matema-
tycznym. Dlatego tez wyniki obliczenn nie pozwalaja na bezposrednie wyznacze-
nie gTanicy poczatku bufftingu. Analiza literatury wskazata jednak na mozliwo$¢
oszacowania poczatku wystepowania oderwania przeptywu na skrzydle spowodo-
wanego fala uderzeniowa, co bezposrednio pocigga za sobg wystepowanie buf-
ftingu. Do oszacowania liczby Macha poczatku bufftingu badanych skrzydet
uzyto pétempirycznych danych zaczerpnietych z pracy [10,11] (ciggata linia na
rys.6 -r 7). Na rysunkach naniesiono maksymalne lokalne wartosci liczby Macha
przed falg w wybranych przekrojach obu skrzydet. Oszacowania liczby Macha
poczatku bufftingu dokonano przez zestawienia potozenia wykreslonych wartosci z
danymi z pracy [10]. Tak uzyskane wartosci skorygowano wprowadzajgc poprawke
uwzgledniajaca skos skrzydta [11]. Zestawienie otrzymanych wynikéw przedstawia
ponizsza tabela:

skrzydto Cz=00 Cz=04
T-12 0.83 0.81
13-11-0&-08 0.86 0.84

4.4. Liczba Macha wzrostu oporu

Analiza zaleznosci wspétczynnika oporu falowgo w funkcji liczby Macha po-
zwolita na wyznczenie wartosci liczby Macha wzrostu oporu obu skrzydet. Wyniki
zestawiono w ponizszej tabeli:

skrzydto Cz=00 Cz=04
T-12 0.80 0.80
13-11-09-08 G.83 0.81

Nadmieni¢ trzeba, ze przedstawione w obu oméwionych zestawieniach wyniki
uzyskane dla skrzydta T-12 w przypadku wspétczynnika sity nosnej Cz — 0.4
dobrze korelujg sie z warto$ciami otrzymanymi w badaniach eksperymentalnych
w tunelu N-3 - rys.8. W przypadku wspotczynnika sity nosnej Cz = GG w
obliczeniach uzyskano wartosci nizsze niz w badaniach w tunelu.
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SkrzycRo T1—12 Skrzydto 13_11 09 O0s
Przekroje skrzydta : Przekroje skrzydia : Przekroje skrzydia :
powierzchnia go6r. doi. powierzchnia gér. doi. powierzchnia goér. doi.

= 0.000 * [0} N = 0.376 X X T = 0.836 n
= 0.237 * g 7 = 0.544 * 0 7 = 0.907 a O

Rys. 6. Porownanie lokalnej wartosci liczby Macha przed falg i potozenia fali na
skrzydtach T-12 i 13-11-09-08 dla wspotczynnika sity nosnej Cz —0.0 z zaleznoScig
charakteryzujaca oderwanie przeptywu za falg uderzeniowg [10]
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Rys. 7. Poréwnanie lokalnej wartosci liczby Macha przed fala i potozenia fali na
skrzydtach T-12 i 13-11-09-08 dla wspdtczynnika sity nosnej Cz = 0.4 z zaleznoScig
charakteryzujaca oderwanie przeptywu za falg uderzeniowa [10]
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Rys. 8. Zalezno$¢ liczby Macha wzrostu oporu i liczby Macha poczatku bufftineu
skrzydet T-12 i 13-11-09-08

Rys. 9. Poréwnanie zaleznosci wspdtczynnika momontu pochylajacego skrzydet T-12 i
13-11-09-68
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4.5, Wspodtczynnik momentu pochylajacego

Wptyw rekonstrukcji skrzydta na wspoélczynnik momentu pochylajacego
skrzydta ilustruje rys.9. Dla wspoétczynnika sity nosnej Cz = 0.0 réznice w wartos$-
ciach sa pomijatnie mate w catym zakresie badanych liczb Macha. Natomiast w
przypadku wspotczynnika sity nosnej Cz —0.4 korzystny wplyw rekonstrukcji za-
znacza sie zmniejszeniem wartosci wspotczynnika momentu Cm dla liczb Macha
powyzej M = 0.75.

5. WhniosKi

W badaniach obliczeniowych poréwnano dwa skrzydta rézniace sie charak-
terem rozkiadu grubosci wzglednej wzdtuz rozpietosci. Pierwsze jest skrzydiem
o statej grubosci wzglednej. Drugie za$ posiada zmienny rozkiad grubosci
wzglednej. Analiza uzyskanych wynikéw wskazuje na korzystny wptywu dru-
giego z rozwazanych rozktadéw na wiasnosci aerodynamiczne skrzydta w zakresie
predkosci okotodzwiekowych. Jego zastosowanie dato zwiekszenie wartosci liczby
Macha wzrostu oporu oraz liczby Macha poczatku buffetingu. Uzyskano réw-
niez korzystniejszy z punktu widzenia rozwoju kryzysu faiowgo rozkiad izobar -
ostabiono rozwéj fali uderzeniowej w zewnetrznej, totkowej, strefie skrzydta.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

EKSPERYMENTALNE BADANIA WPLYWU PLATOWCA NA
WSPOLCZYNNIKI AERODYNAMICZNE PODWIESZEN1

Jan Kacprzyk

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wstep

Skrzydto oddzialtywujgc na optyw zawieszonych pod nim podwieszen powoduje
zmiane ich charakterystyk aerodynamicznych w stosunku do charakterystyk dla
podwieszen izolowanych.

Wplyw ten jest istotny nie tylko z uwagi na zmiany wartosci wspétczynnikdéw
aerodynamicznych, ale réwniez z uwagi na zmiany jakosciowe w charakterze prze-
biegu wspétczynnikéw w funkcji kata natarcia.

"W pracy przedstawiono wyniki pomiaréw 6-ciu sktadowych wypadkowej sity
aerodynamicznej dziatajacej na podwieszany pod skrzydtem zbiornik paliwa. Cha-
rakterystyki zostaly pomierzone zaréwno dla podwieszenia izolowanego jak i za-
wieszonego pod skrzydiem na mostku zewnetrznym dla klap nie wychylonych i
wychylonych na kat 30°.

2. Warunki badan

Pomiary przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym o Srednicy 5 m Instytutu
Lotnictwa na modelu samolotu i podwieszen wykonanych w skali 1:4 przy predkosci
strumienia powietrza V = 40 m/sek. Liczba Reynoldsa odniesiona do cieciwy
aerodynamicznej modelu samolotu wynosita Re,./ = 1.8-106 oraz przy odniesieniu
do $rednicy modelu zbiornika paliwa Ree/ = 0.5 «106.

Pomiary skitadowych sity aerodynamicznej wykonano przy uzyciu 6-cio skia-
dowej wagi tensometrycznej wykonanej w Instytucie Lotnictwa do badan podwie-
szeh o zakresach:

sita no$na i boczna 80 N,

sita oporu 30 N,

1Referat wygtoszony na VV Ogoblnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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B Pomiar sit na. podwieszeniach izolowanych

Rys. 1. Uklad odniesienia
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moment przechylajacy 7 Nm,

momenty pochylajacy i odchylajagcy 21 Nm,
Wymiary wagi: $rednica 0.047 m; dtugosé¢ 0.181 m.
Wymiary modelu zbiornika paliwa:max srednica 0.131 m; dtugos¢ 0.752 m.
Uktad odniesienia przedstawiono na rys.l|

Wspébtczynniki aerodynamiczne odniesione zostaly do powierzchni przekroju
poprzecznego podwieszenia, oraz momenty do Srednicy podwieszenia.

3. Wyniki badan

3.1. Wspotczynnik sity oporu Cx —rys.2

[pod. 1" blov. Adelto(K)E0 «delto(k)-30

Rys. 2. Wspétczynnik sity oporu
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Przebieg wspétczynnika sity oporu w funkcji kata natarcia dla podwieszenia
zawieszonego pod skrzydiem, w stosunku do izolowanego, stosunkowo niewiele
zmienia sie z katem natarcia przy czym minimalna warto$¢ wspétczynnika oporu
wzrasta. Spowodowane jest to ukierunkowaniem i przyspieszeniem strug w poblizu
skrzydta przez co rzeczywisty kat natarcia podwieszenia nie odpowiada katowi
natarcia modelu samolotu jak réwniez zmienia si¢ w mniejszym stopniu.

Wychylenie klap powodujac zmiane rozktadu cisnien, zwkaszcza na tylnej czesci
podwieszenia, zmniejsza wartos¢ wspotczynnika sity oporu.

3.2. Wspotczynnik sity bocznej - rys.3

Rys. 3. Wspétczynnik sity bocznej

Dla podwieszen izolowanych warto$¢ wspotczynnika, w funkcji kata natarcia
wynosi zero. W badaniach eksperymentalnych jest to na ogét wartos¢ zblizona
do zera z uwagi na skonczona doktadnos$¢ wykonania podwieszen oraz ustawienia



Eksperymentalne badania wp¥ywu platowca. 515

wzgledem Kkierunku strumienia powietrza i wagi.

Dla podwieszenia zawieszonego pod skrzydiem wspdtczynnik ten moze przyjac
znaczne wartosci. Pojawia sie sita boczna dziatajgca w kierunku na zewnatrz
skrzydta (dla dodatniej sity nosnej modelu samolotu), ktéra ro$nie wraz ze wzro-
stem sity nosnej skrzydta (wzrost kata natarcia i wychylenia klap).

3.3. Wspobiczynnik sity nosnej Ccz - rys.4

2.5

2.0

1.5

0.5

0.0

-8 -4 0 4 8 12 16 20 24
Alfa
Opod. ‘L' izolow. ndelta(k)=0 odelta(k)=30

Rys. 4. Wspoétczynnik sity nosnej

Podobnie jak wspoétczynnik sity oporu réwniez wspdétczynnik sity nosnej, w
funkcji kata natarcia, przebiega bardziej ptasko niz dla podwieszenia izolowanego.
Wystepuje zmiejszenie pochodnej dcz/da a nawet zmiana znaku pochodnej.

Wychylenie klap powoduje ujemny przyrost sity nosnej na podwieszeniu.
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3.4. Wspétczynnik momentu przechylajacego Cmx - rys.5

-8 -4 0 4 8 12 16 20
Alfa
Dpod. 'L' tzolow. Adelta(k)=0 *de!lto(k)=30
Rys. 5. Wspétczynnik momentu przechylajacego

Wystepujg stosunkowo niewielkie zmiany wspoétczynnika momentu przechylaja-
cego z uwagi na to iz zbiornik paliwa jest ciatem osiowosymetrycznym z wyjatkiem
poziomego statecznika o niewielkiej powierzchni. Wieksze zmiany wspétczynnika
Cmx wystepujg dla podwieszen posiadajgcych dodatkowe powierzchnie zaktdcaja-
ce ich osiowosymetryczno$c np. dodatkowa betka w gornej czesci ciata

5. Wspdtczynnik momentu pochylajgcego Cmy - rys.6

2.0
*1.0
£ 0.0
° - 1.0

. 2.0

-3.0

Alfa
opod. 1' izolow. &delta(k)=0 $defta(k)=30

Rys. 6. Wspotczynnik momentu pochylajgcego

Dla podwieszenia izolowanego pochodna dCrriy/da przyjmuje znak ujemny -
ciato stateczne. Natomiast po umieszczeniu podwieszenia pod skrzydtem pochodna
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dCmy/da zmienia znak - ciato ze statecznego staje sie niestateczne. Wychylenie
klap powoduje dodatni przyrost wartosci Cm,.

3.6. Wspotczynnik momentu odchylajgcego Cm, - rys.7

Opod. *L° izolow. &delto(k)=0 odelto(k)=30

Rys. 7. Wspdtczynnik momentu odchylajacego

Dla podwieszenia izolowanego wspétczynnik ten powinien przyjg¢ wartosé
rowng zeru. Dla podwieszenia umieszczonego pod skrzydtem pojawia sie moment
odchylajacy, wywotany skosnym optywem dolnej powierzchni skrzydia.

4. Podsumowanie

Wptyw modelu ptatowca na charakterystyki aerodynamiczne podwieszen jest
istotny nie tylko z uwagi na duze zmiany wartosci wspoétczynnikéw aerodynamicz-
nych lecz réwniez z uwagi na zmiany w charakterze przebiegu wspétczynnikéw w
funkcji kata natarcia.

Podwieszenie bedace ciatem statecznym jako izolowane w obecnosci skrzydta
moze stac sie ciatem niestatecznym.

Z tych wzgledéw nie jest mozliwym korzystanie z charakterystyk aerodyna-
micznych podwieszen izolowanych do obliczen trajektorii lotu podwieszenia w jego
poczatkowej fazie lotu po zrzucie.
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A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military
trainer which, as a result of specific design,comprises jet
like handling qualities, maintaining low training costs,
charakteristic for turboprop power. Due to these features,
a wide training syllabus is possible, containing also the
phases normally executed on costly jets only. The jet-pilot
cues on a propeller driven plane are the result of the
following:

-alrtraft general geometry - low aspect ratio wing and
high surface loading, maintaining low draw and power
loading;

- cockpit Interior design, general arrangement and
instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.

A combined effect of the minimal overall dimensions, low
weight and high power, result in:

- excellent perfomance - both, level speed and jetlike
climb;

possibility to take significant underwing stores, giving a
wide spectrum of training tasks.

The aircraft consists of a semimonocoque all metal low
wing structure with retractable tricycle- type landing gear
and Is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).

It comprises systems like the electric, hydraulic,
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the
escape (ejection seats) systems.

An audio integrating system controls the audio services
from all the communication, navigation and interphone
systems. On customer demand, single or dual VHF, UHF
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to
be fully Instrumented and furnished according to
customer's specification. The optional equipment pattern
Includes various avionic and flight instrumentation
systems from simple ones, up to very sophisticated with
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and HUD Included.
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g
etc. may be installed.

Any other requirement of the customer, will be
investigated with great care. The manufacturer Is ready to
start talks concerning details of equipment any time.The
deliveries can start in about one year after contract
signing.
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UNIWERSALNEGO SYMULATORA LOTU O SZESCIU
STOPNIACH SWOBODY1

Jerzy Maryniak
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Politechnika Warszawska

1. Dynamiczne réwnania ruchu platformy w strukturze systemu
symulatora lotu - miejsce i rola

Zadaniem uniwersalnego symulatora lotu jest takie odtwarzanie dynamicznych
stanéw samolotu, aby w odczuciu osoby szkolonej, usytuowanej w kabinie plat-
formy symulatora, nastepowato mozliwie wierne odwzorowywanie reakcji psychicz-
nych, nerwowych, audiowizualnych i fizjologicznych, jakie towarzyszytyby jej w
warunkach rzeczywistych odpowiedajacych modelowanym warunkom lotu samo-
lotu.

Majacy sprosta¢ temu zadaniu symulator jest ztozonym uktadem, w ktdrego
sktad wchodzg miedzy innymi odpowiednie modele fizyczne i matematyczne obiek-
tow symulowanych, maszyny liczace zdolne do przeprowadzania obliczenn w czasie
co najmniej rzeczywistym oraz specjalne modele i charakterystyki psychoneuro-
fizjologicznych wiasnosci cztowieka [1].

Oczywistym faktem wynikajgcym z ograniczenn konstrukcyjnych symulatora
jest to, ze platforma symulatora nie moze w spos6b bezposredni "kopiowaé” dy-
namicznych stanéw samolotu. Niemozliwe jest bowiem aby mogta ona wykonywa¢
pewne rodzaje manewrdw, jak cho¢by przyktadowo - beczka. Jak juz wspomniano,
nie chodzi tu jednak o symulacje samych stanéw dynamicznych samolotu ale od-
czu¢ pilota jakie im towarzysza.

Wynika z tego konieczno$¢ istnienia w systemie symulatora specjalnego
modutu, ktéry korzystajac z modelu i charakterystyk psycho-neuro-fizjologicznych
pilota, dziatajac w sprzezeniu z modelami matematycznymi platformy i samolotu
okreslatby sposéb zadawania stanéw dynamicznych platformy realizujgcy odwzo-
rowanie rzeczywistych odczué¢ w czasie treningu w kabinie symulatora. Oczywi-
stym jest konieczno$¢ wykorzystania w pracy takiej jednostki wszelkich mozliwosci

1Referat wygtoszony na IV Ogdlnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie"
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wywotywania pozadanych odczué poprzez stosowanie réznych kombinacji bodz-
cow (progi wrazliwosci, symulacje wrazeh przez wywolywanie ztudzen), jak tez
uwzglednienie technologicznych ograniczen stawianych przez konstrukcje plat-
formy (ruchliwo$¢ mechanizméw, moce napedéw).

Jak wynika z powyzszego wprowadzenia, model dynamiki platformy w postaci
dynamicznych réwnan ruchu jest waznym elementem catego systemu symulatora
niezbednym do budowy ukiadu sterujgcego systemem.

Rys. 1. Schemat systemu symulatora

2. Budowa modelu dynamiki platformy symulatora lotu

2.1. Opis przyjetych wspétrzednych i ukladéw odniesienia

Ruch platformy opisany jest jednoznacznie za pomocg wspétrzednych i czasu
w przestrzeni zdarzen zwanej czasoprzetrzenia. Chwilowe potozenie platformy
jako ciala sztywnego okreslone jest przez potozenie $rodka jej masy wyznaczone
wzgledem nieruchomego ukiadu odniesienia i wyznaczong w odpowiedni spos6b
orientacje katowa.

Okreslenie potozenia obiektu wymaga w zwigzku z powyzszym wprowadzenia
nastepujacych uktadéw odniesienia, zaznaczonych na xys.2:

= nieruchomego uktadu grawitacyjnego zwigzanego z podtozem - OiXiyizi,
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Rys. 2. Uklad odniesienia

= uktadu grawitacyjnego 00gXgyg,zg zwigzanego z poruszajacym sie obiektem,
osiowo-réwnolegtego do uktadu nieruchomego i znajdujacego sie¢ w ustalonym
ruchu postepowym,

= uktadu o0XYyZ zwigzanego sztywno z poruszajacym sie obiektem, o poczatku
w dowolnie obranym punkcie o.

Zaktada sie dalej, ze przyjete ukiady wspo6trzedych sg uktadami prawoskret-
nymi.

Katy obrotu okreslaja jednoznacznie potozenie uktadu odniesienia ScisSle zwig-
zanego z obiektem wzgledem ruchomego uktadu grawitacyjnego réwnolegtego
do nieruchomego uktadu inercjalnego. Przyjete katy obrotu sa katami quasi-
Eulerowskimi, czyli samolotowymi.

Wspotrzedne liniowe okres$laja jednoznacznie potozenie biegunu uktadu odnie-
sienia sztywno zwigzanego z poruszajacym sie obiektem wzgledem nieruchomego
uktadu inercjalnego zwigzanego z podtozem.

Sktadowe wektoréw chwilowej predkosci liniowej V i katowej {1 w uktadzie
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odniesienia 0Xyz zwigzanym z obiektem sg nastepujace:

\Y (2.1)
W
gdzie: U- predko$é podtuzna, V - predkos$é boczna, W - predkos$é przemieszczen

pionowych,

=)
(2.2)

Q
R
gdzie: P - katowa predko$é¢ przechylania, Q - katowa predko$é¢ pochylania, A -
katowa predkos¢ odchylania.

Predkosci katowe P,Q, R, saliniowymi zwigzkami predkosci uogélnionych 43
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9, PO wspoétczynnikach zaleznych od wspétrzednych uogélnionych o postaci:

dqj)/dt 1 sin<fg®  cos O P
do/dt - o cos > —sin 9 Q (2.3)
drjj/dt 0 singsec9 cos 0 sec# R

Zwigzki kinematyczne miedzy predkosciami liniowymi mierzonymi w uktadzie
nieruchomym a sktadowymi predkosci U, V, W sag nastepujace:

dxi/dt
dyi/dt
dzi/dt
(2.4)

cos9ccsxp  sin9singeos\—cos<+#£siny) cos<£sinOcos”™ + sin~sint] '
cos 9sin sin €sin 0sin  -f cos ¥cos tj) cos Psin @sin ~ - sin $os ip

—sin 9 sin $cos 9 cos $xos 9

U

\

w

i macierz transformacji wystepujaca w zwigzku (2.6) oznaczana dalej jest A™N1.

2.2. Ogodlna posta¢ réwnan ruchu platformy

Wychodzac z podstawowych réwnan dynamiki, a mianowicie o pochodnej pedu
i pochodnej kretu obiektu wzgledem czasu:

dlio dk0

nr dt AT, (2.5)

gdzie wektory sit i momentéw sit zewnetrznych dziatajagcych na obiekt opisane sg
sktadowymi:

X
F= Y (2.6)
Z
oraz:
L
M= M 2.7)
N

przy czym nazwano je odpowiednio: X - sitg podtuzng, Y - sitg-boczng, Z —sitg
wznoszenia, L - momentem przechylajagcym, M - momentem pochyajgcym, N —
momentem odchylajagcym.
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Wyznaczenie pedu i kretu w funkcji energii kinetycznej obiektu wyrazonej w
guasi-predkosciach oraz wykonanie ré6zniczkowan pozwala zapisa¢ ogdélne réwnania
dynamiki platformy w postaci:

F 2-8
+BC M (2-8)
gdzie macierze A, B, C majag nastepujaca budowe:
m 0 0 0 Sz -Sy
0 m 0 -S, 0 Sr
0 0 m -
A= Sy 5. 0 (2.9)
0 -5, Sy u -I*y -hz
Sz 0 -SX _yxy 1y -py*
~Sy 0 Uz —yx Iz
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0 -R Q 0 0 0
R 0 -P 0 0 0
_Q P 0 0 0 0
0 -W Vv 0 -R Q
W 0 -u R 0 -p
-V U o -Q P 0
m ] ] 0 SZ -Sy 1
0 m 0 0
.0 0 m sy -SX 0
i o -SZ Y —Ixy -hz
i Sx 0 -S X ~|Xy |y ~|yz
L - SX 0 _|y* h

przy czym wida¢é, ze macierze A i C sg identyczne.

2.3. M etodyka uwzgledniania sil zewnetrznych

Wektory sit zewnetrznych F i momentéw sit zewnetrznych M dziatajacych na
obiekt pochodzg z uwzglednienia oddziatywan grawitacyjnych i sit wprowadzanych
do konstrukcji przez sitowniki.

Gdy réwnania dynamiki wyprowadza sie w oparciu o prawo zachowania pedu i
kretu i prawa te wyrazone sg w uktadzie witasnym obiektu, to po prawych stronach
uktadu réwnan otrzymuje sie bezposrednio rzuty odpowiednio sit i momentéw na
kierunki osi tego uktadu. Poréwnujac budowe tych réwnan z réwnaniami otrzy-
manymi w wyniku zastosowania energetycznego formalizmu réwnan Bottzmanna-
Hamela wida¢, ze gdy réwnania pedu i kretu sg wyrazone w guasi-predkosciach
otrzymuje sie wynik analogiczny, gdyz po prawej stronie rownan Boltzmanna-

Hamela wystepuje przetransformowany na uktad wiasny obiektu wektor sit i mo-
mentéw zewnetrznych.

2.3.1. Uwzglednienie oddziatywan grawitacyjnych

Sita ciezkosci FQg przytozona w punkcie O0Cw przypadku niepokrywania sie
tego punktu z poczatkiem uktadu oXYyZ powoduje koniecznos¢ uwzglednienia mo-
mentéw grawitacyjnych.

Otrzymuje sie:

Mg= rcxFg. (2.12)

Sktadowe sit grawitacyjnych maja postac:
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gdzie macierz transformacji Ag ma postac:

— sino
cos 0 sin 4> (2.14)
cos 0 cos 4>

Amg ~

i ostatecznie sktadowe od sity ciezkosci platformy sg nastepujace:

X9 = —mgsino ,
Y3 = mgcosﬁsin <+ (2.15)
Z9 = mg cos Ocos

przy czym przez IM oznaczono mase obiektu a przez ( warto$¢ przyspieszenia
ziemskiego.

Momenty od sity ciezkos$ci obiektu mozna wyznaczy¢ jako:

i 3 k' L9
M- rexFg= xc yc 22 = M9 (2.16)
X9 y9 79 _ N9
skad:
LY = z9yc- Y9zc,
M9 = X9ze- ZIxc, (2.17)

N9 = Y»xc- X9yc,

a po podstawieniu (2.15) do (2.17) otrzymuje sie nastepujace sktadowe momentéw
w uktadzie odniesienia oXYZ zwigzanym z obiektem:

L9 —mg(yccos b cos - zccos 0 sin <B),
M9 ——mg(zcsin 0 + Xccos Ocos 4§, (2.18)
N9 = mg(xccos 0 sin €+ ycsin 0).

2.8.2. Uwzglednienie oddziatywan sitownikéw

Zgodnie z rys.4. nalezy uwzgledni¢ wptyw na konstrukcje poszczegdlnych sit
sitownikéw FI oraz ich momentéw. Uczyniono to znajdujac rzuty tych sit i ich
momentéw na osi uktadu wtasnego platformy oXyZ.

Jezeli przez r, oznaczy¢ promien wodzgacy punktu Aj mocowania j-tego
sitownika hydraulicznego do platformy, to moment sity sitownika hydraulicznego
do platformy, to moment sity sitownika jest réwny:

{M))j —Tji XFj . (2.19)
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W celu znalezienia sktadowych momentu w uktadzie wiasnym platformy nalezy
najpierw znalez¢ odpowiednie rzuty wektoréw sit Fj w tym ukladzie.

A. Wyznaczenie sktadowych sit Fi w ukiadzie Q\X\yY\Z\.

Dla punktu A[ mozna napisa¢ (Rys.2), ze:
OTE =010 + A™rt. (2.20)

Na postawie znajomosci wspotrzednych punktéow A; w ukiadzie O\Xiy\Z\
znane sg sktadowe wektora OiAt. Wspo6trzedne wektora A{A\ mozna wiec wyzna-
czy¢ jako:

ANi = -ra = [OTO+A~r,] - ro,-, (2.21)

lub uzywajac oznaczen jak na rys.2:
AIAf = (R+ AvIri)- r, = [#(2!, ti,zi)+ A, 1<£0,VORq - K (2.22)

Skitadowe wektora A,A( moga by¢ wiec wyznaczone na podstawie znajomosci
wspotrzednych uogélnionych platformy.

Wektor sity generowanej w t-tym sitowniku, bedac skierowany w Kierunku
A,AJ moze by¢ okreslony jako:

A a; H .
— = — AA" (2.23)
1*4-1 *

Fi = Fi

przy czym zwrot wektora sity jest okreslony przez znak F{.

B. Wyznaczenie sktadowych sity Fi w uktadzie wiasnym platformy Oxyz

Transformujgc wektor sity do uktadu wiasnego platformy otrzymuje sie:

Xf
(FOpI = AviPi = Yi (2.24)
Z;
przy czym:
r X X \ 1
Y - fi { 4 Vi - Ti, +r \ (2.25)
7t Voo J J
Sktadowe momentu sg réwne odpowiednio:
i 3 k- Lt
(M)i =rcx Fi = xc W& = Mf (2.26)

Xt V. oz,
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skad:

If = Z\yc- Y'zc,
Mf = X'zc- Z\ze, (2.27)
Nf = Yfzc - Xty, .

Uwzglednienie sumarycznego oddziatywania sit grawitacyjnych i napeddéw sze-

Sciu sitownikdéw hydraulicznych prawe strony dynamicznych réwnanh ruchu zapisaé
mozna ostatecznie w postaci:

t=l i=1
6 6

Y=Y°+Y,Y", M=M3+Y.M""’ (2-28)
«=i «=i

Z=12Zg+ frzn N = N9+ jANT .

i=I »=1

W oparciu o wprowadzone réwnania ruchu oraz prace [2] przeprowadzono
symulacje numeryczna wraz z wizualizacja kinematyki platformy testowej. Przy-
ktadowe wyniki symulacji i wizualizacji przedstawiono na rys.5 -r rys.14. Pokazano
potozenie platformy przy réznych przemieszczeniach liniowych x\, yi, 2\ i ka-
towych fi, psi, teta, zmiany dtugosci dzwignikéw " S[i]” i predkosci zmian ” Sprim[i]”
oraz zmiany predkosci przemieszczen platformy liniowych VI[I] = ij, V[2] = y\,
V[3] = i kagtowych Omega[l] = P, Omega[2] = Q, Omega[3] = R.

Literatura

1 Maryniak J., 1989, Problem Cztowiek w modelowaniu dynamiki symulatoréw lot-
niczych, Sympozjon "Modelowanie w Mechanice”, PTMTIS, Beskid Slaski
2. Matecki J., 1990, Kinematyka platformy uniwersalnego symulatora lotu o szesciu

stopniach swobody, IV Ogoélnopolska Konferencja "Mechanika w lotnictwie”, War-
szawa
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Rys. 5.

Rys. 6.

SYMULATOR LOTU

psi * 0.00
teta= 0.00
Onegatli= 0
OnesaC23« 0.
Onega(33= 0
vC 13= 0.0

\Y * .
veE b
SC10.852
SC23* 0.852
Sf33= 0.852
St43= 0.852
$153“ 0.852
SC63- 0.852
Sprinli3= 0.000
SprinCzJ* 0.000
$prinC3J= 0.000
Sprinl4 3= 0.000
Sprin(53~ 0.000
SprimC63s 0.000
AlpA6p=0.100
AlpA2p=1,000
AlA2*0.i00
AIA6=1.000
AlpAlbis=-0.15

oco

SYHULATOR LOTU

XI* 0.000
yl* 0.000
Z1* 0.900
fi  * 20.00
P3i * 0.00
etas, 0,00

a1

Oncgar31-
vCI3=
vC23-
vC3 3f
Sil 3*
SC21*
S131*
S£4)s
S15J)» 0.731
SttJ* 0.860
SprinCll= 0.000
SprmC2J» 0.000
Sprint33- 0.000
Sprinl4)= 0.000
Spri«C5J= 0.000
Sprint6 3* 0.000
AlpA6p=0.100
AlpA2p»1.000
A1A2-0.100
AtAB6s]1.000
AlpAlbis=-0.15
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Rys. 7.

Rys. 8.

SYMULATOR LOTU

X1* Q.

Yix 6,800
I1= 0.S00
fi < 0.00
psi = -30.0
teka* 0.00
Onega[ll=
onegaCz)»
Onego[31=
vili=* 0.0
vC23* 0.0
vI3J* 0.0
SCl)- 0.975
SC2)» 0.766
SK31" 0.975
S141* 0.766
SC51* 0.975
S(6)« 0.766
Sprindl* 0.000
Sprinm- 0.000
SprinC31> 0.000
SprinC4ls 0.000
Sprinl5)s 0.000
Sprin(61* 0.000
AlpA6p=0.100
AlpA2p=1.000
A1A2=0.100
A1A6=1.000
AlpAlbiss-0.15

©oo
ocoo

symulator lotu

x13 0.200
0,400
il= 1.120
fi » -5.00
psi = -13.0

ta* .00
5%@ 11="° 100
O*egaC21- 20.0
OnegaOl* -30.0
vI=* 1.0
vC23* -0.3
wC3)» 0.5
SC11= 0.878
S123* 1.105
St3)» 1.388

Sprinl2)3 -0
Sprinl3J* 0.369
Sprinl43* 0.402
SpriiiC51= -0.14
Spri«C6)s -0.18
AlpA6ps0.100
AlpA2p=1.000
A1A2*0.100
A1A6*1.000
AlpAlbis=-0.15
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Rys. 9.

Rys. 10.
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SYHULATOR LOTU

X I» O.OO(I)
¥I* -O.t
I= 1.000
fi ®
PSi =
teta= 0,00

SCI3= 1.264
SC23- 1.052
SI3J* 0.840
S(4]= 1.300
S151- 1.136
SI6]* 0.89")

Lmn*0.700
Uwx*1.300

flifrftée=0.ico
Alofl20=1.000
fllIA2=0.150
fll»4=1.200

H10fllbls=-0.20

Rys. 11.

Rys. 12.
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SVTWLWOR LOTU

Lnin«0,700
Lnax>1,300

AlpA6p=0.100
OIof25=1.000

«1A2*0.130
200
AlpAlt>is=-0.i

Rys. 14.
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KINEMATYKA PLATFORMY UNIWERSALNEGO
SYMULATORA LOTU O SZESCIU STOPNIACH SWOBODY1

Jerzy M atecki

Politechnika Warszawska

1. Wprowadzenie

Przed przystagpieniem do budowy dynamicznych réwnan ruchu platformy sy-
mulatora lotu nalezy rozwigza¢ szereg problemoéw obliczeniowych zwigzanych z
wiasnosciami kinematycznymi obiektu. Do opisu ruchu platformy stosuje sie
guasiwspotrzedne co jest wygodne z ounktu widzenia widzenia budowy ukiadu
sterowania, wydtuzenia poszczegolnych sitownikéw napedajgcych platforme wraz
z ich opowiednimi pochodnymi.

W pracy przedstawiono metodyke wzajemnego przeliczania tych dwdch ze-
stawoéw wielkosci - guasiwspotrzednych i ich odpowiednich pochodnych, (odczy-
tywanych w uktadzie wiasnym obiektu) oraz wydtuzen, predkosci i przyspieszen
sitownikow.

2. Przyjete uktady wspoéirzednych, parametry i wspoétrzedne

Z elementem fundamentujacym symulatora AiA2...Aq zwigzuje sie nieru-
chomy ukiad wspotrzednych OiXiyiZi. Z platforma zwigzuje sie sztywno ukiad
wspo6trzednych Oxyz. Wzajemne usytuowanie tych ukladéw jest na rys.lI.

Skiadowe wektora wspoétrzednych uogélnionych platformy q sg nastepujgce:

yi

ti
9 = 2.1
«2 < (2.2)

1Referat wygtoszony na IV Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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Geometria elementu fundamentujacego i platformy zdefiniowana jest poprzez okre-

Slenie sktadowych wektoréw wodzacych punktéw Ai, .4', A" odpowiednio w

uktadach wspotrzednych elementu fundamentujacego i platformy: r;», r,, r".
Poszczegdlne dtugosci sitownikéw A,A- dalej oznaczano przez s,.

3. Zakres pracy

Zostang omoéwnione algorytmy pozwalajgce na:

1. wyznaczanie dtugosci sitownikéw poruszajacych platforme symulatora w
oparciu o wektor wspotrzednych uogélnionych platformy,

2. wyznaczanie predkosci wydtuzen sitownikéw na podstawie znajomos$ci we-
ktora wspoétrzednych uogélnionych i guasipredkosci platformy,

3. wyznaczanie przyspieszen wydtuzen sitownikéw na podstawie znajmoroosci
wektora wspotrzednych uogoélnionych, wektora guasipredkosci i quasiprzy-
spieszen platformy,
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4. dokonanie kompletu transformacji odwrotnych do wymienionych w punktach
1,2,3.

4. Transformacja prosta

4.1. Wyznaczenie dtugoséci sitownikéw na podstawie wektora wspoétrzednych
uogo6lnionych platformy

Zgodnie z rys.l mozna napisa¢, ze wektor wodzacy punktu A\ w uktadzie
Oizm~i jest réwny:
Ri= R+AZ'n, i= , (4.1)
gdzie:
K ' =
(4.2)
cos «dcos tp sin 1?sin f>cos ip —cos (psin ip cos <Ppsin t?cos ip + sin Psin tp

cosdsinip singsini?sinip cos cos ip cos Psin t?sin tp —sin cos ip
—sin i? sin pcos d cos Pcos t?

Na tej poddstawie:

Si —AGA{ — [fit —r,%) , i—1,...6, (4-3)

AiA - R+ A~Irt- rim, i=1,..6. (4.4)

Ostatecznie dtugos¢ i-tego sitownika s- rowna ditugosci wektora AtA- wyrazi sie
wzorem: ,

Jsj = JAIA\ «AiA'i =
(4-5)

\JHYR+ K Iri- r«<) «R+K Iri- n.)

4.2. Wyznaczenie predkos$ci sitownikéw na podstawie wektora wspétrzednych
uogo6lnionych i guasipredkosci

Zaktada sie, ze ponizsze wektory wyznaczono w uktadzie wkasnym platformy:

fl = coi{p,Q.jq,
V = col[U,V,W], (4 .6)

U= col[r;,r*r'].
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Predkos$¢ dowolnego punktu platformy, (w szczegélnosci kazdego z punktéw AJ,)
mozna zapisac¢ jako:
(YADxyz = V + ii X , (4-7)

lub transformujgc do uktadu Q\X\y\Zi:
= WA[)xyz = (4-8)

Dysponujac predosciami absolutnymi punktéw AJ w ukiadzie inercjalnym mozna
wyznaczy¢ predkosci wydtuzen sitownikéw s, jako rzuty tych predkosci na po-
szczegblne kierunki A,AJ:

B A (MyA)IVAZI N

* A{A ~ - —rry . (4.9)

4.3. Wyznaczenie przyspieszen sitownikéw na podstawie wektora wsp6trzed-
n ctrg uogolnionych, wektora quasipredkocci i wektora quasiprzyspieszen
platformy

Rys. 2. Quasi-predkosci
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Zaktada sie, ze w ukladzie wiasnym platformy dane sga wektory:
fi = coirp,q,r],
V = co\[U,V,W],
oOl[tX, .r21 , (4.10)

Ti

n = col[P,Q,R],
V = col[u,Vv,W].
Przyspieszenie punktu A\ w ukladzie ruchowym O0xyz réwne jest:
{aA = V+ fixTi+ fix {fixr,). (4.11)

Dokonujac transformacji do uktadu nieruchomego i rzutujac na kierunek i tego
sitownika otrzymuje sie:

3 (R+Ailk- r,-), i=1,.6. (4.12)

5. Transformacja odwrotna

5.1. Wyznaczenie wspotrzednych wuog6lnionych platformy na podstawie
wydtuzen sitownikdéw

Zgodnie z (4.5) diugosci t-tego sitownika mozna wyznaczy¢ w funkcji
wspotrzednych uogdlnionych jako:

(5.1)
\[R+ ltu)sR+A/r;-r..),

(5.2)

Powyzsze sze$¢ zwigzkéw stanowi uktad réwnan nieliniowych algebraicz-
nych. W zwiazku z tym zadanie wyznaczenia sktadowych wektora wspétrzednych
mozna sprowadzi¢ do rozwigzania tego uktadu. Praktyczng przydatnosé metody
Newtona-Raphsona zilustrowano w [5]. Elementy macierzy jakobianowej wyzna-
czano numerycznie, macierze odwrotne wyznaczano metoda rozktadu tréjkatnego

[«].
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P IV y “  1>0d*t*Wie ~

Zadame odwrotne na predkosci i przyspieszenia mozna rozwigza¢ w oparciu o
wyznaczenie rozwigzahn odpowiednio skonstruowanych uktadéw réwnan liniowycli
przy czym do wyznaczenia przyspieszeh niezbedne jest najpierw rozwigzanie za-
dania na predkosci, a do wyznaczenia tych ostatnich niezbedna jest znajomos$¢
rozwigzania zadania na potozenia.

Zgodnie z (4.9) mozna napisac, ze:

. *= 1,2,...,6,
\AIA\ , (5.3)
a wiec:
s.i. = [K'iV + 0 xn }]"™, *x= 1. 6. (5.4)
Powyzszy uktad mozna rozwigzan uzyskujac:
nu
\% aMi v
w B -747)
p = A"l (5.5)
Q B
RJ

* Kk *

5-3- E d T § § $§ r platformy Bapodstawie -

d" ™ °ndw T enia quasiprzyspieszen Platformy wykorzystuje sie rozwigzanie za-
dania odwrotnego na guasiwspotrzedne oraz zadania odwrotnego na auasipred-

Dla kazdego z punktéow AN platformy mozna napisaé:
@)i=A+E£xr, +iix(iixr.), J=1,...,6 . G .6)
Zaklada sie, zgodnie z powyzszymi uwagami, ze sktadowe wektora Kr.
. . Kx
Ky=1iix (ilixr)= (i x= 1.6 .7
Kz
wiec (5.6) mozna zapisa¢ w postaci:

(oPi) = A+ exr, +JT,-, i- 6. (5.8)
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Przyspieszenie w uktadzie OiXxyizi jest rowne:

(ap.)*ivi*i = «AM(fl.p;) > *= . (5.9)

Przyspieszenia wzgledne w ruchu poosiowym koncéw sitownika spetniajg zwiazki
analogicznie do (18) dla predkosci:

Sigi = (&Pi)xiyizl AA i=1,..6, (5.10)
siS = {AAlA +exn + Ki]}'A|A$ . (5_11)

Postepujac analogicznie otrzymuje sie:

< AX
Ay aiSi — tx
Az J2n2 — tj
o CAu? (5.12)
£y 3676 — te
. 27 .

Widoczne jest podobienstwo wzoréw (5.5) i (5.12). Na skutek mozliwosci wykorzy-
stania macierzy A i macierzy do niej odwrotnej, wyznaczonych przy obliczeniach
guasipredkosci, skroceniu ulegajg czasy obliczer skltadowych guasiprzyspieszen
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

MODEL DYNAMIKI RUCHU SAMOLOTU PO
NIESYMETRYCZNYM ZRZUCIE PODWIESZEN W TRAKCIE
WYKONYWANIA MANEWROW PRZESTRZENNYCH1

W *odzimierz Dzygad+o

Wyzsza Szkota Inzynierska, Radom

Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

1. Wstep

Celem tej pracy jest analiza wpltywu zaburzenia wywoltywanego zrzutem
podwieszen, w trakcie wykonywania manewréw przestrzennych, na dynamike sa-
molotu.

2. Model fizyczny

Podczas budowy modelu fizycznego przyjeto nastepujace zatozenia, uwzgled-
niajgce na ile to byto mozliwe, wszystkie te czynniki ktére majg decydujgcy wptyw
na wiasnosci dynamiczne samolotu w ruchu przestrzennym:

« samolot charakteryzuje sie konwencjonalng, symetryczna i zwartg budowag, o
skrzydtach z matym skosem i wyposazony jest w turbinowy silnik odrzutowy
jednowatowy,

« samolot traktowany jest jako uktad mechaniczny, sztywny, o szesSciu stop-
niach swobody,

< wychylenia powierzchni sterowych: lotek, steru kierunku i wysokosci oraz
zmiana sity ciggu maja tylko wptyw parametryczny na wartosci siti momen-
toéw sit aerodynamicznych oraz sit i momentéw sil od napedu,

'Referat wygtoszony na IV Ogélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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= samolot porusza sie w atmosferze ziemskiej, z predkosciami poddZzwiekowymi
- liczba Macha Ma < 1, mozna wiec zaniedba¢ wpltyw efektow Scisliwosci
powietrza,

= przyjeto, ze nie wystepujag zadne ruchy mas powietrza wzgledem Ziemi,
e pominieto wptyw krzywizny Ziemi,

= w przypadku lotéw niesterowanych potozenie steru wysokos$ci, Kierunku i
lotek oraz cigg silnika nie zmienia sie,

= w przypadku lotéw sterowanych przyjmujemy, ze cigg silnika zmienia sie
liniowo od wartosci poczgtkowej To do kohcowej T* w okreslonym przedziale
czasu Ats, sterowanie pozostatymi powierzchniami sterowymi odbywa sie
nieliniowo i sktada sie z dwéch ruchow i efektywnos¢ procesu sterowania jest
zalezna od wspotczynnika 6i np. dla steru wysokosci mamy:

BPH— "o + b(SHk - iho) m

8n[deg]

Rys. 1

2.1. Charakterystyka sit zewnetrznych

Przy budowie modelu fizycznego jedng z wazniejszych czynnosci jest pra-
widtowa interpretacja i wprowadzenie do modelu dziatajagcych i mogacych wystgpié
sit. Na podstawie przyjetych wczesniej zatozen przy analizie ruchu przestrzen-
nego samolotu wyro6zniono nastepujace grupy sit: aerodynamiczne, od zespotu
napedowego, bezwtadnosci, grawitacyjne, od podwieszen i od sterowania.
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2.1.1. Sity aerodynamiczne

Sity i momenty sit aerodynamicznych majg decydujacy wptyw na wiasnosci
dynamiczne samolotu (np. na sterownos$¢, statecznos$¢). Wartosci sit i momentéw
sil aerodynamicznych zalezga od witasnosci fizycznych powietrza (np. gestosci, lep-
kosci), powierzchni optywanego ciata, predkosci ruchu ciata wzgledem powietrza,
ksztattu ciata i jego konfiguracji wzgledem kierunku ruchu. Doktadne wyznaczenie
sit i momentéw sit aerodynamicznych wymaga badan tunelowych potgczonych z
weryfikacjg podczas badan w locie.

2.1.2. Sity od zespotu napedowego

Zatozono, ze jedynymi oddziatywaniami pochodzacymi od zespotu napedowego
sg ciagg T i moment giroskopowy M(jr. Wartos$¢ ciggu jest w locie ustalonym
stata i zalezna od obrotéw silnika oraz wysokosci i predkosci lotu.

2.1.3. Sily grawitacyjne

Sity grawitacyjne sg wynikiem oddziatywania grawitacyjnego Ziemi. Zatozono,
ze przyspieszenie ziemskie jest state.

2.1.4- Sity od sterowania

Sity od sterowania sg sitami aerodynamicznymi powstajacymi na skutek zmiany
potozenia steréw i lotek. W efekcie zmienia sie optyw, powoduje zmiane wartosci
wspoétczynnikéw sit i momentéw sit aerodynamicznych.

3. Model matematyczny

3.1. Uklady odniesienia potrzebne do opisu dynamiki samolotu

W pracy zastosowano prawoskretne, prostokatne ukitady wspétrzednych.
Ruch samolotu jest rozpatrywany wzgledem inercjalnego uktadu wspétrzednych
dxlvizl zwigzanego z Ziemia, w ktérym o$ O\Zi jest skierowana pionowo w dét
a osie OiXi i OiYj sg poziome (rys.2) (nieruchomy, normalny uktad odniesienia).

Réwnania ruchu samolotu i zaleznosci kinematyczne wyznaczamy wykorzystu-
jac nieinercjalne uktady wspotrzednych.

Zastosujemy nastepujace uktady wspotrzednych:

- uktad 0XgYQgZg zwigzany z poruszajgcym sie samolotem i réwnolegty do
nieruchomego uktadu dxlvizl (rys.2, rys.3);
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Rys. 3.
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Rys. 4.

Rys. 5.
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e uktad OX Y Z zwigzany z samolotem w ktérym osie 0X i OZ sg réwnolegte
do ptaszczyzny symetrii samolotu, 0§ OZ jest skierowana w dot a 0§ 0X do
przodu, réwnolegte do podtuznej osi samolotu (rys.2, rys.3, rys.4);

« uklad OX aYaZa zwiazany z przeptywem, w ktérym 0§ 0Xa ma kierunek i
zwrot zgodny z wektorem predkosci lotu VO (rys.4).

Dodatkowo zastosowano nastepujgce ukitady wspétrzednych:

e uktad AXaiYaiZai (laboratoryjny) zwigzany z kierunkiem przeptywu osrodka
optywajacego samolot, 0§ A Xai posiada kierunek i zwrot zgodny z kierun-
kiem i zwrotem optywu (rys.5);

e uktad CbXbYbZb zwigzany sztywno z podwieszeniem, 0§ CbXb lezy w
ptaszczyznie symetrii podwieszenia i ma zwrot zgodny ze zwrotem wektora

predkosci Vq]

e uktad silnikowy OeX €Yt Zj .

3.2. Wspotrzedne katowe

Katy obrotu (samolotowe) okreslajg jednoznacznie potozenie ukladu odniesie-
nia 0XY Z wzgledem uktadu grawitacyjnego 0XgYgZg réwnolegtego do 01X 1YiZi
nieruchomego ukfadu inercjalnego (rys.3).

Sg to katy quasi-Eulerowskie:

9 - kat odchylenia,
0 - kat pochylenia,
# - kat przechylenia.

Zwrot wektora predkosci przeptywu wzgledem ukiadu 0XY Z okreslajg katy
(rys.4):

a - kat natarcia,

/? - Kkat Slizgu.

Zwrot osi symetrii podwieszenia wzgledem uktadu 0XY Z zwigzanego z samo-
lotem okres$lajag katy:

<PBy ~ kat pochylenia osi Cb Xb podwieszenia,
VBz ~ kat odchylenia osi Cb X b podwieszenia.

Kat linii dziatania ciagu silnika i osi obrotu elementéw wirujacych w silniku
prawoobrotowym uktadu OtXtYj Zt zwigzanego z silnikiem wzgledem ukfadu
0XY Z zwigzanego z samolotem sg nastepujace:

<ply - kat zaklinowania w pionie,
<Pz ~ kat zaklinowania w poziomie.
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3.3. Wspétrzedne liniowe

Wspdtrzedne te okres$lajg jednoznacznie potozenie bieguna uktadu odniesienia
0XY Z zwigzanego z poruszajacym sie samolotem, wzgledem nieruchomego uktadu
inercjalnego O1X 1Y1Z1 zwigzanego z Ziemig (rys.2).

r=zi*i +yijt + zxkx, (3.1)

Pozostate wektory okreslajg w uktadzie O0XY Z potozenie punktéwpodwieszen,
przytozenia sit grawitacyjnych, aerodynamicznych i ciggu:
- wektor potozenia srodka masy podwieszen:

=g = VbJ 'f' ZB\k > 3.2)
- wektor potozenia srodka masy C samolotu:
*e —xc* "Y' Dci ‘¥zck , (3.3)

- wektor potozenia punktu redukcji sit aerodynamicznych A dziatajagcych na
caty samolot:

rA = XA*+ Va3 + zAk > (3-4)

- wektor potozenia punktu redukcji dodatkowych sit aerodynamicznych dzia-
tajacych na usterzenie poziome, pochodzacych od wychylen steru wysokosci:

rH = xh*"t Vh3 "I"zHk > (3.5)
- wektor punktu przytozenia ciagu silnikéw Ct i momentéw giroskopowych:
rn ~ XT>“t¢Vni znk > (3-6)

- wektor potozenia punktu redukcji dodatkowych sit aerodynamicznych dzia-
tajacych na usterzenie pionowe pochodzgce od wychylen steru Kierunku:

rv = xvi+ yvj + zvk, G.7)

gdzie: i=L,P lub i= 1,2,...,n, przy czym: I-lewy, P-prawy.

3.4. Pelna posta¢ réwnan mchu samolotu

Po uwzglednieniu sit i momentéw sit dziatajgcych na samolot w locie, petne
réwnania ruchu samolotu z podwieszeniami przyjmujg postac:
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- réwnanie ruchow podtuznych

m(jj+ QW -RV) - 5x(g2+ R2 - Sy[R- PQ) + Sz(q + PR) =

——mgsin Q + T cos <pxz cos <pry ~ ~“pSVo (Cxa cosPcosa +

1 ”
+CyasinP cosa - Czasina) - -pV/2”~ $Bi(CxBi cosfiBi cos gb, +

«=1
n

+CyBisin/3b-cosas. - C*b.sinaBi) + XgQ + * X QiQ »
i=l

- réwnanie ruchéw bocznych

m(y + + PW) + SX(R+ QP) - Sv(p2+ 1i2) - S*(p - QR) =

= mgcos O sin# + Tsingtz + (—CMssinP + Cyacos /*) +

+\pvo ~Bi(-C XBi SinpBi + CyBicosfei) + YpP + YrR +
*:l

+J2(y"P +YiR) +YS6v ,

«=1

- réwnanie ruchéw wznoszacych
m(w +PV-Qu)-Sx(Q-PR)+Sy{P+QR)- Sz(Q2+P2) =

= mgcos Geos# - T cos gaxsin gry- \p™Vqg (Ccxacos ABsina +
2 (3.10)

1 n

ACyasin/3sin a+ Czacosa) - -pVF]1T SBi(CxBicos Psi sin as,- +
1 i=i .

+CyBisin PBisin aBi + CzBicosagi) + zqQ + ~ ZeiQ +

+ZazHC*zH + Zsh”™h >
- rébwnanie przechylania
IP- (Jy- JQQR-IJ *Q - Pr) - (R + PQ) - Jy*«2- R2) +

+SV(W -UQ + PV) - SX(V-PW + UR) = m.g(yccos9 cos* +
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fi B
+zccos 0 sin$) + Y ' tubiff (yBicos O cos# + zgi cos O sin -
=i

—T (yr cos iprzsin gy + zj sin grzj + JeMt{R sin <% + Qcos iprz =

m&in ifiTy) + \pSVE [-y A(CxacosOsina + CyasinOsina + Czacosaj -
(3.11)

—za (Cxasin0 - Cyacos0j - ca(cnxacos0cosa + CmyasinOcosa -

1 n r
-Cmzasina) 1+ -pSV$ YL SBi [~VBi( cos Ob<sin ag, +
t=i
+CyBisin0Bisinag, + CzBicos ag,) - zBi{cxBisin OBi -

—CyBi cos0Bi) - hi (CnxBi cos 0Bi cos aB, + CmyBi sin OBI cos aBi -
n

-CmzBi sin + LpP + LrR + 1jP [LpiP + L%Rj +
1=1

+L6L&L + Lgv6v ,

réwnanie pochylania

JyQ - (Jz- IX)rp - Ixy(p + QR) - Jyz{R - QP) - IXz(r2- P2 -

-Sx(w +VP-UQ + SX(u- RV+QW) = -m,g(zcsmQ +
n
+Xccos 0 cos miBig(zBisin 0 + XBicos0 cos  +
i=i
+T (ztcos fiTzcos ipry + xt cos gtz sin <PTyj - Je™t (-R cos UZcos Pry +
+P cos ptz sin </5N) + 2pSV° [~ZA(Cxacos0 cosq + CyasinOcos a -

—Czasina) + XA(Cxacos Osina + Cyasin 8sina + Czacos aj +

+co (~Cnxasin 0 + Cmyacos /?7)] + (3.12)
1 n . . . . . . .

+2”702 Sb' \~zBi (pxBi a5 0Bi cos aBi + CyBi sin OBi cos asi -

-C BisinaBij + XBi (CxBicos OBisinasi + CyBisin Ob%in asi +

+CABi xBaBij + hi {-C mxBi sd0Bi + CnyBi cos /7b«)] +
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+MgQ + Mqg,Q + MyyW + Mazh <<H + Msh6h ,

>0

- réwnanie odchylania
IR - [jx- WPQ - Jzy[Q + RP) - IZXP - RQ) - Xxy(P2- Q2 +

+SX\V - WP + RJy - Sy(u - RV + WQ) = msg”xccosO sin# +

+ycsin0) + E mBIi9(xBicos 6 sin# + yBisin®) + T (xt siny>Tz ~
t=1

—RATCBIifiTz0BfTyj + JeuT(Q GB QB (iTj ~ PsingTz) +
+ TiP™a WA(~cxasin/f3+ Cyacos/?) + yx (CxacosPcosa +
2 (3.13)

4-CyasinPcosa - Czasina) - cA(Cnmxacosfisina + CmyasinOsina +

1 n
+CrniraCOSa)|] + -pVe ™ Sei [z.Bi(-C xb. sin @Bi + CyBi GQBPsi) +

1=1

+V3i(CxBicosPBicosaBi+ CyBisinPb<cesaBi - CzBisinas;) -

-h i (CmxBicosPsisinaBi + CmyBisinPoisinaBi+ CmzBicosaB,j] +

+NPP + NrR + £ + N&R) + NSkv ,
t=i

gdzie masa catkowita, momenty dewiacyjne, bezwtadnosci i statyczne wyrazone sa
wzorami zawierajgcymi cztony od podwieszen [4].
- réwnanie obrotow silnika:

nT —~i(Ma,r,/>ff)-YA——-St , (3-14)

max
- réwnanie ciggu silnika:
T=f(Ma)rmax T°nT, (3.15)
Umax "0

predkos¢ katowa obrotéw zespotu turbo-sprezaxkowego:
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- zwigzki kinematyczne predkosci katowych:

0 —Qcos# —jRsin# , (3.17)
# = P + Qsin$tg0 + Rcos#tg0 , (3.18)
'P —(Q sin# -f R cos #)secO , (3.19)

- zwigzki kinematyczne predkosci liniowych:

ii = ffcosBc os + V(sin#sin0cos!? —cos#sin!P) +

+ W (cos#sin0 cos9 + sin# sin!?) , (3.20)
ilil = JrcosO sin9 + VAsin”sin 0 sin!?' —cos# cos 9) +

+ W(cos # sin0 sin!?-f sin#cos!?) , (3.21)
ii = —J7sin0 + V"siu#cosO + VPcos#cosO , (3.221

- wysokos¢ lotu:

H=-Z1, (3.23)
- predkos¢ postepowa sa,molotu:
V* = U2+ V2+ W2, (3.24)
kat natarcia:
W
a = arc tg— , (3.25)
kat slizgu:
Vv
3= arcsin — , (3.26)
gestos¢ powietrza:
=W+ 4j60)- ‘ <B-27>

4. Dynamika ruchu samolotu po zrzucie podwieszen podczas
wykonywania lotu ustalonego poziomego

Zatozono, ze samolot w pierwszym etapie wykonuje lot ustalony z predkoscia
Vq. Wartosci wspétczynnikéw aerodynamicznych znajduje sie dla danych warun-
kow lotu z charakterystyk aerodynamicznych i czesciowo z obliczeh. Obliczenia
wykonano dla réznych warunkoéw poczatkowych:

VO = 5Q0[km/h] , VO = 300[km/h] .

Zrzut podwieszen odbywa sie w dwoch etapach:
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Rys. 6. Lot ustalony, poziomy; wykres wysokosci lotu H(t)

fiLffi Coeg]

Rys. 7. Lot ustalony, poziomy; wykres kata natarcia a(t)
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BETO [deg]

Rys. 8. Lot ustalony, poziomy; wykres kata $lizgu f3(t)

L [m]
Rys. 9.



556 W .Dzygad+o, J.Maryniak

e zrzut 1-go podwieszenia z lewego ptata w 5 [s] lotu,
e zrzut 2-go podwieszenia z prawego ptata w 15 [s] lotu.

Niektore charakterystyczne wyniki przedstawiono na wykresach (rysunki 6 -f
8). Rys.6 obrazuje zmiane wysokosci lotu, rys.7 i 8 obrazujg zmiane kata natarcia
i $lizgu samolotu po zrzucie podwieszen. Wida¢ wyrazne ruchy oscylacyjne, ktére
w przypadku kata Slizgu /3 sg silnie ttumione. Po zrzucie podwieszen kat natarcia
przechodzi na wyzsze wartosci i ustala sie po pewnym charakterystycznym czasie
zaleznym od predkosci poczatkowej lotu.

5. Dynamika ruchu samolotu po zrzucie podwieszenn podczas
wykonywania petli

Badanie dynamiki ruchu samolotu po zrzucie podwieszen przeprowadzono na
przyktadzie petli ktéra stanowi jedng z figur akrobacji lotniczej.

Do symulacji przyjeto prawo sterowania, ktére jest dobrym przyblizeniem spo-
sobu sterowania samolotem stosowanego w praktyce przez pilotdw. Zmieniajac
parametry tego prawa mozna otrzymac rodzine torow petli, z ktérej mozna wy-
bra¢ optymalny tor speiniajgcy okreslone kryteria. Przyjmujemy, ze w chwili
poczatkowej t = to — 0 samolot wykonuje ustalony lot poziomy z predkoscig
VO i zrzut podwieszen odbywa sie w pierwszym odcinku lotu (Tys.9). Sterowanie
samolotem za pomoca zmiany wspdtczynnika ciggu Cr i kata wychylenia steru
wysokosci Sjj odbywa sie w czasie od to do t™, to jest na calym torze petli (rys.9).
Przyjeto, ze na poszczegdlnych odcinkach petli funkcje sterujace zmieniajg sie li-
niowo lub sg state. W zwigzku z tym podstawowy tor ruchu samolotu w petli
podzielono na siedem odcinkéw:

I - wspotczynnik ciggu Cr i kat wychylenia steru wysokosci 6n zmieniajg sie
liniowo w czasie tz\

Cr=2Cr, +
a dla 0< t< tzl, (5.1)
iH=¢eltr+ Ji1zJs i,
[ES
Il - kat wychylenia steru wysokosci i potozenie dzwigni sterowania silnikiem
nie zmieniajg sie:

Ct- Cep
dla tZi < t< te=igsc 4 (5.2)

= Sjik
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111 - wspotczynnik ciagu zmienia sie w czasie tz\przy statym kacie wychylenia
steru wysokosci:

CT=CTk+ ----Q Ty ((<0=195° + <)
dla /e=i%0 <t < €©=195° + tzx, (5.3)
BH = 6Hk

IV - kat wychylenia steru wysokosci i potozenia dZzwigni sterowania silnikiem
nie zmieniajg sie:

Ct = CxP
dla <0=1950 + tzi < t < t@-300° , (5-4)
% = &k

V - wspéiczynnik ciggu zmienia sie w czasie tz2 przy staltym kacie wychylenia
steru wysokosci:

Ct=CTp+ ((t©—=300° + <)
dla <0=300° N <N <©&300° + <2 > (5-5)
% = &k

V1 - kat wychylenia steru wysokosci i potozenia dZzwigni sterowania silnikiem
nie zmieniajg sie:

Ct = CTk
dla <0=300° + <2 5; << <0=330° ) (5.6)
% =

V11 - wspétczynnik ciagu i kat wychylenia steru wysokos$ci zmieniajg sie:
Ct = CTk- (Crk - Ctv)--—-£& W |
A® (5-7)
th = Sm - (Sm -

dla <©0=330° < t< <0=360° 1t

gdzie:
A6 = 360° - Qz= 30°, <0=360° =
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0Z= 330° - kat pochylenia samolotu, przy ktérym nalezy rozpo-
cza¢ wyprowadzanie samolotu do lotu poziomego,

tz1 - przedziat czasu, w ktorym wspoéiczynnik ciggu i kat
wychylenia steru wysokos$ci zmieniajg sie liniowo na
poszczegodlnych odcinkach toru petli,

t2 - przedziat czasu, w ktérym cigg zmienia sie od wartosci
eksploatacyjnej do maksymalnej na odcinku V petli,

CTk - maksymalna warto$¢ wspoéiczynnika ciggu,

&HK - maksymalna warto$¢ wychylenia steru wysokosci przy-
jeta dla rozpatrywanej petli.

Na wykresach 10 -f 12 przedstawiono wyniki obrazujgce zmiane niektérych

parametréw lotu samolotu w petli bez zrzutu podwieszen i ze zrzutem podwieszen

w pierwszym etapie lotu.

HGO

Rys. 10. Petla; wykres toru lotu samolotu 6gp = 2 [deg], SOt = & [deg],
MApr = 500 [km/h]
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Vo Cn/s3

Rys. 11. Petla; wykres predkosci lotu Vo(t)

H o}

Rys. 12. Petla; wykres zmiany wysokosci lotu samolotu H(t)
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MECHANIKA
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WPROWADZANIE CZYNNE SAMOLOTU W KORKOCIAGL1

W iestaw J. J. Michalski
Maria A. Z¥ocka

Politechnika Warszawska

1. Wstep

Korkociag jest figurg akrobacyjna, w ktérej lot samolotu odbywa sie na po-
zakrytycznych katach natarcia. Mozna wyrézni¢ w niej trzy fazy. Pierwsza -
wprowadzenie w korkocigg - zaczyna sie od przepadniecia samolotu i charaktery-
zuje duzymi zmianami parametrow lotu. Ros$nie kat natarcia, pojawia sie predkos¢
katowa, predkos¢ sSrodka masy zmienia kierunek z poziomego na prawie pionowy
w doi. Druga fazag sg zwitki. Ostatnig — wyprowadzenie samolotu z korkociggu.
Wszystkie fazy czesto charakteryzuje czesciowa utrata sterownosci i niestatecznosé¢
ruchu.

Wiele prac z dynamiki lotu poswiecono analizie korkociggu samolotu
[1,7,8,9,10,17,19,21,22,23], Czesc z nich dotyczy badan korkociggu sterowanego.
Wsrod nich znalazty sie badania prowadzone wspoélnie przez autoréw, podejmujace
nie tylko zadanie analizy, lecz przede wszystkim - syntezy. Objetly one dotych-
czas wszystkie fazy figury, wiec zar6wno sterowanie samolotem przed wejSciem w
korkociag [18,20] i podczas jego wykonywania [17,21], jak i sterowanie wyprowa-
dzaniem samolotu z korkociggu [19].

Sterowanie samolotem przed wejsciem w korkocigg moze mie¢ dwa rézne cele.
Moze stuzyé¢ zapobieganiu temu wejsciu lub spowodowaniu wykonania figury.

Unikniecie niezamierzonego wejscia w korkocigg polega na zapobieganiu prze-
padaniu samolotu. Mozna to osiggna¢ dzieki sprzezeniom miedzy lotkami a sterem
kierunku [6] lub poprzez sterowanie automatyczne: stabilizujgce lot na duzych
katach natarcia [8,18,20] lub destabilizujace druga faze figury [7],

Na samolotach szkolno-treningowych pilot musi wykona¢ okres$long liczbe re-
gularnych zwitek, wiec jest to przypadek, w ktéorym sterowanie samolotem przed
wejsciem w korkociag ma na celu spowodowanie wykonania figury.

Klasyczne wprowadzenie w korkocigg odbywa sie poprzez maksymalne wychy-
lenie steru kierunku w strone zamierzonego obrotu i maksymalne wychylenie do

Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie" .
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gory steru wysokosci. Lotki nie sgwychylane. W takim potozeniu powierzchnie ste-
rowe pozostajg w drugiej fazie korkociggu, w czasie ktérej wykonywane sa zwitki.
Ruch w drugiej fazie moze by¢ ustalony. Ostatnia faza nastepuje po maksymal-
nym wychyleniu steru kierunku w strone przeciwng do wykonywanego obrotu. Po
wyhamowaniu ruchu obrotowego ster wysokosci jest opuszczany maksymalnie do
dotu i - po trwatym przejsciu samolotu na podkrytyczne katy natarcia - ustawiany
z katem wychylenia, na og6l, zerowym.

Wykonanie okreslonej liczby regularnych zwitek, przy czesciowej sterownosci i
niestatecznosci ruchu, jest zadaniem bardzo trudnym, a czasami niemozliwym do
zrealizowania. Pozgdane bytoby wtedy zastosowanie sterowania automatycznego.
Mozliwe sa dwa rozwigzania.

Jedno z nich, to ograniczenie sie do poprawienia wykonania zwitek. W
tym przypadku sterowanie automatyczne jest wigczane po wejsciu samolotu w
korkociag. Zadanie to moze wykonac¢ stabilizator drugiej fazy tej figury akroba-
cyjnej.

Drugim rozwigzaniem problemu jest sterowanie automatyczne wprowadzeniem
samolotu w korkocigg i wykonaniem zadanej liczby stabilizowanych zwitek. W
tym przypadku oczekuje sie, ze w poréwnaniu do ruchu sterowanego klasycznie
zostanie skrocony czas wprowadzenia w korkociag i zmniejszona strata wysokosci
lotu.

Pierwsze rozwigzanie zostato sprawdzone dla zlinearyzowanego modelu samo-
lotu [17], dla ktérego prawa sterowania wyprowadzono na podstawie teorii ste-
rowania optymalnego z kwadratowym wskaznikiem jakosci [3] oraz dla modelu
nieliniowego, do ktérego zastosowano sterowanie suboptymalne [21].

Drugie rozwigzanie jest przedmiotem niniejszej pracy. Wyniki uzyskano
stosujgc sterowanie suboptymalne niestandardowe modelem nieliniowym [por. 19],
przewidujac uzycie techniki sterowania czynnego [11,16].

Technika sterowania czynnego jest znana z wielu zalet [4,11,14,16]. W przy-
padku samolotu, polega ona na zastosowaniu systemu automatycznego sterowania
lotem miedzy innymi do jednoczesnego poruszania wieloma powierzchniami ste-
rowymi w celu poprawienia dynamicznego charakterystyk obiektu [11]. Z jednej
strony, wprowadza to w sposéb naturalny sprzezenia dynamiczne miedzy organami
sterowania. Z drugiej za$, umozliwia zastgpienie cztowieka w zadaniach wyjatkowo
trudnych [19]. Uzycie techniki sterowania czynnego wigze sie z wprowadzeniem
szybkich uktaddéw liczgcych i wykonawczych oraz wyznaczeniem praw sterowania
w postaci umozliwiajgcej skorzystanie z tej techniki. Wymaga to zastosowania
z jednej strony nowych rozwigzan konstrukcyjnych (fly-by-wire, fly-by-tight), z
drugiej za$ - nowoczesnej teorii sterowania.

Z przeprowadzonych badan wynika, ze dynamika uktadoéw sterowania i sposob
jej uwzglednienia majg istotny wptyw na model procesu przejsciowego [14,15].
Nawet w przypadku uktadéw sterowania czynnego, ktére dziatajg bardzo szybko.
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Totez w niniejszej pracy uwzgledniono takze dynamike serwomechanizméw.

2. Model samolotu sterowanego

Przyjeto nastepujace zatozenia (por. [5,12,18,20,22,23]):

masa i momenty bezwtadnosci samolotu sg state,

= inercjalny uktad odniesienia jest zwigzany z ziemia,

= samolot posiada pionowa ptaszczyzne symetrii geometrycznej i masowej,
= sita ciggu lezy w ptaszczyznie symetrii,

» poczatek samolotowego ukiadu odniesienia, sztywno zwigzanego z samolo-
tem, pokrywa sie ze srodkiem masy samolotu,

e samolot jest nieodksztatcainy,
» obowigzuje aerodynamika quasi-stacjonarna,

= sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane potozenia steru wysokosci, lotek
lub steru kierunku,

= wychylenie powierzchni sterowych jest ograniczone,
e ograniczona jest rowniez predkos¢ zmiany potozenia powierzchni sterowych.

Roéwnania ruchu samolotu - wyprowadzone w samolotowym uktadzie odniesie-
nia Oxyz (rys.l) po uwzglednieniu powyzszych zatozen - sg nieliniowe i mozna je
przedstawi¢ w postaci wektorowej [17-r23]:

= (%),
x=[U,V,W,P,Q,R,e"T, (2.1)
« = [f>H,f>L,bvY

gdzie:
* - wektor stanu,
u - wektor sterowania.

Trzy pierwsze wspotrzedne wektora stanu sg sktadowymi wektora predkosci,
trzy nastepne - skltadowymi wektora predkosci katowej, dwie ostatnie - kagtami:
pochyleniai przechylenia. Wsp6étrzedne wektora sterowania oznaczajg kolejno katy
wychylen: steru wysokosci, lotek i steru kierunku.
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0} sktadowych wektora prawej strony réwnania (2.1) zatozono, ze sg funkcjami
ciggtymi wraz z pierwszymi pochodnymi ze wzgledu na wspétrzedne wektora stanu
i wektora sterowania. Sktadowe te okreslone sga wzorami:

- dla ruchu postepowego

fi' ) Fx - mgsin6 + Tx (U
h Fy + mg cos Gsin # -in V @ 2)
m
R Fz + m9cos 0 cos# + Tz W
- dla ruchu obrotowego
=J~"M +J~Mt - BISNSB[P,Q, R]J 2.2y
- dla zwigzkéw kinematycznych
fr = Qcos - JEsini?, fs = P+ Qsin £tg6 + Rcos#tg0 , (2 .2)"
w ktérych:
F - sita aerodynamiczna,
M moment aerodynamiczny,
T - sita ciggu,
Mt - moment pochodzacy od uktadu napedowego,
JB macierz momentéw bezwtadnosci,
in macierz predkosci katowej,
m - masa samolotu,

9 przyspieszenie ziemskie.
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Macierze maja posta¢ nastepujaca:

0 -R Q" X 0 -~Jxz
Jn = R 0 -p ) JB = 0 Jy 0
-Q P 0 - (@]
n =

Jak wida¢, prawe strony réwnania (2.1) - wyspecyfikowane powyzej wzorami
(2 .2) - sa nieliniowymi funkcjami wektora stanu, masy i momentéw bezwtadnosci.
Ponadto nieliniowos$ci wystepuja takze we wzorach na sity i momenty. Skladowe
wektorow sit i momentéw sg bowiem nieliniowymi funkcjami wspétrzednych we-
ktora stanu i wektora sterowania [5,12].

Uktad réwnan (2.1) uzupetniono o zwiazki definiujgce kat natarcia a i kat
slizgu fi:

W
a = arctg— , -x <a<t,
(2.3)
Vv .
P = arcsin — , “m< <,
'C
gdzie VC- predko$é catkowita samolotu, dana wzorem:
Ve=s/m + V*+ W* |
oraz sktadowg pionowa Qp predkosci katowej:
/22 = —Psin9 + Qsin#cos0 + .Rcos£cos0 . (2.4)

Uwzgledniono réwniez ograniczenia sktadowych £e wektora sterowania, spet-
niajac warunek:

fiimin~  ~ii,nex » *=H,L\V). (2.5)

Rys. 2. Sterowanie czynne z ograniczeniami na predkosci wychylen powierzchni
msterowych

Predkos¢ wychylania powierzchni sterowych jest takze ograniczona, co uwz-
gledniono poprzez umieszczenie modelu sterébw w schemacie sterowania czynnego
(rys.2).
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Dynamike serwomechanizméw zamodelowano za pomocag cztonéw opdzniajg-
cych pierwszego rzedu [14,15]:

Ttt+ tt= uz, (2.6)
gdzie:
T - macierz statych czasowych,
uz - wektor wartosci zadanych na wejsSciach serwomechanizmoéw.

3. Sterowanie suboptymalne niestandardowe

*

Idea sterowania suboptymalnego (rys.3) uktadem nieliniowym (2.1) polega na
tym, ze dla tegoz ukiadu, zlinearyzowanego wokdét stanu réwnowagi (x0, Uq), wy-
znacza sie sterowanie optymalne, ktére wykorzystuje sie nastepnie dla uktadu wy-
jsciowego (2.1). Zwykle jednak zaktada sie¢ milczaco, ze parametry uktadu nielinio-
wego i liniowego sg zblizone. W przypadku wprowadzania samolotu w korkociag
zatozenie to nie jest spetnione. R6znica miedzy stanem lotu poziomego, a stanem
korkociggu jest bowiem znaczna. Tym nie mniej mozna postawié¢ pytanie: jak za-
chowa sie samolot, gdy sterowanie optymalne, wyznaczone dla modelu zlinearyzo-
wanego wzgledem korkociggu ustalonego, zostanie zastosowane do lotu poziomego?
Takie podejscie mozna uzasadni¢ tym, ze sterowanie optymalne zsyntezowane pro-
wadzi do uktadu asymptotycznie statecznego [2]. Wobec tego mozna mie¢ nadzieje,
iz realizowane sterowanie spowoduje dazenie takze uktadu nieliniowego do stanu,
dla ktérego zostato wyznaczone. Ten spos6b postepowania, nazywany przez auto-
row sposobem niestandardowym, zostat z powodzeniem sprawdzony dla przypadku
wyprowadzania samolotu z korkociggu [19].

Rys. 3. Sterowanie suboptymalne samolotem

Prawo sterowania wyprowadzono na podstawie teorii sterowania optymalnego
liniowego z kwadratowym wskaznikiem jakosci [3]. Jako funkcjonat minimalizo-
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wany w zadaniu poszukiwania sterowania optymalnego przyjeto wskaznik ponizszy:

@
J=\I [ o R G s RO ES L 3D
0

Warto tu przypomnie¢, ze optymalnos$¢ nie zawsze oznacza speinienie zyczen
inzynierskich, totez sformutowanie dodatkowych wymagan mogtoby prowadzi¢ do
koniecznosci modyfikacji parametrycznej tub strukturalnej powyzszego wskaznika
jakosci [13].

Wzér na sterowanie optymalne tt° - wyznaczone dla uktadu liniowego,
otrzymanego przez linearyzacje nieliniowego uktadu (2.1) wokoét stanu réwnowagi
(*o,tto) - ma, przy wskazniku (3.1), posta¢ (por. rys.3):

u° = tto + Gy,
=-BtP, (3.2)
y=X- xo0.

Macierz P jest symetryczna, dodatnio okres$lona i jest rozwigzaniem réwnania
algebraicznego typu Riccatiego:

PBBtP-PA-AtP =1, (3.3)

gdzie 1- macierz jednostkowa. Macierze A i B, zawierajgce wspo6tczynniki réownan
zlinearyzowanych, sa zdefiniowane nastepujaco [17-5-21,23]:

A, , B-2C5U *1!). (3.4)
0X ou
Obecnos$¢ serwomechanizmoéw (rys.2) uwzgledniono przyjmujac, ze wyznaczone
sterowanie optymalne (3.2), podlegajgce ograniczeniom >(25) podane jest na we-
jscie uktadu sterujacego (2.6). Réwnania (2.1) i (2.6) sg wtedy réwnaniami ruchu
samolotu sterowanego suboptymatnie, z uwzglednieniem dynamiki serwomechani-
zmow.

4. Symulacja numeryczna

Obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-treningowego o masie m = 1550
kg, polu powierzchni nosnej S = 12.28 m2 i rozpietosci 6 = 8 m. Samolot ten,
sterowany klasycznie wchodzi w korkocigg po 7 s 6d poczatku manewru wprowa-
dzania. Czas jednej zwitki wynosi okoto 3 s. Ruch jest niestateczny. Jedna z
wartosci witasnych macierzy A (3.4) jest dodatnia zaréwno dla lotu poziomego jak
i korkociggu ustalonego (druga faza figury).
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Synteze regulatora wykonano dla korkociggu ustalonego o kacie natarcia a =
0.897 rd, kacie $lizgu 0 = -0.058 rd, predkosci lotu Vc = 41 m/s, predkosci
katowej fl = 1.985 rd/s i wysokosci lotu H — 1672 m.

Symulacje przeprowadzono dla czterech konfiguracji samolotu: sterowanego
klasycznie (konfiguracja AO), sterowanego suboptymalnie bez ograniczen na
predkosci zmiany potozeh powierzchni sterowych (konfiguracja B) i sterowanego
suboptymalnie z ograniczeniami na te predkosci, dla dwo6ch statych czasowych -
0.2 s (konfiguracja C) i 0.1 s (konfiguracja D).

Na wykresach (rys.4 -j- 12) przedstawiono - dla poszczeg6lnych konfiguracji -
wyniki symulacji wybranych parametréw lotu: kata natarcia, kata $lizgu, predkosci
katowej catkowitej i predkosci katowej pionowej, a takze odpowiadajgce im wychy-
lenia powierzchni sterowych: steru wysokosci (D H), steru kierunku (DV) i lotek
(DL).

5. Wnioski

W zwitkach ruchu niestabilizowanego 0§ korkociggu ulega wahaniom. Wi-
doczne jest to na wykresach przedstawiajacych kat natarcia, kat $lizgu i predkosci
katowe. Regulator suboptymalny - w przypadku ograniczeh tylko na wychyle-
nia powierzchni sterowych lub ograniczen na wychylenia i na predkosci wychylen
powierzchni sterowych z odpowiednio matg statg czasowg reakcji serwomechani-
zméw - szybciej wprowadza samolot w korkocigg i stabilizuje zwitki korkociggu
niz to ma miejsce podczas sterowania klasycznego. Jednak zbyt stabe ogranicze-
nie na wspomniane predkosci sprawia, ze regulator wymusza wieksze wahania niz
wahania wystepujace w locie ze sterowaniem klasycznym.

W przysztosci pozadane bytoby:

e sformutowanie kryteriédw oceny wiasnosci wykonywanej figury w odniesie-
niu do badan symulacyjnych (analogicznie do kryteriéw dotyczacych préb w
locie, jak na przykiad zgdanie niemozliwosci doprowadzenia do korkociagu
niesterowalnego po dowolnym uzyciu steréw), kryteria powinny dotyczy¢ za-
réwno samego wykonania korkociggu jak i bezpieczenstwa,;

e przeprowadzenie badarn modelu matematycznego korkociagu samolotu ste-
rowanego czynnie, w celu okreslenia jakim zmianom ulega zbiér uzyskanych
rozwigzan w wyniku mozliwych zmian zbioru sterowan dopuszczalnych;

= przeprowadzenie badan symulacyjnych w stanach awaryjnych.

Badania zrealizowano w ramach projektu Nr 309559101 finansowanego w latach 1991-
1992 przez Komitet Badam Naukowych.
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Rys. 4. Kat natarcia i kat $lizgu samolotu sterowanego klasycznie {konfiguracja AO)
i sterowanego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia powierzchni sterowych
(konfiguracja B)

Rys. 5. Wychylenia steru wysokosci DH, lotek DL, steru kierunku DV
(konfiguracja AO i konfiguracja B)
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Rys. 6. Predkos¢ katowa Q i pionowa predkos¢ katowa Qr (konfiguracja AO
i konfiguracja B)

Rys. 7. Kat natarcia i kat slizgu samolotu sterowanego klasycznie (konfiguracja A0)
i sterowalnego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia i na predkosci wychylen
powierzchni sterowych z za duzg stalg czasowag (konfiguracja C)
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Rys. 8. Wychylenia steru wysokosci DH, lotek DL, steru kierunku DV
(konfiguracja AO i konfiguracja C)

Rys. 9. Predkos¢ katowa fi i pionowa predko$¢ katowa fip (konfiguracja AO
i konfiguracja C)
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Rys. 10. Kat natarcia i kat $lizgu samolotu sterowanego klasycznie (konfiguracja AO)
i sterowanego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia i na predkosci wychylen
powierzchni sterowych (konfiguracja D)

Rys. U. Wychylenia steru wysokosci DH, lotek DL, steru kierunku DV
(konfiguracja AO i konfiguracja D)
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Rys. 12. Predkos$¢ katowa Q i pionowa predkos¢ katowa Qp (konfiguracja AO

i konfiguracja D)
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

OGOLNY MODEL MATEMATYCZNY STEROWANEGO
SAMOLOTU1

Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

1. Wstep

W pracy przedstawiono og6lny model matematyczny sterowanych obiektow
latajacych umozliwiajgcy symulacje numeryczng, obliczenia wtasnosci dynamicz-
nych samolotow sterowanych przez pilota lub automatycznie. Szczeg6lnie przy za-
stosowaniu systeméw komputerowych, niezbedne jest postepowanie przedstawione
w pracach [I-r8].

Rys. 1. Schemat blokowy sprzezeh wiasnosci dynamicznych obiektu z prawami
sterowania, kontrolg terenu i celu

1Referat wygtoszony na IV Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”



576 J.MaryniAK

Nalezy przyja¢ wiasciwe modele fizyczne i opracowa¢ modele matematyczne
opisujgce wiasnosci dynamiczne sterowanego obiektu, wprowadzi¢ odpowiednie
prawa sterowania, zwigzki kinematyczne naprowadzania i nawigacji, kinematyke
i dynamike systemu wykonawczego oraz sygnalizacje biezgcych parametréw poto-
zenia i ruchu obiektu lub program zadanej trajektorii z natozonymi ograniczeniami
(rys.l).

Otrzymany modet matemartyczny jest kompromisem miedzy doktadnoscig ana-
lizy teoretycznej problemu fizycznego, skomplikowaniem rownan matematycznych,
dostepnymi $srodkami technicznymi a naszg wiedzg, umiejetnosciami, intuicja i do-
Swiadczeniem.

Duzo, czesto nieprzewidzianych trudnosci nastrecza identyfikacja parame-
tyczna obiektu, systemu sterowania oraz uktadu wykonawczego. Polega ona na
przyporzadkowaniu poje¢ fizycznych elementom struktury badanego obiektu i wy-
znaczeniu wartosci parametréow wystepujacych w réwnaniach matematycznych
[4-1-6]. Identyfikacja przeprowadzanajest na podstawie znanych informacji o obiek-
cie i znanych sygnatach lub danych pomiarowych uzyskanych w wyniku ekspery-
mentéw przeprowadzonych na modelach materialnych lub obiekcie fizycznym.

2. 0Ogolny model matematyczny sterowanego samolotu

Samolot (rys.2) jest traktowany jako obiekt nieodksztatcalny, sterowany. Ste-
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rowanie odbywa sie w czterech kanatach: pochylania 6 - przez wychylenie steru
wysokosci Sh, przechylania # - przez wychylenie lotek Si, odchylania i? - przez
wychylenie steru kierunku 6y oraz predkosci VO - przez zmianeg ciggu silnika T
potozeniem dzwigni sterowania silnikiem 6t-

Dynamiczne réwnania ruchu obiektéw sg wyprowadzone w pracach [1,4,5,6,8],
ponizej przedstawiono je w postaci ogdlnej, zwracajac wiekszag uwage na uwz-
glednienie sit pochodzacych od sterowania, dodatkowych podwieszen i urzadzen
wystepujacych na samolocie.

Ogoélne réwnanie dynamiki sterowanego obiektu:

MF+KMV =Q + UJ, (2.1)
gdzie:
- zmodyfikowana macierz bezwtadnosci:
M=M+M*, (2.2)
- wektor przyspieszen:
V = col[J7,V,W,P,Q,R] , (2.3)
- wektor predkosci (rys.2):
V = col[U,V,W,P,Q,R], (2.4)

- macierz sit zewnetrznych (rys.3, [8]):

Q= I\l/:l = cOl[X,Y,Z,L,M,N] , (2.5)
przy czym
- 0 0
0 0 0 )
(0] o] -Mu 0
0 o o _
(2.6)
m 0 © © sz Sy
o m o - °
0 0 Sy - o
M = [ | "
0 -sz sy Jx —Jdxy —Jez
s, 0 —& F' - T

~Sy s* 0 —Jxx —Jzy JIx
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0 -R Q
o -P
-Q P 0
0 -W \Y
w 0 -U
-V u 0
\X*B XsH 0
0 0 0
ZaR zsB O
0 0 ulL
Mab Msh 0
0 0 Nsl

Xsv
YSv

Lfy

NS/

(2.7)

X& 1
YST
ZsT

Mgr
Nsr .

Rys. 3. Przyjete uklady odniesienia, wychylenia steréw i drazka sterowego, skfadowe sit
X,Y,Z i momentéw L,M,N oraz potozenia srodka masy samolotu Tc

Wektor sterowania (rys.2 i 3):

6 = ccAlaxH ,6n,6L,6v,6T] = QB)
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Zwigzki kinematyczne [1,4,5,6,8] (rys.2):
f = collii.fc,*,#,©,*] = F(U,V,W,P,Q,R,$,9,9).
Dynamika silnika

- réwnanie obrotéw silnika:

OT max

- rownanie ciagu silnika (rys.4):

T=KIMa)i~n -: ,
ftT max WTO

- prekosé katowa obrotéw zespotu turbo-sprezarka:

2w
ut = -

Kinematyka wykonawczego systemu sterowania samolotem (rys.2 i 3)
- kinematyczne réwnanie sterowania w kanale steru wysokosci

W + T»SdH= - (Af5 + + Ki*5n + b?6H) ,
- kinematyczne réwnanie sterowania v kanale steru kierunku Sy-
TX6dV + T%SIV = - (mYo+ Kpv(iv+ KBVSV + ba6V) ,
- kinematyczne réwnanie sterowania w kanale wychylen lotek 61 :
?xhL + TASdL= - (Mjj, + K?a + KEHL+ bl L) ,

Prawa sterowania (rys.2 i 3)
- w kanale przechylania

TE6l + TE6l = #£(£ - *,) + tfE(P - P.) + Kfr(W - Wx) +

579

(2.9)

£2.40)

(2.11)

(2.12)

(2.13)

(2.14)

(2.15)

(2.16)

+K% (Vi ~ yu) + KH(V - V) + Kjf(9 - 92 + KK(R - Rz) + 6o,

- w kanale pochylania 9:

Tffo +T?6h = Kg(0- 9%+ KE(Q - Qz) + K${W - Wz) +

+Kg(xi - xu)+ K**{xx- xlz) + K?(zi - zu) +

+Kg(U-U,) + ém ,

(2.17)
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- w kanale odchylania !?:

T26V+ T?26V = K% {$- *,) + KW(P ~ P.) + *w (W - W.)+

(2.18)
+<(jli - w,)+ Kw{V- Vz)+ K%{9 - 9,) + ~A) + *vo,
- w kanie predkosci
3?7<r + Z?*r = Ji:2(e-8») + *oW -G *) + Bt (ff-0'q+
(2.19)

+tfE(W - W)+ Kj(Zl- zu)+ KI{$ - #,) +iiTj("? - 9m + Slo,

przy czym indeksy dolne 2z odnoszg sie do parametréw zadanych, okreslonych
przez nastawienie plota automatycznego, wiezow programowych, $ledzenia celu
lub terenu.

Predkos¢ postepowa samolotu (rys.2):

V2= U2+V2+W2. (2.20)
Katy aerodynamiczne
- kat natarcia: W
a = arctg— , (2.21)
- kat slizgu:
.V
0 = arcsin — . (2.22)
\o
Wysokos¢ lotu:
H=-zi . ‘ (2.23)

Gestos¢ powietrza dla H < 11000 m:

/ Z\ \ 4.256
=W (l+ « $ ) ' <2'24>
Wiezy programowane trajektorii lotu samolotu (rys.2):
n = fi(xi,yi,zi,$,e,9). (2.25)
Kinematyczne zwigzki naprowadzania na cel C, biezgca kontrola terenu:
Tie = f3(y0,Vc,~c,0¢,9¢,M,6,9,i2,nc) m (2.26)

Powyzej przedstawiony model matemayczny mozna w petni stosowaé do stero-
wania obiektéw samonaprowadzajgcych sie na cele lub poruszajacych sie po zada-
nej trajektorii lotu zgodnie z natlozonymi wiezami programowanymi (2.25).
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Sity uogélnione Q (2.1) i (2.5) wyrazone we wsp6trzednych uogélnionych i
guasi-predkosciach maja postac:

Q =QS+QT+QB+QR+QU+Q™, (2.27)

gdzie indeksy gérne oznaczajg sity dziatajgce na samolot od: S - samolot konfi-
guracja gtadka, T - ciagg silnikéw, B - bomb lub innych podwieszen, R - rakiet,
U - oddzialywanie uzbrojenia artyleryjskiego, Sp - spadochronéw hamujacych,
indeksy dolne pochodzgce od: g - grawitacji, a - aerodynamiczne, T - ciggu
silnikéw, np.:

- sity pochodzgce od samolotu [5,8] (rys.3):

Fs
Q5= Ms (2.28)
przy czym:
=Ff+Ff,
(2.29)
Ms =Mg +Ma,

sity i momenty sit (2.28) i (2.29) zostaty wyznaczone w pracach [5,6,8].

3. Geometria mas

W og6lnym modelu matematycznym samolotu uwzgledniajgcym elementy
(2.27) w réwnaniach (2.1) i (2.2) oraz w zaleznosci (2.6) nalezy uwzgledni¢ masy
i potozenie mas poszczegdlnych podwieszen;

- masa catkowita m:

) nu
m=ms+ Y "mBi+ + 52 mVi > (3.1)
=1 »=i t=i

i moze by¢ zmienna w czasie w zaleznosci od zuzycia amunicji m~, odpalenia
rakiet mm, zrzutu bomb mg,-.

Rowniez ulegajg zmianie [8]:

- momenty bezwladnosci Jx, Jy, Jz:

*B
Ix — JIxSC+ mS(yc + + y : AIXBCi +,mBi(yBi + zBij\ +
i=l
(3.2)
nR. , tiv
+ [IxRCi + MMIVRI + ZRiN\ + Y2 [jzuci + mui(yli + zUi\ »

i=l 1=
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i analogicznie Jy oraz Jz,
- momenty dewiacji Jxv, Jyz, Ixz:

Jxy = JxySC + fnsXcVC + Y "jjxvBCi + mBixBiVBi) +
«1

(3.3)
nR nu

+ Ti~NU C, + muizuiyui) )
i analogicznie Jyz oraz Jxx,
- momenty statyczne Sx, Sy, Sz:

nB

nR nu
Sx = msxc + E mBixBi + E mRixRi + E mUixUi (3.4)
t=I »=1 «1l
i analogicznie Syoraz Sz,przy czym ng - liczba bomb niezrzuconych, n# - liczba
rakiet nieodpalonych oraz njj - liczba naboi niewystrzelonych, pozostajacych w
samolocie.
4.

Sity aerodynamiczne pochodzgce od sterowania

Sity i momenty sit aerodynamicznych pochodzace od wychylern powierzchni
sterowych [8] w réwnianiu (2.1) i macierzy U (2.7) wywotane wychyleniem: steru
wysokosci - §j, steru kierunku - 6\r, lotek - S1 oraz zmiang kata zaklinowania
statecznika poziomego - azjj (rys.2 i 3) mozna przedstawic:

rxsi \x°.B 0 0 XsT s
Ys O 0 viy 0 yx ' ;H '
Qs = F6 " zx ZaH z&d O 0 Zst &
Ms Ls 0 0 Liy Lsi
Ms 0o 0 n
Xs. . 0 0 NSy O Nsr
(4.1)
Pochodne aerodynamiczne sit i momentéw sit:

- wzgledem kata wychylenia steru wysokosci 6j{:

XsB = ~pShV ~ hsin(a + eH), (4.2)

Z8b = -~pSHV”~am cos(a + eH) , (4.3)

(4.4)

= Xigzjj Zsjjiji ,
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- wzgledem kata zaklinowania statecznika poziomego cizH-
XazH ~ \pSijVijaiH sin(a + £n) ,

Zoii, = | pSaVifaiHcos(a + en),

- wzgledem kata wychylenia steru kierunku Sy:
X Sv = ~~pSvVyaz sin(/j + £v) ,
y$v = ~pSvVvOiv QF/? + £V),
£«V = Ylv*v
Msv = XsvZV,
= Ysyxv - XSVyvV ,
- wzgledem kata wychylenie lotek Si:

b

2
Lst = -pVja2L f cs(y)ydy,
I~bL

gdzie, zgodnie z rys.3 w ukiadzie odniesienia Oxyz:
rjj = ia;/l + + kzj{ ,

ry e=*xv + jyv + bzy ,

583

(4.5)

(4.6)

(4.8)

(4.9)

(4.10)

(4-H)

(4-12)

(4.13)

Sh, Sv ~ powierzchnia usterzenia poziomego i pionowego,
VH,Vy - predko$¢ optywu usterzen poziomego i pionowego,
£h, £v  ~ kat odchylenia strug na usterzeniu poziomym i pionowym,
przy czym:
dC2{ dCzff dCyVv
aH=-an' aM = W ' w =W
8Cz c 67 + SLi

ad =W St= ~ ~ -
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5. Sily i momenty sit pochodzace od napedu turbinowego silnika
odrzutowego

Rys. 4. Przyjete uklady odniesienia zwijane z silnikiem Or, vTu,zT u Katy
zaklinowania wzgledem samolotowego ukiadu odniesienia oraz wektor potozenia Tt

Sity pochodzace od napedéw (rys.4) stanowig sumy ciggu poszczegdlnych sil-
nikéow a sktadowe X T, YT, ZT w uktadzie samolotowym, odpowiednio sumy
sktadowych ciggu T-

rxr-
ir=£2\ = yt (5.1)
t=i zZT

a moment sit pochodzacy od ciggu silnikéw T- i efektéw giroskopowych ma postac:

rici

MT-= =y!l(rr> x Ti + IN"Ti x = mt (5.2)
t=i t=i nt

Skiadowe sit w uktadzie samolotowym Oxyz:

XT=Y TiaB"Tl<cos Vy, > (5-3)

YT =Y TiSiuvTz, , (5.4)
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ZT=Y1~T cosVTn sin PTyi m' (5.5)
Sktadowe momentéw w uktadzie samolotowym Oxyz:
- moment przechylajacy:
Le = -]r T, (yTi QBffiTzi sin PTyi + zTisinipTz,) +
(5.6)
+ n (flsin <fiTui + Qcos <prWA sin Pt ) ,
- moment pochylajgcy:
Mt = Y ITi\Zl<cos'PTzi cos (prM + ZTi cos (PTzi sinipryi) -
(5.7)

- (R cos VTvzi cos ptw, + P cos ipTuzt sin <pr™,) ,

- moment odchylajacy:
nNT = Y ITi(XPsinW * - VTicos9T*i QBv>rw) +
(5.8)
+ JT,UT, (Q OG0B <PTwzi QB Twy, ~ P sin V>TW,) |,
gdzie, zgodnie z rys.4 w ukladzie odniesienia Oxyz:
rTi =ixTi+ jj/r, + kzTi,
JTi  — moment bezwtadnosci zespotu turbo-sprezarkowego wzgledem
osi obrotu ®rWwj,
whi ~ predkos¢ katowa zespotu turbo-sprezarkowego i-tego silnika.
Uzalezniajgc ciag silnika T i predkos¢ katowa wj w réwnaniach (5.3) 4-
(5.8) od wychytenig dzwigni sterowania silnikiem 6j (2.10) i obrotéw nr (2.11),

uzyskujemy mozliwos$é sterowania ciggiem silnikéw wystepujgcym w réwnaniach
(2.1) i macierzy (2.7)

8. Sity i momenty sit pochodzgce od spadochronéw hamujacych

Sity pochodzgce od spadochronu hamujgcego (rys.5) to odpowiednio naciag
liny spadochronu obcigzonej oporem aerodynamicznym spadochronu.
Opor aerodynamiczny spadochronu:

) (6.1)
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gdzie
- predkos¢ powietrza optywajacego spadochron:

vZs = ul+vs$+wl,
- potozenie spadochronu w uktadzie samolotowym Oxyz:
rs - ixs+ jys + hzs ,
przy czym skiadowe predkosci optywu:

Us —U + Qzs —Rys ,
Vs —V + Rxs - Pzs ,
Ws = W + Pys —Qxs =

Katy potozenia osi spadochronu wzgledem ukfadu samolotowego (rys.5)

W5 >

<PSz :*..*»(. /,J S ) -

Sity i momenty sit pochodzgce od spadochronu hamujgcego w postaci ogoélnej:

Q&)= (6.2)
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- sita hamujaca i jej sktadowe:

X
F® = TsAs = Y5 (6.3)
Z*
- moment od sit hamujacych i sktadowe:
L*
=fj xTs —TsAsm — M@ (6.4)
N *

Sktadowe sit hamujgcych w uktadzie samolotowym Oxyz:

X * = -Ts COS(fsz COSipsy , (6.5)
= -Tssin™ (6.6)
Z& = Tgcos ipszsin(psy m (6.7)

Sktadowe momentdédw od sit hamujacych w uktadzie samolotowym Ozyz:

L* = Ts(ys cos <Es*sin(psy + zs sintpsz") , (6.8)
M~” = -Ts (zs cos ps2siny>s» + COS Y>5* c0S <psy) , (6.9)
N® = -Ts (xs sinipsz - ys cos (psz cos <psy) , (6.10)
gdzie:
Ss - powierzchnia odniesienia spadochronu hamujacego,
Cxs - wspodiczynnik oporu aerodynamicznego spadochronu hamuja-
cego. 1

W przypadku wigkszej liczby spadochronéw hamujacych nalezy w obliczeniach
stosowac¢ sumy sit pochodzacych od spadochronéw.

7. Sity i momenty sit pochodzgce od uzbrojenia artyleryjskiego

Sity i momenty sit pochodzace od poktadowych dziatek a dziatajace na samolot
sg wywotane sitg odrzutu t-tego dziatka Td%oraz zmiang masy samolotu wawotang
zuzyciem n pociskéw o masie jednostkowej mui (rys.6).

W ogd6lnym zapisie sity od uzbrojenia mozna przedstawié:
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Rys. 6. Usytuowanie dziatka na samolocie, przyjete uktady odniesienia, wspdtrzedne
potozenia oraz katy zaklinowania

gdzie
- sita i jej sktadowe majg postac:

Xu

f*1 - = £53 muiAg + 53 TDiADi =YY (7.2)

«=I i=i zZV

moment sit od uzbrojenia:

n z Di & ZDi 2~ 1
9-AgM 53 mUi VDI + 52 TDiAdMi VDI =
i=l ZDi «=i «r>i

7-3N
Sktadowe sit oddziatywania dziatek na samolot w uktadzie samolotowym (Sxyz

(rys.6):

nu
X U= - 53 Td* cos <PDzi cos ipDyi - SsSin0 53 mUi » (7.4)
*=i t=i
nu
Y = - 53TOisinfDri + gcos6 sin# 53 mVi » (7.5)

»=1
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k n\
Z — 53 ~"DiCOS(fiDzisin IfiDyi + 9cos0 COS# Y mUi m (7.6)
*=1 «=1

Sktadowe momentow sit od dziatek w uktadzie samolotowym Oxyz (rys.6):

k
LU = 23 (w>* cos sin ipDy.- + -?d. sin <f>Dzi) +
<=1
(7.7)
k nu nu
+ 953 (cosO cos# 53 mViyDj - €0SO Sin# 53 mUiZDj)l,
=t «=i =i
k
MU = - 537d. (st>icos<PDziSIN(pDyi + zDi COS Ccos IfiDyi) -
1=1 .
(7.8)
k nu nu
~ 9 53 (cos0 cos#53 muixDj + sin0 53 mmzDA] ,
=1 1=1 =1
k
NU ~ B3TdX- xDisin fDzi + DDi CoSIfiDzi COS IfiDyi) +
t=1
(7.9)
.k nu nu
+ [53 (cos0 cos#53 muixD j+ sin0 53
i=i «=i i'=i
gdzie
- potozenie dziatka na samolocie (rys.6):
ro = ixo +jyD + kzD , , (7.10)
Td - sita oddziatywania dziatka traktowana jako impuls w czasie,
zalezna od szybkostrzelnos$ci i profilu impulsu w czasie,
k - liczba dziatek.

8. Sity i momenty sit pochodzace od bomb, rakiet lub innych
podwieszen

Sity i momenty sit pochodzace od podwieszen: bomb, rakiet, rakietobomb,
zbiornikéw, zasobnikow itp. stanowig sumy dodatkowego obcigzenia samolotu
masg podwieszenia (sity grawitacyjne), sitami aerodynamicznymi i ciagiem silni-
kow rakietowych przy starcie (rys.7).
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Rys. 7. Usytuowanie bomby na samolocie, przyjete uktady odniesienia, wspéhrzedne

potozenia oraz katy zawieszenia

Ogolnie mozna przedstawi¢ w zapisie macierzowym

QB =

‘B
M b

Sity i ich skltadowe w uktadzie samolotowym Oxyz (rys.7):

FB = Ff+F* +If =ga8'emBi +

< nB CxBi
+ ) CyBi
t < CxBi
XB
y b
i=1 ZB

1Ri

O ©

(8.1

+ @2)

Momenty sit dziatajgcych na samolot i ich skladowe w ukiadzie samolotowym

Oxyz (rys.7):
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nfl XBi
= Mf+Aff + Mx =9AgM mBi VBi *t
1 ZBi
1 " 0 - ZBi  VBI CxBi
+ 270 'yrinBi ZBi (o] -XBi Aa CyBi )+ (8.3)
1=1 ~UBi  XBi 0 CzBi
" TR CmxBi mBriLpi 0 Lri P
+ 7,PVoAa  SBihi CmyBi + £ 0 wmei O Q +
. £
z Si CmzBi =l 0 N$i R
ns XBTi rib i
+ A2 TBIA-BMTi  VBTi Mb
=1 . ZBTi . nb

gdzie:
SBi
hi
CxBi»CyBi> zBi

CmxBi>CmyBi> mzBi

mBi
Tsi
KB

powierzchnia odniesienia bomby,

dtugos¢ bomby,

bezwymiarowe wspoétczynniki sit aerodyna-
micznych bomb,

bezwymiarowe wspotczynniki momentéw ae-
rodynamicznych bomb,

masa bomby,
cigg silnika rakietowego,
liczba bomb,

Aa, AgM, Ag, ABTi, AbmTx - macierze transformacji,'

XE,Yfi,Y,ZE , LN LNME,N”~,N” - pochodne aerodynamiczne [1,4,5,8].

Potozenie bomby na samolocie w ukfadzie samolotowym Oxyz (rys.7):

Tb = *XB + 3VB + kzs

(8.4)

Przy uwzglednianiu sit aerodynamicznych pochodzacych od podwieszen natzy
bra¢ pod uwage interferencje systemu zasobnik-samolot. Wspoétczynnik interferen-
cji kint(xB,yB,ZB) zalezy od potozenia zasobnika wzgledem ptatowca. W momen-
cie zrzutu nastepuje przemieszczenie bomby wzgledem samolotu, a wiec zmienia sie
wzajemne potozenie bomby i samolotu. Wspdtczynnik interferencji jest zmienny
w czasie i maleje do zera w momencie gdy ustanie wzajemne oddziatywanie aero-
dynamiczne miedzy bombg a samolotem [9].
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9. 0Ogoblne uwagi i wnioski

Przedstawiony réwnaniami (2.1) -i- (2.26) model matematyczny, po wprowadze-
niu sit aerodynamicznych i grawitacyjnych pochodzgcych od samolotu w konfigura-
cji gtadkiej [4,5,8] oraz z uwzglednieniem zaleznosci wyprowadzonych w rozdziatach
3 do 8 stanowi petny model umozliwiajacy obliczenia wtasnosci dynamicznych sa-
molotu i symulacje numeryczng lotu.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

MODELOWANIE ODPALANIA I LOTU RAKIETY KLASY
POWIETRZE-POWIETRZE1

Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

1. Wstep

W pracy rozatrzono modelowanie matematyczne-[5,7,12] samolotu w locie, wy-
posazonego w rakiety, uwzgledniajgce faze odpalenia rakiet i model rakiety w sLno-
dzielnym locie. W czasie przenoszenia rakiety przez samolot wystepuje wzajemne
sprzezenie masowe m i aerodynamiczne a (rys.l).

W momencie odpalenia rakiety z samolotu nosiciela wystepuje sprzezenie ma-
sowe m, aerodynamiczne a i dodatkowe obcigzenie narastajgcym ciggiem silnika
rakietowego TR(t). Po odpaleniu samolot i rakieta wykonujg niezalezny lot, o ile
rakieta nie jest zwigzana z samolotem systemem naprowadzania.

2. Model matematyczny ukfadu samolot-rakieta

Samolot (rys.2) wraz z rakietg jest traktowany jako sterowany obiekt nieod-
ksztatcalny. Sterowanie odbywa sie w czterech kanatach: pochylania 0 - przez
wychylenie steru wysokosci SH, przechylania # - przez wychylenie lotek 6L
odchylania 9 - przez wychylnie steru kierunku 6V oraz predkosci MO - przez
zmiane ciggu silnika T potozeniem dzwigni sterowania silnikiem Sr-

Dynamiczne réwnania ruchu obiektéw wyprowadzono w pracach [I,3-r7,12],
E)onizzgj przedstawiono je w postaci ogélnej w samolotowym uk}adzie odniesienia
rys.2).

Ogolne réwnania dynamiki sterowanego obiektu [4,5,6]:

MV+KMr = 3+ U*, (2.1)

gdzie
- zmodyfikowana macierz bezwladnosci:

M=M+ (2.2)

‘ Referat wygtoszony na V Ogoélnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Rys. 1. Schemat blokowy wzajemnych sprzezehn samolot-rakieta
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Rys. 2. Przyjete uktady odniesienia, katy wychylen powierzchni sterowych, predkosci
liniowych i katowych samolotu

- wektor przyspieszen:

V = col[U,V,W,P,Q,R], (2.3)

- wektor guasipredkosci (rys.2):
VvV = col[U,V,W,P,Q,R], (2.4)
gdzie:

VO=iU+jV+kW,
Q=iP+jQ + kR,

- macierz uogdlnionych sit zewnetrznych:
F
Q= M col[X,Y,Z,L,M,N], (2.5)

gdzie:

; F=iX+jY +kz,
M :||_+J|\/| +kN,
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przy czym:

0 0 0
0 O -Mn
0 0
m 0 0 0 Sz
0 m 0 i -S, 0 Sx
0 0 m Sy —Sx O
M =
0 =S, Sy i JIx Jsy-
S 0 -sx -ayxJy -yz
=S, s 0 ~Jzx ~Jzy
0 -R Q
R 0 -p : 0
-Q P 0 -
K=
0 -w v i 0 -R Q
w 0 -u : R 0 -p
-V U 0 ~-Q P 0
(0] 0 (0]
0 0 nv 0
U= ZsB o 0 0
0 w L& ov
0 (0]

Wektor sterowania:
6 = )
Zwiagzki kinematyczne (rys.2):

r=colfij.jjj.i',#,©,*] = F(U,V,W,P,Q,R,$,6,9)
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Dynamika silnika samolotu
- réwnania obrotéw silnika:

nT = (Ma.r,p) nTOh , (210)

- réwnania ciggu silnika:

T=4(Ma)-~ - ~-nT, (2.11)
nr max - TITO

- predkosé katowa obrotdéw zespotu turbo-sprezarka:

Wr= 60"r " (2-12)

W macierzy mas M (2.6) poszczegélne wyrazy przedstawiaja sobg masy
sprzezone samolotu i rakiet oraz momenty bezwladnosci i statyczne w samolo-
towym ukiadzie odniesienia Oxyz (rys.2 i 3), gdzie

- masa catkowita:
n

m=ms + J2mRi, (2.13)
11
- momenty bezwladnosci:
n
IX = + [iXRRi + (yju + 2jy)ml/y] , (2.14)
n
Jy = JyS + J2 [jyRm + (zjii + Aijmjn] (2.15)
1=1 J
n
sz = JzS « [izRRi + (XRi+ yRI)MRIj , (2.16)
«=i
- momenty dewiacji:
n
Xy = jXxys + EI{JrRyRBi + *»?*renn«) , (2.17)
t= :
n
Jyz = JyzS + J2 (JYRARI + ypiZmmR»™ (2.18)
n
Ixz = JIxzS + + XRIZRi™,Ri) , (2.19)
- momenty statyczne:
B* = Sxs + ]T) XxRimRi, (2.20)

1=1
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Sy = SyS+ 53 »
t=1

Sz=Szs+532» mkm
t=i

Potozenie rakiety w uktadzie samolotowym Oxyz (rys.2):

tr = iXxR+ JVR+ kzR m

Predkos¢ postepowa samolotu (rys.2):

= U2+ V2+W2.
Katy aerodynamiczne
- kat natarcia:
w
a = arctg— ,
- kat slizgu:
f) .V
= arcsin — .
VO
Wysokos$¢ lotu:
H=-z\ .

Gestos¢ powietrza dla H < 11000 m:

Zy \ 4.256
(1+u k) ]

(2.21)

(2.22)

(2.23)

2.2/

(2.25)

(2.26)

(2.27)

(2-28)

Sity uogdlnione Q w ogolnych réwnaniach (2.1) i (2.5) wyrazane we wspo6t-
rzednych uogolnionych i guasipredkosciach, w rozwazanym przypadku majg po-

(2.29)

stac:
Q=QS+ QR+ QT,
gdzie:
QS - sity i momenty sit zewnetrznych na samolot w konfiguracji
gtadkiej, wyprowadzone w [5,6,12],
Qt - sity i momenty sit dziatajagce na samolot od turbinowych silni-

kéw odrzutowych, wyprowadzone w [4,5,12],

Qr - sity i momenty sit zewnetrznych od rakiet.
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Rys. 3. Przyjete uktady odniesienia, wspétrzedne potozenia rakiety wzgledem samolotu
oraz sity i momenty sit dziatajgce na samolot od rakiet

3. Sity i momenty sit zewnetrznych od rakiet

Sity uogoélnione pochodzace od rakiet a dziatajgce na samolot (rys.3) stanowig
sity i momenty sit wyrazone we wspoétrzednych uogélnionych #, O, S i
guasipredkosciach liniowych U, V, W oraz predkosciach katowych P, Q, R,
gdzie:

= col[X*,Yr,Zr,Lr,Mr ,Nr)

Sity i sktadowe sit pochodzgce od rakiet, dziatajagce na samolot to: sity aerody-
namiczne - Fr, sity ciggu - Fft i grawitacyjne - FR:
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Po wyprowadzeniu i wstawieniu do (3.2) otrzymamy:

Cxm n 0 xR (0]
r* = (Vo'ix s * CyRi 4+ Ypi 0 yr
=1 Czm i=l 0o z=* 0
X* 1
1+ kinh + 53 TKkAKk +g£ mHiAg= YR
i=l =1 ZR

gdzie macierze transformacji majg postac:

- sin0O
4 = cos Q sin#
cos O cos #

COStpRzi COS <pRyi
Am = sin ipRz,
_ - cos (pjiz, sin ifiRy,

- cospmcosor, - sinPmcosam sinam
A,, = —sinPm cosPm 0
- cosPmsinam  sinPmsinaly - cosam

przy czym
- kat natarcia i-tej rakiety podwieszonej na samolocie:

am = o + ipym ,
- kat Slizgu i-tej rakiety podwieszonej na samolocie:
Pm =P - qzm ,

kint - wspoétczynnik interferencji rakieta-samolot.

(3.3)

(3.4)

(3.5)

(3.6)

(3.7)

(3.8)

Momenty sit zewnetrznych pochodzgce od podwieszonych rakiet i ich sktadowe:

Lr
MR=M*+M%bh+M* = Mr
N r

po wyprowadzeniu zaleznosci i prostych przeksztatceniach otrzymamy:

(3.9)
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CmxRi n rL% 0 Ld; 'p’
CrryRi 4 ¢ 0 M * 0 Q +
= CmzRi t=i N& 0 N* R
n ZR, n X Ri r
+ X/TRIARMi VR +gAgM YLmRi yRi = a/h
i=i ZR. 1= 7Ri nr
gdzie macierze transformacji majg postac:
0 cosGcos# —cosGsin$
AgM = —cosGcos$ 0 —sin 6 (3.10)
cos G sin # sin# 0
0 - cos ipRzi sm qRyi sin qRzt
cos (fiRzi sin <PRyi 0 cos ipR™ cos Ryi . (3.11)
siny>ftrt - cos<pRzicosipRyi 0

Wzajemne sprzezenia dynamiki samolotu z podwieszonymi rakietami przed-
stawia schemat blokowy na rys.4.

+u
a7 a¥ o
1
< 3 aP Y
3 4CL ,,
7z 3 ~aR 0
4 O .
Z au
W r-
r T r
*1

.aa.

-Sn-

Rys. 4. Schemat blokowy wzajemnych oddziatywan kinematycznych i dynamicznych
samolotu i rakiety
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Rys. 5. Przyjete uktady odniesienia, wspétrzedne oraz sity i momenty sit zewnetrznych
dziatajgce na rakiete w locie

Rys. 6. Przyjete uktady odniesienia, wspétrzedne oraz predkosci liniowe i katowe rakiety
w locie
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4. Model matematyczny rakiety sterowanej w locie samodzielnym

Po rozpisaniu réwnan z postaci ogélnej (2.1) —(2.7) i uwzglednieniu, po zmo-
dyfikowaniu, zaleznosci na sity (3.3) i momenty sit (3.10) dziatajace wytacznie na
swobodng rakiete (rys.5 i 6) otrzymamy:

mR 0 0

0 mR 0
0 0 mR

0 - SR SyR
SzR 0 - Sxr

. -SyR S XR 0

0 -Rr Qr

Rr 0 -Pr
-Qr Pr 0
+
0 -W r VR
Wr 0 -Ur
. ~Vr Ur 0
mR 0 0
0 mR 0
0 0 mii
0 -SzZR  SyR
SZR 0 - SXR
. ~SVR S XR 0

-SzR

SYR

- JxXyR

-JxzR

0
Rr
-Qr

- Sazr

SYR

JIxR
~JxyR

— JxzR

SZR o8
0 SXR
~SXR 0
~JxyR — JxzR
JyR -JyzR
~JxyR JzR
0
-Rr Qr
0 -Pr
Pr 0
SZR -SyR
0 SXR
~SxR 0
— JxyR ~JxzR
JyR -JyzR
— JxyR JzR

Ur
Vr
Wr
3>
Qr
Rr

Ur
Vr
Wr
Pr

Qr
Rr

(4.1)
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-niRg SiNOr + Tr \ xn
rriRg cos O r sin <Pr Y *
mRg COSOr COS$r 77
+ 7
0 L?
—mfcgxcR COSOr COS$ r M *
mMRgxCRcos Or sin . . N*
gdzie:
X* = - ~pSr\pR(cXRcosPrcosaR+ Cvr cosor sin0 r-C zr sincxr) +
+ xZqr ,
YR = \pSRVjR®CxRsinHr + CvRcosfa) + Y?Pr + Y$Rr + Y6ES$ ,
za ~ (CrRcosfa singr + CyRsingr sinfa + Cxr cOSor) +
+ ZqQr + Zf~ASx ,
La = (~CmxRcos(3rcosor - CmyRcosor sinfa +
+ CmzRsinor) + LrFr + LrRr +
= -~pSrVqgr[xcr[cxr cosfa sinqr + Cvr singr sinfa + Czr cosqr) +
+ Ir (CmxRsinfa + CmyRcosOrjj+ MqQr + ,
Na = 2P rV°rWcripxRsinPr + CyRcos/Ar) - IR(cmxRcosfa sinaR +
+ CmyRsinfa singr + CMzacosqr)j + NpPR+ Nr Rr + NR/Sy ,
przy czym:

Kir - Ur + Vr + W'r ,

W r
aR = arctg-
Ur

0. = arcsinX™.
Vor -

Rakieta naprowadzana lub samor.aprowadzajgca sig, sterowana pilotem au-
tomatycznym zgodnie z przyjetym systemem naprowadzania, podlega zwigzkom
dynamiki i kinematyki zgodnie ze schematem blokowym na rys.7.

Prawa sterowania w postaci ogélnej mozna zapisac

- w kanale przechylania

TK'Si + = KI(*R- #,)+ KAPr- pz)+ KK(WR- Wz) +
(4.2)
(ifi - ifiz) + KAN(Vr - V,) + Kjf(9R- 92+ K~ARr - Rz)+ Su ,
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DYNAMIKA
RAKIETY *

ROWKAMA RUCHU RMOfTY

STERCMWNSE  rakiety

prawa cth RCWANSA

knematyczne zwigzki

NAPRCMftDZAMA

WIEZY KUCMATYCZNE

parametry kinema-

tyczne PRZEEWMKA P

POLOZENIE, FONFKWWCIPFEDKOSC

Rys. 7. Schemat blokowy realizacji automatycznego sterowania rakiety w systemie
kinematycznym rakieta R - przeciwnik P

- w kanale pochylania Or:
T**g + 7fs* = Kg(QR- Qz)+ KE(Qr - Qz) + K$(Wr - Wz) +
(4.3)
+ K ?2{xi-xiz)+ K?(zi-zu) + 680,
- w kanale odchylania Wr:
T?28$ + T%Sy = KI($R- *,) + Kg{Pr - Pz) + K& Wr - Wz) +
(4-4)
+Xy(yi - vu) + Kv(Vr - vz) + K$(*R - 1?,) + KI(Rr - Rz)+ 6*0 .
Kinematyczne zwigzki naprowadzania wigza wzajemne potozenia przeciwnika
P i rakiety R oraz geometrie ich ruchu - w locie przestrzennym (rys.8), w ruchu
ptaskim w ptaszczyznie horyzontalnej (rys.9) lub w ptaskim ruchu w ptaszczyznie
pionowej (rys.10).
Kinematyczne zwigzki naprowadzania stanowig wektory (rys.8, 9i 10)
- wektor predkosci bezwzglednej rakiety R:

riR = f3(YR,Vp,~p,”p,0p,"R,OR,"R) , (4.5)
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Rys.

J.MaryniAK

10. Pnvjete uktady odniesieni;?, wspé6treedne | oredkos$d przy saprcwadhcaMB
rakietj na prscciwniia W mcku piaskizn w ptaaoyitie p«®oiB"
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- wektor predkosci wzglednej rakiety R wzgledem przeciwnika P:
rRP = f2(VR,Vp,eRp,iyjip,~p,dp,9p,"R,0 R,"R) . (4.6)

W przypadku lotu rakiety po zadanej trajektorii nalezy natozy¢ na nich rakiety
wiezy programowane:

n = 7\, &Z297) . 4.7)

Wprowadzajgc do praw sterowania zadane parametry lotu, wynikajgce z za-
danej trajektorii lotu oraz parametry lotu przeciwnika lub laserowej penetracji
terenu, uzyskujemy wiasciwe automatyczne sterowanie rakiety.

Nalezy réwniez uwzgledni¢ dynamike systemu wykonawczego sterowania rakie-
ta, opisang w postaci ogolnej zaleznos$ciami

- kinematyczne réwnanie sterowania w kanale steru wysokosci

T?R6?h + T”r6% = - [m” r + h + K®»S§ + b?58) ,  (4.8)

- kinematyczne réwnanie sterowania w kanale steru kierunku Syi

- kinematyczne réwnanie sterowania w kanale wychylen lotek Sf:

5. Uwagi i wnioski og6lne

Wyprowadzony model matematyczny umozliwia obliczenia i symulacje nume-
ryczng lotu samolotu z rakietami, odpalania i samodzielnego lotu rakiety sterowa-
nej. Moze on mie¢ zastosowanie do rakiet dowolnej klasy: powietrze-powietrze,
ziemia-ziemia lub ziemia-powietrze w réznych systemach naprowadzania.

Na rys.11 i 12 przyktadowo przedstawiono systemy przechwytywania i napro-
wadzania wysoko technicznie rozwinietych automatycznie sterowanych obiektéw
latajacych, dziatajagcych wg. przedstawionego schematu.

Na rys. 11 [3] przedstawiono schemat dziatania podstawowej jednostki systemu
"PATRIOT” [3,11,13,15], natomiast na rys.12 [3] schemat dziatania systemu "TO -
MAHAWK?” [2,3,11,14]. Te dwa systemy sg dobrym przyktadem wprowadzenia no-
wych technik w automatyzacje procesu sterowania i nawigacji obiektéw latajacych.

W systemie "PATRIOT” (rys.ll) [3] potaczono znane klasyczne metody na-
prowadzania na cel. Potgczono metode sygnatow kierujacych (komend) 2, 5 z
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pétaktywnym naprowadzaniem 2, 3. Przy tego rodzaju naprowadzaniu nazwa-
nym "sygnatow kierujacych ze $ledzeniem celu poprzez pocisk rakietowy” 2, 3,
4, 5. W pierwszej fazie naprowadzania pocisk jest kierowany tak jak w typowej
metodzie sygnatdw Kierujacych 2, 5. Gdy rakieta zblizy sie do celu na tyle, ze
zacznie odbiera¢ sygnaty oswietlajace cel 2 przez radar naziemny |1, przesyta dane
0 wspotrzednych celu na Ziemie 4. Po odbiorze ich i przetworzeniu w komputerze
systemu, przekazuje sie sygnaty do urzadzen kierujgcych lotem pocisku na cel 5.
Na koricowym odcinku toru rakieta przechodzi catkowicie na system potaktywnego
naprowadzania 2, 3, dzieki czemu moze skutecznie zwalcza¢ rakiety balistyczne na
pasywnym odcinku trajektorii.

Zastosowanie obserwacji i informacji o poruszajgcych sie celach poprzez system
satelitarny | umozliwito udoskonalenie systemu "PATRIOT”, ktéry rozwijano od
1965 roku.

Dziatanie systemu "TOMAHAWK?”, ktérego koncepcje przedstawiono na
rys.12 [3], jest przykiadem zastosowania automatyki w sterowaniu i nawiga-
cji. W systemie wykorzystano zaréwno ruch o wiezach programowych 4, jak i
automatyczng identyfikacje terenu 3 z mapa operacyjng terenu (uzyskang wcze-
$niej na drodze zwiadu satelitarnego 1) wczytana numerycznie 2 w pamie¢ rakiety.
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MECHANIKA
W LOTNICTWIE

BRACHISTOCHRONA WYDLUZONA | SKROCONA JAKO TORY
NAJSZYBSZEGO PRZECHWYTYWANIAL1

Stanistaw D ubiel

Wojtkom AkoitmU Techniczni, Worst*w*

Zajeto sie poszukiwaniem optymalnych toréw lotu samolotu przechwytuja-
cego cele powietrzne znajdujgce sie w przedniej i tylnej strefie w najkréotszym
czasie. Wyjsciowe warunki rozpoczecia manewru przechwycenia z lotu po-
ziomego dajag dwa rozwiagzania: cykloide skrécong dla przechwytywania celu
znajdujacego sie w przedniej strefie i cykloide wydtuzong dla przechwyty-
wania celu znajdujgcego sie w tylnej strefie. Zwrécono réwniez uwage na
mozliwosci wykorzystania rozwigzania w postaci cykloidy skréconej do pro-
filowania zjazdowych toréw narciarskich i saneczkowych.

Stosowane oznaczenia

X, z - wspodtrzedne w ukdadzie Oxz\

—a, b - wsp6hrzedne ostrza cykloidy;

C,d - wsp6hrzedne punktu koricowego;

\% - predkoée lotu (ruchuy;

t - czas;

g - przyspieszenie grawitacyjne;

S = W(t- to) - parametr;

w = ds/dt - predkos¢ katowa kota wyznaczajacego cykloidg;
Q - kat natarcia;

7 - kat pochylenia stycznej do toru lotu (cykloidy);
Px - opdr aerodynamiczny;

Px - sita nodna;

F - ciag silnika;

H - fnnkcja Hamiltona;

A - zmienne Sprzezone;

‘ Referat wygtoszony na VV Ogoélnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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A - parametr cykioidy skréconej i wydtuzonej;

r - promien kota wyznaczajgcego cykloide;

h - odlegtosé srodka kota wyznaczajgcego cykloide od osi Oz;

nx - jednostkowe przyspieszenie styczne (przecigzenie styczne);

n, - jednostkowe przyspieszenie normalne (przecigzenie normaine).

1. Wprowadzenie

Sformutowane w 1696 roku przez Jana Bernoulliego zadanie o linii najszybszego
spadku, nazwanej brachistochrong, i dos¢ szybko rozwiazane, nabrato szczegélnego
znaczenia jako klasyczny przyktad zadania z rachunku wariacyjnego. Omoéwienie
tego rozwigzania w pracach z mechaniki, czy rachunku wariacyjnego ogranicza sie
zazwyczaj do formy reprezentujgcej cykloide zwykta. W wiekszosci przypadkéw
dyskusje rozwigzania zadania ogranicza sie dla zerowych warunkéw poczatkowych
awiec t0=0,x0=0,yo=0i Vo = 0, [5,6,7].

Szersza analize problemu brachistochrony, zaréwno pod wzgledem bada-
nia funkcji tworzgcej probleml jak i rozwigzania z niezerowymi warunkami
poczatkowymi i zadanymi warunkami koncowym, ograniczajacym sie do potozenia
punktéw: poczatkowego i koricowego, znalez¢ mozna w "Rachunku wariacyjnym”
K.Tatarkiewicza [9], Jakolwiek rozwazania dotyczg nadal cykioidy zwyklej, to jed-
nakze wskazujg na mozliwo$¢ wykorzystania dowolnego odcinka tej cykioidy jak
to pokazano na rys.l.

Zadanie takie nabroto ostatnio szczegdlnego znaczenia w problemie minimalno-

°k~j' warto podkresli¢c wazng dla literatury w jezyku polskim propozycje
prof.K.Tatarkiewicza, aby funkcje pod catka, definiujgcg funkcjonat badany, nazwac
funkcjg tworzaca , jako ze ta whasnie funkcja tworzy problem [9]
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czasowego przechwytywania obiektow latajgcych [4]. Autor rozprawy doktorskiej
Andrzej Homziuk wykazal mianowicie, ze zadanie o brachistochronie jest zada-
niem wytaniajacym sie przy poszukiwaniu rozwigzania osobliwego w problemie
minimalno-czasowym, potraktowanym zasada maksimum Pontriagina [4]. Stawia
to zadanie o brachistochronie w zupetnie nowym $wietle jako wazny problem w
mechanice lotu.

Ponowne zainteresowanie zadaniem o brachistochronie jest wiec zrozumiate i
to jako zadanie sterowania optymalnego [1,2,3]. W pracach cytowanych nie roz-
szerza sie zainteresowan brachistochronag poza cykloide zwykta, ale rozwaza sie jg
w znaczeniu zupetnie odmiennym od dotychczasowego. Nalezy podkresli¢, ze w
wiekszosci zagadnien z optymalizacji lotow obiektoéw latajacych, brachistochrona
jako rozwigzanie osobliwe w ogéle nie wystepuje [8,11,12].

Dotychczasowe zainteresowanie brachistochrong - cykloid? zwyklg w mecha-
nice sprowadzaty sie do dwdch jej znaczen. Jedno to krzywa najszybszego spadku
zgodnie z definicjg podana przez Jana Bernoulliego. Drugie to wykorzystanie
cykloidy do konstrukcji wahadta ze statym okresem niezaleznym od amplitudy wa-
han. To drugie znaczenie wylonito sie z faktu, ze cykloida jest tautochrong t;j.
krzywa, dla ktorej czas "zsuwania” sie punktu materialnego bez tarcia z dowol-
nego potozenia do punktu najnizszego jest staty. Wykorzystuje sie tu odcinek
cykloidy symetryczny, a wiec taki ktérego punkty poczatkowe i konncowe majg te
same rzedne.

Nowego znaczenia nabiera brachistochrona jako tor najszybszego przechwyty-
wania w lotnictwie, lub jako tor najszybszego zjazdu narciarskiego. Znaczeniu
temu poswiecone beda ponizsze rozwazania.

2. Brachistochrona w formie parametrycznej jako rozwigzanie zasadg
maksimum

Wykorzystanie cykloidy zwykiej, jako czesciowego toru w problemie przechwy-
tywania minimalno-czasowego z niezerowymi warunkami poczgtkowymi, sprowa-
dza sie do wyznaczenia tej krzywej dla VO + O ale kierunek tej predkosci jest
okreslony kierunkiem stycznej do cykloidy w punkcie poczatkowym. Wadéwczas
jest fatwo wyznaczy¢ ostrze cykloidy, ktérej odcinek chce sie wykorzysta¢. Obiekt
latajacy (samolot lub rakieta) musi by¢ na ten kierunek naprowadzony. Do tego
celu nadaje sie doskonale rozwigzanie we wspétrzednych kartezjanskich jako wynik
zasady maksimum [1].

Nieco odmiennego potraktowania wymaga zadanie z predkos$cig poczatkowa
0 kierunku z géry ustalonym. Wyjsciowymi warunkami przechwytywania samo-
lotem sg warunki lotu poziomego, a zatem M0 = dx/dt ~ O przy dz/dt = 0
[10]. Cykloida zwykta ma tylko jeden punkt z niezerowg predkoscig pozioma i
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zerowg predkoscig wznoszenia. Jest nig najnizszy punkt cykloidy, z ktérego prze-
chwycenie celu jest mozliwe tylko wéwczas kiedy cel znajduje sie wyzej od obiektu
przechwytujgcego. Ogranicza to powaznie mozliwosci jej wykorzystania. Ponizej
rozwaza sie mozliwosci wykorzystania réwnan i rozwigzan krzywej najszybszego
spadku dla dowolnych warunkéw poczatkowych i konhcowuch.

Roéwnania lotu samolotu (czy rakiety) rozwaza sie we wspotrzednych przeptywu
i ogranicza do réwnan ruchu $rodka masy, zgodnie z ujeciem lotu sterowanego jako
ruchu nieswobodnego z wigzami uogdlnionymi. Sterowany idealnie lot traktuje sie
jako ruch nieswobodny z wiezami klasycznymi, ktorej rownaniem bedzie krzywa
najszybszego przechwycenia. Roéwnania takie przyjmuja postac:

dv in7 + Px
— = Sin7 + ----—---—--
di -9 m '
?
V-rr - -sfcc®7 + f—+ -Pl\'/l\a ,
er m >
_ = Fcos7, (2.1)
dz
— = Fsin7.
oraz:
| = = det. (2.2)

Funkcjonat jako$ci (2.2) oraz drugie rownanie ukfadu (2.1) spetniajg réwnanie
wiezow, a Scislej programu sterowania, realizujacego tot po krzywej najszybszego
przechwycenia. Wprowadza sie jednostkowe przyspieszenia styczne i normalne w
formie:

(2-3)

Rozwaza sie gtdwnie przypadek, dla ktérego zmiana predkosci zachodzi tylko
na skutek dziatania przyspieszenia grawitacyjnego, a zatem:

F-P-
NX9 ~ —-----mmmm — 0, 2.3
- &
oraz:
P 2.3"
ng = -£-—la. (-3

Przypadek ten nie odbiega od warunku lotu samolotu, poniewaz lot ustalony
realizowany jest z warunkiem F — Px, za$ do rroiaay predkosci wykorzystuje
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sie chetnie energie potencjalng, a wiec zapas wysokosci. Wyznacza sie zatem tor
najszybszego przechwytywania przy zatozeniu nx = 0. Potrzebne do sterowania
lotem po krzywej najszybszego przechwytywania przyspieszenie normalne, reali-
zowane jest zmiang kata natarcia a w wyrazeniu (2.3")- Zalezne ono jest od
predkosci i krzywizny toru, nie decyduje zatem o ksztalcie krzywej. Peilny ukiad
rownan okreslajacy poszukiwany tor lotu przedstawia sie nastepujgco:

dv
"df = ~9sinu’
g%——(//cosu,
ot
dz .
~ =Vsmu, (2.4)
/
R)

gdzie kat pochylenia stycznej do toru traktuje sie jako poszukiwanie sterowania
7 = u. Wykorzystuje sie w dalszym ciagu zaproponowane rozwigzanie zadania
zasada maksimum [3] z tym, ze w mysl warunku (2.3') op6r aerodynamiczny nie
wystepuje.

Funkcja Hamiltona przyjmuje postac:

V,X,z,U) —Ao + Aigsinu+ X2V cosu+ \$Vsinu, (2.5)
za$ po zgrupowaniu:
zt = Ag+ (Ai™ + A3Vasina -f A2F cosu . (2.5;)

W mysl zwigzku:
4

Asinu-fBcosu = \JAI2+ J®cos —arctg”M” ,

sterowanie optymalne otrzymuje sie z warunku:
Umax = Ao+ \J{Xig 4-A3F )2 f>A\\2 cosfu - arctg— " . (2.6)
Xiv !
Poniewaz nie wprowadzono ograniczenia na sterowanie u zatem poszukuje sie ste-

rowania osobliwego z wnetrza obszaru, czyli dla warunku:

9H n
a7 =0" ] 2-7)

co daje zwigzek:

sin(w* - arctg---1*

AoKSA/) -0
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a wiec: ]
Als-fAsV) =0. @.7)

xXav
Wstepna analiza zmiennych sprzezonych daje:

tt* —arctg

X1 = X(t),
A2 = const,
A3 = const.

Warunek minimaino-czasowego przechwycenia (2.7") mozna przedstawi¢ w formie:

Al9 + asF

tge* = 2.7"
g« DK (2.77)
co prowadzi do wyrazen:
i xXa2v
smti Xig+ BV asu = (2.8)
|20l |Aot
przy czym:
o] = \fixTg + x3vy + x\v2= const . (2.8Y)

Przejscie na V jako zmienng niezalezng zezwala réwnanie (2.4) przedstawi¢ w
formie:

\Y, \Y
dx dz 2.9)
dv ~ g Ctg" "’ dv ~ g '
Wykorzystanie zwigzkn (2.7") i (2.8) prowadzi do postaci:
dx
dz__V. 2.9
dv g VA2- v* ' dv~ g
gdzie:
A = — = const
A2

Podstawienie:

V = Asinu'(t - to) >
dV = Aj'cosu’(t - to),

daje réwnania:
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Wyodrebnienie réwnan rézniczkowych (2.10) jest niezbedne ze wzgledu na koniecz-
no$¢ wprowadzenia predkosci poczatkowej o dowolnym kierunku. Scatkowanie row-
nan (2.10) daje réwnania cykloidy zwyktej dla xq = 0, z0 = 0 o postaci:

A2r . . . i
x(t) = — |2j'(t- t0) —sin 20j‘(t - to)j >

(2.109
A2r i
z(t) = — [l —cos2u'(t —<o)j =
49
Wprowadzenie oznaczen:
2w'(z-t0) =
4 g 4irA| w'(z-t0) = 3,
daje znane réwnania parametryczne cykloidy:
x(s) = r(s - sin3), z(s) = r(1—coss) (2.10")

Zalezne od wartosci statej C (promienia r) rozwigzania w formie graficznej przed-
stawia rysunek 2.

W przypadku, dla ktérego przyjmuje sie FO ~ 0, punkt poczatkowy poszcze-
gélnych cykloid przesuwa sie o:

Zq -

Wybranie odpowiedniej wartosci r wyznacza sie z warunkéw punktu korncowego
Si = ¢, A = d. Wspo6trzedne punktu poczatkowego wyznacza sie:
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Punkty poczatkowe i kohcowe wycinajg interesujgcy odcinek cykioidy jesli istnieje
rozwigzanie uktadu réwnan:

r(so --sinso) + a= 0, r(sj - sinSi)+ a=c,
(2.11)

r(l - sinso)+ 6= 0, r(l - sinSi)+b=d.

Inng forme wycinania poszukiwanego odcinka cykioidy daje rozwigzanie we
wspotrzednych kartezjanskich, gdzie cykloide przesuwa sie odpowiednio dla wa-
runkéw xo = 0, z0 = 0i VO = 0 zgodnie z zasadg pokazang w pracy [1]. Z punktéw
koncowych wyznacza sie odpowiednig gataz i ustata odpowiedni promien r.

3. Cykloida skrécona jako tor najszybszego przechwytywania celu w
przedniej strefie

Zadanie przechwycenia celu w przedniej strefie ustalajg nastepujgce warunki
poczatkowe dla t = t0, X0 = 0, zg = 0i M = (dx/dt)0 ~ 0O, (dz/dt)0 = O.
Celem uzyskania odpowiedniego rozwigzania proponuje sie wykorzystanie réwnan
rozniczkowych (2.10). Poczatkowe wartosci sktadowych predkosci wprowadza sie
do réwnan rézniczkowych:

dz ds  fdx\
Tt=h(l-cos*)s + (-)o,

- :'sls'ms%tS + (SE\

dt dt’o ’

(3.1)

gdzie ds/dt = u —predkos$¢ katowa kota toczacego sie po prostej.
Poniewaz najczestszym przypadkiem rozpoczecia przechwytywania przez sa-
molot jest lot poziomy zatem (dz/dt) = 0. Scalkowaniu podlegajg wiec réwnania:

= **1 ~ coss) + V6 > — = hvsms . (3.1
Rozwigzanie tych réwnan daje réwnanie cykioidy skréconej o postaci:

z(s) = r(s - Asins),
(3.2)

z(s) = r(l - Asin-s) - e

gdzie:

r:h’+—, A= - | s = u(t - to) ,
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przy czym A< 1
Niewiadome r, u» A, so> wyznacza sie z nastepujacych zwigzkéw dla zo = 0,
20—0,VW0z 0, X] —ci 2\—d

r(so —Asin”0) = 0, r(ai —Asin”™i) = ¢,
(3.3)

r(l —Asin’\o)--—-aJ—O , r(l —sinaj) —w =d.

Krzywa najszybszego przechwytywania uzyskuje sie jako krzywa wykreslong przez
punkt P znajdujacy sie na promieniu r kota toczgcego sie po prostej przesunietej
do géry rownolegle do osi Oz o odlegtos¢ Vé/w = -Z v. Odlegto$¢ punktu P od
$rodka kota wynosi OP = h, zatem A < 1. Obraz graficzny toru najszybszego
przechwycenia celu z przedniej streiy przedstawia rys.3.

Rys. 3.

Dodatkowy warunek dla wyznaczenia pigtej niewiadomej, do warunkéw (3.3)
otrzymuje sie xe zwigzku uzyskanego dla $ - IlI. Wowczas Zmax - 2h zas
predkos¢ w najnizszym punkcie cyktoidy skréconej okresla sie:

Kim- — + 49/l ,

stad uzyskamy predkos¢ katowg toczgcego sie kota:

ym ax Vm ax

r-fh r(l+A 3.4

4. Cykloida wydtuzona jako tor najszybszego przechwytywania celu
w tylnej strefie

Analogiczne rozwigzanie uzyskuje sie dla celu znajdujgcego sie w tyle za
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lecacym samolotem. Woweczas predko$¢ poczatkowa réwna predkosci lotu pozio-

mego samolotu:
rdx

zas rébwnania wyjsciowe:

dx

— = hu(1—coss) —VO,

* (4.1)
2 = Awsmij. >

dt

Rozwigzania rownan (4.1) maja postac¢ identyczng do rozwigzania réwnan (3.1")
z tg roznicg, ze A> 1.

x(s) = r(s - Asins),
(4.2)

z(s)

r(I —Asins) + — .
uJ

gdzie:

r—h—U, A= P s = w(t- t0),
przy czym tym razem A> 1,za$ h jest odlegtoscig srodka kota toczacego sie od osi
Oz po prostej przesunietej tym razem w doét réwnolegle do osi Ox o wielko$¢ VO/ oj.
Analogiczne niewiadome r, u» A sq, Si wyznacza sie z warunkéw poczgtkowych
czylidla x0=0,20=0, xi = ¢, 2A=di (dx/dt)0 = —\q:

r(so —Asinso) = 0, r(si —Asinsj) = ¢,
(4.3)

r(l —Asin™0)+ — =0, r(l —sinsi) + — =d.
uJ uJ

oraz:

r+h r(l+A"
Graficzny obraz toru najszybszego przechwytywania celu w tylnej potsferze przed-
stawia rysunek 4. Praktyczna realizacja lotu po takim torze wymaga zastosowania
znanego w lotnictwie manewru zwanego przewrotem bojowym.

5. Podsumowanie

Przytoczone tory najszybszego przechwytywania w postaci cykloidy skroconej i
wydtuzonej nie wyczerpujg catkowicie problemu minimalno-czasowego co najmniej
z dwoéch powodow.
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Pierwszy to przyjecie nx = 0 co nie jest zasadg w czasie lotu samolotu. W
locie poziomym samolot dysponuje z zasady pewnym nadmiarem ciggu i zazwyczaj
dyspozycyjna warto$¢ nxd > 0. Je$li nawet dla predkosci maksymalnej nxd = O to
istotnie w fazie poczgtkowej nx = 0, za$ ze wzrostem predkosci nx bedzie mniejsze
od zera. Zatem przypadek taki musi by¢ rozpatrywany z oporem aerodynamicznym
jak to pokazano w pracy [3].

Drugi powéd to fakt, ze rozwigzania osobliwe nie sa rozwigzaniami granicz-
nymi. MozliwoSci manewrowe samolotu sa znacznie wyzsze od wymaganych dla
lotu po brachistochronie, poniewaz zaleznosci okreslone wzorem (2.3") musza
spetnia¢ warunek:

(nz9)2 ~ (nzdg)2< 0.

Rozwigzaniami granicznymi bedg wiec rozwigzania z dopuszczalnymi przyspie-
szeniami granicznymi czyli dla:

nz= +nz lub V— +cos7 = tnzdg ,

a to daje dodatkowe mozliwosci skrdcenia czasu przechwycenia.

Przechwytywanie torami wyznaczonymi w niniejszej pracy jest mozliwe dla
takich warunkéw konicowych, a wiec xx = ci 2 = d, dla ktorych istnieja
rozwigzania réwnan trygonometrycznych (3.3) i (3.3") dla przedniej strefy oraz
(4.3) i (4.3") dla tylnej strefy lub wyznaczenia strefy nieosiagalnej co jest znacznie
tatwiejsze.

Okres$lenie obszaréw mozliwego przechwytywania wymaga ztem rozwigzania
problemu minimalno-czasowego i oddzielnego opracowania tacznie z rozwigzaniami
granicznymi oraz wyznaczania brachistochrony z nadmiarem ciggu lub z oporem
aerodynamicznym. Problemem dodatkowym jest wykazanie czy korzystniej bedzie
postugiwacé sie cykloidg zwyktg, czy wszystkimi jej odmianami.

Na zakonczenie warto podkresli¢ mozliwos¢ wykorzystania brachistochrony
skréoconej do profilowania narciarskich toréw zjazdowych, czy toréw saneczkowych.
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Uzyskanie jednakze wynikdw miarodajnych wymaga rozwigzania zadania z opo-
rem tarcia i oporem aerodynamicznym zgodnie z zamierzeniem podanym w pracy
[3] dla obiektéw latajacych. Wyniki takie zezwolg ustali¢ na ile bliskim byty tory,
ktére zalecano profilowa¢ na krzywej zwanej ”"Lokiem Agnesi'ego” do toréw naj-
szybszego "zjazdu”. Wymaga to réwniez oddzielnego potraktowania.

o
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Lr THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military
trainer which, as a result of specific design,comprises Jet
like handling qualities, maintaining low training costs,
charakterlstic for turboprop power. Due to these features,
a wide training syllabus is possible, containing also the
phases normally executed on costly Jets only. The jet-pilot
cues on a propeller driven plane are the result of the
following:

«aircraft general geometry - low aspect ratio wing and
high surface loading, maintaining low draw and power
loading;

- cockpit Interior design, general arrangement and
Instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.

A combined effect of the minimal overall dimensions, low
weight and high power, result in:

- excellent perfomance - both, level speed and jet-like
climb;

possibility to take significant underwing stores, giving a
wide spectrum of training tasks.

The aircraft consists of a semimonocoque all metal low
wing structure with retractable tricycle- type landing gear
and is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).

It comprises systems like the electric, hydraulic,
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the
escape (ejection seats) systems.

An audio integrating system controls the audio services
from all the communication, navigation and interphone
systems. On customer demand, single or dual VHF, UHF
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to
be fully instrumented and furnished according to
customer's specification. The optional equipment pattern
includes various avionic and flight instrumentation
systems from simple ones, up to very sophisticated with
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and HUD Included.
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g
etc. may be installed.

Any other requirement of the customer, will be
investigated with great care. The manufacturer Is ready to
start talks concerning details of equipment any time.The
deliveries can start In about one year after contract
signing.



Technical data
Seating tandem

Length 9.0m
Span 9.0m
Wing area 13.0 m2
Internal fuel 5601
Perfomances

Engine rating 950 HP
Maximum level speed 560 km/h
Stalling speed 112 km/h
Initial climb 20.6 m/s
Ceiling 10000m
Take-off run 172 m
Landing run 184 m
Range (without stores) 930 km

Producer:

PANSTWOWE ZAKLADY LOTNICZE 'WARSZAWA Al
Krakowska 110/114.

Phone:022/460903;

Fax: 022/462701; TIx: 817735

Masses:

Empty with M.601T 1600 kg
Empty with PT6A-62 1450 kg
Maximum take-off 2700 kg
Maximum underwing 800 kg

750 HP
500 km/h
112 km/h
13.3 m/s
10000 m

220 m
184 m
1000 km

Exporter:

PEZETEL

Przedsigbiorstwo Handlu Zagranicznego
Spétkaz o.0.

Aleja Stanéw Zjednoczonych 61

04-028 Warszawa 50

Telefon: (0.22) 10-80-01

Teleks: 81 4651, 81 2815

telefaks: (0.22) 13-23-56



