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Z prawdziwg przyjemnoscig oddajemy w rece
czytelnikow kolejng, piatg juz pozycje z serii
,.Mechanika w lotnictwie” wydawanej przez Polskie
Towarzystwo mechaniki Teoretycznej i Stosowane;.
Tom zawiera prace wygtoszone na IX Ogolnopolskiej
Konferencji ,,Mechanika w lotnictwie” ML-1X 2000,
ktéra odbyta sie w dniach 30-31 maja w Warszawie.

Tym razem zbidr uzupetnilisSmy o wygtoszony przez
Redaktora Wydawnictwa na zebraniu Oddziatu
Warszawskiego PTMTS  referat pi. ,,Fizyka
intensywnego oblodzenia ijego wptyw na dynamike
samolotu na przyktadzie TS-11 ISKRA™, ktorego
fragmenty zostaly przedstawione na konferencji.
Stanowi on, wedtug nas, wazny przyczynek do dyskusji
na tematprzysztosci polskiego lotnictwa.

Dziekujac sponsorom za pomoc w wydaniu zbioru,
wyrazamy nadzieje, ze i tym razem publikacja spotka
sie z duzym zainteresowaniem i tak jak poprzednie
przyczyni sie do rozwoju polskiej mysli naukowo-
technicznej.

Jerzy Maryniak
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MODELOWANIE | SYMULACJA NUMERYCZNA
PRZESTRZENNEGO RUCHU SAMOLOTU
AUTOMATYCZNIE STEROWANEGO W KANALE
POCHYLANIA - ZMIANA TORU LOTU NA ZADANA
WYSOKOSC W SPOSOB OSCYLACYJNO-ZBIEZNY

Mohammed AL-SHARABI

Jerzy MARYNIAK

ITLIMS Politechnika Warszawska
e-mail: malsh@meil.pw.edu.pl

W artykule przedstawiono mode! matematyczny dynamiki automatycznie
sterowanego samolotu z turbinowymi silnikami odrzutowymi. Samolot w konfiguracji
gladkiej jest sterowany automatycznie w kanale pochylania sterem wysokosci oraz w
kanale predkosci silnikami. Stosujac prawa sterowania ,kryteria uchybow”
przedstawiono dobor parametrow autopiiota (wspoétczynnikéw wzmocnienia), przy’
ktérych uktad samolot-autopiiot osiaga zadany stan lotu (wysoko$¢ i predkosé) w
sposdb oscylacyjno-zbiezny.

Dla samolotu szkolno-bojowego 1-22 ,,IRYDA” przeprowadzono kilka serii
badan symulacyjnych a wyniki przedstawiono w formie graficznej.

1. WSTEP

W ostatnich  latach nastgpit szybki rozwdj  systemow
automatycznego sterowania lotem od prostych ukfadow stabilizacji
wybranego stanu lotu do uktadéw ztozonych, zdolnych do sterowania
lotem duzych samolotéw we wszystkich jego fazach.

Celem pracy jest analiza dynamicznych wiasno$ci samolotu w locie
przestrzennym z uwzglednieniem uktadu automatycznego sterowania w
kanale pochylania. Postawiono sobie rowniez za zadanie dobor
wspotczynnikbw wzmocnienia autopiiota, przy ktérych uktad samolot-


mailto:malsh@meil.pw.edu.pl

6 PTMTS

autopilot osigga zadany stan lotu (wysoko$¢ i predko$¢) w sposob
oscylacyjno-zbiezny .

Znajomo$¢ efektow wynikajagcych z uwzglednienia ukfadu
automatycznego  sterowania lotem na  wiasnosci  dynamiczne
przestrzennego ruchu samolotu pozwoli na opracowanie skutecznych
sposobow kontrolowania lotu i moze by¢é wykorzystywana podczas
projektowania uktadéw automatycznego sterowania samolotem i
dobrania najlepszych wspoétczynnikéw wzmocnienia autopilota.

Przy wyznaczeniu ukfadu réwnan przestrzennego ruchu samolotu z
uwzglednieniem automatycznego uktadu sterowania lotem samolot
traktowano jako bryle sztywng o szesciu stopniach swobody.
Dynamiczne rownania przestrzennego ruchu samolotu  zostaty
przeprowadzone za pomocg réwnan Boltzmanna-Hamela dla ukfadow
mechanicznych o wiezach holonomicznych. Samolotem testowym dla
symulacji numerycznej przestrzennego ruchu samolotu z uwzglednieniem
uktadu automatycznego sterowania przyjeto samolot 1-22 ,IRYDA .
Wyniki symulacji numerycznej sa przedstawione w formie graficznej.
Wyniki te pozwolg w petni okresli¢ jak zachowuje sie samolot
automatycznie sterowany.

2. PRZYJETE PRAWA STEROWANIA

Istota dziatania autopilota polega na pomiarze: biezgcych wartosci
parametrow, poréwnaniu ich z wartosciami zadanymi i wypracowaniu
(zgodnie z przyjetymi prawami sterowania) sygnatow sterujacych, ktore
sg  nastepnie przykazywane do serwomechanizmow,
serwomechanizmach podlegajg one wzmocnieniu i podanie bezposrednio
na elementy wykonawcze (sitowniki). Prawa sterowania sg nastepujace .

* w kanale przechylania

rMm +TisL=" a -i.)+Kk(p-?,) + (w- )+K o-,-" )+

+KL(y-v.) +Kj;(y-y,) +Kj;(.R-R,) +SLO,
* w kanale pochylania O:
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T +TAHbH=Kg (9—9.) +Kg(Q-Q:)+K" (X - X]) +K"(w- WD) +
+K?(zi-2zX) +sHo, (2.2)

* w kanale odchylania V:

TY V+TvBv =KI(t><P:) + Kp{P-Pz) + Kw(w- w:) +Ky (yx-yls)+

K (v-vj+< -y t)+K\(R-R.) +Syo, (2.3)

» w kanale predkosci:
TI5t +Ta8t = KI1(9-9:) +KI(Q-Qz) +KI(u- uz) +Kn(H-Hz)+St0,

(2.9)
gdzie: w przyjetych prawach sterowania
TTA,T",Th, ,T2,T[,T20znaczajg state czasowe cztondw

inercyjnych  opisujgcych  charakterystyki ~ dynamiczne  urzadzen
wykonawczych autopilota. Wielkosci z indeksem ,,z” oznaczajg zadane
wartosci parametréw lotu a indeks ,,0” przy symbolach katow wychylenia
powierzchni sterowych oznacza ich wartosci w stanie ustalonym
(poczatkowym).
W tym przypadku gdzie rozpatrywano sterowanie tylko w kanale
pochylania do celow symulacji prawa sterowania uproszczono do
postaci:
» w kanale pochylania:

5h =K%(9-9:)+K2(Q-Qz) +Kiw(w-

(2.5)
» w kanale predkosci:

& = KI(9-9:)+Kq(Q-Q.) +KI (u- uz) +Ki(z, - zu) +5ro,
(2.6)

3. MODEL MATEMATYCZNY RUCHU SAMOLOTU W
KONFIGURACJI GLADKIEJ PORUSZAJACEGO SIE
RUCHEM SYMETRYCZNYM Z UWZGLEDNIENIEM

STEROWANIA W KANALE POCHYLANIA
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W matematycznym modelu symulacji numerycznej przyjeto
nastepujgce zatozenia upraszczajgce:
1 poczatek uktadu odniesienia Oxyz zwigzany sztywno z poruszajgcym
sie samolotem pokrywa sie z punktem A odpowiadajgcym 1/4 SCA ,
2. ptaszczyzna symetrii samolotu xOz jest plaszczyzng symetrii
geometrycznej, aerodynamicznej i masowej,
3. wektor wypadkowej sity ciggu silnikdw lezy w ptaszczyznie symetrii
samolotu.
Po uwzglednieniu zwigzkéw kinematycznych oraz przyjetego modelu
fizycznego otrzymano nastepujacy ukiad réwnan dynamicznych
stanowigcy model dynamiki samolotu poruszajgcego sie ruchem
symetrycznym:
1 réwnanie ruchéw podtuznych:
m(U +QW) - SXQ2+SZAQ=-mgsmd+TcoseTzcoseTy +

“ PSVQ(Cxacosa-C asina) + XqgQ,

2. rownanie ruchow wznoszacych:
m(W- QU) - SXQ - S:Q2 =mgcos&- Tcose Tzsin(ply +

-IpSV @(Cxsina + Ca cosa) + ZqQ + Za2Ha H+ Z5-bH,

3. rownanie ruchow pochylajgcych:
lyQ -SX(W- UQ) +S,(U + QW) =-mg(zc sin9 + xc cos9) +

+T(ztcoscpTzcoscpTy + x TcoscpTz sincpTy) + —pSVO0CaCnya +

+ MgQ+ MwW + Mgzah ZH+ Msh8h.
4. predkosc katowa pochylania:

9=Q
5. predkosc¢ podtuzna (postepowa):
x,=Ucos6 + Wsmd, (3-5)
6. predkos¢ pionowa (wznoszenia): ’*
'* z, =-U sind +Wcos?9,
7. wysokos¢ lotu:
h=-z,,

8. predkos¢ postepowa samolotu:
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X =u2+w2

9. kat natarcia:

10. gesto$¢ powietrza: (dla h< 11000 m )
=pO0(i+—"—
b= po( 44300y
11. dynamika silnika samolotu:

- rownania obrotow silnika: nT= K[(Ma,x,p) nlmait— " -S T, (3.11)
mex

L - . T -T
- rébwnania ciggu silnika: T = Kj (Ma,t,p)...n&— —nT, (3.12)

nTmex “ nTO
- predko$¢ katowa obrotow zespotu turbo-sprezarka: (oT = % nT. (3.13)

12. prawa sterowania:
- w kanale pochylania:

SHN KM0-6Z] +KMNQ-Q:h)+K*“{w-wJ+ K*“(z,-zu)+Sm,
(3.14)
- w kanale predkosci:

ST=KI[e-0z)+ KI(Q-Qz)+ Kl{u- uJ +4'(z, -z L) +Ai,.(3.i5)

Réwnania i zaleznosci (3.1)h(3.15) tworza model matematyczny
dowolnego samolotu bez podwieszen, uzbrojenia, rakiet, itp. z
turbinowymi  silnikami  odrzutowymi poruszajgcego sie ruchem
przestrzennym ze szczego6lnymi uktadami automatycznego sterowania w
ptaszczyZnie pionowej i automatycznej stabilizacji predkosci.

4. WYNIKI SYMULACJI NUMERYCZNEJ

Dla  okre$lenia  wartosci wspotczynnikbw  wzmocnienia
przeprowadzono serie symulacji nakazujgc uktadowi automatycznego
sterowania zmiane wysokosci lotu o 1000 m w gore i zachowanie dalszej
statej wysokosci i predkosci. Przed rozpoczeciem symulacji zasadniczych
przeprowadzono Kkilka symulacji wstepnych w celu wyznaczenia
optymalnego kroku catkowania. Ze wzgledu na koniecznos¢ osiggniecia
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kompromisu pomiedzy doktadnoscig obliczen a czas ich trwania
zdecydowano sie na krok catkowania rowny 0.1 s. A

Przeprowadzono symulacje numeryczng dazenia do zadanej
wysokosci  (H=2000 m) i predkosci (Vtas=360 km/h) w sposob
oscylacyjno-zbiezny, a wyznaczone wspotczynniki - wzmocnienia w tym
przypadku posiadajg nastepujgce wartosci:

Kg = 0.05 Ka& = 75.00
K q = -0.0001 KQ = OO
K» =001 Ki =-1.0

= 0.000005 = -0.004

Wyniki symulacji tego przypadku przedstawiajgcych zmiany parametrow
w czasie zilustrowano na nastepujacych wykresach:

2500.00

200 400 600
czas [s]

(wykres 1) Zaleznos¢ H(t)
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Fm Na podstawie otrzymanych wynikbw mozna stwierdzi¢, ze
przedstawiony model dynamiki samolotu jest wystarczajacy do
przeprowadzenia analizy dynamiki przestrzennego ruchu samolotu z
uwzglednieniem uktadu automatycznego sterowania w kanale pochylania
a otrzymane wyniki pozwalajg w petni okreslic jak zachowuje sie
samolot automatycznie sterowany.

Dob6r wspotczynnikdbw wzmocnienia odpowiedzialnych za
utrzymanie zadanych parametréow lotu okazat sie prawidtowy, a
przeprowadzona symulacja numeryczna wskazuje na istotny wplyw
doboru tych wspdtczynnikdéw na zachowanie sie samolotu w locie.

*)- Przedstawione wyniki (osigganie przez samolot zadanych
parametrow lotu w sposob oscylacyjno-zbiezny) Swiadczg o dobrym
dobraniu wspotczynnikdbw wzmocnienia autopilota.

Szybko$¢ osiggniecia przez samolot zadanych parametréw lotu silnie
jest uzaleznione od dobranych wspotczynnikow wzmocnienia.
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Aby zachowac staty kurs przy naborze wysokosci trzeba sterowac
conajmniej w czterech kanatach predkosci: pochylania, odchylania i
przechylania.
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SYMULACJA KOMPUTEROWA LOTU RAKIET
PRZECIWLOTNICZYCH STEROWANYCH
JEDNOKANALOWO

Leszek Baranowski
Wydziat Uzbrojenia i Lotnictwa WAT, Warszawa
e-mail: LeszekB@wul.wat.waw.pl

W pracy przedstawiono mode! matematyczny procesu samonaprowadza-
nia wirujgcej rakiety przeciwlotniczej sterowanej jednokanatowo
uwzgledniajacy zmienne warunki atmosferyczne i przestrzenny manewr
celu. Zbadano wptyw manewru obronnego celu na wtasciwosci dynamicz-
ne rakiety naprowadzajgcej sie wedtug metody proporcjonalnej nawigacji.
Wyniki przyktadowych obliczen zobrazowano na wykresach.

1. Wstep

Ciagly rozwdj techniki komputerowej z jednej strony oraz duzy koszt
metod poligonowych z drugiej - wymusza stosowanie, takze w pracach
konstrukcyjnych i modernizacyjnych nad rakietami przeciwlotniczymi,
metod symulacji komputerowej opartych na odpowiednio opracowanych
modelach matematycznych procesow naprowadzania. Modele powinny
oddawac wszystkie istotne wiasciwosci dynamiczne badanego obiektu
wyodrebnionego z otaczajgcego go srodowiska ale zarazem, ze wzgledu
na ufatwienie prowadzonych analiz, powinny cechowaé sie prostota,
przejrzystoscig i tatwoscig oprogramowania.

W artykule przedstawiono modelowanie procesow samonaprowadza-
nia wirujacej rakiety sterowanej jednokanatowo, na przyktadzie hipote-
tycznej rakiety przeciwlotniczej bliskiego zasiegu, ktérej schemat aero-
dynamiczny (rys. 1) oraz charakterystyki geometryczne, masowe i ze-


mailto:LeszekB@wul.wat.waw.pl

18 PTMTS

spotu napedowego (tabela 1), odpowiadajg wspbtczesnym rakietom prze-
ciwlotniczym.

Przyjeto, ze rakieta o ukfadzie aerodynamicznym ,kaczka”, sterowana
jest aerodynamicznymi sterami przerzutowymi, wedtug metody propor-
cjonalnej nawigaciji.

Wyprowadzono model matematyczny procesu samonaprowadzania w
duzej czesci w notacji macierzowej, co znacznie przyspieszyto faze opra-
cowywania modelu komputerowego ijego testowanie.

R i,- 140 ) ~//

1400

Rys. 1. Schemat aerodynamiczny rakiety testowej

Podstawowe charakterystyki rakiety testowej_ Tabela 1
mj poczatkowa masa rakiety 10,0 [ka]
mi  Masa rakiety po wypaleniu sie paliwa 5,7 fkg]

¥smo Poczatkowe potozenie $rodka masy 0,735 [m]
rakiety

¥éml Ppotozenie $rodka masy rakiety po 0,580 [m]
wypaleniu sie paliwa
F ciag silnika w pierwszym i drugim 0,65i23 [kN]
rodzaju pracy

2. Wykaz wazniejszych oznaczen i indeksow

W pracy stosowane jest nazewnictwo, pisownia i oznaczenia zgodne

z Polskg Normg PN-83/L [8]. Celem utatwienia czytania artykutu ponizej

zestawiono uzywane w pracy oznaczenia i indeksy:

A,,, Ai, Ast - odpowiednio: amplituda sygnatu naprowadzania, linearyza-
cji i stabilizacji,

C'x,Cy,C'z - bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne, odpowied-
nio: sity osiowej, sity poprzecznej i sity normalnej,

cf,d,ct -bezwymiarowe wspdtczynniki aerodynamiczne, odpowied-
nio: momentu przechylajacego, pochylajagcego i odchylaja-
cego wzgledem Srodka masy rakiety,

F [F 0, 0] - ciag silnika rakietowego ijego sktadowe w uktadzie Oxyz,
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Fs[0, 0, FA - wektor gazodynamicznej wspomagajacej sity sterujgcej w
poczatkowej fazie lotu ijego skfadowe w uktadzie Oxyz,

gn - przyspieszenie sity ciezkosci,

h=-zg - wysokos$¢ lotu,

I* ly, Iz - momenty bezwiadnosci rakiety wzgledem osi: X, y, z ukfa-
du zwigzanego Oxyz,

kn, km - wspot, wzmocnienia sygnatu naprowadzania i stabilizaciji,

KO=1 Q - momentpedu rakiety wzgledem poczatku uktadu Oxyz,
- macierz transformacji z uktadu Ox“ygzg do uktadu Oxyz,

[La, M1W] - wypadkowy moment ukfadu sit aerodynamicznych

dziatajacych na rakiete w locie i jego sktadowe w uktadzie
Oxyz,

QJo g ng] - wektor sity cigzkosci ijego sktadowe w uktadzie Q<Y g

r/4 yA z f] - wektor wypadkowy uktadu sit aerodynamicznych dzia-
tajgcych na rakiete ijego sktadowe w uktadzie Oxyz,

rk s, ys zgl - wektor okreslajacy potozenie srodka masy rakiety w ukia-
dzie OfjXgyuZg,

rw - odlegto$¢ miedzy rakietg i celem,

V [uv,w] -wektor predkosci Srodka masy rakiety wzgledem powie-
trza ijego sktadowe w uktadzie Oxyz,

Vi [uh vh Mi] - wektor predkosci $rodka masy rakiety wzgledem Ziemi i
jego sktadowe w uktadzie Oxyz,

V* [ug vig wigl-  wektor predkosci srodka masy rakiety wzgledem Ziemi
i jego skfadowe w uktadzie Oxgygg,

Vc - wektor predkosci celu wzgledem Ziemi,

W [ug wg wWg - wektor predkosci wiatru wzgledem Ziemi ijego skia-
dowe w uktadzie Ox*>gzg,

ap - przestrzenny kat natarcia okreslony jako kat zawarty mie-
dzy wektorem predkosci rakiety wzgledem powietrza V a
osig podtuzna rakiety,

ua - aerodynamiczny kat przechylenia okreslony jako kat za-
warty miedzy ptaszczyzng sterow a ptaszczyzna przecho-
dzacg przez wektor V i 0§ podtuzngrakiety,

S - katy wychylenia steréw,
M & - odpowiednio: faza sygnatu naprowadzania i stabilizaciji,
j, % - odpowiednio: kat pochylenia i odchylenia wektora predko-

$ci Srodka masy rakiety wzgledem Ziemi V*,



Ic, zC - odpowiednio: kat pochylenia i odchylenia wektora predko-
$ci celu wzgledem Ziemi Vc,

0, %0 - kolejno: kat pochylenia, odchylenia i przechylenia rakiety.
S,V - kat pochylenia i odchylenia linii obserwacji celu,
@ - czestosc sygnatu linearyzaciji,

£2[par] -wektor chwilowej predkosci katowej rakiety i jego skia-
dowe w uktadzie Oxyz,

Qlx - wektor predkosci katowej linii obserwaciji celu,

) - gesto$¢ powietrza.

3. Model matematyczny procesu naprowadzania rakiety wirujacej
na manewrujacy cel powietrzny

Schemat blokowy modelu matematycznego procesu samonaprowa-
dzania rakiety testowej przedstawiono na rys. 2.

Rys. 2. Schemat blokowy' modelu procesu samonaprowadzama

Z punktu widzenia automatyki system ten stanowi zamkniety, wielo-
obwodowy ukiad automatycznej regulacji. Sygnatami wejsciowymi dla
systemu sg parametry ruchu celu powietrznego, role regulatora spetniajg
gtowica i autopilot, elementem wykonawczym sterowania jest naped ste-
row aerodynamicznych, pocisk rakietowy natomiast jest obiektem reguta-
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cji. System sterowaniajako catos¢ zamyka sie przez ogniwo kinematycz-
ne, ktére wyraza rownania ruchu wzglednego rakiety i celu [7].

3.1. Model matematyczny lotu rakiety
Wyprowadzone rownania ruchu rakiety w zmiennych warunkach at-

mosferycznych opisujg ruch rakiety jako bryty sztywnej o zmiennej ma-
sie, pod wptywem sit zewnetrznych przedstawionych narys. 3.

Model matematyczny lotu rakiety w postaci wektorowo-macierzowej

zawiera:
- dynamiczne rownania ruchu srodka masy rakiety w uktadzie Oxyz

(XA+F)/m 0" 0 1 g
YAm +L 0O +—+ 0 p (1)
w. (z* +F,sign(S,))Im Sn, 4 ~p 0 W

kinematyczne réwnania ruchu srodka masy rakiety

uk
= vk (2)

3
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dynamiczne réwnania ruchu rakiety dookota srodka masy w uktadzie
Oxyz pokrywajacym sie z gtdbwnymi centralnymi osiami bezwtadnosci

P La 'O r ~qg'ph 0 0"p
= Ma+Fs(x.m-xs)sign(8J + = 0 p 0 p, O
r Na q -b 0 0 0 X, r

- kinematyczne rownania ruchu rakiety dookota srodka masy
"A* "0 sinO/cos© co0sO/cos© p
0 =0 cosO -sin O @
0 1 sinOtg® cosOtg® r

- zwigzki geometryczne i rownania uzupetniajgce
w.

X =arctg y - arcsm- (5)
"ig
{243y
+ :
a,, = arcsin L jua=arcsm (6)
p \% VV2 +w2
gdzie
2,..® =
F=Myv +v +w- ** ~Ajuk2 +vk2+ (7
V= Vk-vw oo W = Wk - Ww 8)
uw ) ;
Vg ©
Y y vwg _
cos© cos ¥ cos0sinT -Sin®©

-cosOsinyp+  OuUSWOST +  cintfimep)
SINOsIN® cos¥  sinOsIiN©sin¥ (10)

sin<DsinF + -sinOcosW +
cosOsin©cosT cosOsin©sin ¥

cos O cos©

- rownania sktadowych wypadkowej sity aerodynamicznej Rf i jej mo-
mentu Mf} wzgledem Srodka masy rakiety w uktadzie Oxyz



ML-1X 2000 23

RA=[XAYAZA], Ma =[La,M a,N a] (11)

X A=CA - S | Ya=CA* —S, ZA=CA" S (12)
2 2 z 2

LA= C f£j-S], MA=C:*f-SlI, Na=CA*-S 1 (13)

gdzie wspditczynniki aerodynamiczne wyznaczono zgodnie z [5] wediug
ponizszych zaleznosci:
CA(Ma,Re,ap) =-[Cx¥0(Ma, &) +C,(M/, )]
C/(Ma,ap,)j,a) = [C,*(Afo,ap)+ (Ma,ap)]cos//a

(Ma,ap,/ja) = ~[C,,,(Ma,ar,) +Q (Ma,ap) + Cx(Ma,ap)]sinna
CA(Ma,ccp,/ua,Ss) =CA(Ma,ap,jua) + Czs(Ma,Ss)
Cf(Ma,ap,p) = CA(Ma,ap) + CA(Ma)p

On(Ma, ap,fia,ds,q) =Cz (Ma,ap,fia) — ~ +CJMa,S,) *m~**
+C~(Ma)5
Ci(Ma,ap,K ,r) = +Cim>

Cyk(Ma,ap), Czk(Ma,ap) - wspot, sity poprzecznej i normalnej kadtuba,
CwYW(Ma,ap), C:st(Ma,ap) - wspot, sity poprzecznej i normalnej statecz.,
C:s(Ma,ap) - wspotczynnik sity normalnej sterow ze wzgledu na kat ap,
C:s(Ma,Ss) - wspotczynnik sity normalnej sterow ze wzgledu na kat oy
X, Xy - wspotrzedne Srodka parcia rakiety w ptaszczyznie Oxz i Oxy,

X - wspotrzedna srodka parcia sterow,
XS - wspotrzedna przytozenia sterujacej sity gazodynamicznej.

3.2. Model ruchu cetu i ruchu wzglednego rakiety i celu

W przypadku modelowania ruchu celu manewrujacego, o okreslonych
przecigzeniach rozporzadzalnych, wygodnie jest postugiwac sie modelem
ruchu celu jako punktu materialnego, sterowanie ktorym odbywa sie
wskutek realizacji zatozonych przecigzen. Rownania ruchu srodka masy
celu w uktadzie zwigzanym z jego torem lotu, wyrazone poprzez skfado-
we wektora przecigzen celu, majg nastepujaca postac [1]:
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Ve =g{nXc W -tXl)-AnYc) (14)
Xc Ve C?JSYC et (15)
rc=-M",, cW -I"")+l:0s?c) (16)
Ve
X@, —uQy —\Vc cosyc cos %c (17)
yQ@y = vog = ve cosYe sinc (18)
iG=weg=-Vc"Yc (19)
gdzie: _ o
- chwile poczatku manewru celu, odpowiednio:
txk > tyk’ tzk

predkoscig, kierunkiem i wysokoscia,
N nytE’ nf- sktadowe przecigzen celu w ukladzie zwigza-

nym zjego torem lotu,
\(t-1) - funkcje Heaviside’a.

Potozenie $rodka masy celu wzgledem Srodka masy samonaprowa-
dzajacego sie pocisku rakietowego charakteryzuje wektor wzglednej od-
legtosci rw. Jego zmiane w czasie, w ruchomym uktadzie wspotrzednych
zwigzanym z l.o.c. O"jC, mozna opisa¢ nastepujgcym kinematycznym
rownaniem wektorowym

r, +6* xr,=Vc-Vr (20
ktore w zapisie macierzowym przyjmuje postaé
cosfcosK cosfsinv —sint ucg Uk
-sinv cosv 0 (vog-% )/~ COSh (21)

sinf-cosv  sinf-sinv. - cosf _ -(W@-™kg)/r .

3.3. Modei ukfadu sterowania

W modelowaniu dynamiki elementéw ukfadu sterowania poczyniono
pewne zatozenia upraszczajace, powszechnie stosowane na poczatkowym
etapie analiz. Przyjeto, ze naped sterow oraz miernik predkosci katowej
sg cztonami bezinercyjnymi, natomiast gtowica samonaprowadzama pra-
cuje idealnie, formujac bezbtednie sygnat sterujacy U,, z uwzglednieniem
ograniczen konstrukcyjnych mozliwosci $ledzenia celu.
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Model matematyczny uktadu sterowania stanowi nastepujacy ukiad
rownan:
s f+<Sx dla  Un+U,~Ud>0
dla Un+U,-Usl<0

U,, =4, sin(<D-<pn), Ug =Adsin(0 -<psl), U, = A, sin(<»,/) (23)
A, =kjv2+S2, A =kJ'V2+®2 A=A mx (24)

(on =arcsin(v>\M>2+§2), ed =arcsin(F/VVF2+0O 2| (25)

4. Przyktadowe wyniki badan symulacyjnych procesow
samonaprowadzania

Model matematyczny, opisany rownaniami (1-25), postuzyt do opra-
cowania oryginalnego programu komputerowego symulacji procesu sa-
monaprowadzania rakiety testowej w zmiennych warunkach atmosfe-
rycznych. Do numerycznego catkowania rownan wykorzystano spraw-
dzong metode Rungego-Kutty czwartego rzedu.

Na ponizszych wykresach (rys. 4-11) przedstawiono przebiegi wy-
branych parametrow lotu rakiety podczas strzelania na spotkanie, do celu
manewrujacego z przecigzeniem normalnym nzC—3
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5. Podsumowanie i wnioski kohcowe

Przeprowadzone badania systemowe samonaprowadzama i porowna-
nie otrzymanych wynikéw z wynikami uzyskanymi w trakcie badan poli-
gonowych, pozwalajg sadzi¢ o poprawnosci modelowania i identyfikacji
parametrycznej rakiety testowej. Zaproponowany model i opracowany
program komputerowy symulacji lotu rakiety przeciwlotniczej w zmien-
nych warunkach atmosferycznych, moze by¢ miedzy innymi wykorzysta-
ny do:

- badania wptywu charakterystyk rakiety i warunkow atmosferycznych na
wiasciwosci dynamiczne procesu samonaprowadzama,

- oceny trajektorii lotu rakiety dla zadanych komend programowych,

- wyznaczenia stref startu i razenia zestawu przeciwlotniczego,

- ustalenia skutecznosci manewru obronnego celu.
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Podsumowano do$wiadczenia autorow w zakresie modelowania i nume-
rycznej symulacji programowego ruchu samolotu po zalozonej trajektorii
przestrzennej. Omdwiono model dynamiczny samolotu, réwnania wiezéw
programowych i warunki przez nie nakladane na stan ruchu. Wynikiem
modelowania sg rozniczkowo-algebraiczne réwnania ruchu programowe-
go. Skomentowano sposéb numerycznego rozwigzywania tych réwnan
oraz napotkane trudnosci w numerycznym generowaniu trajektorii lotu.

1. Wstep

Zagadnienie symulacji programowego ruchu samolotu po zatozonej
trajektorii przestrzennej podejmowane byto m.in. w pracach [1,2]. Obec-
nie badania kontynuowane sg w ramach projektu KBN nr 9 T12C 060 17.
Cele tego projektu wymagaty rozwiniecia stosowanych wczesniej modeli
matematycznych. W rozwigzywaniu podjetych zadan pojawity sie tez
trudnos$ci natury numerycznej, nie do konca jeszcze pokonane. Doswiad-
czeniami w tym zakresie autorzy pragnag sie podzieli¢ ponizej.

Ruch programowy samolotu rozumiany jest jako lot po zatozonej tra-
jektorii przestrzennej (dwa warunki na potozenie Srodka masy) z narzu-
conymi zmianami predkosci lotu i konfiguracji ptatowca wzgledem tra-
jektorii. Tak definiowane cztery warunki wiezow programowych [5] two-
rzg program ruchu samolotu. Rozwigzujac rodzaj zadania odwrotnego
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dynamiki poszukiwane jest nastepnie sterowanie samolotem (zmiany wy-
chylen sterow i wartosci sity ciggu) zapewniajgce realizacje programu
ruchu, nazywane sterowaniem programowym. W pracy opisano sposob
konstruowania programu ruchu i wynikajgce stad warunki nakfadane na
stan ruchu samolotu. Przytoczono nastepnie rozniczkowo-algebraiczne
réwnania ruchu programowego, umozliwiajgce wyznaczanie zmiennych
stanu i sterowania samolotem w zamodelowanym ruchu programowym.
Wiele uwagi poSwiecono sposobowi numerycznego rozwigzywania tych
rownan oraz numerycznego generowania zgdanej trajektorii lotu.

2, Model dynamiczny samolotu

Samolot potraktowano jako ciato sztywne o 6 stopniach swobody, ste-
rowane (parametrycznie) za pomocg wychylen sterow (SL - lotek, SH -
steru wysokosci, Sv - steru kierunku) i zmian sity ciggu T. Dynamiczne
réwnania ruchu $rodka masy O samolotu formutuje sie w ukfadzie aero-
dynamicznym (A) (0§ OXxA jest styczna do toru, OyAzA jest ptaszczyzng
prostopadtg do toru), a dynamiczne réwnania ruchow obrotowych pta-
towca - w ukfadzie wlasnym (B):

=¥{A (1a)
JFFI( ) +<of Y«n( ) =N (f) (Ib)

gdzie: m - masa samolotu, J - stala macierz momentow bezwiadnosci
ptatowca w ukfadzie (£), v'f =[1 0 O0fv (v - predko$¢ samolotu),

- sktadowe absolutnej predkosci katowej uktadu (A) wyrazone w (A)
oraz < )=[P Q Rf - klasyczne predkosci katowe przechylania, po-
chylania i odchylania samolotu. Skfadowe sit i momentow sit dziataja-
cych na samolot, wyrazone odpowiednio w (A) i (5), majg postaci:

V cos(a +ar)cosJ3 - sin0A
F(9=--pSv2 +T - cos(or+aT)sinfi +mg sin<Acos0A
C,_ -sin(a +«r) cos (JAcos 0A
[l QH ||O| _Qsmar

cfim +T d +JjG Ps\nar- Rcosar
Q 0 Qcosar
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gdzie: p - gesto$¢ powietrza, S - powierzchnia nosna, g - przyspieszenie
ziemskie, ai J3- katy natarcia i slizgu, ar oraz d - kat wzgledem Ox oraz
oddalenie od O linii dziatania f , Jr i ol - moment bezwfadnosci i
predko$¢ katowa czesci wirujacych silnika (zaktada sie, ze 3 pokrywa
sie f i znana jest jednoznaczna zalezno$¢ coT = (0T(T)), a FA&AY/A -
katy Bryanta orientujgce (A) wzgledem ukfadu grawitacyjnego (G).
Wspotczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych sg funkcjami:

cx =cx(a,p,SH) ¢, =ct(a,fi,P,R,SLS,,)
cy =cy(cc,p,P,R,5v) cm=cm{cc,Q,SH)
c. =cz(a,Q,Sh) cn=c,(a,/?,P,R,5,,5V)

3. Réwnania wiezow programowych

Rys. 1 Lotsamolotupo

trajeclorm zadanej trajektorii
lotu

Program ruchu konstruowany jest za pomocg czterech wiezéw pro-
gramowych: zadanej trajektorii lotu (2 warunki wiezéw) (rys. 1)

X(s)
W —# oy y(s) (22)
2(s)
warunku narzuconej konfiguracji ptatowca wzgledem toru
B =fi(s) lub 4A =PA(s) (2b)

oraz warunku na predko$¢ lotu (droge po torze)
V=\{s) = s=s{t) (2c)
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gdzie s jest parametrem naturalnym (droga po torze) krzywej (2a), a da-
szek nad zmienng oznacza jej wielko$¢ zadang (programowg). Opisana
dalej metoda wymaga, by f(n(s) byty klasy co najmniej C2. Pierwszy z
warunkow (2b) oznacza wykonywanie zakretu prawidtowego, drugi uzy-
wany jest do modelowania manewrdw typu ,.beczka”. Czestym warun-
kiem (2c) jest po prostu v =vc=const (s=s0+vad). W ogolnym wy-
padku, na mocy zadanego v =\/(s), warunek s =s(t) otrzymywany mo-
ze byc¢ jako rozwigzanie nastepujgcego réwnania catkowego

HO i

f

Opisane 4 warunki wiezow (2a-c) stanowig zupetny program ruchu,
rozumiany jednak inaczej niz w [5]. Pozorny paradoks (rys. 2) polegajacy
na tym, ze na samolot - uktad o 6 stopniach swobody - natozy¢ mozna co
najwyzej 4 warunki wiezow programowych, ttumaczy sie [1,2] tym, ze
realizacja 2 wiezow trajektorii lotu (2a) jest styczna - bez bezposredniego
udziatu reakcji sterowania. Narzuca to dodatkowe 2 warunki na konfigu-
racje samolotu wzgledem toru, regulowane bezposrednio wychyleniami
sterow. Wyja$nia to tez dlaczego ruch samolotu w przestrzeni regulowa-
ny moze by¢ za pomoca tylko 4 kanatow sterowrania - 5,, SH, Sv i T.

Programruchu _ Samolot Sterowanie
4 warunki 6 stopniswobody 4 kanaty

Rys. 2 ,,Paradoks " realizacji stycznej wiezéw trajektorii

Przyktad. Dla zilustrowania realizacji stycznej wiezOw programo-
wych i wynikajgcych stad dodatkowych ograniczen na stan ruchu, roz-
wazmy prosty uktad mechaniczny o 2 stopniach swobody przedstawiony
na rysunku 3a. Na ruch masy m2 narzucony jest warunek x2-x 2(t) =0,
a reakcjg sterowania jest sita F przytozona do masy m]. Z rozwigzania
zadania odwrotnego (prostego) dynamiki otrzymujemy warunek na reali-
zacje narzuconych wiezéw: k(x2(t) - x, - d) +m22{t) =0, gdzie d jest
dtugoscia nie napietej sprezyny. Warunek ten nie jest regulowany bezpo-
Srednio przez site sterujacag F, ktdra jest styczna wzgledem narzuconych
wiezdéw (rys. 3b). Moze on by¢ jednak traktowany jako dodatkowy waru-
nek na ruch masy m,: x, -\x2{t)~d +(m2lk)x2{t))=0 <I*>x, - x,(0 =0
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taki, ze sita generowana w sprezynie zapewnia realizacje (styczng) narzu-
conego ruchu masy m2. Ten dodatkowy warunek na ruch masy mi moze
juz by¢ regulowany bezposrednio zmianami sity F, skad otrzymujemy:
F=MxX-k(x2- x -d) =(mm2/k)x2A + (w, +m2)x2. Podsumowujac,
realizacja styczna wiezow x2-£,(/) =0 wymusza SciSle okreSlony do-
datkowy warunek x, -x,(/) =0, a realizacja tak rozumianego programu
zupetnego dla ukladu o 2 stopniach swobody moze by¢ realizowana za
pomocg pojedynczej reakcji sterowania F.

a) b) f

I kierunek
skrepowania

k
F m] -VvV,VV- m: XM) powierzchnia

wiezdw

0 0 0 0
IVT77277222Z2177217,

Fig. 3. Przyktad realizacji stycznej WiezOWprogramowych

Podobny charakter ma styczna realizacja wiezOw trajektorii lotu. Wy-
maga ona ciggtego ,,dopasowywania” konfiguracji ptatowca wzgledem
toru tak, by generowane sity aerodynamiczne zapewniaty bilans sit czyn-
nych i bezwtadnos$ci w ptaszczyznie prostopadtej do toru. Sgto 2 dodat-
kowe warunki na stan ruchu samolotu, a dopiero te zmiany potozen ka-
towych moga by¢ regulowane bezposrednio poprzez wychylenia steréw.

4. Réwnania ruchu programowego

Rdownania ruchu programowego sg ztozeniem warunkow wiezow pro-
gramowych naktadanych na ruch Srodka masy i konfiguracje ptatowca
wzgledem trajektorii, zwigzkéw kinematycznych oraz dynamicznych
rownan ruchu obrotowego (Ib) [2]. Zmiennymi tych rownan sa:

y=[a p $AdAY/Alr -zmienne algebraiczne
z=[P QRf - zmienne rézniczkowe 12 zmiennych
u=[SL 5h Sv T}* - Zmienne sterowania

wprowadzone juz wczesniej w rozdziale 2.
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Na zmienne te natozonych jest 6 warunkow wiezéw (réwnan algebra-
icznych) o symbolicznej postaci F(y,z,u,0 =0, na ktére sktadajg sie.

O 1warunek wiezow (2b) determinujacy /? lub A
P=i3{s) lub  £,=&(*) (32)
O Warunek stycznosci v do trajektorii lotu

cosOAcosy/A X'

cos sin® = y' =r() (3b)
-sin#4 \ 7
gdzie oznacza pochodng wzgledem s rownania (2a). Warunek ten

wyraza sobg dwa niezalezne rownania na wyznaczanie 6Ai y/Am

O 1warunek realizacji ortogonalnej [1] wiezow (2c)

ktory wyraza bilans sit czynnych i bezwtadnosSci na kierunku stycznym do
toru. Jest to rownanie algebraiczne wzgledem: a,fi,0ASH,T .
O 2 warunki realizacji stycznej [1] wiezow (2a)
0.5pSv2cy + T cos(a +ar)s\n/3 - mg sin AcosdA
+ m$2[x’(sinAsin<4cosy/., - cos0Asin ")
+y{s\n<j))As\ndAsmy/A+ cos*cos”) + z"sin*cos<9j =0

0.5pSv2cz + Tsin(a +ar)~ mg cos fAcosdA
+ mi2[x"(cosMsiné?™ cosy/A+ sin”, siny/A)
+/"(cos” sin#,, siny/A- sinfAcos”) +zas(>Acos0j= 0

ktore wyrazajg bilans sit czynnych i bezwtadnosci w ptaszczyznie prosto-
padtej do toru - na kierunkach osi OyA i OzA uktadu (A). Sgto rdwnania
algebraiczne wzgledem: a, 83<A6AY/AP,Q.,R,S, ,SHSVT .

Zmienne rozniczkowe z zwigzane sg ze zmiennymi algebraicznymi y i
ich pochodnymi y poprzez 3 zwigzki kinematyczne. Ich symboliczna
postaC jest z=G(y,y), natomiast w postaci rozwinietej zwiazki te sg
nastepujace [2]:
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P / 9 4\
Q=4 » BAM) & -BaAP) @)
R \ A /
gdzie: )
caCp -~ Casfi ~ Sa ! o =9 s 0
LHA sp Cp 0 . B,= 0 Sicg * Bah~ _-¢cp O
SaCp ~ SaSp ) 0 _ g 0 1

a skroty ca, cp, c?, .. oznaczajg odpowiednio cosa, cos/?, cos™.,, .. .
W rownaniu (4), Ara jest macierzg transformacji przez obrét pomiedzy
uktadami (B) i (A), natomiast B4 i BAJ} sa macierzami transformujacy-
mi predkosci katowe HAOAj/Aoraz a,j3do uktadu (A).

Rownaniu ruchu programowego dopetniajg dynamiczne réwnania ru-
chow obrotowych (Ib). Przy zatozeniu, ze Oxz centralnego uktadu wia-
snego jest ptaszczyzng symetrii ptatowca, rownania te majg postac

'3, 0w "0 -R Q-3 0 gy
0 ,, 0 g+R 0 -p 0 , 0 0 ©
J,), R -0 P 0 -, 0 J R

= Jxy

gdzie N(/O jest okreslone w réwnaniu (Ib). Symboliczna posta¢ rownan
(5) jest z=H(y,z,u,/).

Ostatecznie, rownania (3), (4) i (5), tworzg uktad 12 rownan réznicz-
kowo-algebraicznych wzgledem tej samej liczby zmiennychy, z i u:

0=F(y,z,u,/) -6 warunkéw wiezow (3a-d)
z=G(y,y) - 3 zwigzki kinematyczne (4) (6)
z=H(y,z,u,t) . 3roéwnania dynamiczne (1b)

5. Numeryczne rozwigzywanie rézniczkowo-algebraicznych
rownan ruchu programowego

Rozwigzaniami réwnan rozniczkowo-algebraicznych (6) sg zmiany w
czasie zmiennych stanu y(/j i z(}) oraz sterowania u(0 w zamodelo-
wanym ruchu programowym. Rozwigzanie to mozna otrzymac stosujac
podejscie Gear’a [4] adaptujgce metody rozwigzywania rownan roznicz-
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kowych zwyczajnych dla rozwigzywania réwnan rézniczkowo-algebra-
icznych. W badaniu ruchu programowego autorzy zastosowali adaptacje
najprostszej metody Eulera. Znajgc wartosci y,, i zn w chwili czasu t,,,
wartosci yn+l, znil i urd w chwili tnd =tn+M otrzymywane sg jako
rozwigzanie nastepujacego ukfadu rownan algebraicznych:

0 =F(yrH,z,+,u,,+Lrnl)
(7
z,*1—zn—A/H (ynH,znj5uny,tnh)

W ten sposob rozwigzane moze byc ,,przedtuzane” od czasu tn do czasu
t] =tn+At. W celu podwyzszenia doktadnosci rozwigzan, powyzszy
schemat Eulera moze byC zastgpiony adaptacjg innej (dokfadniejszej)
metody catkowania réwnan rézniczkowych zwyczajnych [4]. Nie jest to
jednak w rozwazanym wypadku konieczne. Ze struktury rownan (6) sy
nika, ze na kazdym kroku catkowania yntl wyznaczane sg niezaleznie od
Y., , awiec y(f) wyznaczane sg w sposdb numerycznie $cisty (z bledem
jednokrotnego rozwigzywania rownan algebraicznych). Z kolei, znq wy-
znaczane sg z rdwnan kinematycznych, bazujac na y,, i y,,+, a wiec biad
tego szacowania nie jest duzy i nie kumuluje sie. Podobnie jest z btedem
liczenia u,,# - choC teoretycznie najwiekszy, nie kumuluje sie. Wszystko
to sprawia, ze uzyskiwane przebiegi stanu ruchu i sterowania programo-
wego sg humerycznie stabilne.

Struktura rownan (3) umozliwia tez dekompozycje rozwigzywania (6).
Mianowicie, dzielgc zmienne y, w zaleznosci od postaci (3a), na:

y'=iP oaVaT\ y”=[< fa]Jr lub = y'= [« P\T

réwnania (3a) i (3b) o symbolicznej postaci F'(y',0 =0 rozwigzywane
moga by¢ niezaleznie, co odpowiada 0 = F'(yn+i®,,+i) w schemacie (7). Z
uzyciem rozwigzan y'(t), rownania (6) zredukujg sie wowczas do 9 row-
nan wzgledem 9 zmiennych y", ziu, a F(y",z,u,/) =0 oznacza¢ beda3
rownania algebraiczne (3c) i (3c). W schemacie (7) pierwsze wyrazenie
zastgpione bedzie konsekwentnie przez 0 = F(y"+,znH,urtH,r,+) . Opisa-
na modyfikacja wptywa zaréwno na zwiekszenie efektywnosci catkowa-
nia numerycznego jak i na podwyzszenie dokfadnosci uzyskiwanych
rozwigzan.
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6. Numeryczne generowanie trajektorii lotu

Rys. 4. Interpolowana trajektoria lotu

Spos6b numerycznego generowania trajektorii lotu ma zasadniczy
wptyw na jako$¢ wynikow symulacji ruchu programowego. Dla zadan
projektowania misji BSL lub zgdanego lotu manewrowego samolotu, na
dzien dzisiejszy problem rozwigzywany jest nastepujgco:

© Trajektoria ,,szkicowana” jest najpierw za pomocg ciggu kolejnych
punktow w przestrzeni Pv...,Pn (rys. 4). W wypadku odtwarzania
wypadku lotniczego lub kontroli techniki lotu bedg to zarejestrowa-
ne w czasie potozenia samolotu.

@ Woykorzystujac zadane punkty, tor lotu interpolowany lub aproksy-
mowany jest analitycznie funkcjami sklejanymi, dla kazdej wspot-
rzednej x,y iz niezaleznie, dla ktérych zmienng niezalezngjest dtu-
gos¢ tamanej rozpietej na punktach P~...,Pn.

d> Otrzymane funkcje przeliczane sg nastepnie na zaleznosci od para-
metru naturalnego krzywej - drogi po torze, 1/;°> =rH \s). Wylicza-
ne sg tez wymagane pochodne tych zaleznosci, ron(s) i fj(/)(.s).

Ze wzgledu na dostepno$é do oprogramowania standardowego, natu-
ralnym sposobem rozwigzania problemu byto zastosowania wielomiano-
wych funkcji sklejanych (splajnéw) 3 stopnia [6]. Otrzymywane krzywe
cechuje duza gtadko$¢, charakterystyczna dla ,,gietki” rozpietej na punk-
tach weztowych. Stosowane przez autoréw algorytmy pozwalaty ponadto
rozwigzywac zarowno zadania interpolacji jak i aproksymacji (lub zada-
nia mieszane). Wadg rozwiagzania jest jednak fakt, ze splajny 3 stopnia,
zapewniajagc wymagang ciggtos¢ 2 pochodnych, powodujg jednoczesnie,
ze przyjmujg one ksztatt ,,pity” (famanej). Takie przebiegi rf'(/)(.y), wy-



38 PTMTS

korzystywane w warunkach wiezow (3c) i (3d), przenoszg sie nastepnie
na otrzymywane przebiegi ruchu i sterowania programowego (rys. 5).

Rys. 5. Przyktad symulacji numerycznej w wypadku toru interpolowanego
splajnami 3 stopnia.

W pracy [3] pokazano prébe zastosowania splajnéw 4 rzedu dla roz-
wigzania problemu interpolacji toru. Korzystng cechg tych splajnéw jest
fakt, ze drugie pochodne uzyskiwanych krzywych sa funkcjami z rzedu, a
wiec sg zdecydowanie bardziej ,gtadkie”, co znajduje przetozenie na
ksztatt wyliczanych przebiegow charakterystyk ruchu i sterowania pro-
gramowego. Ten sposob rozwigzania ma ponadto bardzo korzystne wia-
snosci jesli chodzi o modelowanie poczatkowego stanu ruchu - wejscia w
lot programowy [3]. Przykra cechg z kolei jest tendencja do ,,falowania
uzyskiwanej trajektorii, szczegdlnie dla duzej liczby punktéw weztowych
Pl,...,Pn. Wymaga to stosowania specjalnych zabiegow tak, by interpo-
lowana krzywa odpowiadata oczekiwaniom. Tendencja ,,falowania na-
sila sie w wypadku stosowania splajnéw wyzszych rzedéw, co praktycz-
nie wyklucza ich stosowanie w rozwigzywaniu rozwazanego zagadnienia.

Najnowsze poszukiwania autorow ukierunkowane sg na projektowa-
niu trajektorii skfadajgcej sie z odcinkéw prostych i odcinkdéw okregow,
taczonych odpowiednimi funkcjami wielomianowymi tak, by zapewnic¢
»tagodne” i naturalne przejscie od krzywizny réwnej zero (lot po prostej)
do okreslonej krzywizny (lot po okregu). Prace sg w toku.
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7. Podsumowanie

Zebrane dosSwiadczenia autorow w zakresie modelowania i symulacji

numerycznej programowego ruchu samolotu, w czesSci naswietlone w tej
pracy, mozna podsumowac nastepujgco.

O

Stworzony zostat ogdlny model dla symulacji lotu wzdtuz zatozonej
trajektorii lotu. Efektem symulacji sa:

¢ przebiegi w czasie stanu ruchu programowego,

¢ przebiegi wymaganego sterowania programowego.

Mozliwe jest uwzglednienie unoszenia przez wiatr lub podmuch o
znanych charakterystykach - odpowiednie modele (nie prezentowane
tutaj) sg przygotowane. Moze to mieC szczegolne znaczenia dla anali-
zy przebiegu lotu i optymalnego sterowania samolotami w tych nie-
bezpiecznych stanach lotu.

Opracowano i przetestowano algorytmy numerycznego rozwigzywa-
nia rozniczkowo-algebraicznych rownan ruchu programowego.
Przewiduje sie trzy podstawowe obszary wykorzystania zbudowanych
modeli matematycznych ruchu programowego:

¢ cele poznawcze - analiza manewrow przestrzennych i ich realizo-
walnosci (sterowalnosci),

¢ planowanie i realizacja misji BSL i automatycznego lotu manew-
rowego samolotu,

¢ rekonstrukcja wydarzen w locie.

Wyliczane sterowanie programowe wykorzystane moze by¢ jako ge-
nerator sterowania w uktadzie otwartym (do przodu). Wymagac to
bedzie stabilizacji za pomocg sterowania uchybowego w uktadzie
zamknietym (sprzezenia zwrotnego).

Otrzymywane przebiegi ruchu programowego beda mogty by¢ wyko-
rzystane jako odniesienie dla projektowanego sterowania uchybowe-
go w sprzezeniu zwrotnym (stabilizujgcego lot programowy).
Pomimo istotnego zaawansowania prac, wiele problemow pozostato
nie do konca rozwigzanych. Pojawity sie tez nowe zadania do realiza-
cji w ramach projektu KBN nr 9 T12C 06017. Najwazniejsze to:

¢ numeryczne generowanie trajektorii lotu (patrz rozdziat 6),

¢ projekt dodatkowego (stabilizujgcego) sterowania uchybowego,
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¢ testowanie (symulacje numeryczne weryfikowane dostepnymi da-
nymi z lotu) modeli dla realizacji misji BSL, rekonstrukcji wydarzen

w locie i kontroli lotu.
¢ identyfikacja i opracowanie danych z rejestratorow poktadowych i
naziemnych dla formutowania zadan rekonstrukcji wydarzer w locie i

kontroli lotu.
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Przedstawiono  definicje  orientacji  przestrzennej  czlowieka
pilota, wystepujace w  niej sprzecznosci  oraz sposoby rozdzielenia
strumieni informacji ksztaltujacych orientacje przestrzenng. Przy opisie
zastosowano pojecie strumieni informacji oraz zaréwno euklidesowg oraz
nie-eukiidesowg geometrie i czaso-przestrzenne wspotrzedne.  Opisano
przypadki utraty orientacji przestrzennej na ziemi, w lotnictwie, w
zegludze oraz w kosmosie jak réwniez sposoby odzyskania orientacji
przestrzennej po jej utracie. Pokazano sposoby eksperymentalnego
udowodnienia przedstawionych tez, przy pomocy psychologiczno-
fizjologicznych doswiadczen. Podano propozycje zastosowania tych tez,
przy projektowaniu prostszego a jednoczesnie bardziej uniwersalnego
symulatora lotu.

1. Wstep.

Problem orientacji przestrzennej cztowieka jest zagadnieniem
interdyscyplinarnym, na styku medycyny, fizjologii, psychologii,
biomechaniki, informatyki i mechaniki ogolnej z jej specjalnosciami
takimi jak mechanika na ziemi, mechanika w lotnictwie, mechanika w


mailto:boi@wa.onet.pl

PTMTS

zegludze, oraz mechanika w kosmosie. Dziedziny te posiadajg tu pewne
charakterystyczne wyrézniki zblizone do pojecia rownowagi na ziemi.

UTRATA ROWNOWAGI NA ZIEMI

w nastepstwie nadmiernego pochylenia do przodu. Jezeli w dazeniu do
utrzymania réwnowagi ten cztowiek wykona

wykrok do przodu, to z punktu widzenia

mechaniki nastgpit* zmiana konfiguracji co

oznacza, ze, nie jest to ten sam model

cztowieka. Pilot samolotu, nie mus i

bezposrednio utrzymywac rownowagi na torze

lotu, gdyz o tym decyduje statecznos¢ 1

wywazenie podtuzne samolotu. Jezeli Jednak

pilot doprowadzi do nadmiernej zmiany

podtuznego pochylenia i wzrostu kata natarcia

powodujacego przeciggniecie t j. wiasnie

utrate rownowagi, a nawet wejscie w

korkocigg co w locie bez widocznosci

powoduje utrate orientacji przestrzennej.

Manekin sklepowy, ktory nie posiada organu przedsionkowego, takze
utrzymuie réwnowage. Jezeli 0o$ wektora przyspieszenia ziemskiego nie
przekroczy obrysu stop. Brak niwielkich odchylen od tego stanu,
powoduje, ze statyczna stateczno$¢ manekina jest "lepsza" niz statyczna
statecznos¢ cztowieka. Jezeli manekin lub jego podstawa zostang
przechylone, manekin sie przewraca a cztowiek, reaguje miesniami nog.

MECHANIKA
OGOLNA
CZTERY DZIALY
MECHANIKI
OGOLNEJ
Do mechaniki
0g6lnej nalezg
réwniez
biomechanika,
mechanika
mikroelementarna
oraz mechanika
kwantowa
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2. Definicja orientacji przestrzennej.

Orientacjg przestrzenng cztowieka, nazywamy stan
Swiadomosci réznic potozenia i predkosci ukiadu trzech osi X, vy, z
zwigzanych z ciatem cztowieka, w stosunku do ukfadu trzech osi
X, Y, Z, zwigzanych z ziemia.

Dotyczy to zaréwno przesunie¢, predkosci i przyspieszen zarOGwno
katowych jak i liniowych. Kazda z dziedzin mechaniki ogolnej posiada
pewien wyroznik. Wyr6znikiem w mechanice na ziemi jest rownowaga
statyczna, w lotnictwie orientacja przestrzenna, w zegludze statecznosc¢
metacentryczna, w kosmosie rbwnowaga na torze.

3. Problem zachowania réwnowagi.

Stan zachowania roéwnowagi statycznej wymaga by wektor
wypadkowego przyspieszenia przechodzacy przez S$rodek masy
cztowieka trafiat w zewnetrzny obrys stop.

4. Sprzecznosci zachodzace w Swiadomosci orientacji przestrzennej.

Swiadomos$é orientacji przestrzenne jest ksztalttowana przez szereg
strumieni informacji podazajacych systemem nerwowym od receptorow
do odpowiednich ptatow kory moézgowej, gdzie sg one wzajemnie
porébwnywane i przeksztalcane w to co nazywamy orientacja
przestrzenng. Receptory te stanowig wejscie dla wrazen zmystowych,
takich jak wzrok, poczucie rownowagi, dotyk, nacisk i naprezenia miesni,
w $réd ktérych miesnie zolgdka petnig osobliwg role w niektorych
przypadkach sprzeczno$ci pomiedzy informacjami. Wsrdd wszystkich
rodzajow strumieni informacji mozemy wydzieli¢ strumienie “surowe”
docierajgce bezposrednio do kory mozgowej jak rowniez strumienie
dominujace i uzupetniajace. W jednych przypadkach strumien informacji
przedsionkowej (informujgcy o kierunku wektora wypadkowego
przyspieszenia oraz o predkosciach katowych gtowy) moze by¢
dominujacym a strumienie informacji wzrokowej oraz pozostate moga
byC uzupetniajagcymi, ale moze byC tez odwrotnie gdy strumien
informacji wzrokowej bedzie strumieniem dominujacym.
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Miesnie, moga by¢ traktowane jako fizjologiczne sitowniki o nieliniowej
zaleznoSci pomiedzy sitg a wydluzeniem. Majg one jednak pewne
niespotykane w mechanice cechy. Przy zbyt dtugim obcigzeniu sita ich
stabnie, a przy nadmiernym, mogg one zamieni¢ si¢ w generatory drgan
samowzbudnych, co nie jest objawem choroby Parkinsona. Pamieta¢ o
tym pierwszym powinni piloci, podchodzacy bez widocznosci do
ladowania po radio-Sciezce systemu ILS. Jezeli samolot nie jest dobrze
wywazony podtuznie to sita na sterownicy powoduje zmeczenie migsnia i
przy odwrdceniu uwagi od sztucznego horyzontu na wskaznik VOR/ILS
wycofanie nacisku, wyskoczenie z radio-Sciezki i utrate orientacji
zwiaszcza gdy jest to blisko do progu pasa do lgdowania.

Bardzo wazng role w utrzymaniu orientacji przestrzennej odgrywa
pamie¢. W niej jest bowiem zakodowany model wewnetrzny strefy
podejScia do ladowania, ktory piiot stara sie zapamieta¢ na podstawie
kart informacji  lotniskowej  miedzynarodowego  wydawnictwa
“Jeppesen”. Jezeli kontrola lotu z jakich§ powodow zmieni procedure i
pas lgdowania, to powstaje sprzecznos¢ pomiedzy zapamietang procedurg
a nieoczekiwang nowg i chwilowa utrata orientacji do czasu odszukania
nowej karty i zapoznania sie z podanym na niej schematem.

Podobnie jak w systemach komputerowych mozemy rozroznic
szybka pamiec krotko-trwatg, ktora szybko zapamietuje ale i stosunkowo
szybko zapomina oraz pamie¢ diugotrwatg zakodowang w zwigzkach
biatkowych. Obie, a zwiaszcza ta pierwsza wymagajg podobnie jak w
komputerze okresowego od$wiezenia ( ikona “Odswiez”), co jest
odpowiednikiem wymagania okresowego treningu pilota w umiejetnosci
wykonywania lotdbw wedtug przepiséw IFR. Brak takiego treningu
powoduje zapominanie wyuczonych umiejetnosci oraz przypadki utraty
orientacji przestrzennej oraz czeste w okresie jesiennym Kkatastrofy w
obszarze podejScia do ladowania. W starszym wieku wystepuje u
cztowieka dolegliwo$¢ w postaci zapominania nazwisk oraz nazw
niektérych przedmiotéw. Nie zawsze jest to poczatkowy objaw zaniku
pamieci zwigzanego z chorobg Alzheimera, lecz utrudnienie dostepu do
pamieci tym, ze skojarzenia z innymi pamietanymi sytuacjami w
ktéorych wystepujg ~ zapomniane  obiekty  pozwala na ich
przypomnienie.

Najczestszym objawem sprzecznosci w $wiadomosci orientacji
przestrzennej jest upojenie alkoholowe. Powoduje ono dezorganizacje
o$rodkéw koordynujgcych strumienie
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Dlatego wykonywanie prawidtowych i bezpiecznych lotow w tym stanie
jest nie mozliwe ijest uwazane za przestepstwo.

Innym przyktadem sprzeczno$ci w orientacji Drzestrzennei iest to
ze szereg 0s0b (oprocz doswiadczonych taternikdw t i alpinistow) stajac
na krawedzi dachu wysokiego budynku Ilub na krawedzi szczytu
Giewontu zwiaszcza gdy z powodu zamglenia nie jest mozliwe

| ! % pisrwsiooedwa toni aucicwa (3,1, 2)
fattpeecturtontf) /

/ kora oreadiiontowi (2)

to} ton CNXXmM
TN

> PHERES 6)

. . prrofzjoe
poif ruchonamony Stoki -/ tofiwirokow«(7)
Se«affiOitoifiriidzgi{44,45)
msugorjféowt tors uutew* i snatowa tqurTBN tond.dona

pwnwrwzjdow koraduehowa{41,42) W@@

Rys : Korapotkul mozgowych z oznaczeniamip6l Brodmanna.

rozpoznanie potozenia ptaszczyzny horyzontu, cofa sie wstecz. Zwykle
podaje, ze przyczyng jest “lek wysokosci”, lub ze “co$ ich Scigga w
przepas¢ ’. Jest to nastepstwo sprzecznosci pomiedzy strumieniem
informacji  przedsionkowej a strumieniem informacji wzrokowe;j.
Pierwszy informuje, ze cztowiek powinien sta¢ tak by wektor
przyspieszenia ziemskiego trafialt wewnatrz zewnetrznego obrysu
stop. Drugi informuje, ze co$ nie jest w porzadku bo cztowiek
powinien staC prostopadle do ptaszczyzny horyzontu i ptaszczyzny na
ktorej stoi, chyba ze naprezenia migsniowe stawu skokowego
informuja ze  jest ona pochyta. W zwigzku z tym osrodek
poréwnywania i transformacji strumieni zaczyna sugerowac¢ ustawienie
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sie prostopadle do widocznej $ciany budynku lub niemal prostopadiej
zerwy potnocnej Sciany Giewontu. | to jest wiasnie ta sita Sciggajaca w
przepasc”.

Nastepnym przyktadem sprzecznos$ci strumieni informacji jest badanie
lekarskie na wirujgcym krzesle, po gwattownym zatrzymaniu ktérego
wydawane jest trudne do spetnienia polecenie by utrzymywac réwnowage
idagc po wymalowanej na podtodze biatej linii. Pojawia sie wtedy
charakterystyczny oczoplas a czas jego trwania jest miarg osobniczej
odpornosci na zaktocenia strumieni informacji. ldentyczne zjawisko
wystepuje po wykonaniu wielo-zwitkowego korkociggu utrudniajac
wyprowadzenie z niego zwiaszcza w locie bez widocznosci. Oczoplas
utrudnia odczytanie wskazan przyrzadow poktadowych a oba strumienie
informacji przedsionkowej dostarczajg fatszywe dane. Konieczne jest
skoncentrowanie sie wyfacznie na informacji strumienia wzrokowego to
jest na wskazaniach przyrzagdow poktadowych i nie poddawanie sie
wrazeniom zmystu rbwnowagi.

5. Utrata orientacji przestrzennej pod wptywem przyspieszen

Silne przyspieszenia normalne powodujg wzrost ciezaru konczyn
oraz gtowy i wzmozony nacisk na fotel pilota oraz odessanie krwi z
naczyn  krwionoSnych  zasilajgcych  mozg  pilota.  Wzrostowi
przyspieszenia towarzyszy ograniczenie pola widzenia, zwane w
fizjologii “widzeniem tunelowym” gdyz przypomina to co widzi
cztowiek w ostatnim wagonie przy wjezdzie pociagu do tunelu. Opada
dolna szczeka i obwisajg policzki zmieniajagc wyglad twarzy. Wreszcie
wzrok catkowicie zanika a potem nastepuje utrata Swiadomosci. Drobne
naczynia krwionos$ne bedace cienkosciennymi rurkami po odessaniu z
nich Kkrwi zapadajg sie 1 splaszczajg a resztki lepkiej krwi moga
powodowac ich zlepienie utrudniajgce ponowny naptyw krwi. Jezeli po
dtuzszym tub czestym dziataniu duzych przyspieszen utworzy sie w nich
skrzep to czesci niektorych platdbw kory mdzgowej moga ulec
zablokowaniu. Dlatego piloci zmuszani do czestego wykonywania
manewru “Cobra” polegajgcego  na nagtym ustawieniu samolotu
mysliwskiego prostopadle do Kierunku predkosci protestujg w obawie o
trwate uszkodzenia kory mézgowej. Duzg role odgrywa tu czas dziatania
przyspieszenia. Krotkotrwate przyspieszenia przy wyrwaniu ptatowca do
6 lub nawet 8 g nie powodujg ujemnych objawéw. Diugotrwate
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przyspieszenie w spirali wynoszace okoto 4 g juz wywotluje pewne
zaburzenia majagce wplyw na orientacje przestrzenng. Przyspieszenia
jakie powstajg przy uzyciu fotela katapultowego budzg obawy o
uszkodzenie dyskow miedzykregowych.

Silne przyspieszenia ujemne powodujg naptyw krwi do moézgu
oraz pekanie drobnych zytek zwiaszcza w oku. W zwigzku z tym piloci
trenujacy zbyt czesto odwrocone petle chodza potem z oczami
czerwonymi jak kroliki. Bardzo silne przyspieszenia ujemne moga
oderwac rece pilota od sterownic i uniemozliwi¢ uruchomienie dzwigni
katapulty. Przyspieszenia takie stanowig bariere fizjologiczng w
nastepstwie czego im szybszy samolot tym mniej zwrotny a samoloty o
predkosciach odpowiadajgcych liczbie Macha M=2 lub M=3 nie nadajg
sie do wspomagania frontu i walki z grupami czotgow.

Nawet mate przyspieszenia boczne mogg powodowac w lotach bez
widoczno$ci utrate orientacji przestrzennej, gdyz oba strumienie
informacji  przedsionkowej dostarczajg fatszywej informacji o
przechyleniu i pochyleniu ptatowca.

6. Utrata orientacji przestrzennej pod wptywem niedotlenienia

Przy stabym niedotlenieniu na duzej wysokosci spowodowanym
najczesciej matg nieszczelnoscig maski tlenowej nastepuje stopniowe
ograniczenie pola widzenia w postaci sinych zaston nasuwajgcych sie z
gory i z dotu. Jest to wazne ostrzezenie, ze z doptywem tlenu jest co$ nie
w porzadku. Silne niedotlenienie powoduje bez ostrzezenia_nagtg utrate
Swiadomosci i zasniecie. Zdarzyto mi sie to gdy zasnatem na wysokosci
okoto 11000 m a obudzitem sie na wysokosci okoto 4000 m. Na
szczescie bylo to nie w czasie lotu lecz w czasie badan lekarskich w
komorze cisnien, a przyczyna byfa nie konserwowana nieszczelna maska
tlenowa. Ten stan utraty Swiadomosci jest podobny do innego stanu
utraty Swiadomosci wywotanego silnym zmeczeniem. W rezultacie 24-o0
godzinnej jazdy samochodem dwa razy nagle i bez ostrzezenia utracitem
Swiadomos$¢ i zasngtem przy czym lewa reka, ktora zwykle mocniej niz
prawa trzyma kierownice, swoim ciezarem powoduje skret w lewo i
ewentualne zderzenie czotowe. Dwukrotnie uratowat nas siedzacy obok
kolega ale wrazenia byly identyczne jak w przypadku niedotlenienia.
Osobliwym przypadkiem utraty strumienia informacji wzrokowej byt
wptyw temperatury. Gdy w czasie zimy stulecia siedzac nad nieczynnym
kaloryferem opartem gtowe na wychtodzonej do okoto minus dwudziestu
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stopni grubej zelaznej rurze zabezpieczajgcej szybe wystawy sklepowej,
zaczatem traci¢ wzrok w postaci postepujacego “widzenia tunelowego”.
Srebrzysta Swiatto$¢, ktorg widziatem podobna do tej o ktorej mowig
ludzie wyrwani z Smierci klinicznej w nastepstwie ustania krgzenia, nie
byta tg, o ktorej mowi modlitwa zaczynajgca sie od stow “Wieczne
odpoczywanie.....” lecz zjawiskiem fizjologicznym potwierdzajgcym to,
ze widzimy nie siatkdwka oka lecz umieszczonym w tylnej czesci gtowy

wzrokowym ptatem kory mozgowe;j.
I

UTRATA ORIENTACJI PRZESTRZENNEJ
W AKROBACJI

Z obawy o zbyt matgwysokos$¢, pilot prébuje niepotrzebnie
zacie$ni¢ petle zwigkszajac kat natarcia i wpada w gtebokie
przeciggniecie zamiast zacie$nia¢, rozluzniajagce petle.

Glebokie przeciggniecie t j. zwiekszenie kata natarcia ponad Kkat
odpowiadajgcy maksymalnej wielkosci wspétczynnika sity nosnej jest
zawsze mozliwe jezeli samolot posiada wystarczajgcg skutecznos$¢ steru
wysokosci, albo gdy Srodek ciezko$ci w nastepstwie nieprawidtowego
zatadowania przesunie sie zbytnio do tylu. Otwarcie hamulcow
aerodynamicznych umieszczonych na skrzydle pogtebia ten stan
przerzucajac rozktad wyporu na zewnetrzne czesci skrzydia, ktore
posiadajg zwykle pewien kat geometrycznego, albo aerodynamicznego
skrecenia dla poprawienia statecznosci i sterownosci poprzecznej. W
skrajnych przypadkach wyprowadzenie z gtebokiego przeciggniecia,
moze okazac sie trudne lub nawet niemozliwe. Glebokie przeciggniecie,
odznacza sie znacznym zwiekszeniem predkosci opadania a dalsze
Scigganie drazka sterowego powoduje odwrotng reakcje samolotu t j.
dalsze zwiekszenie predkosci opadania lub przeciggniecie. Gilebokie
przeciggniecie wystepuje rowniez przy starcie samolotu, zwitaszcza Zle
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zatadowanego gdy pilot zbyt wczesnie, lub zbyt gwattownie zwieksza kat
natarcia celem uzyskania szybkiego wznoszenia. Oczywiscie nie zauwa-
zZenie tego stanu jest powodem utraty orientacji przestrzennej pilota, ktory
postepuje w sposéb pogtebiajgcy niebezpieczng sytuacje. Gilebokie
przeciggniecie przy starcie byto przyczynag katastrofy samolotu typu
Comet a by¢ moze miato pewien wptyw na przebieg wypadku samolotu
w ktorym w Gibraltarze zgingt generat Sikorski. Protokot zatadowania
tego samolotu przed startem wydaje sie by¢ mato wiarygodny. Popularny
w Polsce samolot Wilga o wysokim przednim podwoziu i duzym kacie
nastawienia skrzydfa na ziemi, przy duzej skutecznos$ci steru wysokosci,

pozwala na poczatek gtebokiego przeciggniecia tuz nad pasem lagdowania
co byto oprocz biedu pilota przyczyng wypad ku.

7. Nie euklidesowe geometrie

Oprécz geometrii euklidesowej stanowigcej podstawe wspotrzednych
oraz przestrzeni Kartezjusza Hilberta i Banacha rzutéw prostokatnych
Monge’a, geometrii wykresinej oraz rysunku technicznego istniejg tez
inne nie-euklidesowe geometrie jak np. geometria stozkowa oraz
geometria pseudo “czasoprzestrzeni”, ktorg bezwiednie postugujg sie
piloci przy wykonywaniu niektorych procedur ILS zgodnie z
wymaganiami przepiséw IFR. W tych procedurach wyrugowana jest
miara dtugosci i zastgpiona przez okreslenie pozycji na torze lotu przy
pomocy pomiaru czasu przy statej predkosci katowej w zakrecie i statej
predkosci lotu.
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Predkos$¢ katowa w zakrecie = 3 stopnie na sekunde.

koniec >
2 min 15 sec.

-"Zakrety Standardowe

Strefa oczekiwania. NDB

NDB

ORIENTACJA PRZESTRZENNA W PROCEDURACH ILS

oparta jest na strumieniu informacji wzrokowej, zawierajgcej predkos¢, kurs
wysoko$¢, predkos$¢ katowa (3 st./s.) oraz C2as lotu od momentu rozpoczecia
procedury, ktéry okreéla potozenie na torze procedury. Sztuczny horyzont
informuje o pochyleniu i przechyleniu awskaznik VORMLS o radiosciezce.

Stuzby kontroli mchu lotniczego przy pomocy obserwacji radarowych
zawczasu ustawiajg samoloty pasazerskie w kolejce do lgdowania przy
podejsciu z linii prostej. Umiejetnos¢ wykonywania procedury zakretu
standardowego jest niezbedna w przypadku gdy na lotnisku nie ma
systemu ILS atrzeba przebija¢ chmury w postugujac sie jedynie dwoma
albo nawet jedng radiopomocg NDB ( Non Directional Beacon) lub
wobec nattoku samolotéw podchodzacych do ladowania, wykonywaé
nakazang przez kontrole zblizania strefe oczekiwania. Utrata orientacji
przestrzennej moze nastepie z wielu przyczyn jak n p. niedokiadne
wybranie czestosci i zte rozpoznanie sygnatu identyfikacyjneg NDB
lub VOR podawanego alfabetem Morse'a.

Congjmniej jedna minuta czasu pomiedzy zakohczeniem procedury
zakretu standardowego a radiopomocg NDB lub VOR wykorzystywana
jest na zmiane konfiguracji samolotu z przelotowej na konfiguracje do
znizania i lgdowania tj. na wypuszczenie podwozia i wychylenie klap
wyporowych oraz zmiane ciggu zespotu napedowego. Ale wtedy to juz
jest inny samolot o innych wtasnosciach niz w konfiguracji przelotowej.
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8. Transformacja obrazu.

Przy pomocy transformacji obrazu mozna w projektowaniu symulatora
lotu zastapi¢ niektore stopnie swobody transformacjg obrazu na
stanowigcym w kabinie symulatora jedyne pole widzenia obserwowane
naduzy¢ ekranie monitora komputerowego.
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TRANSFORMACJA OBRAZU W WSPOLRZEDNYCH
STOZKOWYCH

Transformacja obrazu polegajgca na mozliwosci  obrotu,
przesuniecia wzdtuz osi poprzecznej oraz osi pionowej obrazu jak
réwniez na zmienianiu skali obrazu w funkcji czasu, pozwala na
uzyskanie odczuwanie przez pilota szeregu stopni swobody podczas gdy
dwa lub trzy z nich sg symulowane przez mechaniczne pochylenie lub
przechylenie kabiny i wywotane tym dziatanie skfadowych
przyspieszenia ziemskiego a w niektorych przypadkach takze przez
podnoszenie i obrot kabiny zawieszonej w odpowiednich ramach na
podnosniku hydraulicznym. Oznaczajac przez X, Y, Z, wspoétrzedne
uktadu zwigzanego z ziemiga przez vy, z, wspotrzedne obrazu oraz przez
S = V*f(t), lub SI = V* f(t*t) zmienny w funkcji czasu wspotczynnik
skali obrazu a przez W pozorng predko$¢ pionowa kabiny symulatora
otrzymujemy :
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1  Pozorne przesuniecie kabiny symulatora wzdtuz osi X, oraz
przyspieszenie wzdtuz osi X, moga by¢ symulowane przez
zmiane skali obrazu S oraz pochylenie kabiny symulatora w dét. Pozorne
przesuniecie kabiny wzdtuz osi Y oraz pozorna predkos¢ katowa kabiny
wokoét osi Z, moga by¢ symulowane przez przesuniecie obrazu wzdtuz osi y obrazu.

3. Przesuniecie wzdtuz osi Z (oraz predkos¢ pionowa W), moga
by¢ symulowane przez przesuniecie obrazu wzdtuz osi z obrazu oraz
zwigzang z zmiang wysokosci skalg S obrazu.

4. Pozorny obrot dookota osi X moze by¢ symulowany przez obrot
obrazu  dookota jego  Srodka , uzupetniany mechanicznym
stopniem swobody polegajacym na obrocie kabmy symulatora.

5. Pozorny obrét dookota osi Y, moze by¢symulowany
przez przesuniecie obrazu wzdtuz osi y obrazu.

6. Pozorny obrot dookota osi Z, moze by¢ symulowany przez
przesuniecie obrazu wzdtuz osi y obrazu.

7. Przyspieszenie zaréwno dodatnie jak i ujemne wzdtuz osi X,
oraz Y, moze by¢ symulowane sktadowg przyspieszenia ziemskiego w
granicach do +_ 0,8 g przez zmiane pochylenia lub przechylenia kabiny
symulatora o +_ 60 stopni.

8. Krdtkotrwate przyspieszenia w nastepstwie turbulencji atmosfe-
rycznej traktowane jako fala stochastyczna o ograniczonym widmie moga
by¢ symulowane przez ruch podnosnika hydraulicznego, na ktérym, jest
,zawieszona w odpowiednich ramkach kabina symulatora.

9. Przy symulowaniu lotow nawigacyjnych nie ma potrzeby
symulowania przyspieszen katowych wokot osiX, Y, Z, gdyz stosowane
sg tu celowo mate (3 stopnie na sekunde) predkosci katowe by zapewnic
precyzje pilotazu a organ przedsionkowy, nie reaguje na mate zmiany
wielkosci przesuniecia i przyspieszenia katowego lezace ponizej dolnej
wartosci progowej filtru Srodkowo przepustowego, jaki cechuje ten
organ.
10. Symulator lotu musi byé wyposazony w mape cyfrowa terenu
nad ktorym symulowany lot sie odbywa. Tworzenie takiej mapy nie
mozna dokladnie wykonaé przez trojwymiarowe skanowanie arkuszy
map opublikowanych przez Wojskowy Instytut Geograficzny, gdyz
przedstawione one sg w projekcji wielostozkowej. Na styku arkuszy
powstajg btedy w skali 1:500000 wynoszace okoto 1 mm co odpowiada
btedowi 500 m niedopuszczalnemu zaréwno dla samolotéw
bezpilotowych jak i systemu ILS.
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9. Projekty uproszczonego uniwersalnego symulatora

Opierajgc  sie  na uprzednio wymienionych tezach mozna by
przeanalizowa¢ mozliwo$¢ budowy uproszczonego ale uniwersalnego
symulatora lotu, ktory by stanowit rozwigzani posrednie pomiedzy
pelnym symulatorem w mys$l wymagan przepisow JAR ST-3A a
Symulatorem PC.

Bytby to wiec symulator PC wyposazony dodatkowo w dwa mechaniczne
stopnie swobody pozwalajgce na trwatg symulacje przyspieszen wzdiuz
osi X, oraz Z, zwigzanych z ziemia.

Samg kabine symulatora mozna by zawiesi¢ na ramkach podobnie jak
zawiesza sie zyroskopy sztucznego horyzontu co umozliwitoby obrot
wokot osi X o 180 a nawet 360 stopni co pozwolitoby na Uzyskanie
przyspieszenia ujemnego wzdtuz osi Z wynoszacego -1g tak jak w locie
plecowym. Podobnie dla osi Y kabiny symulatora.
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ZAWIESZENIE SYMULATORA NA RAMKACH

Jako  programy zobrazowania ~mozna tu wykorzysta¢ programy
symulatorow PC a kinematyke i dynamike kabiny zrealizowac
osobnym komputerem wedtug osobnego programu dla ktérego dane
wejsciowe byly by pobierane z programow symulatoréw PC lub
bezposrednio z potencjometrow lub wyjs¢ cyfrowych joystick’a  lub
pedatow.
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METODA WSTEPNEJ ANALIZY ZAPISU SARPP-12
PRZY BADANIU WYPADKOW LOTNICZYCH
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A.Goriunow, M.Chemyszow
Komisja Badan Wypadkow Lotniczych, Rosja

W pracy przedstawiono metode wstepnej analizy i deszyfracji zapisu
wypadkowego rejestratora parametréw lotu SARPP-12.

System automatycznej rejestracji parametrow lotu SARPP-12
przeznaczony jest do zapisu promieniem Swietinym na Kiiszy
fotograficznej parametrow lotu w normalnych iawaryjnych stanach
i zachowania zapisanej informacji w przypadkach mechanicznego
uszkodzenia. System SARPP-12 moze rejestrowaé do szesciu
analogowych parametrow, dziewiec jednorazowych impulsow, a takze
znaczniki czasu. Obecnie na coraz wiekszg skale wykorzystywane sa
nowoczesne rejestratory katastroficzne, zapisujace do kilkudziesieciu lub
kilkuset parametréw lotu. Jednak w wielu jeszcze wykorzystywanych
samolotach zabudowane sg rejestratory parametrow lotu SARP-12.

Rejestracja przeprowadzana jest na kliszy Swiattoczutej szerokosci 35
[mm]. Zapas kliszy fotograficznej w kasecie rejestratorajest nie mniejszy
niz 12 [m.

System SARPP-12 posiada kilka modyfikacji. Odmiennos¢
systemOw polega na ich réznej kompletacji, réznicach rejestrowanych
parametrow i na rozmieszczeniu linii beznapieciowych wibratorow na
Kliszy.
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System SARPP - 12 skiada sie z: rejestratora informacji K- 12 - 51,
bloku dopasowujacego UsS - 4, filtru zaktocen elektromagnetycznych
F - 4, czujnikow.

Biad rejestracji w systemie SARPP - 12 dochodzi do + 5% zakresu
pomiarowego odpowiedniego parametru.

Parametry lotu, podlegajgce rejestracji, uzyskiwane sg z czujnikow
zasilanych stabilizowanym napieciem z bloku dopasowujgcego. Sygnat
elektryczny czujnika poprzez ukiad bloku dopasowujgcego podawany
jest na element zapisujacy rejestratora informacji-wibrator-w sposob
ciagty, proporcjonalnie do wielkosci rejestrowanego sygnatu.
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Rejestrator informacji przeksztatca elektryczne sygnaty wchodzace za
pomocg wibratoréw i uktadu optycznego w odpowiednie odchylenia
Swietlnych punktow, zostawiajgcych na poruszajgcej sie z okreslong
predkoscig kliszy Swiattoczutej, nasSwietlone Slady. Przykiad zapisu
przedstawiony zostat na rys. 1 Poprzeczne linie przedstawiajg soba
znaczniki czasu, zapisywane na kliszy w postaci przedziatdw, wartosci
ktorych pokazano w metryce rejestratora. Deszyfracja zapisu systemu
SARPP-12 przeprowadzana jest z wykorzystaniem aparatury projek-
cyjnej (aparat ,,Mikrofot”), ktora pozwala zmierzy¢ rzedne zapisu
w dziesieciokrotnym powiekszeniu. Istota metody polega na: pomiarze
rzednych zapisu i z pomocg zaleznosci skalujgcych, dana wielko$¢
zamieniana jest na warto$¢ fizyczng. Minusy tej metody: doktadno$¢
okreslenia potozenia punktu na kliszy fotograficznej wynosi 0.05 + 0.07
[mm] - co nie jest zbyt doktadne; metoda ta jest bardzo pracochtonna -
wstepna deszyfracja (z podang doktadnoscig) lotu o diugotrwatosci 30
min (dtugo$¢ kliszy okoto 1 [m]) zajmuje 1 do 2 tygodni (plus
wprowadzenie otrzymanej informacji do komputera); dyskretyzacja
czasu wynosi 0.15 - 0.2 sekundy.

Opisana ponizej metoda przedstawia sobg préby automatyzacji
procesu aeszyfracji z maksymalnym wykorzystaniem  Srodkow
technicznych i ogolnego zabezpieczenia programowego.

Podstawowymi zadaniami sg maksymalne uwolnienie uzytkownika od
pracochfonnych obliczen i udzielnie maksymalnych mozliwosci
eksperckiej ocenie informacji, zapisanej na kliszy SARPP.

Dane wejsSciowe do pracy otrzymywane sg drogg skanowania klisz.
Skanowanie przeprowadzane jest na skanerze stacjonarnym. Warunki
skanowania ,,256 odcienie szarosci”, rozdzielczos¢ 600 dpi. W takich
warunkach biad okreslenia wspotrzednych punktu na kliszy zmniejsza sie
2.5 razy w poréwnaniu do metody wykorzystujacej aparat ,,mikrofot”.

W trakcie czytania zbioru danych wejsciowych usredniane sg
sktadowe RGB kolordw, nas interesuje tylko informacja o stopniach
szarosci.

Ogolnie rzecz biorac, okreslenie przynaleznosci piksela do jakiej$ linii
dokonywane jest na podstawie statystycznej analizy koloru piksela
opracowywanego obrazu dla osobno branych kolumn rysunku.

Sredni kolor i jego wariancja obliczane sg na podstawie formut (do
konca tego punktu pod pojeciem kolor rozumiana bedzie wielkosc,
charakteryzujgca jasnos$¢ obrazu w danym punkcie: 0- catkowicie
czarny, 255 - catkowicie biaty):
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255
S -tW
K=0
255
D-Y'P'K’'-s",
gdzie: S- Srednia warto$¢ koloru (w granicach szarosci),

D - wariancja koloru,
Pk - wzgledna liczba pikseli o kolorze K.

Z opracowania usuwane sg parzyste kolumny pikseli (w celu
unikniecia pokrywania sie x-owych wsp6trzednych linii zapisu przy
przeksztatcaniu wspo6trzednych) i kolumny pikseli, lezacych na
znacznikach czasu (poniewaz nie niosg zadnych informacji
0 przebiegach). Ostatni warunek wyglada w nastepujacy sposob:

SS7 >SfR~DR

gdzie: Sst—srednia wartos¢ koloru w kolumnie,
skr I D Fr - Srednia wartosC i wariancja koloru opracowywanego
fragmentu.
W kolumnach, podlegajgcych opracowaniu, wsrod pikseli, kolor
ktorych spetnia warunek:
K > SST—Dst
(k - kolor piksela, sse i pse- wartoS¢ Srednia i wariancja koloru
opracowywanej kolumny), zapisywana jest Y - wspdtrzedna pikseli,
kolor ktorych jest ciemniejszy niz kolor czterech jego sasiadéw. Na
danym etapie przeprowadzany jest wstepny wybdr ,,podejrzanych
pikseli.
Dalej obliczane sg Srednie wazone wspotrzedne ciaghtych fancuchow
zapisanych pikseli:
y iH |
maun Z n
z warunkiem:
YiH-1Mi=h
gdzie: vsr- Srednia wazona wsp6trzedna punktu,
Kyi - kolor pikselu o wspétrzednej v, w biezgcej kolumnie,
i - numer piksela w ciggtym fancuchu zapisanych pikseli.
Dany algorytm przedstawiony jest narys. 2.
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Piksele z rzednymi Ysr i odcietg biezacej kolumny oznaczane sg na
rysunku czerwonym kolorem. Na otrzymanym rysunku czerwonym
kolorem oznaczone sg te piksele, ktore w danym algorytmie nalezg do
dowolnej linii zapisu lub linii bazowej. Automatyczne oznaczanie
przeprowadzane jest z maksymalng gestoscig punktow na osi odcietych.
Ostateczne wyznaczenie do jakiej konkretnie linii nalezy piksel jest
zadaniem uzytkownika, ktory z pomocg edytora graficznego moze
zmienic kolor piksela w zgodzie z regutami, przytoczonymi ponizej.

Rys. 2. Algorytm automatycznego oznaczania
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Po przeprowadzeniu automatycznego oznaczania rysunku Kliszy
uzytkownik powinien okresli¢ do jakiego parametru odnosi sie ten lub
inny zapis i odpowiednio oznaczy¢ go odpowiadajagcym mu kolorem (np.
pierwszy parametr—askrawo czerwony, drugi—askrawo zotty itd.).
Zbior punktow jednego koloru powinien przedstawia¢ linie tamang
przedstawiajgcg sobg ,.szkielet” elementu. Im wiecej punktow
zaznaczono, tym bardziej doktadnie przedstawiony jest element rysunku.

Konieczne jest rowniez oznaczenie linii bazowej, na ktorej nalezy
zaznaczy¢ nie mniej niz dwie ciemno - czerwone punkty, odciete ktorych
wyrdznia sie jako jednostke i znacznik czasu.

Na etapie recznej korekty wartosci poczatkowej parametru nalezy na
kazdej linii znacznika zaznaczy¢ jeden punkt, kolor ktérego odpowiada
kolorowi parametrowi lotu (pierwszy parametr-jaskrawo czerwony,
drugi parametr - jaskrawo zOtty itd.). Nastepnie nalezy stworzyc¢ ,,zbiér
tar”, ktory bedzie zawierat wiersze z parami liczb. Pierwsza liczba
(catkowita) —przesuniecie linii tary wzgledem linii bazowej, w pikselach.
Druga liczba - warto$¢ fizyczna parametru, odpowiadajgca tarze.

Na poczatku przeprowadza sie przeksztatcenie wspdtrzednych
kazdego zaznaczonego piksela do uktadu wspdtrzednych , linia bazowa —
pierwszy znacznik czasu”, w celu usuniecia znieksztatcenia,
wywotanego nieprostopadtoscig linii czasu i linii bazowej, i okreSlenia
przesuniecia przebiegu wzgledem linii bazowej.

Przy zapisie zbioru wyjsciowego dla przeksztatconej odcietej kazdego
punktu okre$la sie czas, a dla przeksztatconej rzednej - fizyczng wartosc.
Ogolny algorytm deszyfracji przedstawia sie w nastepujacy sposob.

W przypadku zaistnienia takiej koniecznosci, mozliwy jest powr6t do
poprzedniego etapu, w celu korekji.
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Zakonczenie

W trakcie eksperymentalnych préb ustalono nastepujgce zaiety
zastosowania metody:

1 Cafa Kkonieczna informacja zachowywana jest w postaci
elektronicznej i opracowywana jest w korzystnych dla uzytkownika
warunkach.

2. Mozliwe jest wielokrotne przeprowadzanie przegladu i analizy
jakosciowej informacji graficznej bez dodatkowych strat czasowych
na przygotowania oprzyrzadowania i bez zmian warunkow
przegladu.
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3. Doktadno$¢ okreslenia potozenia punktu na kliszy fotograficznej
wynosi 0.021 [mm] w poréwnaniu do 0.05 [mm] dla standardowej
metody (tzn. ,,stopniowoS¢” otrzymywanych krzywych zmniejsza
sie).

4. V\(/?gtepne rezultaty deszyfracji 30 minutowego lotu (dtugos¢ kliszy
okoto 1 [m]) moga by¢ otrzymane w ciggu 3-5 dni pracy, w tym
czasie na opracowanie metodg standardowg zwykle potrzeba 1—2
tygodnie (plus czas na wprowadzenie otrzymanej informacji do
komputera).

5. Dany algorytm mozna wykorzystywaC nie tylko dla deszyfracji
nosnika, zapisanego metodg Swiattoczutg, lecz rowniez do deszyfracji
nosnika typu K3 - 63 (rysowanie na kliszy). Takze mozliwe jest
wykorzystywanie dla odtworzenia tablicowej informacji, dla ktorych
dane wejsciowe zostaty utracone.
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1. Wprowadzenie

Rozmaito$¢ typow wspotczesnych aparatéw latajgcych oraz warun-
kéw eksploatacji powoduje rozmaitoS¢ ich charakterystyk dynamicznych.
Przy tym ten sam aparat latajgcy moze zasadniczo zmienia¢ swoje cha-
rakterystyki dynamiczne w zaleznosci od warunkow lotu. Szczegolnie
zmiennoS$¢ charakterystyk wptywa na whasciwosci statyczne: przy okre-
$lonych parametrach lotu aparat moze stac sie niestatecznym statycznie.
W zwigzku z tym problem przygotowania i realizacji prob powietrznych
celem okreslenia charakterystyk dynamicznych we wszystkich warun-
kach lotu staje sie istotny.

W referacie uogolniono wyniki prac [1-3] poSwieconych planowaniu
manewrow testowych przy badaniach w locie.

Wymagania charakterystyk czestotliwosciowych testowych sygnatéw
wejsciowych uwarunkowane w zakresie widma ukfadu dynamicznego
moga by¢ przedstawione w nastepujacej postaci:

e procesy przejsciowe przy manewrach testowych musza by¢ ustabili-
zowane;
» ukfad dynamiczny powinien by¢ szybko dziatajacy;
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» wszystkie procesy przejsciowe powinny zawierac tylko czestotliwo-
$ci wchodzace w skiad zadanego widma czestotliwosci.
Ostatnie wymaganie jest szczegolnie wazne w przypadku wykonania
manewru testowego w warunkach sterowania recznego.

2. Formutowanie zadania planowania sygnatéw wejsciowych
Przeanalizujmy liniowy ukfad dynamiczny zadany w czasie [0, T\

przy pomocy rownan
*(0 = A{0)x{t) + B{O)u(b);

(1)
y(t) =Hx(t) +mj(t)
przy znanych warunkach *(0) = xq .
x(t) - n- wymiarowy wektor stanu;
u(t) - r- wymiarowy wektor sterowania;
q . p. wymiarowy wektor nieznanych parametrow;
A(6), B(6) - macierze odpowiednich wymiarow;
y{t) - m- wymiarowy wektor obserwacji;
H, a - Znane macierze wymiardw mxn i mxm;
rj(t) - m- wymiarowy standardowy biaty szum opisujacy btedy ob-
serwacji.

Na wektor sterowania u(t)) natozono ograniczenia ue U.

Oznaczmy przez T(T, u ) kowariacyjng macierz oceny parametrow 6
sygnatu wejsciowego u(t)  po wynikach obserwacji {y(t) } na przedzia-
tach [0, 71 . Analiza zagadnienia wyboru sygnatow wejsciowych
wykazuje, ze kryteria planowania tych sygnatow trzeba formutowac na
podstawie macierzy Y(T, u). Zatézmy funkcjonat*F(7', u)) - zalezny od
elementéw macierzy kowariacyjnej oraz pewnej funkcji wektora stanu
uktadu (1). Przy takich zatozeniach zadanie planowania sygnatdw wej-
sciowych identyfikujacych formutuje sie w sposob nastepujacy: dla li-
niowego ukfadu dynamicznego okreslonego na przedziale [0, T rowna-
niami (1) i zadanego zbioru sterowan dopuszczalnych] U trzeba znalez¢

optymalne sterowanie u°(t) eU takie, ze:

Me°(/) =arg min J(T(T,u)) )
ueU
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Wybierajac rozne kryteria J(T(T, u)) i zbioiy sterowan dopuszczal-
nych U, otrzymujemy rdzne zadania planowania wejsciowych sygnatow
identyfikujacych. Dla statecznych systemow dynamicznych w pracach
[1-3] otrzymano rozwigzanie takiego zagadnienia i zaproponowano algo-
rytm obliczeniowy dla rozlicznych kryteriow i zbiorow sterowan dopusz-
czalnych. Jednakze niemozliwos$¢ stosowania wymienionych metod do
analizy niestatecznych uktadow dynamicznych oraz niemozliwos¢ stero-
wania widmem czestotliwosci sygnatu wejsciowego mogg wzbudzi¢
watpliwosci co do calej pracy dotyczacej planowania identyfikujgcych
sygnatéw wejsciowych albo zdecydowanie ograniczyC zakres jej stoso-
wania.

Z drugiej strony niezbednoS¢ przeprowadzania badan w locie dla sta-
now, w ktorych aparaty latajace moga mieC neutralng statecznos¢ lub
nawet by¢ niestatecznymi (np.: Smigtowce lub samoloty pionowego star-
tu i lgdowania w czasie zawisu lub w fazie przejscia do lotu poziomego)
stawia dodatkowe wymagania co do teorii optymalizacji sygnatow wej-
sciowych. W ponizszym referacie uogolniono metody i algorytmy przed-
stawione w pracach [1-3] dotyczace przypadkow, w ktérych powstaje
potrzeba uwzglednienia dodatkowych wymagan co do zakresu czesto-
tliwosci funkcjonowania aparatu latajgcego lub w warunkach jego nie-
statecznosci.

Jednocze$nie z ograniczeniami sygnatow wejsciowych, podanymi
w pracach [1-3], w czasie przygotowan do badarn w powietrzu moga po-
jawic sie w stosunku do nich dodatkowe wymagania. Wymagania te za-
zwyczaj pojawiajg sie w zakresie widma ukfadu dynamicznego.
Definicja 1.

Widmem uktadu dynamicznego (1) nazywa sie zbidr wszystkich wy-
razow wiasnych macierzy A(0) (0) i oznaczony przez cr(A). Wymagania
dotyczace sygnatow wejsciowych moga przyjmowac nastepujgca postac:
1) max{Rex:x e cr(A)}<o;

2) max{Rel:Xe cr(A)} <-a, a >0; 3
3) 17, <max{|ImX\:X e cr(A)}</?2,
gdzie X jest wartoscig wtasng macierzy A(0) przy nominalnych warto-

Sciach parametru 0. Przy tym warunek 1 ujmuje wymagania stateczno-
Sci ukfadu, warunek 2. - wystarczajacej szybkosci dziatania, warunek 3.
- ograniczenie przedziatu czestotliwosci wzbudzania ukfadu dynamicz-
nego (1) sygnatem wejsciowym.
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Liste warunkow uzupetniajacych mozna poszerzaC i oraz taczyc
poszczegolne warunki ze sobg, np.: wspdlna realizacja warunkow 2. i 3.
oznacza, iz uktad dynamiczny musi posiada¢ wystarczajgca szybkos¢
dziatania w zadanym przedziale czestotliwosci.

3.Zasada sterowania modalnego

Zasada sterowania modalnego polega na sterowaniu zerami
i biegunami ukiadu (1) przy pomocy liniowego sprzezenia zwrotnego
z potozeniem. Stosowanie tej zasady daje mozliwos¢ efeKtywnego stero-
wania poszczegolnymi sktadowymi ruchu wiasnego ukfadu czyli stero-
wania jego modami.

Mozliwos$¢ wyboru macierzy A(@),B(8) ukiadu (1) celem usatysfak-
cjonowania wymagania (3) wynika z nastepujacych twierdzen
Twierdzenie 1

Para A(d), B{9) moze byC sterowana wtedy i tylko wtedy, kiedy dla
kazdego zbioru A, zawierajgcego liczby zespolone (n+r)) istnieje ma-
cierz C, taka, ze c(A+BC)e A.

Twierdzenie 2.

Para A(0), B{9) moze by¢ ustabilizowana wtedy i tylko wtedy kiedy
wszystkie zakresy niestateczne mogg byC sterowane.

W twierdzeniu 1 zbior A - jest zbiorem (n+r) (3) liczb zespolonych
zadanych wymaganiami (3), ktdére to zadajg pozadane charakterystyki
uktadu dynamicznego. Twierdzenia 1 i 2. pozwalajg twierdzi¢, ze ma-
cierz C moze byC wyznaczona tak by spetnione byly wymagania (3).
Zadanie wyboru macierzy stanowi tres¢ sterowania modalnego, tzw. za-
gadnienia sterowania zerami i biegunami ukfadu dynamicznego.

4. Planowanie manewrow testowych i zadanie sterowania modalnego

Celem uwzglednienia wymagan (3) zamiast uktadu dynamicznego (1)
przeanalizujemy uktad typu:
i(t) =A(0)x(t) +B(0)u(t);
u(t) = Cx(t) + Du(t) +v(0; (@)
y(t) = Hx{t) +077(0,
gdzie: C, D- macierze odpowiednio rxn oraz rxr elementy ktorych
wybiera sie tak by spetnione byty warunki dodatkowe (3),
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V(/)~ r- wymiarowy wektor ,,nowych” sterowan, ktory wywodzi
sie  z zagadnienia doboru optymalnego sygnatu
wejsciowego.

Uktad (4) mozna zapisa¢ w nastepujacy sposob:

©)
y{t) =Hz{t) + 077(0 ,

gdzie: zT =||xr :wrf;

H=p o
A{6
o= "0
IOI
B = ]

Ir

Warto zauwazy¢, ze nieznane parametry 0 ukkadu (5) sg tylko ele-
mentami macierzy A(d), w ktorej nie mieszajg sie z elementami macie-
rzy C iD. Taki ksztalt uktadu (5) daje mozliwos¢ optymalizacji sygnatu
wejsciowego V() celem identyfikacji wytacznie parametrow 6 wyj-
Sciowego uktadu (1), tzn. nie wchodzg one w potaczenia z elementami
macierzy C, D . Wymagania (3) muszg byC zapisane teraz nieco inaczej
zamieniajac A(0) na A(0).

Stad wynika, ze rozwigzanie zagadnienia ksztattowania testowych sy-
gnatow wejsSciowych dla identyfikacji uktadu dynamicznego (1) przy
uwzglednieniu wymagan (3) sprowadza sie¢ do rozwigzania dwoch ko-
lejnych zadan:

1. Okreslenia metoda sterowania modalnego macierzy C, D w uktadzie

(5) z uwzglednieniem wymagan (3);

2. Uksztattowanie optymalnego testowego sygnatu wejsciowego
vO(/) w uktadzie (5) z zastosowaniem metod opisanych w pracach[l-

Pgr]zy takiej kolejnosci rozwigzywania zadania najpierw zapewnia sie
niezbedne wiasciwosci dynamiczne uktadu (1), a potem optymalizuje sie
sygnat wejsciowy. W procesie prob w locie stosuje sie optymalizowany
testowy sygnat wejsciowy uO(t) majacy dwoiste whasnosci, ten sam sy-
gnatjest sygnatem stabilizujacym i zaktdcajgcym.
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5. Algorytmy rozwigzania zadania sterowania modalnego

W celu rozwigzania zadania sterowania modalnego stosowane sg roz-
norodne algorytmy obliczeniowe. W dalszej czesci zaktadamy, ze wektor
parametrow Q jest znany. Przeanalizujmy ukfad u(t) za sterowaniem
skalarnym

k(t) =A(d)x(t) +B{d)u(t) (6)

Zadaniem jest uksztattowanie sterowania u(t) = CTx(t), gdzieC' jest
poszukiwanym wektorem taki, ze wszystkie albo cze$¢ wartosci wiha-
snych macierzy A(O)+B(0)CT ukiadu zamknietego majg okreslong
warto$¢. Takie sformutowanie zadania jest bardziej ogolne, anizeli opi-
sane w punkcie 3. Przyjmujemy, ze wielomian charakterystyczny uktadu
zamknietego ma nastepujaca postac:

D(p) =pn+anlpnl + - +a0.

W tym przypadku synteza modalnego sterowania sklada sie
z nastepujacych kolejnych krokow.

Krok 1 o

Obliczenie wielomianu charakterystycznego uktadu wejSciowego

d(p) =det[pl,,-A] =

=pn+dnlpnl+ - +d0’

Krok 2. . . .
Wyznaczenie wektora rozbieznosci wspotczynnikow wielomianow
| =jfo—  —Hj®
Krok 3.

Okresla sie wektor wspdtczynnikow sprzezenia zwrotnego

CT=-17

'0 ! v
gdzie A - i1 ; B=

of
“d, —d\ ee—dny_ i

W przypadku sterowania wektorowego procedure syntezy sterowania
modalnego przeanalizujemy na przyktadzie dwdch funkcji sterowania.
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Uktad rownan w tym przypadku przyjmuje
postaé x(t) = A(9)x(t) +Bt(0)ul(t) + B2(0)u2(t)
gdzie? 5, (O), B2(O)- n-wymiarowe wektory kolumnowe ,
m{t),'u2(t) - funkcje skalarne.
Przy pierwotnym rozkfadzie zer i biegundéw uktadu sprzezenie zwrot-
ne realizuje sie zgodnie z pierwszg funkcja skalarng

ul(t) =C[x(t) )
W tym przypadku uktad dynamiczny przyjmuje postac:
x(t)=[A(0) +Bi(0)C[MQ+ ®
+B2(9)u2(t)

Ukfad (8) posiada skalarne wejscie u2{t)i jest analogiczny do uktadu
(6). Dla uktadu (8) zagadnienie sterowania modalnego zerami
i biegunami moze by¢ sformutowane w analogiczny sposab:

u2(h) =C2Zx(t) )]
Ukfad dynamiczny (6) zamkniety przez (7) i (8) przyjmuje posta¢
x(t) =[A(d) +B>(0)C[ +B2(0)CZ]x(t)

Mozliwos¢ uogdlnienia algorytmu na wiekszg liczbe sterowan jest
oczywista.

Z twierdzen 1 i 2. wynika, ze proces rozwigzania zadania sterowania
modalnego w przypadku wejscia wektorowego trzeba zaczyna¢ od wej-
$cia dajacego mozliwos¢ sterowania uktadem.

W zwigzku z tym na synteze sterowania modalnego sktadajg sie po-
nizsze kroki:

Krok 1

Okresla sie wektor kolumnowegoBI(0) tak, aby para(A{Q),Bx(0))
byta sterowalna.
Krok 2.

Zgodnie z algorytmem dla sterowania skalarnego okresla sie wektor
wspotczynnikow sprzezenia zwrotnego C (.

Krok 3.

Zamyka sie wejsciowy uktad sterowania ux(t) = Crx(t).
Krok 4.

Dla nowo otrzymanego uktadu powtarza sie kroki 1-3 itd.

Jesli w wyniku przeprowadzonej procedury pozostang niesterowalne
wektory  kolumnowe (OB (,Bgi,---,Br), dla  ktérych  pary

(Aa(6),Bi{G)),i =q,q +\,---,r , gdzie Aq(0)~ macierz uktadu zamknie-
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zamknietego (g —1) sterowaniami uktadu, to pozostate (r q+1) stero-
wania odrzuca sie.

W praktyce badan w locie bardzo rzadko zdarza sie zeby liczbajedno-
czesnie wykorzystywanych organéw sterowania przekraczata 2-3. W
rzeczywistosci tylko w przypadku badar charakterystyk statecznosci
i sterownosci samolotu podczas ruchu przestrzennego moga by¢ wyko-
rzystywane jednoczesnie 3 organy sterowania(ster wysokosci, ster Kie-
runku oraz lotki) Jednakze nawet przy badaniach charakterystyk sprzezen
sktadowych ruchu bocznego wykorzystuje sie tylko ster kierunku i lotki.
W zwigzku z tym zastanéwmy sie nad rownaniem (6).

Uktad zadany réwnaniem (6) stuzy zwykle do opisu ruchu bocznego,
gdzieMj(Z) - kat odchylenia steru kierunku, u2(t) - kat wychylenia lo-
tek. Kazde z tych wej$¢ ma swoje przeznaczenie funkcjonalne. Zgodnie z
tym przeznaczeniem moga by¢ one wykorzystane odpowiednio korekcji
biegunow na ptaszczyznie zespolonej: steru kierunku uzywa sie do ste-
rowania biegunami odpowiadajagcymi ruchowi holendrowania, lotki do
sterowania biegunami odpowiadajgcymi ruchowi przechylania. W tym
przypadku ukfad (6) mozna traktowac jako przypadek osobliwy uktadu
(3) (bez réwnania obserwacji).

X(t) = A(6)x{t) + Bx(i9)ux(t) + B2)u2()
(t) = Cfx(t) + Am, (0 + v, (/); (10)
u2(t) = C[x(t) +D2u2(/) +v2(9

Analiza uktadu (10) pokazuje, ze stosowanie zasady sterowania mo-
dalnego moze powodowac zmniejszenie miarowosci wektora optymali-
zowanych sygnatdbw wejsciowych. Rzeczywiscie, jeSli przyjac
v, (/) = v2(f) to do identyfikacji nieznanych parametréw otrzymamy tylko
jeden sygnat wejsciowy v, (f). Jednakze takie pozorne uproszczenie za-
gadnienia moze przenie$¢ sie na warunki sterowalnosci uktadu dyna-
micznego. Z tego powodu wszystkie uproszczenia strukturalne muszg
by¢ doktadnie przeanalizowane.

6. Planowanie testowych sygnatow wejsciowych w badaniach w locie

Uktady aerodynamiczne wspdtczesnych naddZzwiekowych samolotéw
manewrowych zawierajg naptywy na skrzydtach. Sprzyja to zwigekszeniu
sity nosnej i powoduje przemieszczenie do przodu Srodka aerodynamicz-
nego samolotu. Z tego powodu samolot moze sta¢ sie statycznie niesta-
tecznym podtuznie na duzych katach natarcia lub przy duzych predko-
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duzych predkosciach lotu. W warunkach normalnej eksploatacji statecz-
no$¢ statyczna jest zapewniona przez uktad sterowania. Okre$lenie aero-
dynamicznych wspotczynnikéw sit i momentow podczas badan w locie
prowadzi sie przy wytaczonym ukiadzie sterowania. Biorac pod uwage
bezpieczenstwo eksperymentu testowy sygnat wejsciowy (prawo wychy-
lenia steru wysokosci) powinien by¢ jednoczesnie sygnatem stabilizuja-
cym (tzn. gwarantowa¢ statecznos¢ ruchu) i wymuszajacym (tzn. dopro-

wadzac do ruchu zaktoconego).
Przeanalizujmy zakiocenia wzdtuzne ruchu samolotu manewrowego

w warunkach lotu M =0.8, H =0 (lot na matej wysokosci), ktdre opi-
suje sie uktadu rownan:

Ad =-2.2Aa +A>2-035¢;
(11)

A<z = 10.0 Aa - 2AAcoz—5.1&
Kat natarcia Aa i predkos¢ katowa pochylania Aco,....
y*a =Aa + 0377,
yAm. =A<a2+0.75/7"

Zadaniem jest sformutowanie prawa sterowania sterem wysokosci
5e(t)celem identyfikacji wspotczynnikow aerodynamicznych (cyfiy
nadkreSione) w taki sposob, zeby bylo spetnione wymaganie
118e(}) |< 2°.Czas trwania testowego manewru przyjeto 10s.

Warto$ciami charakterystycznymi uktadu (11) maja wartosci 4/ = -
531 ih =-1,01. Skad widac, ze ukfad dynamiczny (11) jest niestabilny.
Po dodaniu do uktadu (11) prawa sterowania:

8e(0 =-0.2Se(t)-5A5Aa(t) +

+2.48Aa>2(2) +v(0
wartosciami charakterystycznymi ukfadu (11), (12) sg2/=-1,938, =-
1,617 i Al =-0,945. W ten sposob ukfad dynamiczny zadany rownaniami
(11), (12) staje sie asymptotycznie stabilny.
Stosujgc metody i algorytmy [1-3] znajdujemy optymalny sygnat wej-
Sciowy VO(/).

Optymalne prawo sterowania Se(/)oraz  procesy przejsciowe
Aa, Acozprzytoczono narys. 1
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Z powyzszego widac, ze testowe prawo sterowania moze by¢ wykonane
przez pilota podczas lotu.

1
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W pracy przedstawiono model matematyczny przestrzennego ruchu
samolotu, uzupetniony o automatyczny ukiad sterowania lotem. Przyjeto,
ze autopilot jest autopilotem czterokanatowym, mogacym sterowac iotem
za pomocg wychylenia steru wysokosci, steru kierunku, lotek i dzwigni
sterowania silnikami. Przeprowadzono badania symulacyjne zakretow
skoordynowanych dla samolotu 1-22 ,,Iryda”.

1 Wstep

Stosowanie automatycznych urzadzeri sterowania lotem staje sie juz
koniecznoscig we wspdtczesnych samolotach. Zajmujg sie one najczesciej
stabilizacjg parametréw lotu lub sterowaniem samolotem oraz nawigacja.
Przejmujg one czesS¢ funkcji pilota odcigzajgc w ten sposob jego uwage i
pozostawiajgc mu wiecej czasu na czynnos$ci nie zwigzane bezposrednio
ze sterowaniem samolotem. Urzadzenia te stosuje sie tez w celu poprawienia
wiasnosci lotnych samolotu.

Przeprowadzono symulacje numeryczne poréwnujace zakrety w
prawa i w lewa strone. Roznica ich wykonania wynika z uwzglednienia
wpltywu momentdéw giroskopowych pochodzacych od obu silnikow.
Dynamika silnikbw ma réwniez znaczacy wplyw na wykonywanie
manewrdw samolotu, w tym zakretu prawidtowego.

Wyniki badan uzyskano w oparciu o program napisany w Srodowisku
obliczeniowym pakietu MATLAB i zostaty przedstawione w postaci
graficznej na wykresach.
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2. Model fizyczny i matematyczny samolotu

Model fizyczny sterowanego samolotu zbudowano przy nastepujgcych

zatozeniach:

)

w

w

)

Samolot traktowano jako ciato sztywne z ruchomymi ale
nieodksztatcalnymi uktadami sterowania, o szesciu stopniach swobody.
Stery sg niewazkie i wychylenia powierzchni sterowych majg wptyw
wyltgcznie na sity i momenty sit aerodynamicznych.

Optyw samolotu traktowano jako quasi-stacjonamy (zastosowano
aerodynamike guasi-stacjonama).

Samolot ma ptaszczyzne symetrii xOz (geometryczng, masowa,
aerodynamiczng).

Poczatek uktadu Oxyz zwigzano sztywno z poruszajagcym sie samolotem.
Ciag silnikow i obroty zespotu turbo-sprezarkowego sg zmienne dla
kazdego z silnikdw.

Masa samolotu jest stata i niezmienna w czasie trwania lotu.

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu wyprowadzono wykorzystujac

formalizm Boltzmanna-Hamela dla mechanicznych uktadow o wiezach
holonomicznych.

Ogo6lne réwnanie dynamiki sterowanego obiektu, czyli wektorowe

réwnanie stanu dla modelu matematycznego nieliniowego ma postac:

MV+KMV =Q+US, @

gdzie:
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- zmodyfikowana macierz bezwadnosci,

- macierz sztywnosci,

VvV =[U,V,W,P,Q,R] - wektor przyspieszen,

V =[E,V,W,P,Q, - wektor predkosci,
Q=[X,Y,Z,L,M,N]t - macierz sit zewnetrznych,
U - macierz sterowania,

8 =[a,H,8H,5L,Sy,Sr]T - wektor sterowania.

Nieliniowe rownania ruchu wraz z zwigzkami transformacyjnymi
mozemy przedstawi¢ w postaci macierzowej (umozliwiajacej symulacje
numeryczna):

V =M~(-BV +Q +US) - (2

- posta¢ nadajaca sie do uzycia procedur catkujacych w programach symulacyjnych.

Sity i momenty sit zewnetrznych dziatajgce na samolot w locie majg skfadowe:
- wektor sit zewnetrznych F o skfadowych X, Y, Z

F=XI+Y]+Zk, (3)
- wektor momentow sit zewnetrznych M o sktadowych L, M, N
M =LI +M] +Nk, (4)
gdzie:
X-sita podtuzna, L-moment przechylajacy,
Y-sita boczna, M-moment pochylajacy,
Z-sita pionowa, N-moment odchylajacy.

Na sity zewnetrzne i momenty sit zewnetrznych dzialajgcych na
samolot w konfiguracji gtadkiej sktadajg sie:

)
M=Mg+MT+Ma+MS§, (6)
gdzie: Fg,Mg - sity i momenty od sit grawitacyjnych,
Ft, Mt - sity i momenty od napedu,
Fa,M a - sity i momenty od sit aerodynamicznych,
F3,M g - sity i momenty od wychylen steréw: 8H -wysokosci,
8V -kierunku, SL -lotek, azH -statecznika poziomego.
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3. Zakret prawidtowy

Rys.2 - Rbwnowaga sit podczas zakretu skoordynowanego; rysunek pogladowy

Automatyczne wykonywanie prawidtowych - skoordynowanych zakretow
jest ztozone. Wymaga to spetnienia wielu warunkow i towarzyszy temu
szereg zjawisk (opisanych w pracy £O[l]).

Prawidtowy zakret powinien by¢ wykonany bez zmiany wysokosci i
bez Slizgu. Wymaga to skoordynowanych ruchow sterami i jest to
mozliwe przy wykorzystaniu wszystkich kanatow sterowania. Gtowng
role odgrywa tu kanat przechylenia, za$ kanat odchylenia petni funkcje
pomocniczg od ktérego wymaga sie, aby odpowiednie wychylenia steru
kierunku zmniejszaty nieustalone przyspieszenia poprzeczne powodujgce
zeslizg lub wyslizg samolotu.

Szybko$¢ wykonywania zakretu zalezy wprost proporcjonalnie od
sktadowej poziomej sity nosnej P:sing wymuszajacej zakret. Jest wiec
proporcjonalna do kata przechylenia o [Rys.2].

4. Sity i momenty sit od napedu

Ciag silnikéw zabudowanych jest réwny:
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Momenty od silnika pochodzg od

wektora ciggu T i efektéw giro-
skopowych elementoéw wirujgcych:

Mr =rr xT +Mgir, (8)
=1,&Txn, 9)
wowczas:
M, =XMn = (10)
A
Lt
mt ,
nt

gdzie: 7)- cigg /-tego silnika,

Rys.3 - Siiy i momenty sit od napedu KT = I Ti<Qi - kret zespotu
turbina + wat + sprezarka
i -tego silnika.

5. Dynamika silnika: model matematyczny silnika

Model matematyczny turbinowego silnika odrzutowego zbudowano,

dla celéw symulacji, w oparciu o nastepujgce zatozenia fizyczne:

«

Silnik lotniczy wytwarza ciag, ktorego warto$¢ zalezy od rodzaju
napedu i charakterystyk tego silnika,

Ciagg jest zmieniany przez (auto-) pilota za pomocag urzadzen
sterujacych, przy czym uwzgledniono opOznienie pomiedzy czasem
wytworzenia odpowiedniego ciggu a zmiang parametru sterujgcego,
Na warto$¢ ciggu majg wptyw warunki zewnetrzne, tj. cisnienie i
temperatura otaczajacego powietrza, a wiec w szczeg6lnosci zmiana
wysokosci i predkosci lotu.

Wobec powyzszego:

S

S

Dla celow symulacji ruchu samolotu interesuje nas przede wszystkim
zmiana ciggu i obrotow w funkcji czasu,

Podstawowym sygnatem ,sterujgcym” dla wszystkich typow
silnikdw jest wydatek paliwa wtryskiwanego do komory silnika.
Jednak w naszym przypadku nie uwzgledniamy go ze wzgledu na
dos¢ krétki czas wykonywania manewru zakretu prawidtowego,
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S Uwzgledniamy przebiegi procesow przejsciowych przy zmianie
warunkdéw pracy, np. przy przyspieszaniu (akceleracji) i op6znianiu
(deceleracji) pracy silnika,

S Wybieranie zadanych standéw pracy silnika dokonywane jest za
pomocajednej dZzwigni sterowania.

Przy modelowaniu napedu traktowanego jako jeden z elementéw
szerszego systemu - systemu sterowania lotem samolotu — mozna
postuzy¢  sie  uproszczonym  opisem  matematycznym  napedu
uwzgledniajgcym te jego wiasciwosci, ktore w istotny sposdb wptywajg
na ksztattowanie catosciowych - systemowych wiasciwosci samolotu.

Ze wzgledu na duzy zakres zmian stanéw pracy silnika i
oddziatywania warunkéw zewnetrznych, model dynamiki silnika nie
moze by¢ liniowy.

- réwnania pochodnej obrotéw i-tego silnika:

N N 1
m:max =nT I
nr=- . (H)
87 nex TA5INT)
100 ‘ gdzie:
1200 : :'4355{2:::::!‘:]] Tifc\5 ) = ao0 a\'nT, ~ a2'nT, (l 2)
1000 - réwnania ciggu i -tego silnika:
w00 Ti(nT)=a0+a]enT/+a2mT2, (13)
700 gdzie:
aJ =aJ{H,Ma), (14)
400().0 0.1 0J 0J 0.4 0.i 0.7 0.8 0.3 1
fia turbo-sprezarka i-tego silnika:
Rys.4 - Ciag w funkcji liczby Macha dla 2n
réznych predkosci obrotowych silnika Q@ —  ¥pe (15)

T 60
Przebiegi po przesunieciu dZzwigni sterowania silnikiem z potozenia

ST = 0% do potozenia ST = 100% (akceleracji) w czasie Is dla dwoch
roznych statych czasowych silnika przedstawiono na [Rys.557].

b Czas t[sl

Rys.5 - Zaleznos$¢ ST (/)
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Rys.6 - Zalezno$¢ nTj(t) dla dwoch statych czasowych silnika

Rys.7 - Zalezno$¢ Tt(t) dla dwoch statych czasowych silnika

Rys.8- Zaleznos¢ nTi (/) dla réznych statych czasowych silnika
przy przyspieszaniu (akceleracji)
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6. Przyjete prawa sterowania autopiiota

Prawa sterowania zostaty przyjete w nastepujacej postaci:

» w kanale przechylania §*
SL =Kj;{(/>-</>:)+ K ~{i/-ilz)+ S Lo, (16)

* w kanale pochylania 0:

S,, =**(*, -z,)+x7(s-3)+x/ (r-n)+~,, (17)
* w kanale odchylania W:
s,~K'{r-vt+sn, (19)
» w kanale predkosci Vo:
ST=Ko{U-U+Kg{9-9;)+STo. (19)

Sterowanie odbywa sie poprzez ciggte poréwnywanie aktualnych i
zadanych parametrow lotu i na podstawie ich rdznic tzn. uchybow,
wypracowywanie odpowiednich sygnatdw sterujgcych.

Schemat blokowy urzadzenia na podstawie (16)-s-(19) przedstawia [Rys.9].

Rys.9 - Schemat blokowy urzadzenia

Trzeba mie¢ na uwadze, iz nieodpowiednie dobranie kilku, a nawet
pojedynczych, wartosci wspoétczynnikow wzmocnien ma wplyw na
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pozostate i moze spowodowac ze ukiad automatycznego sterowania nie
bedzie w peini zadowalajgco spetniat swoich funkcji.

7. Symulacja numeryczna

Przeprowadzono symulacje numeryczng zakretu na wysokosci 3000 [m].
Ukfad automatycznego sterowania uruchamia sie po 10 [s] lotu ustalonego.
Caly lot odbywa sie przy kacie zaklinowania statecznika poziomego

a:H=-2° =const., potozenie srodka masy wynosi 22% (w % SCA).

Przeprowadzono symulacje numeryczne porownujgce zakrety z
silnikami prawo- a nastepnie lewo-obrotowymi [Rys.10-HRys.17],
Odpowiada to zakretom w prawg i w lewg strone oraz ulatwia
poréwnanie, zas réznica ich wykonania wynika z wptywu momentéw
giroskopowych pochodzacych od obu silnikow. Pokazano rowniez jak
dynamika silnikow wptywa na wykonanie manewrow samolotu, w tym

zakretu prawidtowego [Rys.18-rRys.22].

Parametry autopilota dla zakretu z wyjsciem na kurs 180 [deg] sa
nastepujace:
SH: K" =-0.04, Kgq =0.85,

SL: =0.01, A =0.003,
Sy: Kv =-0.05,
ST: Ke=-5.0, K#=4.0.

Wybrane parametry lotu i sterowania przedstawiono na wykresach Rys. 10-23.

Odtegloté X (m)

Rys. 10 - Zalezno$¢ H(t) Rys. 11 - Zaleznosc¢ y(X)
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Predko i rzeczywista \b (Km/h]

Rys. 12 - Zalezno$¢ ()

Kat wychylania fteru wyaokoact w funkcp cxacu

Rys. 14 - Zalezno$¢ 5H(t)

Kal natarcia w funkcji ciaau

Rys. 16 - Zalezno$¢ a(t)

Predkosc rzeczywistaw funkcji czasu

Rys. 18 - Zalezno$¢ VQ(t)

PTMTS

Kat odchylania w funkcji czaau

Rys. 13 - Zalezno$¢ 'f(t)

Kat wychylania lotak w funkcji czaau

Rys. 15 - Zalezno$¢ SL(t)

Rys. 17 - Zaleznos$¢ nz(t)

Wysokosc lotu w funkcji czasu

Rys.19 - Zalezno$é H(t)
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Czast(s)

Rys.20 - Zalezno$¢ nT(t) Rys.21 - Zalezno$¢ SH(t)

Odiagtotc tfx) w funkcji czasu

Odlegtosé x (m]

Rys.22 - Zalezno$¢ 5T(t) Rys.23 - Zalezno$¢ y(x)

8. Whnioski

Najwazniejszg rzeczg jest prawidtowy dobor ukiadu sterowania i
dobdr odpowiednich wspdtczynnikow wzmocnienia,

Momenty giroskopowe wptywajg na roznice w wykonywaniu
zakretow w prawg i w lewg strone. Wplyw ten jest tym wigkszy im
samolot wykonuje gwattowniejsze manewry [Rys.23],

Zauwazamy zmiany w parametrach lotu ujawniajgce wplyw
dynamiki silnika na dynamike catego samolotu,

Uktad automatycznego sterowania lotem reaguje na wynikajace
roznice i czesciowo je koryguje (zauwazamy zmiany w sterowaniu
przy tych samych zastosowanych prawach sterowania i tym samym
doborze wspotczynnikdéw wzmocnienia),

Ztozono$¢ manewru spowodowata, ze ujawnity sie w sposob
zdecydowany sprzezenia w systemie o réznym charakterze,
wystepujgce zarowno miedzy kanatami sterowania jak i miedzy
elementami systemu (np. napedem a samolotem - obiektem
sterowania),
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Opis matematyczny napedu uwzglednia te jego wiasciwosci, ktore w
istotny sposéb wptywajg na ksztattowanie catoSciowych —
systemowych wihasciwosci samolotu,

Komputerowy model samolotu jest uniwersalny i moze stuzy¢ do
analizy dynamiki dowolnego samolotu, jeSli mamy dane
geometryczne, masowe i aerodynamiczne tego samolotu.
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UTRZYMANIE ZADANYCH PARAMETROW LOTU
SAMOLOTU STEROWANIEM PRZEZ PILOTA
AUTOMATYCZNEGO PO WEJSCIU W SILNY

PODMUCH

Rafat Deptula, Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW

W  pracy przedstawiono sposéb  modelowania  fizycznego i
matematycznego wpltywu podmuchu typu ,,microburst” na dynamike
samolot PZL 1-22 ,Iryda”. Symulacje wykonano dla fazy lotu poziomego
z uwzglednieniem reakcji uktadu automatycznego sterowania.. W pracy
przeanalizowano zachowanie sie samolotu po przelocie mimo$rodowym
przez obszar odziafywania podmuchu. Wyniki wskazujg, ze skladowa
pionowa predkosci wiatru ma najwiekszy wptyw na dynamike.

Typowy wiatr, przyjety jako staty w wiekszosci ksigzek z dziedziny
mechaniki lotu, byt przedmiotem prac badawczych od poczatku istnienia
lotnictwa. Jednak w meteorologii od dawna zdawano sobie sprawe, ze
wiatr w poblizu ziemi zmienia swojg predkos¢ i kierunek. Najwieksze
zagrozenie ze strony uskoku wiatru dla bezpieczenstwa lotu samolotu
towarzysza aktywnosci burzowej. Celem niniejszej pracy jest
matematyczne modelowanie  wplywu podmuchu na wiasnosci
dynamiczne turboodrzutowego samolotu szkolono-bojowago PZL 1-22
»lryda” oraz przebadanie reakcji autopilota w czasie przelotu przez
obszar oddziatywania zmiennego pola wiatru.

1. Model matematyczny zmiennego podmuchu
Model matematyczny podmuchu ,,microburst” opracowany zostat na

podstawie danych meteorologicznych z eksperymentu Joint Airport
Weather Studies w 1982 roku.
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Rys. 11 Struktura podmuchu ,microburst’” na podstawie zapisu
wskazan instrumentow poktadowych i obserwacji radaru

doppierowskiego (Pan American Flight 769)
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Rys. 1.2 Rozklad predkosci ruchu powietrza w podmuchu ,,microburst”
w plaszczyznie pionowej przechodzacej przez jego 0§, wygenerowane
modelem Braya dla WzQ—10 m/s, Hg = 1000 m, Rn- 600 m

Przestrzenne pochodne (widziane przez samolot) sktadowych predkosci
liniowych wiatru w uktadzie ziemskim majg postac:
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o WY WY
dw dw dw dr _ dw Wm Wy w7 dr,
dt dt dr, dt dt e Wy_f dt (1)

-w ~

Pierwszy wyraz prawej strony réwnania nie jest uwzgledniany,
poniewaz pole predkosci wiatru moze by¢ rozwazane jako niezmienne w
czasie przy zatozeniu, ze predkos¢ samolotu jest duzo wieksza od
predkos$ci wiatru. Oznacza to, ze czas trwania dojrzatej formy podmuchu
jest duzo wiekszy od czasu przelotu przez samolot przestrzeni
oddziatywania wiatru. Elementy macierzy Wx=¢WJCk , Wky==CWx/dy ,

., itd. reprezentujg sktadowe lokalnych gradientow wiatru. Sg to
rzeczywiste zmienne zaktocenia wejsciowe dziatajgce na obiekt latajgcy.
Wektory predkosci wiatru i samolotu wptywajg na sity i momenty
aerodynamiczne przez zwigzki [2,3]

VA=V_0-W )

Qa—-Q —Qw ©))
gdzie:

VA - wektor wzglednej predkosci liniowej miedzy samolotem a
powietrzem,
Vp - wektor predkosci liniowej samolotu,
W - wektor predkosci liniowej wiatru,
Qa - wektor wzglednej predkosci katowej miedzy samolotem a
powietrzem,
- wektor predkosci katowej samolotu,
Qw - wektor predkosci katowej pola wiatru

Whptyw ruchu powietrza wynika z oddziatywania lokalnego wektora
predkosci wiatru w Srodku ukfadu sztywno zwigzanego z samolotem,
rozwazanego jako punkt materialny, powodujac jedynie zmiany
predkosci optywu, katdw natarcia i $lizgu. Mozna ten efekt uwaza¢ za
wyraz zerowego rzedu szeregu Taylora opisujagcego rozktad pola wiatru
wzdluz wymiarow charakterystycznych samolotu. Natomiast wyraz
pierwszego rzedu stanowi efekt liniowego rozkfadu pola wiatru
dziatajgcego na samolot. Te liniowe wyrazy , ktore okreslone sg przez
lokalne skladowe gradientow wiatru, wprowadzono do réwnan ruchu
samolotu jako efekt obrotu masy powietrza. Takie podejScie jest
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wygodne, gdyz zalezno$ci pochodnych aerodynamicznych od predkosci
katowych samolotu sg znane. Chwilowg predkos¢ katowg pola wiatru

przedstawia sie przez wektor funkcji rotacji:

dw, dw
_ i K dy dz

[ B d Jd 8 N dwx dwz @)
Clw = Qu —I2_rotw _~2Ay1 i dy Oz = dz  dx
RW wW,ooW, M aWe, e
19 0X dy

->g

Rys. 1.3 SzczegOty geometryczne podmuchu ,,microburst”
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2. Model fizyczny i matematyczny samolotu

1. Sity aerodynamiczne i momenty sit aerodynamicznych uwzgledniono
przez wspotczynniki aerodynamiczne Caw(cc,(3) , CMuma,/3)

2. Srodek uktadu wspotrzednych sztowno zwigzanego z samolotem lezy
w 0.25 Sredniej cieciwy aerodynamicznej samolotu

3. Silniki sg rozmieszczone symetrycznie i sg identyczne

4. Samolot posiada symetrie geometryczng i masowg wzgledem
ptaszczyzny Oxz

5. Pomija sie ruchy obrotowe Ziemi i wptyw jej krzywizny,

6. Samolotjest traktowany jako bryta sztywna

Rys.2.1 Ukfady odniesienia: ziemski OjXiyiZj, samolotowy Oxyz i
grawitacyjny Oxgygzg

Roéwnania ruchu [6] samolotu wyprowadzono w uktadzie Oxyz sztywno
zwigzanym z samolotem. Po pewnych przeksztatceniach i
uproszczeniach réwnania ruchu zapisano w postaci macierzowej:

V=M~'(-KMV +Q +US) )
gdzie:

M=M+M,,

W zmodyfikowana macierz bezwadnosci:
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V- [UV,W, P,Q,R]T -wektor przyspieszen,
V=[UV,W,P,QRTf -wektor predkosci,
Q=[X,Y,Z,L,M,N]t - wektor sit zewnetrznych,
us - wektor sil od wychylen sterow
Bezwymiarowe wspdtczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych z
uwzglednieniem wpltywu zmiennego podmuchu zalezg od kata natarcia
awi kata $lizgu a takze liczb: Macha i Reynoldsa.
c:,c;,c:,Cl,C”,C; =f(cc\/3w,Ma,Re) (6)
Katy aerodynamiczne z uwzglednieniem wptywu wiatru okresSlone sg
przez zaleznosci:

kat natarcia:

W -W
a w= arcsin (7)

kat Slizgu:
(v-wyy

j3v = arcsin (8)
Prawa sterowania dla autopilota zostaty przyjete w nastepujacej postaci,
o W kanale przechylania ¥
SL=K;{0<t2)+ KY(y - ys:)+5lo 9
w kanale pochylania &
SH=K I(z - zu)+ KB[0- 0:)+ShH (10)
w kanale odchylania yr.
S,=Kr(V-Vt)+Sn (11)
» w kanale predkosci VO
ST=Ki(U-U,)+ KF{G- 0.)+SD (12)

Okreslenie jakosci sterowania dokonuje sie za pomoca metod
bezposrednich i posrednich. W tej pracy wykorzystano metode kryteriéw
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catkowych. Zastosowano [1] kwadratowy wskaznik jakoSci sterowania,
uwzgledniajacy wszystkie kanaty sterowania (n = 4). Wyraza sie on
nastepujaca zaleznoscia:

(13)
gdzie:
yz(t) - zatozony przebieg zmiennej; yj(t) - rzeczywisty przebieg
zmiennej.

Wskaznik w takiej postaci nie jest znormalizowany, zatem nie jest
przydatny do oceny procesow przejsciowych, gdy wielkosci sterowane
nie sg tego samego rzedu. W takim przypadku nalezy dokonac
normalizacji np. wykorzystujac uchyby wzgledne:

dt (14)

gdzie:
y,n& * maksymalny zatozony zakres zmian wartosci i-tej zmiennej

stanu lub wartoS¢ zadana y 7 i-tej zmiennej stanu, gdy jest ona rézna od

zera.
Jako$¢ procesu sterowania oceniono na podstawie:
bezposredniej oceny przebiegdw procesdw przejsciowych,
wartosci catkowych wskaznikow  jakosci w postaci
nieznormalizowanej (13) do oceny pojedynczych kanatdw oraz w
postaci znormalizowanej (14).

3. Symulacja numeryczna

Aby przeanalizowa¢ wptyw zmiennego podmuchu ,,microburst”
powietrza na dynamike samolotu przeprowadzono symulacje cyfrowg
przestrzennego ruchu samolotu za pomocg programu numerycznego.
Wykonano obliczenia dla fazy lotu poziomego z uwzglednieniem reakcji
uktadu automatycznego sterowania dla predkosci poczatkowej oz
=500 km/h, wysokosci poczatkowej Hg = 400 m, poprzecznej
wspotrzednej potozenia osi podmuchu yw = 100 m, pionowej predkosci
odniesienia wiatru W 0= 10 m/s.
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Parametry autopilota dla tego przypadku sg nastepujace:

SH: K% =0.0003, K% =8,
SL: Kj =-0.15, Ky =2.3,
8V: <=-0.017,

Jr: Kjj —0.00002, Kq=-0.3.

4. \Wnioski

Symulacja numeryczna przelotu przez uskok wiatru dala wyniki
ukazujace, ze ,,microburst” ale takze dla mniejszych samolotow jak I -
22 ,Iryda”. Jak wykazata symulacja duzy wptyw na dynamike lotu ma
wartos¢ predkosci podmuchu pionowego (rys. 4.2, 4.3) mimo , ze
wartosci predkosci wiatru sg o rzad wielkosci mniejsze od predkosci
samolotu.. Na rysunku 4.8 pokazano przebiegi czasowe predkosci wiatru
wzdtuz trajektorii lotu, wyraznie wida¢, ze do ok.55 sekundy lotu
samolot napotyka na wiatr przedni, pdZniej na wiatr tylny, co mozna
wywnioskowac z rys.4.1 Wplywa to na zmniejszenie sie predkosci lotu.
W obszarze silnego wiatru pionowego pojawiajg sie silne oscylacje
predkosci katowej pochylania samolotu (rys. 4.3). W pierwszym etapie
autopilot podejmuje decyzje o zmniejszeniu ciggu silnikow, nastepnie,
aby zrekompensowa¢ spadek wysokosci cigg rosnie. Wychylenia stera
wysokosci sg duzo wieksze niz lotek i steru kierunku, co dowodzi, ze
sktadowa pionowa predkosci wiatru ma znaczacy wptyw na zmiane
trajektorii lotu. Samolot dobrze radzi sobie z zachowaniem parametrow

lotu po zadziataniu zaktdcenia w postaci podmuchu ,,microburst”.
S10

Va
Va | —
500 —\\ i / m
[km/h]-| i
490 - Viocz-500 km/ii
Xxw= 7500 m
yw=100 m
480 ---
----------- v0
----------- Va
4/U —
460 --- 1

Rys. 4.1 Przebiegi czasowe predkosci lotu i predkosci optywu
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Rys. 4.3 Przebiegi w czasie predkosci katowej pochylania samolotu Q,
przechylania P i odchylania R

95
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Rys 4.4 Zmiany kata natarcia w czasie

Rys. 4.5 Zmiana wysokosci
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Rys. 4.6 Zmiana ciggu silnikow

Rys. 4.7 Wychylenia lotek 5Li steru kierunku 5V

97
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Rys. 4.8 Zmiany sktadowych predkosci wiatru wzdtuz trajektorii lotu
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SAMGNAPROWADZANIE RAKIET W ZESTAWIENIU
Z PROGRAMEM MINIMALNO-CZASOWEGO
NAPROWADZANIA

Stanistaw Dubiel
Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Praca poswiecona jest préobie uwypuklenia wartosci nawigacji proporcjo-
nalnej. kwalifikujacej ja do miana sterowania inteligentnego. Dokonano
w tym celu zestawienia tej metody z metoda sterowania rnmimaino-
czasowego. celem fatwiejszego uwypuklenia tych wartosci nie zawsze
dostrzeganych pr/y wykorzystywaniu zblizania proporcjonalnego jako
metody sterowania. Interesujacym jest rowniez pokazanie metody zbliza-
nia réwnolegte-go jako granicznych przypadkéw zaréwno nawigacji pro-
porcjonalnej dla czasu dgzacego do nieskoriczonosci jak i w programie
sterowania mmimalno-czasowego ale juz w czasie skoficzonym.

1. Wprowadzenie

Samonaprowadzanie rakiet realizowane jest najczesciej metodg nawi-
gacji proporcjonalnej, zaproponowanej przez pracownika naukowego
Naval Research Laboratory [6] w 1946 roku. Jej niezwykte wihasciwosci
zezwalajg na okre$lenie rakiet samonaprowadzajgcych sie pierwowzorem
broni inteligentnej. Nic wiec dziwnego ,ze sprawia pewne trudnosci jej
wiasciwe zrozumienie i wielu autoréw prac nawigzujgcych do metod sa-
monaprowadzania przedstawiajg metode nawigacji proporcjonalnej w
sposob niewtasciwy. Dotyczy to szczegélnie zwigzku sprzegajacego
predkos¢ katowa linii obserwacji celu z uktadem opisujacym dynamike
wy-chylenia sterow w ukladzie rownan dynamiki rakiety sterowanej me-
todg nawigacji proporcjonalnej, zwanej czesto zblizaniem proporcjonal-
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nym. Trzeba przyznac, ze w tych samych pracach kinematyczne ujecie za-
sady nawigacji proporcjonalnej bywa podawane na ogo6t poprawnie, po-
niewaz w takim uieciu zostata zdefiniowana. Diatego tez petniejsze oméd
wienie wykorzystania metody nawigacji proporcjonalnej w réwnaniach
dynamiki lotu sterowanego tg metodg jest bardzo wskazane.

Zestawienie metody nawigacji proporcjonalnej z programem sterowa-
nia minimaino-czasowego bedzie pozyteczne ze wzgledu na pewne podo-
bienstwa obu metod naprowadzania. Program minimaino-czasowego ste-
rowania sktada sie z dwdch etapdéw sterowania, z ktorych pierwszy ma za
zadanie zmieni¢ kierunek lotu i to jak najszybciej z dowolnego kierunku
na taki Kierunek, aby drugi etap realizowat zasade zblizania réwno-
legtego. Zasada zblizania réwnolegtego zapewnia najkrotszy czas zblize-
nia sie rakiety do celu. Chwile przejscia z manewru zmieniajgcego Kieru-
nek lotu do etapu réwnolegtego zblizania okresla t. zw. funkcja przeta-
czania w chwili jej zerowania sie w skoriczonym czasie Zasada zblizarua
proporcjonalnego réwniez zmierza do réwnolegtego zblizania tylko w
czasie zmierzajagcym do nieskonczonosci [2, 4J.

Poréwnanie zatem obu zasad sterowania rownoczesnie zezwoli na wy-
razniejsze uwypuklenie nie zawsze dostrzeganych wartosci metody nawi-
gacji proporcjonalnej. Ponadto graniczne przejscie z programu minimal-
no-czasowego do metody zblizania réwnoleglego stwierdza réwnocze-
$nie, ze metoda ta jest zarazem metoda najszybszego zblizania.

2. Zasada nawigacji proporcjonalnej izblizanie rownolegte.

Genialno$¢ metody nawigacji proporcjonalnej wywodzi sie z faktu, ze
pomiar predkosci katowej linii obserwacji celu gtowica naprowadzajaca
jest najprostszy. A te wielkos¢ wiasnie wiaze zasada proporcjonalnej na-
wigacji z predkoscig katowa wektora predkosci lotu rakiety samonapro-
wadzajacej sie. Chodzi mianowicie o to aby predkos¢ katowa predkosci
lotu rakiety zwiekszata sie szybciej od predkosci katowej linii obserwacji.
Jest to konieczne po to aby predko$¢ katowa linii obserwacji malata
asymptotycznie do zera. Graniczng konsekwencja takiego sterowania jest
zblizanie rownolegte, ktore jest zblizaniem najszybszym, bo istotnie ra-
kieta lecgca taka zasadg zblizy sie do celu w najkrotszym czasie [2],

Celem wykazania istoty sterowania metodg nawigacji proporcjonalnej,
rozwaza sie potrzebe wykorzystania tej metody zaleznie od poczatkowej
predkosci katowej linii obserwacji. Na rys. 1 przedstawia sie ujecie sa-
monaprowadzania si¢ rakiety na cel jako ruch unoszenia (1). Model ogra-
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nicza sie do lotu ptaskiego, dzieki czemu rozwazania bedg bardziej czytel-
ne. Na rys. 2 pokazano zblizanie rownolegte.
,/jffaad

<t i 2 S A o 6 Qf- 2 3 A 5 Xrkml

Rys. 1 Nawigacja proporcjonalna Rys. 2 Zblizanie réwnolegte

Powyzsze zestawienie pokazuje istotng roznice miedzy samonaprowa-
dzamem metoda nawigacji proporcjonalnej a zblizaniem réwnolegtym.
Istotg pierwszego przypadku jest zmiana kata pochylenia wektora pred-
kosci rakiety proporcjonalnie do zmiany kata po-chylenia linii obserwacji
celu przez rakiete. Zmiane te wprowadza sie zwigzkiem tgczacym pred-
kos¢ katowa wektora predkosci rakiety z predkosScig linii obserwacji
wspotczynnikiem proporcjonalnosci “a” [3j.

y=ae ¥

Jezeli w chwili poczatkowej to =0 e()= 0 oznacza to, ze kat yo = yr spel-
nia warunki zblizania réwnolegtego, a zatem realizuje  juz od chwili t
y= to drugg faze sterowania minimatno-czasowego. Zapewnienie takich
warunkow poczatkowych jest raczej kwestig przypadku i na ogot yo * yr
zatem korzysta sie albo z nawigacji proporcjonalnej, ktorej efektem jest
doprowadzenie do sytuacji, ze § —0 dla t —ao , albo z programu mini-
malno-czasowego , ktéra doprowadza réwniez do $ =0i to w czasie
skoriczonym, czyli dlat=tp. Czas tp jest czasem przetgczania na program

zblizania rownolegtego, czylijest chwilg, w ktorej § osigga wartosc 0.
Celem wyrobienia sobie jasniejszego obrazu o opisanych powyzej
efektach sterowania nalezy sie zapozna¢ z rozwigzaniami obu metod sa-
monaprowadzania. Celowo uzyto nazwy “samonaprowadzanie” dla ste-
rowania minimatno-czasowego, bo sterowanie to mozna realizowac
identyczng gtowicg samonaprowadzajaca, ktdrg przewidziano do nawiga-



cji proporcjonalnej. Nalezy tylko wprowadzi¢ odpowiednig zmiane do
uktadu formowania sygnatu sterujacego dla zwigzku w postaci;

Y="77signs(nzi m)

2. Rownania totu ptaskiego rakiety jako nieswobodnego
ruchu ztozonego

Cechg charakterystyczng mchu nieswobodnego jest wystepowanie
wiezOw ograniczajacych ruch obiektu. Wiezy ograniczajagce dowolne
przemieszczanie rakiety w czasie jej lotu majg charakter wiezow specjal-
nego typu. Réwnania wiezéw dwustronnych wyzna-czajg réwnania Unii
obserwacji celu wyznaczajacej oS Og ruchomego uktadu Q£& poniewaz
cel znajduje sie na osi Ot w odlegtosci Sygnat sterowania zalezny jest
od przemieszczen wzglednych rakiety wzgledem ukfady ruchomego”oraz
od zachowania sie uktadu ruchomego, a zatem od wspétrzednych i od
g WielkosSci te wchodzg przede wszystkim do ukfadu formutujacego sy
anat sterowania. Sformowany sygnat sterowania wchodzi do zwigzku
rzadzacego wychylaniem organow sterujacych, ktéry w ten sposob sprze-
ga rownania lotu rakiety z réwnaniami wiezow dwustronnych. Poniewaz
organy sterowania zmieniajg orientacje rakiety wzgledem kierunku lotu
generujg w ten sposob sity normalne, zmieniajace kierunek jej lotu. ow
nania dwustronne tgcznie'ze zwigzkami sprzegajacymi tworzg w ten spo-
sob wiezv dynamiczne, ktorych cecha charakterystyczng jest to, ze do-
puszczajg przemieszczenia normalne w przeciwienstwie do wiezow dwu-
stronnych w mechanice klasycznej. A _

Uktady mechaniczne tworzone przez czitowieka majg to do siebie, ze
moga na"nie dziata¢ sity o skoficzonych warto$ciach, a wiec sity dopusz-
czalne. Dla bezpieczenstwa ukiad rownan uzupetnia sie rownaniami wie-
z6w jednostronnych, ograniczajgcych pole sit dopuszczalnych, lub wpro-
wadzajacych ograniczenia techniczne. Peiny ukiad rownan bezpiecznego
lotu sterowanego w ptaszczyznie pionowej ma posta¢ podang nizej. ROw-
nania lotu rakiety:

dvV Fcosa-P
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m=-ji.l s«q=M()
Rownania wiezéw
i =\ sin(y0- e)- Vsin(y- s) 4)

Vccos(yc- e)- Vcos(y - s)

Wiezy jednostronne (warunki bezpieczenstwa i ograniczenie wychylenia
sterow)

0<nz<nd dla e>0
-nd<-nz<0 dla e-"0 (5)
82 -8 2, <0
Zwigzki sprzegajace
5+b®B+b15 =Y (tw,t>fe,i$) (6)

gdzie:

funkcja wigczen i wytgczen sterowania
N =Vsin(y-e)-£$

— =Vcos(y- s
dt -

cel cel

Sytuacje biezacg w procesie naprowadzania rakiety na cel w plasz-
czyznie pionowej przedstawiono na rys. 3. Szkic ten uzupetnia znaczenie
wielkosci, ktorych nie obejmuje Polska Norm Lotnicza
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W dalszym ciggu wykorzysta sie uktad rownan zdalnego naprowadza-
nia dla uproszczonych przypadkéw samonaprowadzama i wyznaczenia
rozwigzan optymalnych. Dla poréwnania obu metod przyjeto identyczne
warunki poczatkowe, oraz konsekwencje wynikajace z samonaprowadza-
nia. Poniewaz biegun obserwacji prze-chodzi na rakiete zatem obie
wspotrzedne wzglednego potozenia rakiety wzgledem uktadu ruchomego
sie zerujg, czyli £=10,e =0. Jedyng zatem wielkoscig, ktora wejdzie do
sygnatu samonaprowadzama pozostaje predkos$¢ katowa linii obserwacji
uktadu przemieszczajgcego sie razem z rakieta. Lot rakiety samonapro-
wadzajacej sie reprezentuje szkic na rys.4

3. Rozwigzani rownan idealnego samonaprowadzama sie rakiety s

Woprowadza si¢ nastepujace zatozenia upraszczajgce idealizujace lot
rakiety samonaprowadzajacej:
* pomija sie wahania rakiety poniewaz ich wptyw na predkos$¢ katowg
linii obserwacji jest pomijalnie maty,
» pomijalnie maty wptyw na$ posiada dynamika napedu sterow,
zakres uzytkowych katéw natarcia i sterow jest niewielki zatem cha-
rakterystyke aerodynamiczng traktuje sie jako liniowa,
» predkosci rakiety V i celu V¢ przyjmuje sie jako state, oraz y0=0
Czwarte rownanie uktadu (3) sprowadzi sie do statycznej rownowagi
momentow:

Pierwsze i trzecie natomiast rownanie zezwalajg ustali¢ niezbedny wyda-
tek masowy paliwa dla zrownowazenia oporu aerodynamicznego w po-

staci ji =2 poniewaz cigg F=n-we
gdzie wsjest [\;vre;edkoéciaz wyptywu spalin z dyszy silnika rakietowego.
Uktad réwnan przy powyzszych zatozeniach ogranicza sie do réwnania
drugiego
V*¥=n ,I1+Z%LEKkS5 (3-)
dt Xoy m ci id
Réwnania wiezéw
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%~ vesins - Vsin(y -s) (4")

dt, :
o =V coss - Vcostv - e)

Wiezy jednostronne

-nzd<nz<0 (57
52-8 g <0
Zwiazki sprzegajace
5=a8f (6”)
F+P“ rs
a=-—-—-—--—--3a6 = const.
Vm C*

Scatkowanie réwnania pierwszego
y- yO=a(s- s0) daje po rozwikianiu ze wzgledu na y =a-es - sl
przy czym e- =a-e0- yQ
Rdéwnania wiezOw przeksztatcy sie w ten sposdb do réwnan ruchu o
postaci:

S.-M=-Vc{»ns-p[(a-1)E-e;{ (4"
ot, _ _
it =-Vc{:oss-p[(a-1)E-s;J}
gdzie: p.::v
Ve

Podzielenie réwnania drugiego przez pierwsze umozliwia obustronne
scatkowanie, w wyniku ktorego otrzymuje sie rozwigzanie w postaci.
E,(l):S l(( " (7)
przy czym:

x(e)= fCosT-pcod[(a-I)r-T'
o7sin x- psinf@- Hx- x

Warunkiem zblizania sie do celu jest x(£)" 0, zas przechwycenia celu
aby x(s) _oc Istniejg pewne obszary katdw poczatkowych yoisO, w

ktorych warunki te sg spetnione, natomiast poza nimi nie sg spetnione,
chociaz to nie przekresla mozliwosci dotarcia do celu. Celem ich wyzna-
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czenia nalezy zbadac zachowanie sie funkcji pod-catkowej i w ten sposéb
wyznaczy¢ te obszary. Bogate studium na ten temat mozna znalezé
w odpowiedniej literaturze [8], za$ naswietlajagce sprawe w podrecznikach
traktujgcych o samonaprowadzaniu.

Rozwigzanie powyzsze mozna wykorzystaC do wyznaczania interesu-
jacych para-metrow lotu, a to e(e) oraz przecigzenie n2(e). Pierwszg
wielko$¢ wyznacza sie z pierwszego réwnania wiezOw po podstawieniu
do niego rozwigzania” (s). Przyjmuje ono prostg postac.

N

dt

Przecigzenie wyznacza sie¢ rdwnie prosto z kinematycznej formy, po-
niewaz:

®-1" Nin 8- psinf(a- i)e- £oH

Vd \Y
n*(t) = ----- Si_ = a— *cos
(t p _ sy 5 % y
R(s)=a e~x@Mins - p[sin(a- 1>- ed + gcosy

Potozenie rakiety mozna wyznaczy¢ w dwojaki sposob. Jeden polega na
wyznaczeniuy(t), a nastepnie na scatkowaniu skfadowych predkosci

wzgledem czasu:

X =V cosy

h=Vsiny
Drugi natomiast na wyznaczeniu potozenia celu, a nastepnie od jego poto-
zenia odtozyC odlegtosc rakiety od celu, a wiec £c(s) dla kolejnych war-

tosci kata s . Potrzebne bedzie w tym celu wyrazenie na czas, a ten wy-
znacza sie z zaleznosci

t(£)= f-7 T~ f — fonx- psinf(a- x- xo{dx (8)
ie(® i

Potozenie celu zwigzane z t(s) wyznaczg zaleznosci.
xc(t)=xd+Vc(t-10)
hc(t)= HO = cnst.

4.  Przechwytywanie minimalno-czasowe

Optymalizacje sterowania rakietg przeprowadza sie dla identycznych
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warunkow jak wyznaczanie rozwigzania dla nawigacji proporcjonalnej,

przy zachowaniu tych samych zatozen. Wykorzystuje sie zatem uprosz-

czong forme réwnan, do ktérych dochodzi dodatkowo funkcjonatjakosci
} ds

VO <9)

Rdéwnania ruchu z réwnaniami wiezow i zwigzkdéw sprzegajacych for-

mutuje sie w postaci réwnan wiezow celem zbudowania rozszerzonej
funkcji tworzacej [4, 5, 7],

=—- +—cosy =0
R TRV VA

A=A +.A[sins +psin(y-e)]=0 (10)
dt ec

B=— 1 Vefcose - peos(y - 5)]= 0

fA=nz(nd-nz)-v2=0
Zwigzek <Awprowadzono w miejsce nierdwnosci ograniczajgcej do-
puszczalne przecigzenia przez wprowadzenie nowej zmiennej v . W zasa-
dzie bowiem Mayera, ktorg wykorzystano do optymalizacji nie mozna
wprowadza¢ nieréwnosci. Rozszerzong funkcje tworzaca dla zadania w
formie Mayera buduje sie wedtug schematu.

+

» (V)
przy czym zmienne {y;}= {y,s.Ec,nz,v} , za$ poszukiwanymi stero-
waniami sg nzi v .

Zadanie rozwigzuje sie przy zatozeniu petnej kompensacji sity grawita-
cyjnej, poniewaz g jest co najmniej 20 - 40 razy mniejsze od dopusz-
czalnych przyspieszen jakie moga dziata¢ na nowsze rakiety. Formutuje
sie nastepnie rownania Eulera-Lagrange’a dla poszczegolnych zmiennych
wedtug schematu:

dy; dtdyi
Po wykonaniu  rozniczkowan funkcji tworzacej (Il)wzgledem
zmiennych w kolejnosci podanej w zbiorze {y,s,<;c,nz,v} otrzymuje sie

odpowiednie réwnania:
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L +12" siny+ X2 pcos(y- e) + X3V@sin(y-s) - 0
\Y £c

12+ —£-[coss - pcos(y - s)]+ A3Ve[sins + psin(y - €)] =0
+X.27y [sins]+psin(y- s)=0 (13)

-?Kkl|- +X1(n1-2n,)=0

X4-v=0
Rozwigzanie rownan Eulera-Lagrange’a rozpoczyna sie od rownania
(20), ktdre daje dwa alternatywne rozwigzania:

a) =0 albo b) v=0

Rozwigzanie a) pocigga za sobg X, =0 z réwnania (19) co w mysi
zatozenia dowolnosci odpada. Rozwigzaniem wiasciwym jest wiec roz-
wigzanie b), co z réwnania (19) daje dwa odcinki ekstremali, czyii stero-

wan u :
ui=signsOnd oraz -0 (22)
Sterowania optymalne (21) dajg mozliwos¢ rozwigzania rownan lotu
rakiety w formie bardzo prostej. Pierwszym odcinkiem rozwigzania dla
przedziatlu [to, tA jest odcinek dla u, za$ nastepnym odcinek dla u2
O kolejnosci tych rozwigzan decyduje funkcja przetgczania, ktdrg wyzna-

. . o e . ds )
cza sie z wyrazenia na predkos¢ katowa linii obserwacji — w rowna-

niach wiezéw. Poniewaz w chwili poczatkowej &= 0 $0 < 0, zatem

pierwszym rozwigzaniem jest rozwigzanie ui. O przejsciu na drugi odci-
nek decyduje chwila tp w ktdrej zeruje sie funkcja przetgczania. Konco-
wa postac funkcji przetaczania, potrzebng do wyznaczenia punktu przeta-
czania, czyli tp uzyskuje sie po wyznaczeniu zmiany kata y(t) Rozwia-
zanie ui daje takg mozliwo$¢ z rownania ruchu;

y(t)= Y (to)+ sign§J“~dx =sign s~ (t - 10)
to

Podstawienie powyzszego rozwigzania do pierwszego réwnania wie-
zOw daje funkcje przetgczania, wyodrebniong z otrzymanej zaleznosci
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ds=_Vf
dt ~ t
Wyrazenie w nawiasie jest funkcjg przetaczania, ktérg oznacza sie przez

sin8+ psin signs (t- 10)+y(t0)- 8

c(t)= - sins+psin signs-"(t-t0)+y(t0)-s

Zerowanie sie tej funkcji a(tp) = 0 wyznacza chwile przetgczania tp.
Lot sterowany dla ui realizowany jest w przedziale [to, tp], a tor tego

. . o ns
lotu przy V=0 jest tukiem kota o promieniu r=-~-.Dla czasu t > tp lot
sterowany jest L2=0 i odbywa sie po prostej stycznej w chwili tp. do toru
poprzedniego. Punkt ten oznaczony jest narys. 5 przez P.

5. Podsumowanie i wnioski

Podaje sie ponizej zestawienie toréw lotu na rys. 5 sterowanych me-
todami samonaprowadzania omowionymi w niniejszej pracy. Wszystkie
tory wyznaczono dla tych samych warunkow.

y. =e0=~ ; start pionowy, cel nad wyrzutnia.

Vc=300—; V=450 ——
S s s

ye=0; lot celu poziomy.
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Podaje sie ponadto czasy przechwytywania t* zas punkty spotkania ozna-
czono narys.5 literg Si.

1. Sterowanie minimalno-czasowe (M.-C) U - 15,27 sek.

2. Samonaprowadzanie a = 6,54 U = 16,59 sek.
3 Samonaprowadzanie a = 2 tg = 17,43 sek.
4. Samonaprowadzanie a = 1 t* = 19,58 sek.

Samonaprowadzanie dla a —1jest lotem po krzywej pogoni, ktora jest
granicznym przypadkiem nawigacji proporcjonalnej. Natomiast przypadek
a=6,54 dotyczy granicznego samonaprowadzama, za$ wielkos¢ zostata
dobrana tak aby nz(to)=-n<i. Dalsze zwiekszanie wspdtczynnika wzmocnie-
nia grozi zejSciem nz<<i a wiec zniszczeniem rakiety.

Celem wyraznego podkreslenia doskonatych walorow samonaprowa-
dzania metodg proporcjonalnej nawigacji, warto dodac, ze uzupetnienie
sygnatu sterujacego jakimkolwiek cztonem zaleznym od katéw s czy vy,

co sie nader czesto spotyka, jedynie pogarsza sterowanie, za$ wprowa-
dzenie czionu zaleznego od y bardzo powaznie skomplikowatoby potrze-

be jego namierzanie. Ustalenie jego warto$ci najkorzystniejszej dla lotu
realizuje doskonale sygnat (1). Wskazane i pozyteczne jest natomiast
wprowadzenie sygnatu pilota automatycznego celem uzyskania jak naj-
krotszego czasu uspokojenia procesow przejsciowych wywotanych zakto-
ceniami.
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W pracy przedstawiono niektére wyniki badan w locie bomb.
wyposazonych w skonstruowane w ITWL. specjalne, autonomiczne
rejestratory cyfrowe. Rejestrowano przebiegi przyspieszenia osiowego od
zrzutu do momentu upadku (wraz z przyspieszeniem hamowania w
gruncie), obroty bomby wokét osi podiuznej, sekwencje czasowe
dziatania zapalnikéw, zmiany temperatury bomby i tadunku
elektrycznosci statycznej na niej od startu do wylgdowania samolotu.

1. Wstep

Niedostatkiem prob w locie bomb i ich uktadow zapalnikowych byt
praktyczny brak wgladu w zjawiska, zachodzace w bombie po jej zrzucie.
O ile na ocene dziatania  spadochronowego ukfadu hamujacego
pozwalato filmowanie zrzutu bomby kamerami umieszczonymi
na samolocie towarzyszacym i na ziemi, to nie mozna byto tg droga
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zarejestrowaC dziatania opOzniaczy pirotechnicznych Ilub elementow
uktadéw zabezpieczajacych. Badania funkcjonowania nowych konstrukcji
prowadzono gtownie w warunkach laboratoryjnych na ziemi.

Obecnie ich badania w locie umozliwiajg rejestratory cyfrowe CRSMD-
1/99, CRSMD-1M/99 i MRC-1, skonstruowane w ITWL specjalnie
do tych celéw. Dopasowane sg one do gniazd, wykonanych w korpusach
bomb eksperymentalnych. Od pokiadowych rejestratorow parametréw
lotu samolotéw roznig sie, oprocz wymiarow, gtdwnie znacznie wieksza
czestotliwos$cig probkowania zapisywanych sygnatow.

2. Rejestratory

Rejestratory, przeznaczone do badania w locie bomb, posiadajg wtasne
zasilanie, szczelne, gruboscienne obudowy metalowe i wejscie elektryczne
przez typowe zigcza wielowtykowe. Spetniajg wymagania dla urzadzen
lotniczych, okreSlone w normach [1], Masy CRSMD-1/99 i MRC-1
wynoszg ok. 1kg, masa CRSMD-1M/99 - ok. 0.4 kg. Ich odpornos¢ na
wptyw czynnikdw zewnetrznych byla badana na wstrzgsarce oraz
w termobarokomorze. Sprawdzano rowniez odporno$¢ rejestratoroOw na
zakidcenia elektromagnetyczne. Rejestratory te zapewniajg dokonywanie
zapisOw ciggéw czasowych sygnatdw napieciowych w 4 niezaleznych
kanatach (CRSMD) lub w 1do 4 kanatéw, ustawianych programowo
(MRC-1). Zapisang zawartos¢ pamieC rejestratora przechowuje w ciggu
co najmniej miesigca. Tory kanatow sprawdzano za pomocg generatorow
sygnatdbw wzorcowych. Proces zapisu lub odczytu inicjowany jest
typowym impulsem z mechanizmu podawania impulsu (MPI) samolotu
[2] (na rys.] podano wartosci progowe). Obudowy rejestratorow?
miescity réwniez, zaleznie od potrzeb i mozliwosci, obwody zasilania
czujnikéw pomiarowych iich interfejsy, a nawet same czujniki.

2.1. Rejestratory CRSMD-1/99 i CRSMD-1M/99

Schematy blokowe tych rejestratorow przedstawiono na rys. 1
Uktadowo sg one identyczne, roznig sie za$s konstrukcjg mechaniczna,
aprzez to wielkoscig. Uklad  akwizycji AD8401  pozwala
na magazynowanie w pamieci prébkowanego przebiegu napieciowego
w postaci cyfrowej, za$ przy odczycie dokonuje odwrotnej konwersji, co
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Impuls 15V/5ms

Rys. L Schemat blokowy rejestratorow CRSMD-1/99 i CRSMD-1M/99

pozwala nabezposrednia wizualizacje zapisu na  oscyloskopie.
Z oscyloskopu cyfrowego mozna przepisaC przebieg do pamieci
komputera (tacze RS-232, GPIB lub dyskietka).

Rejestratory te zapisujg sygnaty w 4 kanalach po 1 Mbit kazdy.
Stosowany typowo okres probkowania wynosi ok. 260 ps i odpowiada
czasowi rejestracji ok. 30s. Ze wzgledu na sposOb pracy rejestratora
znajomosC doktadnej wartosci tego okresu nie jest istotna. Okres
prébkowania mozna wydtuzy¢ przez zmiane parametrow zegara.
W jednym z zastosowan okresowi ok. 24 ms odpowiada czas zapisu,
wynoszacy ok. 3000 s.

2.2. Rejestrator MRC-1

Schemat blokowy tego rejestratora przedstawiono na rys. 2. Skfada sie
on z ukiadu mikroprocesorowego, zespotu interfejsow pomiarowych
i bloku energetycznego.

Pamie¢ RAM ma pojemno$¢ 128kB. IloS¢ kanatow rejestracji i okres
pomiedzy kolejnymi probkami w kanatach ustalane sg programowo -
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RS 232

\ t

P%]ER

Rys. 2. Schemat blokowy rejestratora MRC-1

od 4 kanatow po 32k prébek w kazdym, o okresie 1 s, do 2 kanatéw
po 64k probek, pr2y okresie probkowania 1/16 s. Zarejestrowane dane
mozna transmitowa¢ bezposSrednio do komputera PC poprzez tacze
szeregowe RS-232. Oprogramowanie komputera pozwala na odczyt
danych zrejestratora i ich wizualizacje na ekranie monitora w formie
przebiegow oscyloskopowych oraz ich archiwizacje w postaci zbiorow w
formacie ASCIIl. Mozliwy jest takze zapis oscylogramu w postaci zbioru
typu *.PCX.

3. Przykfady zastosowan

3.1. Badanie dziatania zapalnikow

Rejestracja momentow charakterystycznych dla pracy zapalnikdw
mozliwa jest przez bezposrednie wyprowadzenie na rejestrator
odpowiednich impulsow synchronizujgcych w przypadku zapalnikéw
elektronicznych, badz tez z pomocg wmontowanych czujnikow
elektromechanicznych i elektrooptycznych w przypadku zapalnikow
mechanicznych. Charakterystycznymi momentami, zdarzeniami lub
procesami sgtu np.: proces zejscia bomby z zamka (podanie impulsu
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inicjujgcego), zerwanie lub przesuniecie okre$lonej blokady, poczatek
i koniec palenia opdzniacza pirotechnicznego, wreszcie najwazniejszy
dla zapalnika - moment wyjscia z detonatora fali uderzeniowej, inicjujacej
wybuch bomby. Konstrukcja czujnikdw iwyposazenie w nie zapalnika
jest oddzielnym zagadnieniem. Przyktad sekwencji tego rodzaju zdarzen,
zarejestrowanych w jednym kanale, pokazano na rys. 1 Zapis ten pozwala
na wyznaczenie opdznien dziatania badanego uktadu w rzeczywistych
warunkach na torze lotu bomby.

Cias od zrzutu (s)

Rys. I. Rejestracja sekwencji zdarzen w czasie dziatania uktadu
zapalnikowego na torze lotu

3.2. Pomiary przecigzen na torze lotu bomby

Dla zapewnienia poprawnego dziatania ukiadu hamujgco
stabilizujgcego  bomby wazna jest znajomo$¢  przyspieszenia
(przeciazenia), jakiemu poddana byta bomba na torze lotu. Obrobka
uzyskanych przebiegdw przyspieszenia w funkcji czasu daje dodatkowe
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informacje, dotyczace charakterystyk bomby. Na rys.2. pokazano
sktadowag osiowg przecigzenia bomby w czasie otwierania jej spadochronu
hamujacego. Rys.3 przedstawia przecigzenie poosiowe, towarzyszace
uderzeniu bomby w grunt. Przebieg ten pozwala na wyznaczenie
predkosci uderzenia oraz drogi hamowania w gruncie. W tym przypadku
akcelerometry umieszczono w korpusie rejestratora.

3.3. Rejestracja obrotow
Przyktad zapisu obrotéw bomby wokdt osi podiuznej z pomoca

czujnika fotoelektrycznego przedstawia rys.4. Bomba opadata
na spadochronie.

Czas od zrzutu ( 8)

Rys.2. Zapis przecigzen w procesie otwierania spadochronu hamujgcego
bombe

3.4. Badanie elektryzacji i nagrzewania bomby w locie

Samotot oraz podwieszone Srodki bojowe w czasie lotu tadujg sie
elektrycznie na skutek zderzen z zawieszonymi w powietrzu
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Cists (s)

Rys.3. Rejestracja przecigzenia osiowego bomby niehamowanej podczas
uderzenia w grunt.

czas, s

Rys.4. Rejestracja obrotow bomby wokot osi podtuznej
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makroczastkami pytu i kropelkami wody. O wielkosci nagromadzonego
fadunku elektrycznego, a wiec i napiecia, do jakiego faduje sie obiekt
wzgledem np. ziemi, a wiec i o0 skutkach elektryzacji (sg nimi
wytadowania elektryczne, emitujgce promieniowanie elektromagnetyczne
0 mocy rzedu megawatow, zakidcajace prace uktadow elektronicznych
samolotu / bomby lub nawet przeptywajace czeSciowo przez te ukiady) -
obok wytrzymatosci osrodka (zawiesiny) na przebicie elektryczne
decyduje predko$¢ gromadzenia tego tadunku na powierzchni obiektu,
czyli prad elektryzacji. Podczas badan bomby eksperymentalnej
zamontowano sonde, pozwalajgcg mierzy¢ jednoczesnie prad elektryzacji
specjalnej elektrody oraz temperature spietrzania powietrza w czesci
przedniej bomby. Odpowiednie przetworniki i1 urzgdzenia zasilajgce
umieszczono w korpusie rejestratora MRC-1. Zapisy obu wielkosci
dokonywane byly w czasie lotu samolotu z podwieszong bombg (bez
zrzucania jej), od startu do zapetnienia pamieci rejestratora - z okresem |
lub 1/16 s. Przyktadowy ich przebieg w funkcji czasu pokazuje rys.5.
Wskazania czujnika temperatury wykorzystywane byty do sprawdzania
poprawnosci dziatania elektrometru - przy wlocie w obszar zawiesiny
wodnej temperatura powinna spada¢ na skutek oddziatywania
z kropelkami wody. Wida¢ to na rys.6, ktory jest fragmentem rys.5.
Rysunek ten pozwolit tez na okreSlenie wielkosci obszaréw aerozolu -
odpowiadaty one diugosci paczek impulsow pradu tadowania
elektrostatycznego. Przy' predkosci lotu ok. 250 m/s dtugosci tych
obszarow byly rzedu 3 km. Gestosci pradu elektryzacji, pokazane
na rys.5 i 6 odpowiadajg wartoSciom spotykanym w dostepnej literaturze
[3], Badania te, ukierunkowane gtownie na procesy elektryzacji w czasie
lotu w pylach powybuchowych, sg kontynuowane w ramach projektu
badawczego, finansowanego przez KBN.

4. Podsumowanie

Opracowane w ITWL rejestratory umozliwity podjecie badan zjawisk,
wystepujacych w czasie lotu bomby i jej wyposazenia w warunkach
rzeczywistych. Rejestracja przecigzen na torze lotu, przebiegu
temperatury, gromadzenia tadunku elektrycznego a takze zdarzen
w trakcie pracy zapalnika - dokonana zostata po raz pierwszy w kraju.
Przeprowadzone eksperymenty dowiodty potrzeby stosowania
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rejestratorow zwiaszcza do badania procesow szybkozmiennych,
zachodzacych w lotniczych Srodkach bojowych.
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OGOLNA KONCEPCJA PRZELICZNIKA
BALISTYCZNEGO RADIOLOKACYJNEGO
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Streszczenie. Przedstawiono ogolng koncepcje przelicznika
balistycznego RZRA. Omowiono strukture podstawowego
bloku przelicznika, jakim jest blok identyfikacji. Algorytm
identyfikacji oparto o model matematyczny ruchu pocisku
odpowiadajacy normie STANAG 4355.

Abstract. The RZRA’s = WLS - (weapon locating system)
general conception was presented in this work. The structure
of the identification block’s data processing unit was shown
in this paper.

1 WSTEP

Radiolokacyjny zestaw rozpoznania artylerii (RZRA) jest jednym z
podstawowych $rodkow rozpoznania artylerii zdolnych do wyznaczenia
potozenia celow (Srodkdw ogniowych artylerii) rozmieszczonych na
znacznych odlegtosciach w ugrupowaniu przeciwnika z wymagang
doktadnoscia. Zestaw zapewnia, strukturom dowodzenia i ogniowym
artylerii, doptyw informacji d potozeniu poszczegélnych celéw w czasie
rzeczywistym, co pozwala na ich porazenie zanim osiggng cel strzelania i
podejma wykonanie manewru przeciwartyleryjskiego.

Ponadto RZRA, funkcjonujgc w danym systemie kierowania ogniem
pododdziatéw i oddziatow artylerii naziemnej, poprzez $ledzenie
trajektorii pociskéw wiasnej artylerii, pozwalajg na zwiekszenie celnosci


mailto:robdec@wul.wat.waw.pl

122 PTMTS

ognia podczas ataku na rejony zajmowane przez baterie przeciwnika.
Takze mozliwo$¢ skrocenia czasu reakcji ogniowej, w potgczeniu z opcjg
korygowania ognia, gwarantuje artylerii wkasnej wzrost skuteczno$ci w
wykonywaniu podstawowej funkcji, jaka jest ostona wojsk wiasnych
przed ogniem artylerii przeciwnika.

Realizacja powyzszych zadan wymaga zastosowania pelnej
automatyzacji w kazdym z blokow wchodzgcych w sklad RZRA w tym
rowniez przelicznika balistycznego. W zwigzku, z czym koniecznym
staje sie opracowanie odpowiedniego algorytmu pracy przelicznika
umozliwiajagcego w czasie rzeczywistym zidentyfikowac pocisk, oraz
zlokalizowac cele z wymagang w artylerii doktadnoscia.

W pracy przedstawiono ogolng koncepcje przelicznika balistycznego
RZRA. Okreslono podstawowe funkcje poszczegdlnych jego blokéw
sktadowych. Omoéwiono strukture podstawowego bloku przelicznika,
jakim jest blok identyfikacji. Algorytm identyfikacji oparto o model
matematyczny ruchu pocisku odpowiadajacy normie STANAG 4355.

2. PODSTAWOWE ZADANIA PRZELICZNIKA
BALISTYCZNEGO RZRA

Przelicznik balistyczny RZRA jest ogniwem faczagcym stacje
radiolokacyjng z pododdziatami ogniowymi artylerii. Schemat blokowy
RZRA z uwzglednieniem podstawowych blokow jego przelicznika

balistycznego przedstawiono na rysunku 1.

RZRA STACJA RADIOLOKACYJNA

PRZELICZNIKS

STANOWISKO DOWODZENIA BLOK BAZA

IDENTYFIKACJI DANYCH
BLOK BLOK
LACZNOSCI DECYZYJNY'
BLOK
WYZNACZANIA NASTAW

PODODDZIALY

i n H I OGNIOWE
ARTYLERII

Rys. 1 Schemat blokowy przelicznika balistycznego RZRA
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W przeliczniku balistycznym RZRA mozna wyr6zni¢ nastepujgce
elementy skiadowe: stanowisko dowodzenia wraz z blokiem gcznosci i
blokiem decyzyjnym, blok identyfikacji, bedacy podstawowym
elementem przelicznika, baze danych, oraz blok wyznaczania nastaw.

Podstawowe zadania wykonywane w poszczegllnych blokach sg
nastepujace:

a). Blok identyfikacji:

- identyfikacja pocisku,

- wyznaczenie wspotrzednych punktu wystrzelenia pocisku,
identyfikacja zaktocen oraz okreslenie wspotrzednych punku
upadku (rozprysku, rozcalenia) pocisku ;

b). Blok wyznaczania nastaw:

- wyznaczenie nastaw dziata, dla wybranego w bloku decyzyjnym
celu, w zaleznoSci od potozenia dziata wzgledem punktu
bazowego oraz uwzglednienia zaktocen okreSlonych w bloku
identyfikacji;

c). Blok decyzyjny:

- przyjmowanie informacji o celach dostarczonych z bloku
identyfikacji oraz, badZ z bloku tgcznosci,

- przyjmowanie i zobrazowanie meldunkéw od podlegtych
pododdziatéw ogniowych,
zobrazowanie graficzne potozenia celéw, oraz wojsk wiasnych,
przypisanie celow oraz wydawanie komend poszczegdlnym
pododdzialom  ogniowym  (jedyna czynnos¢ wykonywana
bezposrednio przez cztowieka);

d). Blok tgcznosci:
przyjmowanie meldunkow METEO i przekazywanie ich do bloku
identyfikacji oraz bloku wyznaczania nastaw,
przyjmowanie uaktualnionej mapy cyfrowej i przekazanie jej do
bloku identyfikacji i bloku decyzyjnego,
przyjmowanie informacji o innych celach (informacja o celach od
przetozonego) i przekazywanie ich do bloku decyzyjnego,
przyjmowanie innych informacji mogacych uaktualni¢ baze
danych,
przekazywanie  przetozonemu  wyznaczonych ~ w  bloku
identyfikacji wspotrzednych celu;

e). Baza danych:

- gromadzenie informacji o parametrach (charakterystykach)
pociskow okreslonych w bloku identyfikacji, bagdz dostarczonych
od przetozonego.



3. STRUKTURA BLOKU IDENTYFIKACIJI

Og0dlng strukture bloku identyfikacji przedstawiono na rysunku 2.

toont Fjort Ve

Rys. 2. Schemat strukturalny bloku identyfikacji przelicznika
balistycznego RZRA

Gtowne bloki (segmenty) oprogramowania tego bloku sg nastepujace:
a) blok modelu matematycznego,

b) blok wskaznika jakosci,

c) blok minimalizacji,

d) blok opracowania danych z pomiaréw.

3.1. Blok modelu matematycznego

W przedstawionej pracy przyjeto, iz ruch pocisku artyleryjskiego
opisuje model matematyczny zgodny z normg STANAG 4355 o postaci:
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udzie:

przyspieszenie zwigzane z dziataniem sity oporu powietrza

f Kp ™. )

D d1fBUIi+CU;(Ql,)- w

vemy [ i (Qw,) (2)

przyspieszenie zwigzane z dziataniem aerodynamicznej sity nosnej
7Cpd2f T .
(cl, +Cl€a;)vae ©)
VvV 8m J

przyspieszenie zwigzane z dziataniem sity Magnusa dziatajacej na
pociski wirujace podczas lotu w atmosferze

M
M = WJaC])]m PCUoc.xV) @)
przyspieszenie zwigzane z dziataniem sity grawitacji
X,
R
:-9.80665[1-0.00026c05s(21at)] 2%, ©)
R

przyspieszenie zwigzane z dziataniem sity Corioiisa
A=-2(¢ox u) (6)

,wektor natarcia”
81sp(vxu)

~pdi(Cme+CcM @]jva

- gestos$¢ powietrza,

- szerokos¢ geograficzna,

- promien Ziemi,

- predkos¢ katowa dobowego obrotu Ziemi,
- osiowy moment bezwtadnosci pocisku,

- masa pocisku,

- kaliber pocisku,

- wspdtczynnik ksztattu pocisku,

- parametr sity nosnej,

- parametr sity oporu powietrza,

Qd - parametr sity oporu przy odchyleniu wektora predkosci pocisku,

YF 2358 DT
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Qm - parametr sity Magnusa,

CD - wspotczynnik oporu czotowego pocisku przy zerowym kacie
natarcia a,

CD -druga pochodna czagstkowa wspotczynnika oporu wzgledem kata
natarcia a,

CL - pochodna czagstkowa wspotczynnika sity nosnej wzgledem kata a,

Cj - druga pochodna czgstkowa wspotczynnika sity noSnej wzgledem
kata natarcia a,

C - pochodna czagstkowa wspdtczynnika sity Magnusa wzgledem kata

natarcia a,
CM - pochodna czastkowa wspétczynnika momentu pochylajgcego

wzgledem kata natarcia a,
CM3 - trzecia pochodna czastkowa wspotczynnika momentu

pochylajacego wzgledem kata a,
C in - pochodna czastkowa wspotczynnika momentu pochylajgcego.

Ze wzgledu na fakt, ze dane dostarczone z radaru okreSlone sg w
uktadzie sferycznym, a przedstawiony model matematyczny opisuje ruch
pocisku w Kkartezjanskim ukladzie wspotrzednych  wprowadzono
dodatkowy modut przeliczajagcy, oraz wyznaczajacy predkos$¢ radialng
pocisku. Modut ten wykorzystuje nastepujgce zaleznosci:

(Xan }

(8)

3.2. Blok wskazZnika jakosci

Dla okre$lonych btedéw sSredniokwadratowych pomiaru wyznaczono
nastepujacy funkcjonat stanowigcy wskaznik jakosci identyfikacji
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F(a)_:x o _ani Y a dhl 1 a pimi
I y pom i j
©
% 'i,~Pp.m, Y er ,,,,,, ~Vv,m,
v J

gdze:

ol 1>a obli Paii  -Odliczone wepdirzedne podsku  odponiadgjace i
termu pomiarowi przy okreslonym w danym kroku
iteragji, wektorze poszukinenych parametrow a ;

Vi, -obliczona. preckoét radidna podsku’ odponiadsjaca
i-temu pomiaroni przy okreSonym, w darym kroku
iteragji, wektorze poszukinanych parametrow a ;

-ZImerzone W i-tym pomarze parametry lotu podskis
-zmerzona w i-tym pamiarze preckosC radidna
pocisiy;
a » CMP™" bledy Sredniockwedratone Lzyskanych
pomiarow;

33 Blok mnnelizagi

Dlugi czes odiczenn modelu metemetycznego, oraz zneczna licza
niewiadomych a  Stawigig szczegdne wymegania co do- efekiywnosa
metody poszukivwenia minimum wskaznika jakosa F(a).  Istnige wide
algorytmdw rozwigzania zagednienia mnindlizagi F(3")= agpti_\pmp (3
jednak z2 wzgedu ma ZazonodC pradenu, a przede wszystkim
ograniczony czas, bezposrednie zastosonanie universalnych algorytmow
jest melo efektywre,

Koniecznym sigje sie opraconanie takiego algorytmu, kiory spetnity
wymegania stawiane RZRA, a wiec odpowiednio duza doktadnose
wyzneczenia odu (Wynikajaca z patrzeb artylerii) i stosunkonwo krGtki
Zas [rocesu identyfikagji.

_Model metemetyczry opistjacy ruch podsku cery jest uidadem
ronwnan rozniczkowych. Dla tego typu noddu wyznaczenie w Sposib
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analityczny gradientu g, =-— zY hesjanu drugich pochodnych
da

2F(a) . . - .
H =—£—r2— jest trudne i zazwyczaj nieoptacalne. Z tego tez powodu
dadal

algorytm minimalizacji powinien zostaC oparty na klasie metod
omijajacych te trudnosci (np. klasa metod quasi-newtonowskich), badz
nie korzystajacych z hesjanu (np. klasa metod DFP).

Liczne testy poréwnawcze wskazujg iz klasa metod quasi-
newtonowskich jest najefektywniejsza w zastosowaniach praktycznych,
w zwigzku z czym do wstepnych symulacji przyjeto wiasnie metode tej
klasy.

V)\// ogolnym przypadku poszukiwany wektor niewiadomych jest
nastepujacy:

u—= , Uj, pt), tlix, m, d, i, f ~ ) Q> Qw’ A

N
cu, CDg Clu CL Crjg CM CI\@, Cgm
Algorytm identyfikacji jest zbiezny przy zatozeniu, ze wektor
niewiadomych a okreslony jest w przestrzeni mdyskretno - cigglej.
Wdwczas a przyjmuje nastepujgca postaé
X,,,u0,p (), t,,, pocisk (V)
gdzie
pocisk = L, m, d, i, fL, fD,Qr>QM CDi, CD,,

L 1 (12
CL, Clv,Cngg CMp, C,, Csgmw.pocz

Wektor pocisk zawiera charakterystyki danego pocisku wyznaczone
na drodze teoretyczno doSwiadczalnej i jest wraz z innymi pocisk -ami

przechowywany w bazie danych. Wektor w.pocz zawiera dodatkowe
informacje ufatwiajgce zidentyfikowanie warunkdéw poczatkowych np.
przedziat predkosci poczatkowej Au,, przedziat kata rzutu AQ0Q czy
zaleznos¢ pomiedzy liniowg predkoscig poczatkowa pocisku i jego
predkoscig katowg p0(u,,).

Wyznaczenie wspotrzednych punktu wystrzelenia pocisku przebiega
w czterech etapach:

e w pierwszym kroku nastepuje ograniczenie posiadanej (dyskretnej)
bazy danych ze wzgledu na nastepujace Kkryteria: Kkryterium
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maksymalnej  wysokosci,  kryterium  maksymalnego  zasiegu,
kryterium maksymalnej predkosci, oraz kryterium maksymalnego
czasu lotu;

e w drugim kroku nalezy zidentyfikowac pocisk, czyli z ograniczonej

bazy danych wybra¢ taki pocisk dla ktorego wskaznik jakosci
a,pociskj osigga minimum,Wektor a okreSlony w takim

przypadku jest nastepujaco li- [u,,, p,,], przy czym:

%, = X,@ll -oznacza ze punkt startu pocisku jest w punkcie
pierwszego pomiaru,

to- pm -oznacza ze chwila startu pocisku jest chwilg pierwszego

pomiaru;

» w trzecim kroku (dla przyjetego pocisku) odbywa sie wyznaczenie
punktu startu z ptaszczyzny S$redniej (ptaszczyzna S$rednia jest
ptaszczyzng pozioma poprowadzong przez Srednig wysokos¢ terenu
w rejonie oczekiwanego celu); start obliczen z ptaszczyzny S$redniej
pozwala na wyeliminowanie jednej niewiadomej (wysokosci); wtedy
wektor a przyjmuje posta¢ a =[XU, X3ll,u, u,,, u3(, tu];

» w czwartym kroku wyznacza sie punkt przejscia okreslonej trajektorii
przez rzeczywistg powierzchnie terenu (mapy cyfrowej) -
wyznaczony punkt jest zidentyfikowanym celem.

W przypadku, kiedy znane sg warunki poczatkowe x,,,u0,p0,t0, a
poszukujemy nieznanych parametrow pocisku, wektor a mozna okresli¢
nastepujaco:

a =[f,., fu,Qu, Q,, ] (13)
przy zatozeniu, ze:

Ix, m, d, i -sgznane

Ch, CDL#, CL,C IU’ Cmec, CMb, Cm  Cqam - sg przyjete jako znane dla

danej klasy pociskow.

W przypadku, kiedy znane sg warunki poczatkowe oraz okre$lone sg
wszystkie charakterystyki pocisku mozliwe jest wyznaczenie pewnych
zaktocen np. skkadowych wiatru.

Wtedy wektor nieznanych parametrow przyjmie postac

a=w (14)
gdzie: w -wektor okres$lajacy sktadowe wiatru.
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3.4. Blok opracowania danych z pomiarow

Radar artyleryjski okreSla potozenie pocisku w sferycznym uktadzie
wspotrzednych wyznaczajgc dodatkowo predkos¢ radialng (3D+V). Ze
wzgledu na maskowanie liczba wykonywanych pomiaréw powinna by¢
jak najmniejsza (np. kilkanascie pomiaréw na trajektorii).

Do bloku wskaznika jako$ci przekazywane sg nastepujgce dane w
postaci uporzgdkowanych wektorow:

czas pomiarow (chwila pierwszego pomiaru okreSlona jest jako
zerowa) tpan=[t, =0,t2, ..., t,p],

 odlegtos¢ km=[li(tl)"r2(t2)"-""lip(tlp)]
oraz btad pomiaru odlegtosci amom=[or,, or2,...,arlp],

s azymut
oraz blagd pomiaru azymutu aRom=[ap,, ap:,..., 0,)lp] ,

* elewacja

oraz btagd pomiaru elewacji cgm=[aa,, 0a2,.., pJ,

4. PODSUMOWANIE | WNIOSKI

Blok identyfikacji przelicznika balistycznego RZRA w zaleznosci od
przyjetego wektora niewiadomych a wykonuje nastepujace zadania.
identyfikuje pocisk,
okresla wspotrzedne punktu wystrzelenia pocisku (wyznacza cel),
identyfikuje zaktdcenia (koryguje ogien artylerii). q/ ;W
Waskim gardtem zastosowanego (kazdego) algorytmu identyfikacji
jest  konieczno$¢  wielokrotnego  rozwigzywania  réwnan  ruchu.
Wykorzystanie jednego uniwersalnego modelu matematycznego utatwia
rozwigzanie tego problemu. Opfacalnym jest w takim przypadku
zastosowanie specjalizowanego, wieloprocesorowego modutu
catkujacego réwnania ruchu.
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Liczba identyfikowanych parametrow wpltywa w znacznym stopniu na
czas identyfikacji, dlatego wskazanym jest dokladne opracowanie bazy
danych. Baza danych powinna mie¢ mozliwos¢ segregowania ze wzgledu
na dowolne kryterium. Waznym jest tez okreslenie nowych dodatkowych
kryteriow mogacych w jakikolwiek sposob zawezi¢ dyskretng przestrzen
pociskow.

Na czas identyfikacji wptywa rowniez okreSlenie przedziatu (w
przestrzeni ciaglej) identyfikowanych wartosci. Kazda dodatkowa
informacja  ograniczajagca  przestrzen  poszukiwan  skraca  czas
identyfikacji, dlatego tak wazne jest doktadne opracowanie bazy danych.

Liczba pomiaréw, czas pomiedzy pomiarami, oraz miejsce
usytuowania pomiarOw na trajektorii majg istotny wplyw na wynik
identyfikacji. Jednak najbardziej znaczacy jest bigd pomiaru.
Stwierdzono, ze przy duzym biedzie (a*SOm) i matej liczbie pomiarow
wynik identyfikacji bedzie znacznie odbiegat od faktycznych wartosci, a
przy wiekszej liczbie poszukiwanych parametréw zadanie identyfikacji
moze nie mie¢ jednoznacznego rozwigzania.

Analiza wykazata, ze praktyczna realizacja bloku identyfikacji, a tym
samym przelicznika RZRA wymaga:

» opracowania specjalizowanego modutu catkujgcego rownan ruchu
pocisku,

» opracowania odpowiedniego algorytmu identyfikacji,

» opracowania bazy danych zawierajgcych wartosci liczbowe modelu
fizycznego pociskow.
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W referacie oméwiono zagadnienia zwigzane z integracjg urzadzen
pomiarowych ukfadu nawigacji inercjalnej IMS z odbiornikiem systemu
nawigacji satelitarnej GPS. Zaprezentowano rézne metody integracji
powyzszych uktadéw oraz korzysci wynikajgce z zastosowania danej
metody. Przedstawiono opracowany uklad nawigacji samochodowej
zawierajacy oba urzadzenia pomiarowe oraz wyniki badan
eksperymentalnych tego ukladu przeprowadzone dla réznych metod
integracji sygnatow pomiarowych.

1. Wprowadzenie

Kazdy system nawigacyjny oprocz niewatpliwych zalet posiada
niestety rowniez i wady. Poprzez integracje urzgdzen pomiarowych w
uktadach nawigacyjnych niwelowane sg stabe ogniwa poszczeg6lnych
urzadzen. Powstanie mozliwosci budowy efektywnych ukfadow
nawigacji, zintegrowanych z uktadem GPS, w szczegdlnosci w nawigacji
ladowej wynika z ogolnej dostepnosci systemu GPS.

Ostatnio, intensywnie badane sg mozliwosci integracji urzgdzen
pomiarowych tworzacych uktad nawigacji bezwiadnosciowej INSi z
odbiornikami systemu GPS. Oba ukfady pracuja w oparciu o inne zasady
fizyczne. W niektérych przypadkach uktad GPS moze okaza¢ rsie
niewystarczajacy do prowadzenia nawigacji, na przyktad zanik sygnatu
pomiarowego w przypadku niedostatecznej widocznosci sfery niebieskiej


mailto:kgajda@meil.pw.edu.pl
mailto:jnark@meil.pw.edu.pl

134 PTMTS

moze byc¢ istotny w przypadku koniecznosci doktadnej nawigacji np. w
warunkach miejskich. Dlatego naturalnym uzupetnieniem GPS staje sie
uktad INS, ktorego dziatanie jest w peini autonomiczne, zapewniajgce
prace takze w warunkach catkowitego braku sygnatéw zewnetrznych.

Do podstawowych celoéw integracji uktadu INS i GPS mozna zahczyc [1,

é’%wiekszenie dokfadnosci systemu zintegrowanego. W przypadku
niekorzystnego potozenia anteny GPS wzgledem satelitow, pozycja
wvznaczana przez GPS moze by¢ obarczona duzym bledem, a biad
INS moze byC¢ znacznie mniejszy. Efekt ten jest szczegdlnie
zauwazalny podczas poruszania sie w aglomeracjach miejskich,
niektorych uktadach system GPS jest traktowany jako nadrzedny,
natomiast system INS peini role systemu wspomagajgcego prace
GPS. Stosowane sg tez uktady, w ktorych role obu elementow
sktadowych sg odwrdcone.

0O Korekcja wynikow pomiaréw uktadu INS dokonywana na podstawie
informacji z odbiornika GPS. Btedy ukiadu bezwiadnoSciowego
wzrastajg z czasem, w przeciwienstwie do btedéw uktadu GPS, ktore
nie zalezg od czasu trwania zadania nawigacyjnego.

0O Zapewnienie niezawodnosci systemu zintegrowanego - nawet, gdy
nie docieraja sygnaty GPS pozycja jest nadal wyznaczana przez uktad
INS. Taka sytuacja moze wystapic, gdy pojazd znajduje sie w tunelu
lub gdy odbiornik GPS ulegt awarii.

O Poprawa innych wiasnosci eksploatacyjnych. Informacja o pozycji
wyznaczonej w uktadzie GPS moze by¢ wykorzystana jako warto$¢
poczatkowa przy uruchamianiu ukiadu INS. Szybsze wznowienie
pracy GPS nastepuje dzieki informacji o aktualnej pozycji wyliczonej
przez elementy systemu nawigacji zliczeniowej.

0O Zwiekszenie  mozliwosci  pomiarowych. W  systemie  GPS
wyznaczenie kursu nastepuje na podstawie dwu kolejnych pozycji,
uktadzie INS kurs jest wielkoscig mierzong w sposob ciggty.

0O Zwiekszenie czestotliwosci uzyskiwania pozycji. Uktad GPS pozwala
na wyliczenie pozycji Srednio co 1s, a uktad INS znacznie czesciej.
System GPS jest obecnie jednym z najlepszych zrodet informacji
nawigacyjnych. Dlatego nalezy podkresli¢, ze korzysci z integracji
odbiornika tego systemu z jakimkolwiek innym urzadzeniem - uktadem
nawigacji wpltyng niewatpliwie pozytywnie na uniwersalno$¢ catego

uktadu.
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2. Integracja uktadow nawigacyjnych

Integraga  ukladdw  nawigacyjnych  wyega  rozpatrzenia  kilku
kwestii [2]:

0 Dokonania anaIEzy mozliwych do wykorzystania czujnikéw i ich
doboru w zaleznodd od rodzaju paruszajaeego sie obieki;

O COkedena spostu wspdipracy  ukladdw  zintegronanego
Systemu; enentuainie ustalenia nedrzednosal jednego z uikdkadow
twozacych systemzintegronary; o

O Wyboru algorytnu przetwarzania WynikOw pormarow.

W uktadach zintegronenych stosonane sgwszystkie dostepre rodzaje
algonytmow  przetwerzania  sygnatdw  pomarowych  zaczyngjec od
prostych takich jak uSredniane sygalu, w tym uSredniane z
odpowiednimi - wagam, popzez  roznorodhe  metody filtradi,
wnioskonanie statystyczne do nmetod niekormengonalnych jak sied
neuronove |ub logika razmyta. Jednekze w przypadku uidadu INSIGPS
ngszersze uzranie, 2 wzgledu e swoje Whascawosd, znalazt filtr
Kamana

3. Sposoby integracji uktadow INS/GPS

Ze wzgledu ra strukiure systermu wyréznia Sie nestepugpe sposahy
integragji uidadow INS/GPS [1, 4:
O nesprzezony UM (Uncouple Mode),
O dabo sarzezony LCM (Loosely Couple Mode)
O siinie sprzezony TCM (Tightly Couple Mode).

3.1. System niesprzezony UM

W systermie niesprzezonym UM (Uncouple Mode) paramelry koncone s3
Wypracommene bez wzajenmego oddzialywania podsystemow INS |
&S

Irteg(;yg zc,ygmlom Z obu podsystenw nestepuie dopiero w bloku
integracyjnym, Kary moze byC selektorem wybierajgcym odpowiedni
system lub udadem bardzg Zozonym mp. filtrem Kalmana o kilku
trybach pracy. W tym roznigzaniu odbiomik GPS i czujniki ukiadu INS
to autononiczne urzapizenia ponarone parametrow nawigacyjrych.
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Rys. 1 Schemat zintegrowanego systemu INS/GPS typu (UM) -
niesprzezony

Zastosowanie w tego typach uktadow jednokierunkowych szyn danych
wptywa w sposob znaczacy na szybko$¢ pracy catego systemu. Z jednej
strony zaleta, jakg jest prostota systemu niesprzezonego stanowi
jednocze$nie jego wade, a mianowicie uktady wchodzace w skiad
systemu nie majg mozliwosci wzajemnej wspotpracy, a tym samym
korekcji wskazan urzagdzen.

3.2. System ze stabym sprzezeniem LCM

W zintegrowanym systemie (Rys.2) ze stabym sprzezeniem LCM
(Loosely Couple Mode) wystepuje kilka Sciezek przeptywu danych
pomiedzy blokiem integracyjnym, a systemami INS i GPS, w tym dwie
petle sprzezenia zwrotnego. Pierwsza petla spetnia role petli
wspomagania systemu GPS, natomiast druga to petla korekcji btedéow
systemu INS. Zastosowanie petli, w ktérej informacje z systemu INDb
podawane sg do odbiornika GPS znacznie skraca czas jego zimnego
startu oraz zapewnia uzyskanie doktadniejszych pomiaréw systemu GPS
podczas duzych przyspieszen pojazdu. Rolg petli korygujacej systemu
INS moze by¢ wspomaganie procesu Kkalibracji i stabilizacji platformy
przyspieszeniomierzy i giroskopow.

Petla korygujaca

INS ¢ge Hire I wbs, \is)

Rys 2 Schemat zintegrowanego systemu INS/GPS stabo sprzezonego
(LCM)
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3.3. System z silnym sprzezeniem TCM

W stosunku do wczes$niej przedstawionych zintegrowanych systemow, w
systemach silnie sprzezonych TCM (Tightly Couple Mode) (Rys. 3)
odbiornik GPS i system INS ograniczono do funkcji czujnikéw.
Odbiornik GPS jest zrodtem kodu pseudolosowego, natomiast system
INS - zrodiem wartosci zmian predkosci (przyspieszen) i zmian katow
orientacji przestrzennej obiektu (predkosci katowych). W systemie TCM
wystepuje jedna petla sprzezenia zwrotnego, ktora doprowadza do
odbiornika GPS wartosci predkosci wyznaczone w bloku integracyjnym.
Inne kanaly uzywane w systemach ze stabym sprzezeniem nie sg tu
potrzebne, poniewaz wszystkie obliczenia zwigzane z procesem
nawigacji s wykonywane wewnatrz jednego procesora.

System 'mAHU. AV™

BLOK A h

INLEGRACYJINY,  —oroeercees
. - EROWNIK
Ipp ) SZYNY _

Petla korekcji

Rys. 3. Schemat zintegrowanego systemu INS/GPS z silnie
sprzezonego (TCM)

Koncepcja integracji oparta na silnym sprzezeniu jest czesto
stosowana w przypadku wykorzystania juz wbudowanego odbiornika
GPS. Oczywiscie ten warunek nie jest konieczny. Jednakze stuszne jest
zastosowanie algorytmu TCM w momencie, jezeli podjety zostat trud
zaprojektowania odbiornika GPS, ktory funkcjonalnie moze zostac
zintegrowany z  czujnikami  inercjalnymi, badZ  procesorem
nawigacyjnym. Prowadzi to zaréwno do skrdécenia czasu obliczen, jak i
czasu wznowienia pracy uktadu odbiornika GPS, co w gtownej mierze
wptywa na niezawodnos¢ catego systemu.

4. Zintegrowany System Nawigacji Ladowej ZSNL-KG
Przedmiotem prac projektowych byt zintegrowany system nawigacji

INS/GPS [1]. Wykonano, tg cze$¢ ukiadu, w ktdrej wykonywane sg
pomiary i przetwarzane ich wyniki. W trakcie projektu opracowano
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koncepcje uktadu, zbudowano jego wersje prototypows i doSwiadczalnie
sprawdzono dziatanie. L
W opracowanym uktadzie, bezkardanowy uktad nawigacji merCJaIneJ
INS ziozony z triad giroskopéw ENV-05DB-52 i przyspieszeniomierzy
ADXLO05EM-3 wspomagany byt przez odbiornik GPS NAVI-NT04DO.
Na rys 4 przedstawiono schemat przetwarzania sygnatdw w
uktadzie nawigacji ZSNL-KG zawierajgcy potaczenia pomiedzy
poszczegdlnymi blokami ZSNL. Z uwagi na dziatanie elementéw,
zintegrowany system mozna podzieli¢ na nastepujgce poduktady.
0O Blok pomiarowy:
* Blok pomiarowy ukfadu INS;
» Blok pomiarowy ukfadu GPS.
O Blok obliczeniowy:
* Blok wyliczenia katow orientacji przestrzennej,
* Blok nawigacyjny uktadu INS;
» Blok filtru Kalmana;
* Blok integracyjny - element tgczacy oba ukfady.

Rys. 4. Schemat pracy systemu ZSNL-KG

Metoda integracji, ktorg wykorzystano w uktadzie pokazanym na rys.4 to
metoda mieszana typu UM oraz LCM. Wszystkie sygnaly cyfrowe
otrzymane z elementéw pomiarowych zostaly poddane procesowi
filtracji. Do przetwarzania sygnatow wykorzystano indywidualne filtry
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Kalmana [5] (rys. 5) dopasowane do poszczegdlnych urzadzen. W
filtracji Kalmana wystepuja trzy grupy zmiennych stanu:

Odbiornika GPS;
Przyspieszeniomierzy;
Giroskopow,

x* - przewidywana wartos¢ zmiennej stanu w chwili £+1 na

podstawie informacji w chwili k;
\ k - estymowana warto$¢ wektora stanu w chwili k otrzymana w

zadaniu filtracji;

e* s=xk - xk - blad przed procesem filtracji;

ek =xk- xk - biad estymowany w chwili k, otrzymany w
procesie filtracji;

P“=E e ™ r] - kowariancja btedu przed procesem filtracji;

Pi =Eeke™) - estymowana kowariancja btedu otrzymana w
procesie filtracji.

Rys. 5. Dyskretny algorytm filtru Kalmana

5. Badane sposoby integracji sygnatdbw pomiarowych w uktadzie

ZSNL-KG

W celu wytonienia optymalnego rozwigzania w opracowanym uktadzie
badano osiem wariantow wspotpracy:

1

2.

Nieaktywny filtr Kalmana, system INS dziata samodzielnie
Aktywny filtr Kalmana, system INS dziata samodzielnie
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3. Nieaktywny filtr Kalmana, uaktualniana jest tylko pozycja INS

przez GPS
4. Aktywny filtr Kalmana, uaktualniana jest tylko pozyCJa INS przez

GPS

5. Nieaktywny filtr Kalmana, uaktualniany jest tylko kurs INS przez
GPS

6. Aktywny filtr Kalmana, uaktualniany jest tylko kurs INS przez

7. Nieaktywny filtr Kalmana, uaktualniana jest pozycja i kurs INS
przez GPS
8. Aktywny filtr Kalmana, uaktualniana jest pozyclalKurs IN
przez GPS )
Po zamontowaniu ukiadu na samochodzie  przeprowadzono
doswiadczalne badania tych wariantow wspotpracy dla roznych tras
przejazdu samochodu. Na rys.6 pokazano przebieg jednej z tras
-PROSTA”, na ktorej badano dziatanie urzagdzen pomiarowych

Rys.6. Przebieg trasy ,,Prosta”

Trasa ta przebiegata na odcinku prostym o diugosci 850 m ulicy
Fieldorfa Pozwolito to na sprawdzenie, w jakim stopniu obliczanie kursu
na podstawie wskazan ukladu GPS jest zgodne ze wskazaniami kursu
pojazdu otrzymanymi z ukfadu INS. Wyniki pomiarow Kkursu
zarejestrowanych na trasie ,Prosta” pokazano na rys. 7ai . a €
podstawie mozemy oceni¢ skutki wspotpracy ukladu GPS z ukfadem
INS. Na rys. 7a obserwujemy stopniowe rozchodzenie sie kurséw T ins
wyznaczanego z ukfadu INS, wyznaczanego na podstawie dwu pozycji
uktadu GPS (WGps) oraz kursu wyznaczonego na podstawie mapy
wektorowej CMap. W koncowej fazie trasy rozbieznoS¢ wynosita ok.
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12°, co w przypadku systemOw zliczeniowych prowadzi do narastania
btedu pozycji. Zastosowanie w tym przypadku uaktualnienia kursu Tins
przez ~gps zmniejszyto koncowe roznice o potowe (rys. Ib).

18— e 3P :
14 -i
© b3 v
" TL
14 — 12 A
jt
oo r -
12 - Loaenda 10 - L90«rtda
0 ——kursGPS kurs GPS
. KursINS ccee KUISINS - uaktualniany przez GPS ( co JOaek )

8 — — — kurswediug mapy CMap = kurswealuginaoyCMap
6 — [111jI1 1L 1011100, 11111111110199911 111|128 112,200 1AL AN LI 2 ipin Hlu [y fin il LM ]t i

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550 600 650 700 750 800 0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550 600 1550 700 750 300

Czasx 0 1|s) Czasx 0 1(s)

Rys.7. Porownanie kursu z uktadu INS i GPS na trasie ,,Prosta”:
a- uktad INS pracuje samodzielnie;
b - uklad INS wspomagany przez uktad GPS;

Nalezy zaznaczy¢, ze uaktualnianie kursu przez GPS nie moze byc
wykonywane w czasie postoju, poniewaz warto$¢ Kursu gps w tym
momencie obarczona jest znacznym btedem.

Badania przeprowadzono rowniez w ruchu miejskim na trasie nazwanej

Rys.8. Przebieg trasy do$wiadczalnej ,,Srodmiescie”
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Srodmiescie, ktora dawata mozliwo$é sprawdzenia systemu w przypadku
poruszania sie po obszarze o r6znym rodzaju zabudowy z mozliwoscia
wystgpienia  odcinkbw 0  niedostatecznej liczbie  satelitow
zapewniajgcych poprawng prace systemu GPS.

Wykres pordwnujacy btedy pozycji dwoch najlepszych wariantow
ZSNL z bledem pozycji systemu INS wykonany dla trasy -
., Srédmiescie”(rys.9) ilustruje szybki przyrost btedu pozycji systemu IN>>
W czasie.

Rys.9. Zestawienie btedu pozycji dla dwdch najlepszych wariantow
ZSNL z btedem pozycji systemu INS na trasy doswiadczalnej
»Srodmiescie”

W ciggu 700 sekund niekorygowanej pracy btgd pozycji wzrést ponad
stukrotnie i osiagnat 2115 metréw, przy czym Sredni bigd pozycji
BSriNs=1219 metrow, a odchylenie standardowe axy rNS=664 metry.
Zastosowanie wariantu wspotpracy, w ktérym parametry pozycji i kursu
uktadu INS byly uaktualniane przez uktad GPS uznano za optymalne
rozwigzanie sposrod proponowanych. Ten rodzaj wspotpracy w sposob
znaczacy wplynat na blad pozycji zintegrowanego systemu. Sredni biad
pozycji zmalal do wartoSci B& iNS=69 metréw, przy odchyleniu
standardowym ¢ X/ iN5=7 1,3 metry.



ML-1X 2000 143

6. Podsumowanie

Opracowanie ukiadu uniwersalnego o duzej doktadnosci wskazan
moze byC zwigzane z duzymi nakladami finansowymi w fazie
projektowania  systemu i oprogramowania.  Proces integracji
wykorzystuje juz istniejace, sprawdzone systemy. Jednoczesnie znaczne
korzysci wynikajgce z integracji uktadu nawigacyjnego INS i odbiornika
GPS sprawiajg, ze wiele zainteresowania poswieca sie sposobom
wspdlnego przetwarzania sygnatdbw obu ukfadow' w celu poprawy
doktadnosci  wskazan oraz  wyeliminowania stabych  punktéw

poszczegOlnych uktadow.

Przeprowadzone badania dotyczyly ukiadu nawigacyjnego dla
pojazdu samochodowego. Po rozpatrzeniu dostepnych mozliwosci
opracowano i sprawdzono eksperymentalnie wariant zintegrowanego
ukfadu nawigacyjnego nazwanego ZSNL-KG zawierajgcego ukiad
nawigacji  zliczeniowej INS i odbiornik GPS. W algorytmie
przetwarzania wynikow pomiarow wykorzystano indywidualne filtry
Kalmana dla stosowanych czujnikow pomiarowych.

Wyniki badan eksperymentalnych potwierdzity poprawnosc przyjetej
metody integracji [1].
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W pracy podjeto prébe zamodelowania dynamiki autonomicznego
zasobnika przeciwpancernego rozrzucajacego podpociski nad celem. w
artykule przedstawiono réwnania ruchu ukladu w fazie strzelania.
Szczeg6lng uwage przy modelowaniu zwrécono na uwzglednienie
sprzezen kinematycznych, masowych i aerodynamicznych.

1. Wstep

Z punktu widzenia mechaniki lotu zasadnicze jest znalezienie
odpowiedzi na pytanie jak zapewni¢ obiektowi odpowiednig stateczno$¢
i sterownos$¢ we wszystkich mozliwych stanach lotu (szczegolnie w fazie
odpalania podpociskow), przy jednoczesnej jak najdokiadniejszej
realizacji zaplanowanej misji. Ze wzgledu na ztozono$¢ zagadnienia
przewidzenie dynamiki catego ukladu bez stworzenia modelu
symulacyjnego - z uwzglednieniem wszystkich sprzezen, jest
praktycznie niemozliwe.
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Celem pracy jest stworzenie uniwersalnego narzedzia do badania
wiasnosci  dynamicznych  rozpatrywanego obiektu -  symulacji
numerycznej zasobnika.

Budowa modelu symulacyjnego odpowiadajacego mozliwie doktadnie
obiektowi rzeczywistemu wymaga rozwigzania wielu zagadmen, z
ktorych kluczowymi sa:

» opracowanie modelu fizycznego i matematycznego uktadu o wielu
stopniach swobody (dodatkowy stopien swobody podpocisku).
Umozliwi to odpowiedzenie na pytanie na ile ruch wzgledny
podpocisku w lufie wptywa na dynamike uktadu (sity Coriolisa),

e opracowanie  modelu  uwzgledniajgcego  efekty  sprzezen
aerodynamicznych i reakcji wystrzeliwania podpociskéw w fazie

miotania podpociskami,

opracowanie ukladu ustateczniajgco - stabiluzujacego skutecznego
w warunkach gwattownej zmiany masy (50%), wystgpienia
niesymetri masowej (na skutek nieodpalenia  wszystkich
podpociskow) oraz odpornego na zaburzenia wynikajace z reakcji
odpalanych podpociskow,

* wygenerowanie nowej koncepcji zasobnika oraz przeprowadzenie

identyfikacji parametrycznej.

2. Modei fizyczny

Na etapie budowy modelu fizycznego przyjeto typowe zatozenia
upraszczajace stosowane przy modelowaniu samolotu nieodksztatcalnego
[1], Cate zagadnienie podzielono na trzy charakterystyczne faz\ lotu

(rys.2).

Rys. 1 Kolejnefazy zrzutu zasobnika
O Faza 1- Lot wspélny zasobnika i Pociskow (rys. 1):
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W fazie pierwszej zasobnik
ma 6 stopni swobody,

natomiast na ruch
pociskow wzgledem
zasobnika natozone sg
wiezy odbierajace
wszystkie stopnie Faza 1
swobody. Wystepuja
nastepujace sprzezenia:
m kinematyczne - brak Faza 2
stopni swobody
pociskdw  wzgledem
zasobnika,
m masowe -  pelne Faza 3
sprzezenie masowe,
m sitowe - sity Rys. 2 Fazy lotu uktadu
traktowane jako

wewnetrzne znosza sie wzajemnie.

O Faza 2 - Ruch wzgledny pociskow i zasobnika (rys.3)

W fazie drugiej zasobnik ma 6 stopni swobody, a pocisk jeden
stopien swobody wzgledem zasobnika tzn. ruch w prowadnicy. W tej
fazie nalezy zatozyé, ze wystepuja nastepujace sprzezenia:
m kinematyczne - 1 stopien swobody pociskdw wzgledem
zasobnika;
®m masowe - petne sprzezenia masowe do momentu oddzielenia
pocisku od zasobnika;
m silowe - wynikajagce z oddziatywania gazéw w czasie
wystrzeliwania pociskOw oraz tarcia.
0O Faza 3 - Ruch niezalezny zasobnika i pociskdw (rys. 3, 4)

W fazie trzeciej mamy ruch niezalezny zasobnika i pociskow.
Pomiedzy zasobnikiem, a pociskami nie ma zadnych wiezéw
kinematycznych tzn. zasobnik i pociski maja po 6 stopni swobody.

3. Model matematyczny
3.1. Réwnania ruchu uktadu

W pracy przyjeto klasyczne lotnicze uktady odniesienia [1]. Réwnania
ruchu uktadu zostaty wyprowadzone przy wykorzystaniu formalizmu
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Bottzmanna — Hamela dla ukladow mechanicznych o wiezach
holonomicznych.

Rys. 3 Rozrzucanie subamunicji z zasobnika



ML-1X 2000 149

* Fazal
W fazie 1rdéwnania ruchu uktadu majg klasyczng postac [1]:
MV+KMV=0Q\ (1)
gdzie:
- wektor stanu (rys. 4)
V=colpz,vVz,Wz,Pz,Qz,Rz], )

- macierz bezwladnosci:
m=[mL=mz+2 mpg" (3)
+H

poszczegdlne sktadniki majg postac:
m7 0 0 0 g* ~Sy"

0 m7 0 -§* 0
0 mz Sy’ -S» 0

M Sy e e e @
s* 0 sy x4 -~z
0O~z ~yz 1z .
Oraz
mR 0 0 0 @&
0 - 0 ~(S&X 0
0 0 0 -
Mo, % O ~ox 0 “
(Sz>X VXX ~(™XYp)z ~(Ixzp)z
ou 0 —$Xp)z -dxrpX VipX  ~("YZp)z
~(s¥x 0 -VxzX -¢vzey:  Vzp)z

Skfadnikami macierzy7 Mz sg momenty statyczne, dewiacyjne i
bezwitadnosci zasobnika (bez podpociskow) wzgledem ukiadu sztywno
zwigzanego z zasobnikiem, za$ sktadnikami macierzy M,, sg momenty
statyczne, dewiacyjne i bezwladnosci pociskow wzgledem ukfadu
sztywno zwigzanego z zasobnikiem.

Macierz kinematyczna K z rownania (1) przyjmuje klasyczng postac jak
w przypadku samolotu [1],

» Faza?
W fazie 2 réwnania ruchu uktadu majg postac:

MV +AV = Q¥, (6)
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gdzie:
- wektor stanu (rys. 4)
(7>
\ =col[Uz,Vz,W1,Pz,Qz,Rz,Uf,,....U,,,...,.Un 1], (8)
i=\...n,
n - okresla ilos¢ wystrzeliwanych w danej chwili podpociskow,
UH - wzgledna predkos¢ pocisku w lufie.
- macierz bezwiadnosci:
.t MLG \IM2\.
M Jprmx(e+n)~ | ©)
m,=mz+Xm Pi, (10)
: 4 m sl.mR
2l s2tmA s2,,mn
s3{rm s3,mn s2m,,, (11)
M= nmig ~~s3jsj:-s2nfs] :
BEdd-sihdr 3900~ Js): -
Isy). — [l d.M - -53(5"_
g —o(apl).  S2Hop-s\{SW  snfsd,,-s\nfsJ:
m3=m P, (12)
'mA 0 O 0
o . 0 0
© = 0 0 m, 0 (13)
o 0 o .. O
0 0 0 0 mh
sl, =cos )i cos i, (14)
s2t =sin i, (15)
s3, =- sin (y cos i, (16)

Katy <i, sz okreslaja potozenie osi i-tej lufy wzgledem osi Uktadu
sztywno zwigzanego z zasobnikiem.
- macierz A
wies KK (17)

A=KeM - [a]® +,)X (6 +n) ~ H M_
n6

gdzie wprowadzono nastepujgce oznaczenia:
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~"12 0 "23
" 0
~"I3 -~a23
~|||4 ~a24 ||||||34
-"I5 ~a25 ~a35
_"l6 ~a26 ~a36
11 72 73 T
||/I n 12 ||/3 llil4
fl«l "«2 "«3 "«4

a4 =o,

opisujac poszczegoblne elementy macierzy Ai i A3jako:

d2=Rz +Z. b
o GAEME +Re 2457

“16 -~Rz (SXZ)+.ZlfCA)’

«25 =P
/=1

“26 =Rz (%)+ﬁ

“36 =X a

| 822)+Y7Zp)

+Q (0)+Z{%).

ald "15 "16
"24 a2s "26
"34 "35 "36
0 "45  "46
-a 45 0 "56
-ad46 -"56 0
"75  "76
als "/6
||»5 “«6_
“13=2Z MZ+7

151

(18)

(19)

(20)

(21)
(22)

"15 =Q iSXZ)+%:£5A>),

“23 = ~Z NE +};T"p|.

aA=+7

“34=-pz (’\SK/_ZIt_ngi

«35= [ feJ+Z"Z/?!

o= 2 (AL Lz Nz 7o, + e (2 B
BRLINhE W 2 -2 (2 g 7 (PR
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= (IXz)+ t(/Xp)3-Q z\(IXYz)+t (!XYp\ - Rz i'xZzhti'xZpl
ave=ee 2L & L

<A
an =Rzsiimpi ~QzsZimpi» °l4 = - Pz [s2i(Sypi)2 + *3i(SZp/)z] +2zJliW/w)z +~ufczpi). >
a,2 = zs3impi ~Rzs\imp i» al5 =H2z[al/"AJ?i)z +33/(SZpi)z]+ 2 i~ Z p/lj +1232;(%/>]). "
al3 =Qzs\impi ~ zs2impi> ai6 = -~z [JI/(SA'pi)z +52/(S)'1ji)z] +V S /ktyi), +C?%,3»(Sp/)l >
® faza3

W fazie 3 pociski i zasobnik poruszajg sie niezaleznie.

M N +KIIMIIN = QIiy*, (23)
M'%Vf+K'%M P\P=Q;, (24)
gdzie:
- wektory stanu zasobnika i podpocisku:
V =co\UZVZ,WZPZ QZR2\, (25)
VP = Colft/ppj,Vppji~ppimpri»s pri’sppil (26)

Macierze bezwiadnosci MILi Mnlp oraz kinematyczne K i K p majg
klasyczng budowe zgodng z [1].

3.3 Zwigzki kinematyczne

e Fazal
Uz *iz Pz
<\VZ 'z a k'y\ZS Qz =/\8- Hz (27)
Wz. Nz . Az.
gdzie:

AK An klasyczne macierze transformacji zgodne z [1];

» Faza?2
Zwigzki kinematyczne zasobnika sg identyczne jak w fazie 1 Zwigzki
kinematyczne pocisku przyjmujg postac:

*

p

u. X
p Pi

(28)

u X
. Pn pn
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Faza 3

Zwigzki kinematyczne zasobnika i wystrzelonych podpociskéw majg
identyczng budowe jak w fazie 1

3.4 Warunki poczatkowe

»Przechodzenie” z fazy do fazy wymaga definiowania nowych
warunkow poczatkowych.

* Fazal
Warunki lotu ustalonego zasobnika.
» Faza?2
Ll (29)
Up =0.
» Faza3
Catkowita predkos¢ liniowa pocisku:
UM uz QzzR, - Ry R, u,'
N e Az vz >|-Azp' RZXp, - Pz 0 o (30)
WFP. o We Pry,-Qzxp_ O
Predkos¢ katowa pocisku:
Ppp. PZ
Qpi = =Az (31)
R Rz
e 0

Katy potozenia pocisku:
. r(cos Qi cos i) (- sin©z) + (Sinf)g)(sin &cos ©z) +
&pt =-arcsin : (32)
-K-sin®,. cos<d.)(cos tZcos Cx)
~(sin<l)(-sin©z) + (COSt>1)(cos 3>zcos ©z)

cosOp( (33)

Olj, = arccos

(cos<yl cosoz )(0os4>z cosOr) +
+(sind)(sinOzcos'Fzsin©xz - sinTzcosOz) + (34)
+(-sinfy, cos!)(cos Oz cos Tz sinCxz +sin IFzsin 0z)

(:os©pi

¥p, =arccos
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Potozenie pocisku wzgledem uktadu ziemskiego:

*!p, X p»
y\Pi r=- Wzi >+<m Y" (35)
gdzie:
Xpzj,y pnzri —sktadowe wektora rA potozenia bieguna uktadu i-
tego pocisku w uktadzie zasobnika:

<

X pzi X pzOi P XpzOi + COS”™ COSt X rpi
y*i T ypot FARS 02T < ypro, +in<t>ixm, (36)
2 pr0i 0 ZpzG - SINNY, cos<j>, xpi
Zr».
Xrpi ~ Xli»

X,, - dtugosé lufy,
XoM, yp0, Z,,0 - potozenie i-tej lufy wzgledem zasobnika,
A,p~ - macierz transformacji z uktadu zasobnika do uktadu

pocisku.
cosdyicosi !sin®;. !'-sin” cos™,
1
A*"' = -C0s™ sin?,. ;cos |sin”sin” (37)
1
sin”, 10 lcosh,

A.J-1 - macierz transformacji z uktadu zasobnika do uktadu
grawitacyjnego:
cos sin©zsinOz + sinOzsin'Pz +

cos©zcosTz ) .
-cos Ozsin¥z +sin©zcosOzcosTz
] sin\Pzsin ©zsinOz + Sin©zcosOzsin¥z +
‘= C0s©zsin'Pz . *(38)
' + cos *Pzcos Oz -cosTzsinOz
-sin ©z sinOz cos©z cosOz cos©z

3. Sity zewnetrzne dziatajace na ukiad

Oprocz typowych sit [1] na ukfad dziatajg dodatkowe, chara-
kterystyczne dla tego typu obiektéw sity.
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3.1. Sprzezenia  aerodynamiczne pomiedzy  podpociskami i

zasobnikiem
Najwiekszy
problem w
modelowaniu sity
aerodynamicznej
dziatajacej na

podpocisk i zasobnik,
jest  zwigzany @z
modyfikacja pola

optywu wokot
zasobnika. Zmiana  Rys-5 Polepredkosci optywu wokot zasobnika
wektora optywu,

powoduje zmiane kata natarcia i modutu predkosci. Na rys.5 pokazano
przyktadowo pole predkosci wokot jednej z koncepcji zasobnika, dla kata
natarcia 15deg [6]. Aby okresli¢c wartos¢ kata natarcia i modutu
predkosci podpocisku, trzeba okresli¢ aktualne potozenie podpocisku

oraz konieczne jest dokonanie transformacji predkosci pola AV z ukiadu
zasobnika do uktadu podpocisku.

3.2. Sity od reakcji wystrzeliwanych pociskow

Sita R pochodzi od cisnienia
gazow  (po spaleniu  materiatu
napedowego) dziatajacych na
powierzchnie pocisku i zasobnika.
Reakcje ~ mozna  zamodelowac AdY ¢ o os
najprosciej impulsem prostokgtnym. A t N
Typowy przebieg sity przedstawiony
zostat na rys 6.

5. R B

Rys.6 Typowy przebieg sity
dziatajgcej napocisk

Whnioski

Przedstawiony model matematyczny jest efektem zakonczenia
pierwszego etapu budowy modelu matematycznego lotu zasobnika w
fazie dystrybucji subamunicji. Dotychczasowa analiza zagadnienia i
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prace modelowe wskazujg, ze w trakcie dalszych prac badawczych

nalezy:

e zwréci¢ szczegblng uwage na postaC  zapisu  zwigzkdw
kinematycznych i  sprzezen  aerodynamicznych  pomiedzy
zasobnikiem i podpociskami,

* modelowanie matematyczne pola predkosci optywu zasobnika mozna
oprze¢ o wyniki aerodynamiki numerycznej,

Przyjeta forma modelowania badanego systemu, umozliwia opracowanie

uniwersalnego  modelu  zasobnika ,,ASPIS”,  umozliwiajacego
przeprowadzenie badan symulacyjnych, pozwalajgcych sprecyzowac
zatozenia taktyczno — techniczne tej klasy obiektow. Badania

symulacyjne pozwolg przebada¢ wiele wersji zasobnika, tak pod
wzgledem wyposazenia (ilos¢ subamunicji) jak i formy zasobnika.
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W pracy przedstawiono wplyw przyjetych uproszczen aerodynamicznych
na wyznaczone obcigzenia manewrowe usterzenia poziomego samolotu.
Przedyskutowano znaczenie wprowadzenia uproszczen z punktu widzenia
wytrzymatosci zmeczeniowej ptatowca.

1. Wstep

Obcigzenia usterzenia wysokosci samolotu podczas brutalnego
sterowania i ich powigzanie z obcigzeniami skrzydta oraz parametrow
dynamicznych ptatowca sg od kilkudziesieciu tat przedmiotem rozwazan
i badan. Analiza wynikow teoretycznych i testow w locie pozwala uznac
ten problem za rozwigzany. Obliczenia wytrzymatosciowe usterzen i
kadtubéw samolotow sg oparte na dokfadnej analizie obcigzen
wystepujacych m.in. podczas brutalnego sterowania [3].
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Pannym  zadanem
ciekawm z  punktu
widzenia przyjete)
metodyki,  stawianym
przed zespolam
obliczeniowym  jest
okeedene  obdgzen
usterzenia wysokosa w

trakcie lotu

(brutalne seronane) Rs 1Sada trangpatony (tAsa)
ASA

dysponuac  wptacznie tralkionany jako caielt testony,

wiedza o

Spekirum
chdgzenia Srodka mesy sanolatu (darym mp. wg przepisow budowy
statkdw powietrznych) bez informagji 0 spektrum codiazen Srodka mesv
usterzenia. Roznigzanie tak postawionego problenu nalezy upetnwed w
obliczeniach symulacyjnych lotu samolotu z uzglednieniem dodigzen
mesowych | aerodynamcziych wystepujacych na usterzenu pozionym
podczes brutainego steronenia. steremwysokosd. Wyniki' tak uzyskang]
symulagi stanowig podstave do akredlenia parametrow | przebiegu prdb
eniowych bedanego sanolatu [3].

% zagadnieniem oprdcz wykonania: wsponmianych becen
symulacyjnych (wedtug Znenego | zdeterminowanego  Modelu), jest
rozpatrzenie, ma ile przyjete uroszczena w rmdelovxaruu (Szczegdnie
agrodynamiki) wphywejg na wyniki symulagji.  Szczegdnie jest to
problem istoiny, gdyz spatyka Se kilka roznych proceou nmodelonania
obiekiu poddawanego takim badaniom [3, 5.

2. Modele fizyczny i matematyczny

2.1. Zatozenia oraz model fizyczny samolotu

Jako obiekt testony wyhrano dwusilnikowy sanolot transportu
reg'onalnego, ktory zostak zidentyfikowany geometrycznie, mesono |

odynarmcznie. o o
Ze wzgedu na brak dostateczng iloSc danych  zagadnienie
uproszczono do lotu symetryeznego tj. w plaszezyZnie  grawitacyjng
fr. le swooody).
( Z%'zmogg nodel fizyczny sanolotu w gpardiu o nestepuaee zalazenia
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m samolotjest traktowany jako bryta sztywna o trzech stopniach
swobody,

m zastosowano model atmosfery wzorcowej bez podmuchéw,

m zastosowano aerodynamike guasi-stacjonama,

B samolot posiada ptaszczyzne symetrii geometryczng, masowsa i
aerodynamiczna,

m przyjeto, ze stery sg niewazkie, a ich wychylenia majg wptyw
parametryczny na zmiane sit i momentow sit aerodynamicznych,

m ze wzgledu na lot symetryczny pomija sie efekty giroskopowe
turbin silnikow oraz Smigiet.
cigg jest niezmienny podczas trwania symulacji
pomija sie wptyw strumienia zasmigtowego

m sterowanie samolotem odbywa sie tylko poprzez wychylenia steru
wysokosci.

2.2. Uktady odniesienia

Przyjeto nastepujgce uktady odniesienia - rys. 2:

m ukiad laboratoryjny
OXALYALZAL,
zaczepiony w A
SCA, ktorego o0$
Oxal jest styczna
do kierunku
wektora predkosci
samolotu, a zwrot
skierowany
przeciwnie do tego
w'ektora, oS Ozal
skierowana jest do
gory, a 0§ OyAL na prawe skrzydto - w ukfadzie tym wyznaczone
sg wszystkie sit i momenty sit aerodynamicznych,

m uklad zwigzany z PIM-POM (pozioma i pionowa baza
montazowa samolotu) .OxppyppZpp - w ktérym, wyznaczona jest
geometria samolotu

m uklad samolotowy Oxyz, sztywno zwigzany z samolotem,
rownolegty do uktadu montazowego PIM-POM, ktérego poczatek
znajduje sie w Srodku masy i zwrot osi Ox jest zgodny ze
zwrotem wektora predkosci samolotu,

Rys. 2 Przyjete ukfady odniesienia
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m uklad pomocniczy OxyZz sztywno zwigzany z samolotem,
ktorego o$ 0x' jest rownolegta do SCA i ma zwrot dodatni (tak jak
i 08 Oz) zgodnie z przyjetym ukfadem samolotowym. Ukiad jest
zaczepiony w punkcie odpowiadajgcym X SCA
m uklad inercjalny zwigzany z ziemig OxiyiZi, wzgledem ktérego
obserwowany jest ruch samolotu.
Wszystkie przyjete uktady sg uktadami prostokatnymi, prawoskretnymi.

2.3. Model matematyczny

Powszechnie stosowane w lotnictwie, dla przyjetego modelu
fizycznego samolotu o trzech stopniach swobody [1, 2, 4] , dynamiczne
réwnania ruchu (w uktadzie samolotowym) w zapisie macierzowym,
przybieraj g postac:

M-V +K-M-V = Q*. (@)
Przeksztatcajgc rownanie (1) otrzymujemy:
V=MA-(-K-M-V +Q%*), 2
gdzie:
0 Sz
- macierz bezwiadnosci: M= 0 m -Sx
Sz —Sx Jy _
- zmodyfikowana macierz bezwtadnosci:
m+ Xy Sz
M= 5, m+2Zyr - X
Sz+Mjj -Sx+Mw Jy
' 0 Q 0
- macierz kinematyczna: K= .0 0 O
w -U 0

- wektor przyspieszen: V=colU,W,Q,

- wektor predkosci: V =col U, W, Q\,

- wektor sit i momentdw sit zewnetrznych o skladowych

(odpowiednio od aerodynamiki, sity grawitacyjnej i zespotu
napedowego):
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X" xa XK XT
Q=2 =za+ 7" + zT 3
m’ Ma M* Mr

2.4. Wspdtczynnik obcigzen

Rownania wyznaczajgce obcigzenie w srodku ciezkosci samolotu [4]:

- w ukfadzie Oxyz:
nx = -{fi+Q-w)lg, 4)
nz =cos(©) -(w -Q -u)/g, (5)
- w ukfadzie Oxai) alZal:

nzL ~ nz ‘cos(a)- nx min(a). (6)
Réwnania wyznaczajgce obcigzenie w Srodku masy usterzenia w
uktadzie samolotowym [4]:

*sch) ’'Q insc ASCk ) '"Q J (7)
g

nzh ~nz +

gdzie: h - usterzenie wysokosci,

xsc? zse  —wWspOtrzedne Srodka ciezkosci samolotu,

x8h z8h - wspotrzedne Srodka ciezkosci usterzenia

poziomego
Wyznaczenie wspétczynnika obcigzen nz w srodku uktadu odniesienia

oraz znajomo$¢ geometrii ptatowca pozwalajg, przy pomocy obliczen
symulacyjnych, na wyznaczenie wspotczynnika obcigzen w dowolnym
punkcie ptatowca.

2.5. Siia giobalna dziatajgca na usterzenie wysokosci

Wynikiem symulacji ma byC¢ skladowa pionowa sity globalnej
dziatajacej na usterzenie wysokosci w ukiadzie PIM-POM. Stad, na
podstawie 2 zasady dynamiki Newtona, skfadowa pionowa catkowitej
sity dziatajgca na usterzenie wynosi:

- w uktadzie samolotowym

FZH° - PZH + PZOH (8)
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(9)
- w uktadzie PIM-POM

(10)
gdzie:

mh,- masy usterzenia wysokosci
nzh,- wspotczynnik obcigzen wedtug (7).

3. Rozwigzanie zagadnienia

3.1. Model aerodynamiczny

Bezwymiarowe charakterystyki aerodynamiczne skrzydta oraz
samolotu w uktadzie laboratoryjnym zostaty przedstawione narys. 3 -4
poprzez porownanie biegunowej skrzydta i samolotu bez usterzenia.

+T.rr 7r~ -1

-t 05 0 0.5 1 s
0.02 0.04 006 008 01 012 0.4 0.16

RyS. 3Cz i)(f(CX) RyS 4 Cm= f(CZ)
Obliczenia symulacyjne prowadzg do rozwigzania rownania (3), a
nastepnie do obrobki wynikow, tj. do okreslenia parametréw bedacych
przedmiotem niniejszych rozwazan.

3.2. Symulacja numeryczna

Symulacje przeprowadzono dla masy obliczeniowej samolotu
odpowiadajacej maksymalnej masie startowe;j.
Pozostate warunki lotu symulacyjnego przedstawiajg sie nastepujaco:
- wysokosc¢ lotu 3000 m
predkos$¢ poczatkowa 300 km/h

Stanem wyjsciowym symulacji byt lot poziomy w warunkach
rownowagi. Przyjeto model sterowania sterem wysokosci przedstawiony
na rys. 5, a amplituda zmian wychylenia steru przebiegata dla kazdej
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0 02 04 06 |12 14 LA 1K 2
tisl

Rys. 5 Przebieg sterowania w czasie dla jednostkowego wychylenia steru
wysokosci wzgledem wyznaczonych warunkdéw réwnowagi

symulacji co * 2° az do osiggniecia maksymalnych dodatnich i ujemnych
wychylen steru wysokosci.

3.3. Wyniki

Ponizsze wykresy przedstawiajg porownanie przebiegoéw kata natarcia
a, sit oraz wspotczynnika obcigzenia nz w funkcji czasu, mierzonego w
Srodku ukfadu odniesienia dla wybranego manewru opisanego
przebiegiem kata wychylenia steru wysokosci w czasie, wedtug rys. 6
(pionowa linia oznacza moment powrotu steru do potozenia wyjsciowego
dla warunkow lotu poziomego w réwnowadze).

Rys. 6 Przebieg sterowania 5H=f(t) Rys. 7 cc=f(t)

Rys. 8 VTAS=f(t) Rys. 9 Q=f(t)
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Rys. 10 Przebieg nz = f(t) (dla $rodka Rys. 11 Przebieg sity aerodynamicznej
masy samolotu) na usterzeniu poziomym PHaao=f(f

af(
Rys. 12 Przebieg sity bezwtadnosci na

. . . Rys. 13 Przebieg catego obcigzenia
usterzenia poziomego PHbani=f(t)

usterzenia poziomego PHgdx="(t)

Rys. 14 Poréwnanie wartosci obcigzen uzyskanych z symulacji dla dwdch wariantéw
przyjetych modeli aerodynamicznych (grube linie oznaczajg wyniki symulacji dla
petnego modelu, za$ cienkie —dla modelu uproszczonego)

4. WNIOSKI

Zastosowanie w  symulacji  charakterystyk aerodynamicznych
skrzydta, jako charakterystyk samolotu bez usterzenia, spowodowato, juz
w pierwszej fazie obliczen tj. przy wyznaczeniu Scistych warunkow
rownowagi, duze rozbieznosci. Jest to oczywiste, jezeli przeanalizuje sie
rys. 3 i 4 przedstawiajgce poréwnanie charakterystyk aerodynamicznych
skrzydta i samolotu bez usterzenia.

Przyrosty katow wychylenia sg takie same, a réznice w wartosciach
katow przedstawione na rys. 6 wynikajg z rdéznicy warunkow
poczatkowych (parametrow lotu poziomego w rownowadze).
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Nalezy zwroci¢ uwage, ze przebiegi wartosci wspotczynnika obcigzen
nz w czasie sg zblizone w obu wariantach (rys. 12). Niestety, nie mozna
tego powiedzieC o przebiegach wartosci sit globalnych na usterzeniu
wysokosci (rys. 13, 14), ktore zostaty zanizone w wariancie 1 w
stosunku do obliczonych w symulacji uwzgledniajacej petny model
aerodynamiczny samolotu (wariant 2).

RoOznice w sitach na usterzeniu poziomym, ktore bardzo wyraZnie
obrazuje rys. 14, dochodzg dla duzych nz do ponad 10% wartosci, co
opisuje tab. 1

Tablica 1
nz [ APhI fkNI  APhal rkN]  APha2 rkN]
-1.2 0.95 0.88 0.5
3 16 18 0.86

Analizujgc otrzymane wyniki od strony wytrzymatosci zmeczeniowej,
stwierdzono, ze rdznica wartosci amplitud przebiegu sit na usterzeniu w
czasie manewru (rys. 13), dla skrajnych wartosci nz, wynosi ponad 30%.

Zastosowanie obliczen wedtug wariantu uproszczonego powoduje
znaczne zanizenie obcigzen wystepujacych na usterzeniu, a program prob
zmeczeniowych, opracowany na podstawie tak sformutowanego modelu
aerodynamicznego samolotu zostaje obarczony istotng wadg wstepna.

W wyniku przeprowadzonego ciggu symulacji stwierdzono, ze
znaczacy wplyw na uzyskane wyniki ma czas sterowania (a szczegolnie
faza przejsciowa), przedstawiony na rys. 5 To zagadnienie bedzie
przedmiotem dalszych badan symulacyjnych.
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Streszczenie

W pracy przedstawiono rezultaty odtworzenia sterowania samolotem
TS-11 ,Iskra” przy wykorzystaniu dynamiki odwrotnej. W oparciu o
zarejestrowane w czasie lotu parametry lotu okreslono wiezy, ktore
wykorzystano do wyznaczenia sterowania obiektem. Wyniki obliczen
poréwnano ze sterowaniem zarejestrowanym w czasie lotu. Obliczenia
przeprowadzono dla trzech wybranych przypadkéw sterowania samolotem: -
wychylenie steru wysokosci ,,na siebie'. - wychylenie lotek ,w prawo”. -
wychylenie steru kierunku ,,w prawo”.

Wstep

Zagadnienia odwrotne dynamiki obejmujg problemy wyznaczenia:
aktywnych sit dziatajagcych na uktad mechaniczny, parametrow uktadu
oraz ograniczen natozonych na ten ukfad, przy ktérych moze byc
realizowany ruch o zatozonych cechach. Ruch ten jest jednym z
mozliwych ruchéw ukfadu.
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W praktyce czesto istotniejsze od wymienionych powyzej zagadnien
jest okreSlenie takiego wektora sterowania obiektem, by obiekt ten
realizowat natozone na niego wiezy. W zastosowaniu do potrzeb
mechaniki lotu statkdw powietrznych podstawowym zadaniem dynamiki
odwrotnej jest okreslenie wychylenia organdéw sterowania niezbednego
do wykonania przez statek powietrzny wybranego manewru
przestrzennego. :

Istnieje wiele sposobOw rozwigzywania powyzszych zagadmen.
Wymieni¢ tu mozna metody oparte na rozwigzywaniu uktadoéw rownan
rozniczkowo-algebraicznych [7-10] czy tez na metodzie dekompozycji
zadania syntezy sterowania [11].

W niniejszej pracy wykorzystano metode bazumca SIQ na Imearyzacji
rozpatrywanego problemu wokot biezacego potozenia obiektu w
przestrzeni standw [1-5], Jej najwazniejszg cechg jest brak jakichkolwiek
przeksztatcen réwnan ruchu obiektu. Maja one identyczng posta¢ jak w
przypadku rozpatrywania klasycznych zagadnie dynamiki ruchu (ruch
obiektu przy zadanym w czasie przebiegu sterowania). Metoda ta miesci
sie w klasie zagadnien okreslonych jako ,rekonstrukcja réwnan ruchu
[6] i pozwala wyznaczy¢ przebiegi czasowe sygnatdw sterujgcych.

1. Opis metody rozwigzania zagadnienia odwrotnego

Do obliczen przyjeto klasyczny model samolotu opisujgcy ruch
obiektu jako bryly sztywnej o szeSciu stopniach swobody. Zgodnie z tym
modelem rdéwnania ruchu samolotu obejmuja:

rownania rownowagi sit dziatajacych na samolot,

- réwnania réwnowagi momentow,
2wiazki Kinematyczne pozwalajace okresli¢ konfiguracje

przestrzenng samolotu oraz trajektorie ruchu w uktadzie ziemskim.
Stanowig one ukfad dwunastu rownan rozniczkowych zwyczajnych,

ktory moze by¢ zapisany w ogolnej postaci:

AL =X =U(t,X,S) (1.9
dt

X £ jest wektorem

PoszczegOlne wielkosci oznaczajg odpowiednio: V - predkos¢ lotu a
- kat natarcia, j3 - kat Slizgu, P - predko$¢ katowa przechylania, O m
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predkos$¢ katowa pochylania i R —predkos$¢ katowa odchylania, 0 - kat
pochylenia, O - kat przechylenia, W - kat odchylenia, (xg,yg,zg) -
wspotrzedne Srodka masy w inercjalnym ukiadzie wspétrzednych; Tc -
ciagg ukiadu napedowego, SH - wychylenie steru wysokosci, 5,
wychylenie lotek, Sv - wychylenie steru kierunku.

W dalszej analizie zatozono, ze wektor parametrow wyjsciowych
Y <R"y iest tozsamy z wektorem parametrow lotu:

Y =X (12)
Réwnanie (1.1) uzupetniono nastepujacym warunkiem poczatkowym:
X(t0) = Xo 0-3)

W rozwazanym przypadku ruchu samolotu podstawowym problemem
dynamiki odwrotnej jest wyznaczenie wektora sterowania S(t) dla

zadanego wektora parametréw wyjsciowych X, (t).
Zagadnienie jest dyskretyzowane dla ciggu kolejnych chwil czasu
za$ dla kazdej chwili sterowanie jest obliczane w sposéb

iteracyjny. W kazdej chwili tkd okreslony jest wektor X,(tk+). Znany
jest tez wektor X(tk+]) obliczony w wyniku catkowania uktadu rownan
(1.1) w przedziale czasu od tk do tk+{. Catkowanie to wykonywane jest
przy okreslonym dla chwili tk sterowaniu ) Im - numer iteracji/.
Jezeli sygnat sterujacy jest prawidtowo dobrany to wektory X:{tkrl)i
X(tk+) powinny by¢ sobie rowne. Jezeli istnieje roznica pomiedzy nimi
to stanowi ona podstawe do obliczenia poprawionej warto$ci wektora
sterowania S (MA)JK). Wykorzystuje sie zwigzek wynikajacy z
linearyzacji zagadnienia wokoOt biezagcego potozenia obiektu w
przestrzeni standw.

s M N\tt) =sim(tk) + rl&xMtM) (i.4)
gdzie Jakobian J ma elementy okreslone nastepujgco:
aAXr\tki] _dx!”% H) (15)

,JU) dSjmtk) dSjmytk)
Poniewaz zagadnienie jest rozwigzywane numerycznie w procesie
obliczeniowym stosuje sie nastepujacy schemat réznicowy:
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X\Mt? s<r'(tk) + s s 'r'i-~;\tK-ss”} (16
J.jVk)- 25S{m

Iteracje w kazdym kroku czasowym przeprowadza sie az do
osiggniecia zatozonej doktadnosci Ex tych parametréw lotu, ktére sg
jednoczesnie wiezami tzn. do chwili spetnienia nieréwnosci.

IAB)(™+)] = [X2i(A4) - X\m k) < {sx), (1-7)

2. Symulacja wybranych manewrow przestrzennych samolotu

Ponizej pokazane zostang wyniki obliczen trzech wybranych
manewrdw samolotu. Jako wiezy wykorzystano przebiegi zarejestrowane
w czasie lotu. Obliczenia przeprowadzono dla samolotu TS-11 ,,Iskra
Samolot ten poczatkowo realizowat ustalony lot poziomy. Pilot w czasie
takiego lotu wychylat impulsowo wybrany ster. Dalej ster wracat do
potozenia poczatkowego i przez stosunkowo dtugi okres czasu samolot
realizowat ruchy wilasne, praktycznie bez interwencji pilota
rejestrowana byfa odpowiedz samolotu na wymuszenie impulsowe.

Do analizy wybrano nastepujgce manewry:

wychylenie steru wysokosci ,,na siebie
- wychylenie lotek ,,w prawo”

- wychylenie steru kierunku ,,w prawo”

Okreslajgc w procesie rozwigzywania zagadnienia odwrotnego wiezy
kierowano sie nastepujaca reguta: dwa wiezy dotyczg ruchu podtuznego i
dwa wiezy dotyczg ruchu bocznego. Przyjeto, ze wiezami tymi sa.
predko$¢ lotu V oraz predkosci katowe P , Q i R mW toku obliczen
okazato sie, ze parametry te zapisywane byly z malg precyzjg (rzadkie
prébkowanie, niedokfadne wyzerowanie uktadow rejestrujgcych, mata
doktadno$¢ rejestracji). Z tego powodu konieczne byto dokonanie
modyfikacji wiezow. Polegato to przede wszystkim na ,przesunieciu
zera”. Dzieki temu mozliwe bylo odtworzenie ruchu samolotu w
dtuzszym przedziale czasu. Bez tego rodzaju modyfikacji poprawne
wyniki uzyskiwano jedynie dla krétkich, kilkusekundowych przedziatow
czasowych. Dokonane modyfikacje wiezéw widoczne sg na pokazanych
dalej rysunkach. Przyjeto tu nastepujgce oznaczenia, ,1” - wyniki
symulacji numerycznej, ,,2” - zapisy rejestratora.
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2.1. Wychylenie steru wysokosci ,,na siebie”

W chwili poczatkowej samolot leciat ustalonym lotem poziomym bez
Slizgu z predkoscig 440 km/h na wysokosci 3600m. Piiot energicznie
Sciggnat drazek sterowy ,na siebie”, a nastepnie odepchnat go w
potozenie poczatkowe. Wyniki obliczen porownane z zapisami z lotu
pokazano na rysunkach 1-12. Na rysunkach 1-4 pokazano przebiegi tych
parametrow lotu, ktdre byly wiezami w czasie symulacji. Uwzgledniono
~przesuniecie zera”, o ktorym wspomniano powyzej. Rysunek 5
pokazuje, ze zmiana kata natarcia samolotu a odtworzona zostata
wiernie. Na rysunku 6 wida¢ roznice pomiedzy zapisami z loty i
wynikami symulacji. Roznice te nie sg jednak zbyt duze i nie
przekraczajg 1°. Z zadowalajgcg doktadno$cig odtworzono przebiegi
przecigzenia i wysokosci lotu /rys.7, 8/. Na rysunku 9 pokazano zmiane
w czasie kata pochylenia samolotu, ktdry nie byt rejestrowany w czasie
lotu. Rysunki 10-12 pokazujg wychylenie powierzchni sterowych. Widac¢
z nich, ze wychylenie steru wysokosci wyznaczone zostatlo poprawnie.
Natomiast wychylenia lotek i steru kierunku roznig sie od
zarejestrowanych. Mozna jednak uzna¢, ze rdznice te nie majg
zasadniczego wptywu na charakter ruchu samolotu.

Rys. L Predko$¢ lotu (f) Rys.2. Predko$¢ katowa przechylania P(t)

Rys.3. Predko$¢ katowa pochylania O(t) Rys.4. Predko$¢ katowa odchylania R(t)
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f
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i
Rys.5. Kat natarcia a(t) Rys.6. Kat sli/.gu fi(t)

iw

Rys.7. Przeciazenie NX{t) Rvs.8. Wvsokos$¢ lotu H(t)

! H
wm*x --11° a - 4
S.
P
-10
-12 - -
tts]
Rys.9. Kat pochylenia kadluba &(t) Rys. 10. Wychylenie steru wysokosci Sn(t)
Rys. 11. Wychylenie lotek Si/t) Rys. 12. Wychylenie steru kierunku St/t)

2.2. Wychylenie lotek ,,w prawo”
Kolejnym manewrem, ktéry odtwarzano byt manewr polegajacy na

szybkim, chwilowym wychyleniu lotek w prawo. Stanem wyjSciowym
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byt tak, jak poprzednio lot poziomy z predkoscig 400 km/h. Wychylenie
lotek spowodowato powstanie duzej predkosci katowej przechylania
Irys. 14/. Dalsza reakcja samolotu polegata min. na oscylacjach predkosci
katowej odchylania /rys. 16/ i kata Slizgu /rys. 18/. W przypadku kata
Slizgu widoczne jest przesuniecie przebiegdw zarejestrowanych i
wyliczonych. Mogto to by¢ spowodowane niedoktadnym wyzerowaniem
uktadéw rejestrujacych. Rysunek 17 pokazuje, ze obliczony przebieg
kata natarcia jest podobny do zarejestrowanego w czasie lotu. Podobne
whnioski dotyczg przecigzenia i wysokosci lotu /rys. 19 i 20/. Wyznaczone
sygnaty sterujace /rys.22-24/ sg co do charakteru zbiezne z
zarejestrowanymi w czasie lotu. Wychylenie lotek /rys.2j/, ktére byto
~wymiarujagce” w analizowanym manewrze zostato odtworzone
poprawnie. Wychylenie steru wysokosci /rys.22/ réwniez jest zgodne co
do charakteru z zarejestrowanym. Natomiast w przebiegu wyliczonego
wychylenia steru Kkierunku /rys.24/ wida¢ liczne nieregularnosci i
skokowe zmiany. Jednak ich zakres, w poréwnaniu z wychyleniem lotek,
jest niewielki.

t™M
Rys. 13. Predkos¢ lotu V(1) Rys. 14. Predkos¢ katowa przechylania P(t)

Rys. 15. Predkos¢ katowa pochylania O(t)  Rys. 16. Predkos$¢ katowa odchylania R(t)
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Rys.21. Kat przechylenia kadtuba 0(t) Rys.22. Wychylenie steru wysokosci Sh(!)

tls]

Rys.23. Wychylenie lotek SL(t) Rys.24. Wychylenie steru kierunku S{t)

2.3. Wychylenie steru kierunku ,,w prawo”
Ostatnim z analizowanych manewréw byt manewr polegajacy na

szybkim, chwilowym wychyleniu steru kierunku. Przebiegi parametrow,
ktére byly wiezami pokazano na rysunkach 25-28. Przebiegi katow
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natarcia i Slizgu /rys.29, 30/ sg zgodne co do charakteru zmian. Z dobrg
dokfadnoscig wyznaczone zostato tez przeciazenie /rys.3 1. Natomiast w
przypadku wysokosci lotu /rys.32/ tak dobrej zgodnosci nie uzyskano.
Poczatkowo przebiegi sg podobne, zas w dalszej fazie ruchu rdéznig sie
dos¢ znacznie - w przypadku symulacji samolot rozpoczat wznoszenie.
Rysunki 34-36 pokazujg przebiegi wychylenia powierzchni sterowych.
Widac, ze wychylenie steru kierunku /rys.36/ ,wymiarujace” omawiany
manewr odtworzono do$¢ wiernie, cho¢ wida¢ tu rdznice w przedziale
czasu pomiedzy' pigta a dwudziesta sekundg. Natomiast pozostate
wychylenia sterow choC rdznig sie to jednak sg znacznie mniejsze od
wychylenia steru kierunku.

Rys.25. Predkos¢ lotu V() Rys.26. Predkos¢ katowa przechylania P(t)

Rys.27. Predko$¢ katowa pochylania O(tf)  Rys.28. Predkos$¢ katowa odchylania R(t)

Rys.29. Kat natarcia aft) Rys.30. Kat $lizgu /ift)
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Rys.32. Wysokos¢ lotu H(t
Rys.31. Przecigzenie N,(t) ys ysokosc lotu H(t)

Rys.34. Wychylenie st kosci 5nh(0
Rys.33. Kat przechylenia kadtuba &(t) ys ychylenie steru wysokosci Sh(

3[
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Rys.36. Wychylenie steru Ki ku &ft
Rys.35. Wychylenie lotek Si.(t) ys yehylenie steru kierunku &{f)

UWAGI KONCOWE . . tnech
Powyzej pokazano wyniki syntezy sterowan,a dla trzech

wybranych  manewrdw przestrzennych. Jest to P
zastosowania opracowanego oprogramowan,a dc od“’ ° zen*
sterowania obiektem rzeczywistym, " A A § ¢ i
jest to mozliwe, chociaz pojawiajg sie¢ roznego rodzaju tradno *
Podstawowym problemem jest wiasciwy dobor wiezow. Powm y
one byC dodatkowo okreslone z duzg doktadnoScig . czesto
orobkowane. Wazne jest, aby przyrzady rejestrujgce byty
wyzerowane. Jezeli warunki te nie sg speti,one to w otrzymanych
przebiegach sterowania ujawniajg sie nieciagtoscig O

tez ich rozmycie”. Wida¢ to na rysunku 24. Podobne y
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ujawnity sie tez w obliczanym przebiegu ciggu uktadu napedowego.
Ze wzgledu na to, ze w analizowanych manewrach zarejestrowane
obroty wirnika praktycznie nie zmieniaty sie przyjeto, ze ciag
pozostawat staty. Natomiast otrzymane przebiegi miaty charakter
pokazany na rys. 37. Wida¢ tu silne nieciggtosci, o ktdrych
wspomniano powyzej. Dokladniejsza analiza pokazuje jednak, ze
jezeli przebiegi te usredni sie w kolejnych przedziatach czasu /Srednia
ruchoma/ to otrzymuje sie praktycznie statg warto$C ciggu, co jest
zgodne z rzeczywistoscig. Przy matej doktadnosci danych
stanowigcych podstawe do symulacji odwrotnej moze by¢ to jeden ze
sposobdw analizy otrzymanych wynikow.

Osobnym zagadnieniem jest poprawnos¢ modelu
matematycznego. Powinien on wiernie opisywaC wszystkie cechy
opisywanego obiektu.

Powyzsze uwagi wskazuja, ze przedstawiona metoda rozwigzania
zagadnienia odwrotnego wymaga dalszych badan zaréwno
teoretycznych jak i aplikacyjnych.

20000 ]

15000 -----===mmmmmmmmme b—... ....... f
10000 T~ __nnwnurtijat —
il H Il /U
IfLj7 < psiSttIIN [tH
-HID(I U s 10 . ~HS____ 2)0
-10000 --L J --
t[s]
Rys.37 Ciag uktadu napedowego podczas
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Zaprezentowano nowe spojrzenie na znang juz do$¢ dobrze metode
estymacji przed modelowaniem. Przedstawiono te aspekty metody, ktore
utrudniajg dobre zrozumienie metody, a zatem nie sprzyjajg wiasciwemu
jej stosowaniu. Do szczeg6lnie waznych watkéw zaliczyliSmy
dwuetapowos¢ i nietypowos¢ podejscia.

1. Klopoty z identyfikacjg

Na temat identyfikacji istnieje obecnie ogromna liczba publikacji.
Obejmuje ona setki (jeSli nie tysigce) artykutdw poswieconych
zagadnieniom szczegdtowym, dziesiatki prac przegladowych i wiele
ksigzek (zob. np. [1 i 2]). Pierwsze pytanie jakie sie wiec samo narzuca
jest nastepujace: dlaczego ciggle pojawiajg sie nowe prace? A takze i
takie: co ma wnie$¢ praca niniejsza?
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Naszym zdaniem istniejgca literatura na temat identyfikacji nie daje
przejrzystej odpowiedzi co sie rozumie przez termin ,identyfikacja
uktadow dynamicznych”?. Czesto identyfikacja rozumiana jest jako
modelowanie, tzn. tworzenie modelu matematycznego ukiadu (lub
zjawiska) realnego na podstawie danych eksperymentalnych. Ale skoro
identyfikacja miataby by¢ tozsama z modelowaniem, to nie bytoby sensu
powotywanie dwoch roznych poje¢ o tym samym  zakresie
znaczeniowym. Dlatego proponujemy przez identyfikacje rozumie¢
modelowanie eksperymentalne, w wyniku ktérego otrzymujemy modele
opisowe, natomiast przez modelowanie - dziatanie na podstawie
podstawowych praw fizyki, ktore umozliwia otrzymanie modeli
przyczynowych (zob. [3]). Nalezy podkresli¢, ze oba typy modeli
zastugujg na miano ,,matematycznych”, jesli tylko przedstawiamy je w
jezyku matematyKki.

Ze wzgledu na charakter zainteresowan zawodowych, rozwazania
nasze ograniczymy do identyfikacji statkow powietrznych (skrotowo
bedziemy pisali 0 samolotach). Mamy wszakze nadzieje, ze uwagi nasze
moga byC pozyteczne takze w identyfikacji innych obiektow
dynamicznych.

Zagadnienie identyfikacji w mechanice lotu polega na dobraniu
modelu matematycznego samolotu w taki sposob, aby zapewniat on
najlepszg aproksymacje danych pomiarowych w sensie wybranego
wskaznika identyfikacji. Poniewaz w sformutowaniu zagadnienia
identyfikacji tkwi duza swoboda (co znajduje swoje odbicie w wielu
nieporozumieniach), wiec podajemy tutaj krotko najistotniejsze elementy
naszego rozumienia tego zagadnienia; nalezy do nich przede wszystkim
rodzaj identyfikacji: skrzynka ,,czarna” czy ,szara”?

Kiedy w publikacjach pisze sie ogolnikowo o identyfikacji
parametrow samolotu, ma sie na mysli wyznaczanie ,,sit i momentow sit
aerodynamicznych” (od tego miejsca to niezreczne, bo przydtugie
wyrazenie zastepujemy zwrotem ,,0bcigzenia aerodynamiczne”) na ogot
wyrazanych za pomocg odpowiednich wspotczynnikow i ich
pochodnych. Zaklada sie wolwczas, ze obcigzenia pochodzace od
grawitacji i napedu sg znane, natomiast obcigzenia aerodynamiczne sg
identyfikowane na podstawie zarejestrowanych sygnatéw cyfrowych
ruchu samolotu, zaburzonych czynnikami losowymi. Mamy zatem do
czynienia z skrzynkg ,szarg”. Przy zatozeniu, ze charakterystyki
aerodynamiczne sg nieznanymi wielomianami zmiennych stanu,
sterowania 1 liczby Macha, identyfikacji podlegajg postacie tych
wielomiandéw oraz wystepujace w nich wspotczynniki. Czasami jednak
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niezbedne jest przeprowadzenie identyfikacji parametrow, przy zatozeniu
ze obcigzenia od napedu sg nieznane. W tym przypadku mamy do
czynienia z ,,czarng” skrzynka.

Na gruncie techniki lotniczej ideatem bytoby, gdyby mozna byto
opisa¢ obcigzenia aerodynamiczne w petnym zakresie parametrow lotu
za pomocg funkcji analitycznych  (np.  wspomnianych  wyzej
wielomianow) wspolnych dla wszystkich typoéw samolotow. Na razie
jeszcze nikomu sie to nie udato. Zaletg podejscia pt. modelowanie po
estymacji (zob. tytut niniejszej pracy) jest takze to, ze w ogdle pozwala
na rozwazanie tego rodzaju mozliwosci.

2. Istota podejscia

W metodzie estymacji przed modelowaniem najpierw przeprowadza
sie estymacje, przy ktorej stosuje sie roéwnania stanu i wyjscia oraz
charakterystyki statystyczne pomiardw i zakiocen. Wyniki wykorzystuje
sie nastepnie do budowy modelu obcigzen aerodynamicznych w
przestrzeni stanow. To wiasnie uzasadnia nazwanie tego etapu mianem
modelowania. Tak wiec termin uzyty w tytule nie oznacza wcale braku
jakiegokolwiek modelu na poczatku identyfikacji, lecz sytuacje, w
pewnym sensie komfortowg - brak koniecznosci posiadania wzoréw do
wyznaczenia obcigzen aerodynamicznych. Sytuacje takg stwarza wiasnie
metoda estymacji przed modelowaniem.

Metoda ta jest jedna z najciekawszych metod badawczych
wspotczesnej techniki  lotniczej, wykorzystywang do identyfikacji
parametrow samolotu. Dwie zasadnicze cechy wyrdzniajace jg sposrod
innych metod, to dwuetapowo$¢ i nietypowosé. Hasta te zostang
rozwiniete w dalszej czesci pracy. W tym miejscu jedynie warto
podkresli¢, iz metody standardowe wychodzg od ,,gotowego” modelu
analitycznego. Oznacza to, ze struktura modelu jest przyjeta a priori i nie
ulega zmianie podczas catego procesu identyfikacji. W przypadku
niepowodzenia proces nalezy powtorzy¢ od poczatku dla nowego
modelu.

Aby skutecznie stosowa¢ metode estymacji przed modelowaniem
nalezy wpierw odpowiedzie¢ sobie na tzw. proste pytania, ktore sie
pojawiajg zarbwno na samym poczatku, jak i podczas realizacji
identyfikacji. Oto one (cudzystowem zaznaczono wyrazenia pochodzace
m. in. z naszych prac, np. [4, 5]):

1) jak sie przeprowadza estymacje i na czym polega ,,pomysine zrealizowanie
estymacji”’?



182 PTMTS

2) dlaczego wyznacza sie ,,wspotczynniki rozwiniecia sit i momentéw sit
aerodynamicznych”?

3) naczym polega ,,manipulowanie wzorami na etapie modelowania”?

4) Kiedy uzyskuje sie (i jak sie ocenia) ,lepsze odzwierciedlenie
rzeczywistosci”?

5) kiedy wchodzg na scene zaklocenia losowe, ktérych nie uwzglednia sie
przeciez w klasycznej mechanice lotu (np. [6])?

6) do czego stuzy regresja liniowa?

7) co tojest test F?

3. Dwuetapowos$¢ podejscia

Dwuetapowo$¢ nie oznacza tu jakiegokolwiek formalnego podziatu
czynnosci na dwie grupy, co w sposob arbitralny zawsze mozna uczynic.
Polega ona na wyodrebnieniu w sposob naturalny dwdch niezaleznych
zagadnien: estymacji obcigzen aerodynamicznych oraz wyznaczania
wspotczynnikow rozwiniecia tychze. Poprzez termin rozwiniecie nalezy
rozumie¢ standardowg posta¢ wzorOw na obcigzenia aerodynamiczne,
znang z mechaniki lotu. Takie wiasnie wyodrebnienie pozwolito na
okre$lenie uprzednio drugiego zagadnienia terminem modelowanie po
estymacji. Jak wynika z powyzszych sformutowan do zrealizowania
etapu pierwszego nie jest potrzebny model obcigzen aerodynamicznych
w tym rozumieniu jakie jest stosowane w mechanice lotu. To znaczy, ze
na tym etapie nie interesuje nas, czy ijak te obcigzenia zalezg od innych
wielkosci fizycznych np. od kata natarcia lub liczby Macha. Efektem
wykonania pierwszego etapu majag by¢ jedynie przyblizone wartosci
obcigzen aerodynamicznych w mozliwie szerokim zakresie zmiennosci
innych wielkos$ci charakterystycznych.

Wzory znane z mechaniki lotu wykorzystuje sie dopiero na etapie
drugim. To uzasadnia uzycie na okreSlenie tego etapu terminu
modelowanie. Teraz bowiem dopiero przesadza sie o postaci tych
wzoréw oraz zaleznosSci obcigzen aerodynamicznych od innych wielkosci
fizycznych. Do wyznaczania wspotczynnikow wystepujacych w tych
wzorach stuzy regresja liniowa (np. [7]). Postepowanie na tym etapie
wydaje sie wiec by¢ pod tym wzgledem typowym dla zagadnienia
identyfikacji.

4. Nietypowos¢ podejscia

Termin nietypowosC odnosi sie do obu wymienionych etapow. W
pierwszym przejawia sie w tym, ze obcigzenia aerodynamiczne,
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traktowane zwykle jako prawe strony rownan ruchu, wystepujg tym
razem jako zmienne stanu. Jest to mozliwe po przyjeciu, iz zachowanie
sie tych wielkosci jest opisywane przez réwnania rozniczkowe.
Dodatkowo zaktada sie, iz sg to rownania losowe. Sg to zabiegi
umozliwiajgce zastosowanie klasycznych metod estymacji, takich jak
filtracja kalmanowska (np. [8]). Natomiast na drugim etapie nietypowym
jest to, iz przyjecie a priori postaci wzor6w na obcigzenia
aerodynamiczne nie jest ostateczne - dopuszcza si¢ manipulowanie nimi
w celu uzyskania lepszego odzwierciedlenia rzeczywistosci. Omawiana
metoda bowiem pozwala takze na zweryfikowanie, ktore ze
wspotczynnikow, wystepujagcych w tych wzorach sg istotne, a ktdre nie.
Narzedziem tej weryfikacji jest test F (Fishera - Snedocora; zob. [9]).
Powyzszy sposob postepowania umozliwiony jest dzieki zastosowaniu
postaci wielomianowej wzoréw, o ktérych mowa. Taka posta¢ ma stuzy¢
wiasnie stworzeniu szansy na zbudowanie skutecznego narzedzia
modelowania aerodynamiki samolotu poprzez to, iz wykorzystywana jest
dopiero na drugim etapie. Jest to jednocze$nie zrddio elastycznosci
omawianej metody identyfikacji w porOwnaniu z metodami
standardowymi(por. np. [10]).

5. Mozliwe niespodzianki

Jednym z najbardziej atrakcyjnych, mozliwych do pomyslenia
wynikéw zastosowania modelowania po estymacji w identyfikacji
parametrow samolotu bytoby uzyskanie niezgodnosci modeli uzyskanych
tag metodg z dotychczasowymi modelami mechaniki lotu. Zastosowanie
petnej wersji metody nie pozwala bowiem przewidzie¢ z gory, ktére
sktadniki wielomianu pozostang we wzorze wynikowym. Datoby to
mozliwo$¢ poprawienia stosowanych wzoréw lub nawet uzyskania
bardziej uniwersalnych rezultatow. Takim rezultatem byloby np.
uzyskanie jednego wzoru na site nosng w catym przedziale
interesujacych katoéw natarcia.

Mozliwy jest rowniez wynik negatywny, polegajacy na tym niestety,
ze nie uda sie uzyska¢ wynikow bardziej uniwersalnych, opisujacych
aerodynamike samolotu w szerszych niz dotychczas przedziatach
zmiennos$ci innych wielkosci fizycznych. Nie przekre$litoby to jednak
modelowania po estymacji jako efektywnej metody identyfikacji.

Weryfikacja modelu jest bardzo waznym etapem identyfikacji; polega
ona na ustaleniu czy model otrzymany w wyniku identyfikacji moze by¢
(lub nie) zaakceptowany jako poprawny opis zachowania sie obiektu.



184 PTMTS

Jest to trudne zagadnienie i dlatego ograniczymy sie tutaj tylko do
zasygnalizowania, ze zastosowanie testow statystycznych do biedu
predykcji stanowi lepsze kryterium, niz ogoélnikowe wskazowki
jakosciowe czy nawet zdrowy rozsadek.

Jak do tej pory, metoda estymacji przed modelowaniem znana jest
tylko w kregu mechanikow lotu i to wcale niepowszechnie. Tymczasem
identyfikacja obejmuje coraz szersze obszary dziatalnosci ludzkiej, np.
badania nad ukfadami biologicznymi (np. systemami nerwowo-
miesniowymi, takimi jak uktad sterowania lotem owadow i ptakow). Dla
takich ukfadow nie znamy jeszcze modeli matematycznych i jedynie
identyfikacja moze dostarczy¢ modelu opisowego (w znaczeniu podanym
w p. 1). Jest rzeczg bardzo ciekawg co tez daloby zastosowanie
omawianej-metody na tym polu?
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W pracy skoncentrowano sie na przedstawieniu modelu dynamiki ruchu
powierzchni sterowych matego samolotu. Pokazano na przyktadzie
dostepnych publikacji rézne rozwigzania poruszanego zagadnienia.
Rozwazania przeprowadzono na przyktadzie poprawnie dziatajgcego
steru wysokosci i kierunku. Przedstawiono wzajemne wspotdziatanie
modelu dynamiki steréow w ukfadzie automatycznego sterowania.

1. Wstep

W procesie badan modelowych i symulacyjnych sterowanego obiektu
typu samolot uwzgledniane jest funkcjonowanie wielu jego odrebnych
elementow takich jak ukfad napedowy, powierzchnie sterowe,
podwozie, uktad wykonawczy, poktadowe przyrzady pomiarowe itp. W
trakcie tworzenia modelu dynamiki ruchu powierzchni sterowych nalezy
uwzgledni¢ specyfike oddziatywan w zalezno$ci od zjawisk
wystepujacych podczas lotu samolotu. Analiza reakcji powierzchni
sterowych na sygnaly sterujgce Swiadczy o istnieniu sytuacji, w ktérych
dynamika ukfadu sterowania oddziatuje w sposob istotny na zachowanie
sie sterowanego obiektu.
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W pracy [10] opisano model dynamiki ruchu swobodnych
powierzchni sterowych. Rzeczywista sytuacja, jakiej odpowiadajg stery
bez natozonych wiezéw moze mie¢ miejsce, gdy np. nastgpi awaria steru
w postaci oderwania sie elementu bezpos$rednio przekazujgcego ruch do
powierzchni sterowej. Tak moze sie rowniez dzia¢ w sytuacji puszczenia
przez pilota sterownic. W sposéb odmienny przedstawia sie kwestia
modelu dynamiki ruchu powierzchni sterowych podczas aktywnego
sterowania (zaréwno recznego jak i automatycznego) wykorzystujgcego
jako naped elektryczne serwomechanizmy. W tym wypadku odmiennie
ksztattujag sie sity zewnetrzne oddziatywujgce na rozpatrywane
powierzchnie.

2. Wybrane przykiady publikowanych rozwigzan

Ogolnie rzecz ujmujagc w dostepnych publikacjach zauwazy¢ mozna
dwa sposoby ujecia omawianego tematu. Pozycje literaturowe [2,10]
rozpatrujg do$¢ szczegdtowo dynamike ruchu powierzchni sterowych, ale
w konfiguracji z puszczonymi sterami. "W pracach [3,5,12,13,14]
poruszono kwestie dynamiki sterow bioracych udziat w procesie
aktywnego sterowania w spos6b wysoce uproszczony zaréwno pod
wzgledem samej dynamiki jak i sposobu sterowania.

W przewazajacej wiekszosci dostepnych publikacji spotykane sg
uproszczone modele w postaci czionu inercyjnego o réznych
wspotczynnikach wzmocnienia i statych czasowych. Modele te czesto w
sposéb niejawny reprezentujg dynamike ruchu powierzchni sterowych.
Stad identyfikacja takiego modelu (okre$lenie statej czasowej i
wspotczynnika wzmocnienia) wymaga badan eksperymentalnych. Ponizej

Rys. 1 Przykiad literaturowy wspotpracy modelu ze sterowaniem



ML-1X 2000 187

przedstawiono typowe przykfady omawianych modeli wykorzystywanych
do roznych typow samolotow.

Pokazana struktura sterowania rys. 1 stanowi typowy przykiad
zaczerpniety z publikacji [5] dedykowany dla lekkiego pilotowanego
samolotu. Model dynamiki sterowania w kanale pochylania zostat
sprowadzony do postaci cztonu inercyjnego:

Kx 10
5+K-, = 5+10 (1)

Pomiar predkosci katowej pochylania O zamodelowany byt jako czton
proporcjonalny o wspotczynniku wzmocnienia Kg=0A. Uwzgledniono
tam jedynie uchyb od predkosci katowej pochylania mnozony przez
wspotczynnik wzmocnienia «k 4 uzyskujagc w ten sposob zaleznos¢
opisujaca prawo sterowania:

Sh +K2Sh =(KgO +Q:)KK,. 2

Dla matego samolotu bezpilotowego w pracy [14] ukiad sterowania
tzn. naped sterowania jak i ruch powierzchni stery wysokosci opisano
cztonem inercyjnym:

- 20 3)
SHK,  $+20

3. Zatozenia modelu fizycznego

Przy tworzeniu modelu dynamiki steréw zatozenia modelu fizycznego
potraktowano jako kwestie fundamentalng. Przyjete zatozenia (na
przyktadzie powierzchni steru wysokosci i kierunku) sformutowano w
nastepujgcych punktach:

> Powierzchnie sterowe traktowane sg jako cialo sztywne
posiadajgce swojg mase i wykonuje one ruch obrotowy wzgledem
kadtuba samolotu wokdt whasnej osi.

> Na dynamike ruchu powierzchni sterowych wptywa bezposrednio
ruch samolotu.

> Uwzgledniono nie wywazenie powierzchni sterowych pochodzgce
od przesuniecia Srodka ciezkosci steru xhs, *vs wzgledem jego osi
obrotu.
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Na powierzchnie sterowe dziatajg momenty sit czynnych
pochodzace od napedu sterujgcego (serwomechanizmu) MHs M/s-

Ruch powierzchni sterowych wzgledem powietrza powoduje
powstanie momentow zawiasowych (v nz ~ v. ) oddziatywujace
na te elementy.

Samohamowno$¢  zespotu  napedowego  sterébw  powoduje
powstawanie reakcji hamujacej w formie momentow sit: MHr,
M\r.

Katy wzniosu i skosu dla steru wysokosci i kata zaklinowania
statecznika poziomego oraz skosu dla steru kierunku przyjmuje sie
réwne zero.

Serwomechanizm i uklady przekazujgce ruch do powierzchni
sterowych traktowane sgjako niewazkie.

Pomija sie wptyw sity tarcia i luzow w uktadach napedu
sterowania i zamocowania powierzchni sterowych.

Nie uwzglednia sie odksztatcen sprezystych uktadéw napedu
sterowania i zamocowania powierzchni sterowych.

W uzupetnieniu nalezy doda¢, ze zachowujg aktualno$¢ typowe

zatozenia odnoszace sie do modelu samolotu, to znaczy miedzy innymi
przyjmowane w takich przypadkach uktady wspotrzednych, traktowanie
samolotu jako bryly sztywnej, charakter sit zewnetrznych itp.

4. Model Matematyczny

4.1, Sity bezwhadnosci steru wysokosci i Kierunku

Na szkicowym rys.2 przedstawiono pogladowo ster wysokosSci

obracany o kat SH pod wplywem momentu sterujgcego MHs
przekazywanego od elektrycznego serwomechanizmu poprzez pokazane
elementy. Automatyczne sterowanie o strukturze podanej w dalszej
czesci realizowane jest w poktadowym komputerze.

Model dynamiki sterow wyprowadzono korzystajac z formalizmu

Boltzmanna-Hamela. [15] Uzyskano nastepujgce rownania opisujgce
dynamike steru wysokosci oraz steru kierunku.

MHM -JhCh +SHU -S h2W +J HQ +SH3PR +SHAP A
+SHQ2 +SHsR2



ML-IX 2000 189

gdzie Qh stanowi sume: momentéw sterujgcego, hamujacego,

zawiasowego i od sity ciezkosci,

oraz przyktadowo kilka pierwszych masowych wyrazow posiada
forme:

JH=JHD nmHH Ar~ mHXHESSH (5)
sH2=nmHECY JH —jHQ + mMHX-BHsH Q)

W podobny sposob uzyskuje sie rownanie dla steru kierunku:

Mmi =J,,ISy-S I/lU +Sv2V-J,.2P - JinQ +SVAR )

4.2. Sity zewnetrzne steru wysokosci

W modelu pominieto bezwtadno$¢ ukladow napedzajgcych stery,
ograniczajac sie jedynie do uwzglednienia ich podstawowych funkcji
polegajacych na generowaniu momentu sterujgcego i  momentu
hamujgcego. Zatozono, ze oba te momenty sg wytwarzane w sposéb
skokowy oraz bez histerezy i opoznien.
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Catkowity moment sit czynnych dziatajgcy na ster wysokosSci opisuje
zaleznos¢:

Qm =Mw +mu cos(JH+0) cosO +M HS+ M m , (8)

Rozwazane s dwie podstawowe sytuacje pierwsza, gdy
serwomechanizm jest wigczony i druga, gdy jest wytaczony. Wielkos¢ i
kierunek dziatania momentu sity reakcji dla przypadku wigczonego
serwomechanizmu jest uzalezniona od wielkosci i kierunku sumy
momentu zawiasowego, ciezkosci i momentu sit biernych. Moment sity
hamujacej reakcji od uktadu napedu powierzchni steru wysokosci Mm
wyliczany jest wedtug ponizszego sposobu:

¢ serwomechanizm jest wigczony w celu zmiany katowego potozenia
steru wysokosci MHs* 0

S gdy nmoment pochodzacy od ukadu nepedzagoego Mks
powierzchnie steru Wysokosd ma ten sam kierunek oo suma
NoMentow  zawiasonwego Muz, beanadnosa Mhmi | dezkoda
czyflijesli:

sign(MHS) =sign(MH. + M hm, + M Hj) 9
to moment reakcji hamujacej przyjmie wartosc:
Mm =—Mhz + M HX+ M Hy) (10)

S gdy moment napedu steru wysokosci Mus ma przeciwny Kierunek
do wspomnianej sumy to znaczy:

sign(M rs) "msign(M HZ + M im{+ M Hy) (11)

i jesli wartos¢ bezwzgledna momentu napedu jest mniejsza od tej
sumy a wiec:

IAHS|< IAHZ+ Mhm 1+ M w1 (~2)

to moment reakcji przyjmie wartosc:
M hr = H+MHV + M hz) (1)

W przeciwnym razie:
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m ks\>\m Iz + M HM +M H (14)

to moment reakcji przyjmie wartos¢: MHR=0

serwomechanizm jest wyfaczony czyli moment od napedu jest Alhs
= 0 - polozenie powierzchni sterowej powinno pozostac
niezmienione lub w przypadku gdy nastgpi maksymalne wychylenie
steru wysokosci w dot lub w gore czyli

(8H - SHin lub 8H - SHmXY (15)
to moment reakcji przyjmie wartoSc:
MH =~(MH |+ MH +M Hy), (16)

Moment zawiasowy steru wysokosci wyliczany jest wedtug zaleznosci:

M zho’ M zh” M zh>M zh»M zh »wyliczane sg zgodnie z [4]

4.3. Sity zewnetrzne steru kierunku
Catkowity moment sit czynnych dziatajgcy na ster kierunku opisuje
zaleznosc:
Qsv ~ M \VZ+ mvgXys c°s(8v+ 0)sino «+ M+ MR, (18)

Moment sity jako hamujacej reakcji uktadu napedu powierzchni steru
kierunku Mwvr wyliczany jest jak poprzednio dla podanych nizej sytuacji:

¢ serwomechanizm jest wigczony w celu zmiany katowego potozenia
steru kierunku

S gdy moment od uktadu napedzajgcego Mys ma ten sam kierunek
CO ponizsza suma:

sign(Mra) =sign(Mn + Mmx + M W) (19)

to Mwr —{Mn +Mwx +M\Y) (20)
V' w przeciwnym razie jesli:
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sign(Myg) * sign(Mn + MM + M \g)

ijesli:[Mra| <\Mn +MmA+M\g
to:M\R=-(Mw +Mwvm +Mvz+M\)
agdy +Mmx +M W\
to:Mra=0

(21)
(22)
(23)
(24)
(25)

Rys. 3 Struktura automatycznego sterowania z uwzglednieniem modelu

dynamiki powierzchni sterowych

¢ serwomechanizm jest wylgczony czyli moment od napedu jest

Mys =0 czyli:
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(Sy —S\im Iub 5V ~ 8 Vi) 26)

to:Mm =-(Mys +M M. + M\, (20
Moment zawiasowy steru kierunku wyliczany jest wediug zaleznosai:

Mzv =Mzvo+MpvP +M RR +K“Vav +M%SV+M%SV (2
gdzie: wymiarowe wspdlczynniki momentu zaniasonego
Mezvo: M, M % M4 -M% , Wyliczane sazgodnie z [4]

5. Miejsce modelu dynamiki powierzchni sterowych w
strukturze sterowania

Rysunek 3 przedstania propozyge niniglszego  gpraconania
dotyczacg strukiury steronania jak | uczestniczapego w tym procesie
modelu sanmolotu i sterdw. W sposdh symbaliczrny zaznaczono wzajenme
relage pomiedzy dynamikg sanoloiu i powierzchniam  sterowym.
Najkrocg) ujmujac program ruchu [1] stanowi zbidr wyidealizowanych
sterona i zadanych zmiennych stanu poawelajacych zapewnic lot
wzdiz zedang trajektorii. Aby obiekt mogt pouszaC¢ se w
niekorzystnych warunkach wpronedzono system stabilizacji Sidadajacy
Se z pokazanych cZondw. Najistatnigjszym elementem sg tu prana
steronania, z ktdrych jedno pokazano ponize).

W roznezaniach model sevomechanizmu gaisano za pomocg, czionu
inercyjnego o postad;

1

= o @)
gdze stala czasowa T 1 oraz wspdiczynnik wzmocnienia K? - nogg by
wstepnie oszaconaene na podstawie danych katalogowych wylranego
sevomechenznl. Przyjmujac zgodnie z [9] restgouace  prawo
steronania w kandle pochylania

K*(®-®:)+Kg{Q-0:)+K&{W-W:)+Kk {xx- xu)
+K?(zl-zis)+Kij(13-Ug),
araz dodatkono unzglednigjac wartasC wychylenia steru wysokosa SHD

w dSane ustdoym orzymany pana steronania |1 ukdadu
wykonawczego:



194 PTMTS

THSH+k?sh=k"(©-©,)+ (2- Q'Y+K (w-w:)+

(31)
+1Cf(x, -x,,) +"5(z, - zX)+K"(U -U,) +SHQ,
6. Wyniki symulacji
R
2000 4000 6000 8000 10000 12000 14000 16000

x,[m]

Xy 4

Rys. 4 Trajektoria zaprogramowana i uzyskana z symulacji

Jako ilustracje jednej z wielu przeprowadzonych symulacji ruchu matego
samolotu uwzgledniajgcego dynamike powierzchni sterowych moze
postuzyC przebieg pokazanej na rys,4 trajektorii zaznaczonej linig ciggla.
Trajektorie postulowang zaznaczono linig przerywang - widzimy
stosunkowo doktadne odtworzenie zadanego ksztattu jak rowniez
zachowanie potozenia w okreSlonym czasie (rys.4). W tej samej
konwencji symbolicznej kolejne wykresy przedstawiajg usytuowanie
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tjsck) ilsek)

e katone obiektu w przestrzeni s

6v (dcg)

t (sck]

Rys. 5 Przebieg zmian katdéw: potozenia przestrzennego samolotu i
powierzchni sterowych
to katy przechylenia i odchylenia (rys.5). Na rys. 5 przedstawiono
przebieg steronania programonego linia przenywang araz Wychylenie
powierzchni steru Wysokosd | kierunku linia dagla, VWyraznie widaC
szezegdine na przyldadzie steru kierunku  znaczny wplyw uidadu
stahilizujgcego nawychylenie powerzchni sterong).
7. Zakonczenie
W opardu o przedstawiony meterial mozna stwierdzc, ze:

1 dynamke sterdw traktowanych jako podsystem wigkszeg) calosa
nalezy modelonaC waz z dynamikg samolotul | przyjeta strukiurg
steronania.

2 W przysdosc ndezy uwzglednic modd pomiaru zmiennych
okresigiacych stan lotu,

3 Dobdr parametrdw ukdadu npedu powierzchni sterowych z
punkiu widzenia realizagji zadania zostat wykonany prawicilono,
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poniewaz samolot zrealizowat zaplanowang trajektorie lotu w
przewidzianym czasie i na catej jej dtugosci utrzymywat zadane
katowe przestrzenne usytuowanie i przewidziang predkosc.
WSsrdd nasuwajgcych sie wnioskow praktycznych mozna wymienic
wykorzystanie opisanego modelu w:
¢ Procesie projektowania uktadu wykonawczego dla
samolotu,
¢ Tworzenia algorytmow automatycznego sterowania,
¢ Planowania trajektorii lotu.

Praca zostata wykonana w ramach projektu badawczego KBN nr 9 T12C
06017.
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Projektowanie samolotu z reguty nie obejmuje gtéwnych skladnikow
zespotlu napedowego: silnika i $migla. Sg one dobierane z typdéw
dostepnych na rynku (czasem z niewielkimi modyfikacjami). Nie oznacza
to, ze silnik i $migto nie stanowig o postaci konstrukcji samolotu i moga
by¢ traktowane jako elementy ,,zewnetrzne” projektu. W pracy oméwione
zostang warunki pracy i wspotpracy ptatowca, silnika i $migla, oraz
uwarunkowania ogolne wynikajace z wielozadaniowego charakteru pracy
zespotu napedowego.

Dobdr zespotu napedowego samolotu jest zagadnieniem ztozonym
zuwagi na uwiktane zwigzki miedzy charakterystykami masowymi,
aerodynamicznymi, charakterystykami silnika i Smigta, a takze z uwagi
na konieczno$¢ spetnienia szeregu wymagan dotyczacych wiasciwosci
samolotu i zespotu napedowego. Wspomniane wspotzaleznosci powinny
by¢ uwzgledniane na etapie projektowania samolotu, rzutujg bowiem
W znacznej mierze na posta¢ konstrukcyjng samolotu ijego wiasciwosci.

1. Ogélna posta¢ zadania projektowania

W ogdlnym zadaniu projektowania samolot charakteryzuje wektor
zmiennych decyzyjnych x opisujacy (dla wiaSciwego stopnia upro-
szczenia) jednoznacznie charakterystyki samolotu. Parametry ptatowca
i zespotu napedowego powinny naleze¢ do dopuszczalnego zbioru X,
gwarantujgcego fizyczng realizowalno$¢ samolotu i spetnienie ograni-
czen naktadanych na konstrukcje ijej wiasciwosci. Procedura wyboru
parametrow samolotu powinna umozliwia¢ minimalizacje (maksymali-
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zacie) pewnej funkcji lub funkcjonatu stanowiacego miare jakosci roz-
wigzania. W ogolnym przypadku posta¢ takiego kryterium jest nastepu-
jaca :

F= opt F(fAx,xy,y,uy{t)),...Jn(x,xy,y,uy{t))) (1)

xeX

Poza wspg/anﬁilénym juz wektorem zmiennych x w opisie”zadama
projektowego wystepuja czastkowe funkcje kryterialne f, i-1, n,
zbiory zadan realizowanych przez samolot yeY, parametry kompletacji
xyeAx(y) wiasciwe dla realizowanych zadan, oraz sterowania uy{i)&U(y)
zapewniajgce wiasciwag realizacje zadan lotnych.

Rys. 1 Typowe zadanie lotne samolotu transportowego

Pojedyncze zadanie lotne opisuje wektor yt przyjmujacy w ogolnym
przypadku nastepujacg postac

YAPjCii...£xcoomEn) m ... a*=i...(2)
gdzie

/jj -liczba parametrow charakteryzujgcych /-te zadanie,
Q -j~ty parametr /-tego zadania.

Uzupetnieniem opisu zadania sg rownania trajektorii lotu zadane
rownaniami ruchu
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z(tk)eZk(x),

Rozwigzujac zadanie (1) wzgledem zmiennych decyzyjnych otrzymu-
jemy definicje samolotu najlepszego w sensie przyjetych kryteriow
i ograniczen.

Opis zadania wyboru parametréw samolotu w postaci (1) ma dwie
istotne cechy: uwzglednia wielokryterialno$¢ oceny efektywnos$ci oraz
wielozadaniowos$¢ kryjaca sie w zréznicowanym zbiorze zadan. Druga z
tych cech ma szczegblne znaczenie dla wiaSciwego doboru zespotu
napedowego, pozwala bowiem uwzgledniaC znaczne zréznicowanie
warunkow jego pracy.

2. Opis zespotu napedowego

Wektor zmiennych je moze mie¢ rézng strukture w zaleznosci od
matematycznego modelu samolotu przyjetego w projektowaniu ([5], [6],
[7]). Mozemy go umownie podzieli¢ na dwie skfadowe x(xp,xz) by
jawnie wyrozni¢ czeS¢ dotyczacg platowca oraz zespotu napedowego
(nie oznacza to oczywiscie dekompozycji zadania (1)) Gtdwne parametry
zespotu napedowego niezbedne do zdefiniowania samolotu to:

- rodzaj (ttokowy, turbosmigtowy),

- ilos¢ silnikow,

- moc silnika,

- obroty watu Smigta,

- typ Smigta (rodzina),

- rodzaj regulacji $migta (state, constant speed, (B-control),
- liczba topat,

- Srednica.

Fakt, ze niektore z parametrow przyjmujg wartosci dyskretne utrudnia
w istotny sposob rozwigzanie zadania (1). Cze$¢ zmiennych (rodzaj silni-
ka, ilos¢ silnikow, typ Smigta i rodzaj regulacji) mozna potraktowac jako
parametry modelu obliczeniowego, godzac sie na rozwigzywanie kilku
»zadan rownolegtych”, liczbe topat traktowac jednak musimy jako
zmienng dyskretna.
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Rys. 2. Ograniczenia geometryczne

Dopuszczlny poziom hasasu [dB(A)J
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masa startowa ['kAj

Rys. 3.Dopuszczalny poziom hatasu

() silnik thokowy \(/b) silnik turbinowy

Rys. 4. Obszar wspdtpracy
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Obszar rozwigzan dopuszczalnych okreslajg ograniczenia dotyczace
catego samolotu, w tym réwniez specyficzne dla zespotu napedowego
np. ograniczenia:

- geometryczne wynikajgce z wymogow bezpieczenstwa zilustrowane
(5. 2 (@), o .
- minimalnego (pozytywnego) przeswitu Smigta w ruchu na ziemi

narzucanych przez przepisy budowy samolotow (rys. 2 (b)).

- ekologiczne dotyczace emisji hatasu (rys.3), praktycznie limitujace
predkos¢ koncowki Smigta do M j <0.75,

- wynikajace z wiasciwosci silnika, np. ograniczenie rozkrecania sie
silnika (rys.4).

i inne.

Udziat zespotu napedowego w ocenie efektywnosci samolotu zaleze¢
bedzie od postaci operatora opt (...) w (1). Moze to by¢ ocena posrednia,
w ktorej cechy zespotu napedowego wystepowacé bedg wytgcznie w po-
staci uwiktanej w kryteriach dotyczacych samolotu (najczestszy przypa-
dek) badz tez w zestawie kryteridw znajda sie kryteria ,,czysto” silniko-
we. W praktyce wyrdznienie takich czystych kryteriow silnikowych mnie
jest mozliwe, charakterystyki silnika wptywajg bowiem bezposrednio lub
posrednio na niemal wszystkie cechy uzytkowe samolotu.

Rys. 5. Charakterystyki obrotowe silnikow



2. Wspétpraca zespotu smigto-silnikowego

Zagadnienia zwigzane z doborem $migta traktowane sg w literaturze
bardzo powierzchownie. Z reguty dobor Smigta warunkowany jest
punktem obliczeniowym” dla ktérego dobierane jest Smigto o maksy-
malnej sprawnosci, za$ inne charakterystyki sg konsekwencjg dokona-
neggwyboru. L ; ;
la Zilustrowania wieloéci mozliwych stanéw pracy zespotu smiglo-
silnikowego przyjrzyjmy sie blizej warunkom ustalonej wspdtpracy
Smigta i silnika. Oczywisty warunek ustalonej wspotpracy ma postac
rownosci mocy

Nen= Ng w

Rys. 6. Warunki wspotpracy smigta i silnika



ML-1X 2000 205

Wymiarowa posta¢ (5) jest mato przydatna z uwagi na niemozliwosc¢
skorzystania z typowych charakterystyk $migta i silnika. Jesli te sama
zalezno$¢ przedstawimy w formie

pnDHC ?=pn3ID5C? (6)

to okaze sie, ze przetwarzajac charakterystyke silnika do postaci ,,formal-
nie” bezwymiarowej dostajemy mozliwos¢ tatwej analizy mozliwych sta-
now pracy zespotu. Graficzng postaC warunkow wspotpracy pokazuje
rys. 6. Pozwala on przeanalizowa¢ prace Smigta statego, oraz Smigiet wy-
posazonych w automatyke typu constant speed i *-control.

Smigto state ,,wymusza” okreslony stan pracy silnika przy zadanym
otwarciu przepustnicy. Wybor Smigta o zbyt matym kacie nastawienia
pozwoli wykorzysta¢ duza moc w warunkach startowych, jednak przy
wiekszych predkosciach bedzie ono miato tendencjg do samoczynnego
rozkrecania sie. Z kolei Smigto o duzym kacie nastawienia umozliwi wy-
korzystanie petnej mocy w warunkach przelotowych, zdtawi jednak
silnik przy matych predkosciach ograniczajagc mozliwosci uzyskania
dobrych charakterystyk startowych.

Smigto typu constant speed pracujgce przy statej nastawie ma
mozliwos$¢ pracy w bardzo duzym zakresie predkosci przy CP=const.
Regulacja odbywa sie przez zmiane obcigzenia silnika wymuszanego
poprzez zmiane kata nastawienia topat Smigta. Pozadany zakres zmian
sprawnosci moze by¢ ustalany poprzez dobor wiasciwej Srednicy smigta
oraz zakres katow nastawienia. Zakres zmian kata nastawienia $migta
jest ograniczony. W zwigzku z tym dla posuwow ponizej minimalnego i
powyzej maksymalnego kata nastawienia sSmigto pracowaé bedzie jak
odpowiednie $migto state.

Smigto ~-control przy zadanej nastawie pracuje przy statych obrotach
a regulacja odbywa sie przez zwigkszanie lub zmniejszanie podazy pali-
wa. Ten rodzaj regulacji stosowany jest gtdwnie w silnikach turbino-
wych, charakteryzujgcych sie duzym zakresem mocy przy zadanych
obrotach. Regulacja ~-control umozliwia szybka reakcje samolotu na
zmiany warunkéw lotu (znacznie szybsza niz dla regulacji constant
speed). Zakres regulacji jest jednak ograniczony zjednej strony zakresem
zmian kata nastawienia, z drugiej za$ wiasciwosciami silnika. Jesli
spojrzymy na rys. 5 (b), zauwazymy, ze ustalenie nastawy w rejonie
punktu 3, to jest w pablizu linii granicznej odpowiadajgcej maksymal-
nym dopuszczalnym temperaturom pracy turbiny, moze powodowac
wymuszanie jej przekraczania w przypadku spadku predkosci lotu.
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3. Podsumowanie

Konsekwencje wyboru silnika i $migta dotycza wszystkich istotnych
charakterystyk samolotu (masowych, geometrycznych, osiggowych,
ekonomicznych).

Dobor smigta na punkt obliczeniowy nie gwarantuje poprawnej pracy
Smigta w petnym zakresie stanow jego pracy.

Racjonalny dobor zespotu Smigto-silnik pozwala na uzyskanie
porzadnych wiasciwosci przy nizszej mocy (przy mniejszej masie
startowej, wyraznie nizszym kosztem).
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W pracy przeanalizowano wplyw struktury zbioru zadan na optymalne
parametry samolotu transportowego. Obliczenia wykonano dla zbioréw

o tych samych wartosciach granicznych zasiegéw oraz réznych
rozkladach dtugosci tras i liczby przewozonych pasazeréw.

1, Wstep

W warunkach wzrostu intensywnosci zastosowania samolotow
transportowych jednym z najwazniejszych probleméw jest podwyzszenie
ich techniczno - ekonomicznej efektywnosci i niezawodnosci. Pomysine
rozwigzanie tego zadania w znacznym stopniu zalezy od doskonalenia
metod projektowania a w szczegolnosci od stosowania szeroko
rozumianej optymalizacji w projektowaniu samolotow i systemow
lotniczych.

Optymalizacja powinna umozliwia¢ uwzglednianie cech szczegolnych
samego procesu projektowania jak i elementow systemu lotniczego.
Zbiér warunkow zewnetrznych dla obiektu projektowania oznacza
zadany zestaw misji wykonywanych przez system, a dla procesu
projektowania, zbior wymagan i nieokreslonosci wystepujagcych na
danym etapie. Wieloelementowo$¢ rozwigzania charakteryzuje
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wvstepowanie w systemie obiektow jedno- i wielotypowych, a dla
mocesu projektowania oznacza wystepowanie zestawu konkurencyjnych
wariantow rozwigzan projektowych. Wielozadaniowosc fankcl0™ ™
samolotow W systemie i ich wspotdziatanie (samoloty tego samegotypu)
lub konkurowanie (samoloty réznych typdw) uwzglednia sie
podstawie odpowiednio opracowanego modelu matematycznego.

Rozwigzanie zadania optymalizacji wymaga znajomosci zbioru zadan
juz na etapie projektu wstepnego. Waga problemu czesto j
niedoceniana a rozwigzaniem zastepczym jest generowanie zadan
z okreslonym rozktadem. Trudno jest jednak okresli¢ parametry rozkladu
,»a podstawie ktorego powinny by¢ generowane zadania.
pokazuje, jak rézne rozktady dtugosci tras mozna otrzyma¢ na podstawie
analizy Europejskiego i Amerykanskiego rynku transportowego.

800

600

i% 400

200

1000 2000 3000 4000 5000
Odlegtos¢, km

Rys. 1. Odlegtosci pomiedzy miastami o liczbie ludnoscipowiej 250 tys. [3].

Celem niniejszej pracy byto wykazanie duzego wptywu postaci zbioru
zadan na rozwigzanie zagadnienia optymalizacji samolotu.

2. Sformutowanie problemu

Model matematyczny systemu lotniczego wykorzystywany do
rozwigzania zadania optymalnego projektowania powinien uwzgledmac
nodstawowe wihasciwosci samolotdw wchodzacych w jego skiad,
w szczegolnosci ich wielozadaniowy charakter. Dlatego do opisu
systemu lotniczego lub pojedynczego samolotu najwygodniej jest
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postuzy¢ sie modelem systemu wielozadaniowego. W niniejszym
artykule wykorzystano model, ktéry zostat opisany i skomentowany
w pracy [4].

W modelu systemu Y jest zbiorem zadan polegajacych na
przewiezieniu okreslonej liczby pasazerow na zadang odlegtosC. Zbior
zadan skiada sie z zadanej liczby elementow generowanych
z okreslonym rozktadem. Strategia A jest zbiorem m typow samolotow
realizujacych wszystkie zadania ze zbioru Y.

Ocena jakosci systemu lotniczego (samolotu) z uwzglednieniem jego
wiasciwosci  wielozadaniowych moze byC dokonywana tylko na
podstawie jednego z dwdch kryteriow [1, 5], Pierwsze kryterium wyraza
sume jakosci wykonania zadan jednostkowych (ocena usredniona lub
sumacyjna), drugie - graniczng (najgorszg) sposrdd tych jakosci (ocena
gwarantujgca). Do oceny funkcjonowania systemu wykorzystano
kryterium pierwszego rodzaju w postaci:

FLY,AJE(y)] =£E£/(>>,*,.,1/(1),.)), 1)

/=1 yeDt i=1

gdzie, funkcja jakosci lokalnej f[y,xi,"(DiR réwna jest kosztom

operacyjnym wykonania zadaniay przez samolot xt. Dlatego wskaznik
jakosci globalnej wyznaczany jest na podstawie:

FLY,AE(y)] :£m(C:",v+C(psirrj 2

i=l
gdzie:

Copsair - bezpo$redni koszt uzytkowania samolotu i -tego typu,
Copsind - posredni koszt uzytkowania samolotu i -tego typu,

N‘ag - liczba samolotéw i -tego typu eksploatowanych w systemie,
m - liczba typow samolotow wchodzacych w sktad parku.

Skfadniki kosztow wyznaczane byly na podstawie modelu firmy
RAND Corporation [6] charakteryzujacego sie umiarkowang ztozonoscig
i wystarczajaca doktadnoscig. Model ten zostat zmodyfikowany w celu
dostosowania go do specyfiki lokalnego rynku.

Zadanie optymalizacji strategii [4] wymaga znalezienia optymalnego
rozktadu zadanh pomiedzy ,konkurujagcymi” samolotami  oraz
wyznaczenia dla nich optymalnych parametrow. Poniewaz elementy
systemu mozna potraktowa¢ jako niezalezne, to rozwigzanie ztozonego
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zadania optymalizacji redukuje sie do rozwigzania dwoéch zadan
prostszych, rozwigzywanych oddzielnie [1, 5]. Zadanie pierwsze polega
na znalezieniu optymalnych obszaréw specjalizacji samolotow wchodzg-
cych wskiad systemu. Zadanie drugie polega na znalezieniu
optymalnych parametrdw samolotu realizujgcego przydzielone mu
zadania. : :
aOIZaad%nie pierwsze rozwigzywane jest z wykorzystaniem specjalnie
opracowanego algorytmu wykorzystujacego specyficzne wiasnosci
systemu lotniczego i przyjetego wskaznika efektywnosci [4]. Zadanie
drugie rozwigzywane jest z wykorzystaniem klasycznych metod
optymalizacji statycznej [2].

3. Przyktad obliczeniowy

Zadanie polega na zbadaniu wptywu struktury zbioru zadan na
rozwigzanie problemu znajdowania optymalnych obszaréw specjalizacji
i optymalnego doboru wybranych parametrow konstrukcyjnych samolo-
tow systemu. : v

Obliczenia przeprowadzono dla systemu sktadajgcego sie z dwoch
typoéw samolotow Tab, 1., wykonujacych zadania o roznym rozktadzie
dtugosci tras (dla jednakowych granicznych wartosci odlegtosci).
Uwzglednienie tylko dwoch typdéw samolotow nie zmniejsza ogdlnosci
rozwazan utatwia natomiast analize wynikow.

Jakos$¢ wykonania jednostkowego zadania transportowego oceniana
jest kosztem operacyjnym poniesionym na zrealizowanie tego celu.
Koszt ten obliczany jest na podstawie kosztow operacyjnych DOC i I0C.

f (x,,y,//(Z})) ={DOC +10C) LznE 3)

Jakos$¢ wykonania wszystkich zadan przez samoloty systemu
oceniana jest na podstawie wskaznika sumacyjnego (2).

Tabela 1 Poczatkowe dane samolotow

Parametr Samolot 1  Samolot 2
Rozpietos¢ m 14.94 25.9
Powierzchnia m 30.2 54.35
Dlugos¢ kadtuba m 10.86 1 20.82 ~1
Moc nominalna silnikow kW 2x220 2x 1490 H
Masa startowa kg 2990 15500

Liczba pasazerow 9 36
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Dla zadan, ktdrych wykonanie przez system bedzie niemozliwe,
wskaznik jakosci bedzie réwny kosztowi wynajecia samolotu spoza
systemu, wedtug Srednich stawek przewozowych.

Parametry samolotu 1 bedg podlegaty optymalnemu doborowi. Dla
uproszczenia (nie ograniczajac ogélnosci rozwazan) zredukowano zbior
parametrow podlegajgcych optymalizacji do 3 wielkosci:

B - rozpietos¢ plata,
S - powierzchnia ptata,
Nmax  ~ MOC Startowa silnikow.

W charakterze ograniczen przyjeto:

* maksymalng mase startowgw o ,

» minimalng predkos$¢ w konfiguracji do lgdowania \so,
» maksymalna predkos¢ wznoszenia Wmex,

* putap praktyczny Hmax,

» zasieg maksymalny Lzmax *

Obliczenia wykonano dla zbioréw zadan generowanych z réznymi
rozktadami (skrajne i srodkowy"). Kazde zadanie transportowe polega na
przewiezieniu okreslonej liczby pasazerow npes z lotniska poczatkowego,
znajdujgcego sie na wysokosci H to, do lotniska koricowego znajdujgcego
sie na wysokosci Hiand, w odlegtosci Lz- Do obliczen przyjeto zbiory
zadan, ktorych charakterystyki przedstawiono na rysunku 2 (rozkiady
rejséw i histogramy). Wygenerowane zostaty dla tej samej liczby zadan
i takich samych warto$ci skrajnych. Zbi6r zadan z dominacjg tras
krétkich (lewy) pokazano na rys. 2-a, tras Sredniej dtugosci (Srodkowy)
narys. 2-b itras diugich (prawy) narys. 2-c.
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Rys. 2 —a. Zbhior zadan z dominacjg tras krétkich (rozktad lewy).
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Rys. 2-b. Zbiér zadan z dominacjg tras Sredniej dtugosci (rozktad srodkowy).

400 800 1200 1600 2000
Lot [km] Lot [k
Rys. 2 —c. Zbiér zadan z dominacja tras dtugich (rozktadprawy).

Rys. 3. Zaleznos$¢ kosztu pasazerokilometra od dtugosci trasy.
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Po przeprowadzonej optymalizacji parametrow samolotu 2 otrzymano
zmiane funkcji celu i lokalnych wskaznikéw kosztowych. Zmiany
przedstawiono na rysunkach 3 i 4. Zmiany optymalizowanych
parametrow samolotu dla trzech zbioréw zadan (lewy, Srodkowy
i prawy) przedstawiono na rysunku 5.

Rys. 4. Zaleznos¢ ceny biletu od dtugos¢ trasy.

Rys. 5. Zmiana parametréw optymalizowanego samolotu.
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Z przeprowadzonych obliczeh wynikaja nastepujace uwagi i wnioski:

Dla zbioru zadan z dominacja tras dtugich (najdtuzszy etap przelotu)
otrzymano najmniejsza moc silnika i najwieksze wydtuzenie ptata.
Optymalizacja spowodowata spadek wzglednych kosztéw paliwa
tylko dla zbioru zadan z dominacja tras dtugich.
Dla wszystkich zbiorow zadan optymalizacja parametréw
spowodowata: wzrost wydtuzenia plata, wzrost mocy silnikow
i wzrost obcigzenia powierzchni skrzydet.
Dla 3 zbiorow zadan o tych samych wartoSciach granicznych
zasiegow lecz réznych rozktadach dtugosci tras otrzymano
nastepujace réznice wzgledne optymalizowanych parametrow:

a. rozpietosc - 29.5%;

b. powierzchnia nosna - 7.3%;

c. moc silnika- 42.3%.
Roznice optymalizowanych parametrow przekladajg sie na
nastepujace wzgledne r6znice parametrow pochodnycn.

a. wydtuzenie ptata - 53.0%;

b. obcigzenie powierzchni ptata- 9.97%;

c. obcigzenie mocy zespotu napedowego - 18.79%.
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BLEDY GIROSKOPU PRZY NAWIGACJI BEZPILO-
TOWEGO APARATU LATAJACEGO (BAL)

Zbigniew Koruba
Katedra Pojazdéw i Sprzetu Mechanicznego, PSw, Kielce
e-mail: ksmzko@eden.tu.kielce.pl

W pracy przedstawiony jest model matematyczny ruchu giroskopu zawie-
szonego na przegubie Cardana i umieszczonego na ruchomej podstawie
(poktadzie bezpilotowego aparatu latajacego). Zbadany zostat wptyw tar-
cia w tozyskach ramek, drgan podstawy i przemieszczen podstawy
wzgledem Ziemi -na zej$cie osi giroskopu z zadanego kierunku i sposéb
minimalizacji tego zejscia.

1. Wstep

Najwazniejszg, wykorzystywang w technice, wiasciwoscig giroskopu
zawieszonego na przegubie Cardana jest utrzymywanie przez jego 0$
gtobwng niezmiennego w przestrzeni, zadanego kierunku, niezaleznie od
ruchow podstawy na ktorej giroskop sie znajduje. Jednakze momenty
zaktocajace, ktore nieuchronnie oddziatujg na giroskop podczas eksplo-
atacji, nie pozwalajg na dtugotrwate utrzymywanie z zadang doktadno-
$cig wyznaczonego kierunku. Mdéwimy, ze nastepuje zejscie (dryf) osi
giroskopu. Dotyczy to w szczegdlnosci giroskopu nawigacyjnego, zain-
stalowanego na poktadzie bezpilotowego aparatu latajgcego (BAL).

Podstawowymi czynnikami wptywajgcymi na btedy giroskopu sg [4,
5]: a) tarcie suche i wiskotyczne w tozyskach ramek, b) bezwiadnos¢
ramek, c) niewywazenie (statyczne i dynamiczne) rotora wzgledem prze-
ciecia osi ramek - $rodka obrotu, d) przyspieszenia liniowe i katowe
podstawy, €) sprezysto$¢ elementow konstrukcyjnych, f) bledy zawiesze-
nia Cardana, @) niestabilno$¢ napedu rotora h) przeciecie ramek pod
katem r6znym od kata prostego, i) duze katy i predkosci katowe odchy-
lania osi gtéwnej giroskopu od zadanego kierunku ij) ruchu wirowego
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Ziemi. W celu eliminacji szkodliwego oddziatywania powyzszych czyn-
nikow, nalezy stosowac uktady korekcji potozenia osi giroskopu. W
przypadku giroskopu nawigacyjnego korekcja pozwala na automatyczne
utrzymywanie osi w pozadanym kierunku na podstawie odpowiednich
czujnikow (np. igly magnetycznej lub wahadta) badZz odpowiednich obli-
czen maszyny cyfrowej.

W niniejszej pracy, ze wzgledu na jej ograniczong objetos$¢, rozpa-
trzymy jedynie btedy giroskopu spowodowane wptywem tarcia suchego i
wiskotycznego oraz przemieszczen katowych podstawy i ruchu wirowe-
go Ziemi, ktorych skutkiem jest zejscie osi gtownej z zadanego kierunku.

2. Predkosci liniowe i katowe ruchu podstawy giroskopu (poktadu
BAL)

Na rys.l przedstawiony jest schemat kinematyczny giroskopu,
umieszczonego na poktadzie obiektu latajgcego, wraz z przyjetymi ukia-
dami wspotrzednych. BAL porusza sie wzgledem ruchomego ukfadu
G"gC, ktorego osie pokrywajg sie z ptaszczyzng poziomu i ptaszczyzng
potudnika dla dowolnego punktu na powierzchni Ziemi. Pozostajac nie-
ruchomym wzgledem ziemskich punktow orientacyjnych, uktad wspot-
rzednych OETje uczestniczy w dobowym ruchu Ziemi i tym samym
zmienia potozenie swoich osi w przestrzeni.

Rozpatrzmy ruch BAL poruszajgcego sie z predkoscig Vs na wysoko-
§ci Hs nad poziomem morza. W zwigzanym uktadzie wspotrzednych
Oxsyszs wektor predkosci ruchu srodka masy BAL mozna przedstawic¢

w postaci
Vs =Tus +jvs +hvs Q)

gdzie sktadowe predkosci liniowej us,vs,ws wyznaczamy z réwnan ru-

chu BAL (8a).
Wektor wypadkowy predkosci katowych ruchu poktadu BAL przed-
stawmy w postaci sumy nastepujacych wektorow

Q =Cis+ +0v
Wektor predkosci Qs w uktadzie Oxsyszs przedstawia sie nastepu-
jaco
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&s = ‘Ps+]<lIs +krs 3)

gdzie sktadowe predkosci katowej ps,qs,rs wyznaczamy z réwnan ru-
chu BAL (8b).

Sktadowe wektora predkosci obrotu Ziemi Qz na poszczegolne osie
uktadu AOENTfE n wynosza

Pzo= cos<Pr (;zo~0. rzo= sin<® 4)

za$ w rzutach na osie uktadu zwigzanego

pz =Q, cosezsin0 Acos - fizsinezsin0s (5a)
gz =-Qzcos<zsin 4" (5b)
rz=Qzcosezsin cos'Fj+Q:sinezcos0 A (5¢)

BAL, poruszajgc sie po zaprogramowanym torze wzgledem po-
wierzchni Ziemi, wykonuje ruch obrotowy wokot poszczegdlnych osi

uktadu Oxsyszs:

Ts (6a)
(6b)
W
'v=E ~ tg4’- (6¢c)

Przemieszczajac sie wraz z poktadem BAL, 0$ giroskopu bedzie sie
zatem odchyla¢ od ptaszczyzny horyzontu i ptaszczyzny potudnika
z nastepujgcymi sumarycznymi predkosciami katowymi

P* =Ps +Pz +Pv (7a)
? =qs+dézHlv (Th)

r*=r.s+rz +rv (7¢)
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Rotor

H -rx
Ramka zewnetrzna \ i -r AV: ()’ Vssinys

VscosYs

““ofeznik ° 7
isyssinXs

ronnik

Rys. 1 Ogélny widok giroskopu umieszczonego na poktadzie BAL,
wraz z przyjetymi uktadami wspotrzednych
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3. RoOwnania ruchu BAL

Zaktadamy, ze BAL jest ciatem nieodksztatcalnym (sztywnym) o sta-
tej masie. Z tego wzgledu, ruch latajgcego robota mozna opisa¢ dwoma
ukfadami rownan opisujgcymi ruch srodka masy BAL oraz ruch dookota
srodka masy.

Zaktadajac ponadto, ze normalny uktad wspotrzednych AOEOrj0e0

zwigzany z ziemig jest ukfadem inercjalnym, réwnania ruchu BAL, w
oparciu o twierdzenie o zmianie pedu i kretu, mozna zapisa¢ w nastepu-
jacej postaci [1]:

N =Fg +FT +Fa(us,vs,ws,cx,cy ,cz)+ Fc(Sh Sh,8v)  (8a)
— a(Psmfs*S»cl’cm’cn) " c(xc>yC>zc> o ) ("b)

gdzie: O - wektor momentu pedu dziatajgcy na BAL; K - wektor kretu
dziatajacy na BAL; Fg - wektor sity ciezkosci; Fr - wektor sity
cigu; Fa - wektor sity aerodynamicznej; Fc - wektor sity steru-

jacej; Ma - wektor momentu sity aerodynamicznej; Mc - wektor
momentu sity sterujacej; cx,cy,cz,ct,cm,cH - charakterystyki
aerodynamicznne BAL; xc,yczc - wspotrzedne wektora
odlegtosci potozenia Srodka masy BAL od $rodka parcia aerody-
namicznego; S,,Sv,Sh - katy wychylenia lotek, steru wysokosci
i steru kierunku, odpowiednio;

Sterowanie ruchem BAL odbywa sie za pomocg wychylenia powierzchni

sterowych lotek, steru kierunku i steru wysokosci o katy Sj,S™ i Sv od-

powiednio.

4. Rownania ruchu giroskopu

Przy zatozeniu, ze pomijamy bezwitadno$¢ ramek, rownania ruchu giro-
skopu umieszczonego na pokfadzie BAL, ktéry z kolei wykonuje lot nad
powierzchnig Ziemi wedlug zatozonego programu, przedstawimy w
uktadzie Oxyz w nastepujacej postaci [2]:
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Jgo-d(YqC:Mk-M rk (9a)

/'k 'k.n'

j gk + J go<gxlp sm &gcosYg+q sin &gsm Wg +

-r* cosSg +y/g cos39)-JghCQgzip cosSg cosy/g -r sin<9g +
- iflg sin9g +g* cos & siny/g)=Mb- Mrb

Jgk (®gzcos&g)~Jgo (fogxsh &g)+Jgk” gy cong"'

+0g* siny/g)-J gleCOgSe-p  sm3g sint//lg +q sin”“cosv'g)+
(9¢)

- JgoCOgJ™- p *cos Sg siny/g +g* cos«9g cos™g)=Mc-M rc

* *
6)" =0 cos5 cost?, +q cosﬂ),,sm’\p +
" g 8 8 8 (10a)

-r sin9g +0” - y/gsin9g
0)gy =-p* siny/g+q* cosif/g+9g (10b)
oQyr = p*sm3g cOsy/g+q*sm9gsiny/g+r* cos3g +yrg cos3g (10c)

gdzie:
&g,y/g - katy obrotu ramek wewnetrznej i zewnetrznej, odpo-

wiednio; <Pg - kat obrotu rotora wokét osi gtdwnej AA giroskopu;
Jgo,Jgk - gtébwne centralne momenty bezwtadno$ci osiowo sy-

metrycznego rotora (podtuzny i poprzeczny, odpowiednio);
Mb,Mc - momenty sit zewnetrznych dziatajgcych na ramki we-

wnetrzng i zewnetrzng, odpowiednio; - moment napedu roto-

ra, MrbM rcMrk - momenty sit tarcia w tozyskach ramek we-
wnetrznej, zewnetrznej i rotora, odpowiednio.

Mrb =M vb + M th =Tjb -Sg +-Mb migA&g) (U)
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Mrc ~Mrc+Mfc=Vc'Vg + mign{\j/g) (12)

gdzie. wspotczynniki tarcia wiskotycznego w tozyskach ramek;

Mh = 0,5dh"f)Nh, M[. =0,5dcjucNc; uh, uc- wspotczynniki
tarcia suchego; Nc,Nb - reakcje normalne w tozyskach; dc,db -
Srednice czopow tozysk.

5. Btedy i korekcja ruchu giroskopu

Analiza réwnan (9)-(10) moze by¢ dokonana tylko metodg symulacji
komputerowej. Rozwigzania analityczne rownarn ruchu giroskopu moze-
my uzyskaC dopiero po wielu zatozeniach upraszczajagcych. W duzej
liczbie prac poswieconych teorii giroskopu przedstawiane sg rezultaty
tego typu rozwigzan. Wynika z nich, ze podczas ditugotrwatego lotu
BAL, pojawiajg sie systematyczne zejScia osi giroskopu z zadanego kie-
runku spowodowane kulisto$cig i ruchem wirowym Ziemi i sg propor-
cjonalne do czasu trwania lotu. Sity tarcia zarowno wiskotycznego, jak i
suchego wptywaja na dodatkowe zej$cia osi giroskopu, szczego6lnie przy
obecnosci drgan podstawy.

W celu zminimalizowania btedow giroskopu nalezy zastosowac¢ uktad
sterowania, ktory przedstawmy w postaci [3]:

Mb=Uk+ub, Mc =uc +uc (13)

Wystepujgce w (10) wielkosci ub iuc oznaczajg momenty sterowan

programowych oddziatujagcych odpowiednio na ramki wewnetrzng i ze-
wnetrzng. Wyznaczamy je z rozwigzania zadania odwrotnego dynamiki.
W wyniku otrzymujemy nastepujace prawa sterowania (przy zatozeniu,

ze oore- - const - ng) [1]:

_ / - _ _
b= gk dt JrJS°ngV)-sin  coSPg +qz Sin&gsinWg +

-rzcos3g +y/g cos3g) - Jgk®gz{pz cos9g cosyrg + (14)

+Qz cos3g siny/g - rz sin3g - \j/g sin &)



299 PTMTS

L K0z cos& )+ JgkcOgy[pz cosy/g +qz sinillg)+
uc ~ Jgk dt

- JgkMgz (~Pz sin  sinVg +q: sin 9g Q0S A
- JgOng (- p. cos9g siny7g +qz cos9g cosy/g)

gdzie: (Qgy -~P Zs'nytg +qz cosy/g +&g > n _
=pzsin$g cosvig +qzsin3gsinylg +rzcosi%y +  cos9g
$ —pozadane katy okreslajgce potozenie osi giroskopu w

przestrzeni, ktore - przy zatozeniu, ze BAL porusza sie ze stalg
predkos$cig Vs = const = V50, na zadanej wysokosci

Hs =const = Hso, po torze prostoliniowym: ys =0,%s =0 -

wynoszg
9 7, Q-"-~ +tf” ~cosf«p,, + '
9s - r!'+ hso' Vg r j

Liczne zakiocenia (wymienione we wstepie), ktore nieuchronnie od-
dziatujg na realny giroskop, powodujg pojawianie sie dodatkowych zejsc
osi giroskopu. Dlatego w prawie sterowania (13) wystepuja wielkosci

U, iuc, oznaczajgce sygnaty korekcyjne postaci

ub =kb{9g -9gy kcrfg-<i/gyY rj-\)
H c ~*q) (14)
gdzie: kb,kc,hg - wspotczynniki wzmocnien regulatora o statych warto-

scisch
Schemat ukfadu sterowania giroskopu przedstawiony zostat na rys. 2.
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Rys. 2. Schemat uktadu sterowania giroskopu

6. Otrzymane wyniki

Wyniki badan symulacji komputerowej przeprowadzone zostaty dla
nastepujacych danych liczbowych:

Jgo=5-\0~Akgnr, Jgk =2.5-10_4kgm2, ng =1000rad/s,
% - fdc - OOINms, Mjy = =10~-5Nm,
Vs =167m/s, Hs =4000m, R, =636000m, Q, =0.00007292j/,

N,0=600, kb=-1.33, kc--22.32, Ag=79.71,

Zaktadamy, ze drgania podstawy majg posta¢ harmoniczna [5]:
= fto sin = rsosinvst (15)
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i przyjmujemy, ze pso=qso =rso- 5— ; vs- 50 ~ oraz, ze poja-
wiajg sie w chwili czasu tp = 0.1 s i oddziatujgdo czasu =0.2s.
t,s
Rys. 3

Niektore wyniki badan przedstawione zostaty na rys. 3—b5. Rys.j po-
kazuje systematyczne zejScia osi giroskopu wskutek ruchu wirowego
Ziemi i przemieszczania sie poktadu BAL wzgledem powierzchni Ziemi.
Po uptywie 1 godziny odchylenie osi od zadanego kierunku siega 7°.
Natomiast rys.4. pokazuje dodatkowe biedy giroskopu spowodowane
drganiami pokiadu BAL opisane rownaniem (15). Mogg one w danym
przypadku osiggngC wartos¢ okoto 0,1°. Na rys. 5 przedstawiony jest
efekt zastosowania regulatora korekcyjnego opisanego réwnaniami (1j)
i (14).

7. Whnioski

1) Dokiadna analiza btedéw giroskopu na ruchomej podstawie jest
mozliwa poprzez symulacje komputerowg modelu opisanego réwna-
niami (9)-( 10).
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Rys. 4

t,s

Rys. 5

2) Systematyczne zejScia osi giroskopu spowodowane ruchem wirowym
Ziemi i przemieszczaniem sie podstawy giroskopu, mogg by¢ na bie-
zaco eliminowane poprzez wprowadzenie do giroskopu sterowania
programowego w uktadzie otwartym, w ktérym maszyna cyfrowa
oblicza niezbedne sygnaty korekcyjne na podstawie pomiaru odpo-
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wiednich danych geograficznych oraz aktualnych parametrow lotu
BAL.

3) Dodatkowe zejscia giroskopu - ktore niezaleznie od licznych przed-
siewziec technologicznych, zawsze w procesie eksploatacji w mniej-
szym lub wiekszym stopniu pojawiajg sie - nalezy minimalizowac
poprzez uktad automatycznej regulacji giroskopu. Na podstawie rze-
czywistego potozenia otrzymanego z pomiarow i pozadanego poto-
zenia osi giroskopu wypracowanego przez maszyne cyfrowa, utrzy-
mywane jest wiasciwe potozenie osi w przestrzeni przez uktad au-
tomatycznej regulacji.

W dalszych badaniach nalezy uwzgledni¢ ponadto wptyw bezwiad-
nosci ramek oraz niewywazenia rotora wzgledem $rodka obrotu.
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OBLICZANIE POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH
PELNEGO UKLADU SAMOLOTU W OPARCIU O
METODE PANELOWA

Krzysztof Kubrynski
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej P.W.
e-mail: kkubryn@meil.pw.edu.pl

W referacie przedstawiono metodyka wyznaczania pochodnych
aerodynamicznych petnego ukfadu samolotu w oparciu o metodg
panelowa. Zastosowano symulacjg wychylen powierzchni sterowych
poprzez modyfikacje warunkéw brzegowych. W celu poprawienia
wartosci wyznaczanych sit zastosowano potempiryczne korekty na
wychylenie klap oraz ograniczenie maksymalnych podcisnien.

Przedstawiono poréwnanie obicznen z wynikami badan tunelowych.

1. Wstep

Najbardziej rozpowszechniong metodg obliczeniowej analiﬁy optywu,

charakterystyk aerodynamicznych i obcigzen ztozonych ukfadéw
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aerodynamicznych ~ w  zakresie  predkosci  podkrytycznych i
umiarkowanych katéw natarcia (tj. aerodynamiki liniowj) pozostajg od
lat 70-tych metody panelowe. Posiadajg one szereg zalet, takich jak.
stosunkowo prosta generacja siatki, niskie koszty obliczen oraz
stosunowo duzg doktadnos¢.  Podstawowe wady tej metody to
nieuwzglednienie nieliniowych efektéw Scisliwosci i zjawisk zwigzanych
z oddziatywaniem lepkim, istotnym zwiaszcza przy duzych Kkatach
natarcia, wychylonych powierzchniach sterowych i pojawieniu sie
przeptywow wirowych. Pomimo tych ograniczen metode taka
zastosowano w projekcie samolotu Iskra-11 jako podstawowg metode
wyznaczenia  obcigzen  aerodynamicznych  oraz  pochodnych
aerodynamicznych dla dalszych analiz z zakresu mechaniki lotu i
wytrzymatosci. Pozwolito to stasunkowo szybko okresli¢ zaréwno
wartosci sit i momentdéw jak i ich rozktady na powierzchniach oraz
wszelkie  mozliwe  kombinacje  quasi-ustalonych  pochodnych
aerodynamicznych, w tym obrotowych. W celu weryfikacji poprawnosci
tak wyznaczonych wielkosci wykonano poréwnania wartosci globalnych
wspotczynnikéw  aerodynamicznych obliczeniowych  (podtuznych i
bocznych) i uzyskanych w toku badaniach tunelowych dla szeregu
konfiguracji samolotu. Obejmowaty one pelny zakres przewidywanych
katow natarcia i Slizgu, ré6zne wychylenia klap skrzydtowych przednich i
tylnych oraz wychylen potéwek usterzenia poziomego (sterolotek). Te
ostatnie obejmujg zarowno przypadek symetryczny (wychylenia zgodne
jako ster wysokosci), antysymetryczne (ré6znicowe jako lotki) jak i rézne

kombinacje tych wychylen.
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2. Technika obliczen i wyniki

Jako podstawowe narzedzie obliczeniowej analizy aerodynamicznej pelnego,
trojwymiarowego uktadu samolotu IskraTl wykorzystano pakiet programéw
KK-AERO [1,2] stuzacych zardwno do analizy optywu ukiadu o zadanej
geometrii jak i projektowania ksztattu przy zadanych warunkach optywu.
Pakiet ten realizuje metode panelows (elementdw brzegowych) wysokiego rzedu
(paraboliczny rozktad potencjatu predkosci zaburzen i liniowy rozktad Zrédet na
powierzchni plaskich elementéw) z niebezposrednimi warunkami brzegowymi
Dirichleta (sformutowanie typu Morino). Zapewnia to wysoka doktadnosé
obliczen przy zachowaniu matej wTazliwosci na sposdb panelowania
powierzchni.  Metoda pozwala na rozwigzanie zlinearyzowanego réwnania
przeptywu Scisliwvego (réwn. Prandtla-Glauerta) z warunkami brzegowymi na
powierzchni opartymi na zlinearyzowanym wektorze przeptywu masy.
Wspotczynniki sit i momentow wyznaczane sg w oparciu o formute 2-go rzedu
na wspdtczynnik cisnienia, co zapewnia dla w/w sformutowania spetnienie
zasady pedu i poprawne oszacowanie obcigzen w zakresie aerodynamiki
liniowej.  Dodatkowo wprowadzono korekte na wartosci maksymalnych
podcisnien zgodnie z pdlempiryczng zaleznoscig Carlsona [3]. Pozwala to
uwzgledni¢ ograniczenie max. podcisnien wynikajace z wystgpienia oderwania
na krawedzi natarcia typu ,,dtugiego pecherza laminamego”, typowego dla
cienkiego profilu skrzydta zastosowanego na tym samolocie oraz fizyczne
ograniczenie max. podcisnien wynikajagce z wystgpienia przeptywow
nadkrytycznych. Poprawia to przede wszystkim obliczeniowg warto$¢ sit

stycznych i sity oporu cisnieniowego, lecz rowniez ogranicza wartoSCf
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maksymalnych obcigzen przy duzych katach natarcia. Dodatkowo pakiet ten,
w odréznieniu od innych znanych realizacji metod panelowych, ma
zaimplementowang mozliwos¢ modelowania wychyler ruchomych powierzchni
skrzydel/usterzen poprzez zmiane warunkow brzegowych, bez pracochtonnego
generowania nowej siatki obliczeniowej i ponownego wyznaczania macierzy
wspbtczynnikdéw wptywowych . Pozwala to na szybkie wyznaczenie optywu dla
ukfadu z wychylonymi powierzchniami sterowymi lub/i  klapami przy
zachowaniu wystarczajacej doktadnosci wynikow. W celu uzyskania dobrej
zgodnosci wynikow obliczen konfiguracji z wychylonymi klapami tylnymi
wychyla sie je o tzw. efektywny kat wychylenia klap, uwzgledniajacy
zmniejszanie ich rzeczywistej efektywnosci ze wzrostem kata wychylenia [4,5].
Efektywny kat wychylenia klap okreslono na podstawie [4] z korektg dla kata
30° okreslong w oparciu o przeprowadzone badania tunelowe. Przyjete wartosci

WyNosza;

Geometryczny kat wych. klap efektywny kat wych. klap
30° 18°
o5° 15°
15° 10

Wyniki analizy optywu zawarte sg w postaci wartosci wspdtczynnikow sit i
momentow aerodynamicznych, obcigzen poszczegolnych elementow ukiadu,
obcigzen przekrojow powierzchni noSnych oraz rozktadow cisnien na calej
powierzchni zewnetrznej. Z uwagi na ztozony ukiad samolotu (klapy
przednie/tylne, usterzenie tylne w uktadzie sterolotek) oraz do$¢ skomplikowang
siatke obliczeniowg i sposéb modelowania optywu (zwhaszcza obszarow
oderwan za ,tepymi” powierzchniami ,,dennymi” w tylnej czesci kadtuba)
przeprowadzono weryfikacje wynikow analizy obliczeniowej poprzez

porownanie z wynikami uzyskanymi z badan modelu w tunelu
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aerodynamicznym matych predkosci (§) 1.16 m). W obliczeniach nie
uwzgledniono oddziatywania warstwy przysciennej (z wyjgtkiem ograniczenia
max. podcisnien wynikajacych z oderwania typu dtugiego pecherza laminamego
na krawedziach natarcia powierzchni skrzydet i usterzen oraz redukcji
efektywnego kata wychylenia klap). Nie uwzgledniono tez nieliniowych efektow
wynikajacych z silnych przeptywow wirowych przy duzych katach natarcia.
Badania tunelowe przeprowadzono przy liczbie Re « 0.5 min, co powoduje z
kolei  zdecydowane zawyzenie wphywu efektow lepkich na charakterystyki
aerodynamiczne, w szczegolnosci zanizenie skutecznoSci  sterdw oraz
przerysowanie nieliniowosci w charakterystyce momentu podtuznego. Ponizej
przedstawiono wyniki takiego porownania.

Przyjete wielkosci odniesienia w skali samolotu wynosza;

S = 1199 m2
csa = 2157 m
b =65m

a momenty aerodynamiczne zostaty odniesione do 25% 0" Rys. 1 przedstawia
ukfad siatki obliczeniowej na powierzchni zewnetrznej samolotu i powierzchni
wilotu i wylotu silnika oraz powierzchni Sladu wirowego. Siatka obliczeniowa
jest bardzo gesta i zawiera 2 x 5698 elementéw na powierzchni samolotu oraz 2
x 720 elementow na powierzchni Sladu wirowego. Pozwolito to na bardzo
wierne odwzorowanie rzeczywistej geometrii samolotu. Rys. 2 przedstawia
typowy obraz rozkladu cisnienia na powierzchni samolotu. Przedstawiona na
rysunkach konfiguracja samolotu obejmuje wychylenia klap przednich (-20°) i
tylnych (15°), niezalezne wychylenie obu potowek usterzenia poziomego (lewe -
15°, prawe +5°) i prawego usterzenia pionowego (5°). Warunki optywu dla

rys. 2 - kat natarcia 10° kat Slizgu 5°, rys. 3 - kat natarcia 5° kat slizgu 5°.
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Rys.1 Geometria siatki obliczeniowej

Na rysunkach 4-6 przedstawiono przebiegi wspotczynnika sity nosnej w funkcji
kata natarcia uzyskane na podstawie obliczen oraz z badan w tunelu
aerodynamicznym dla trzech konfiguracji samolotu (gtadka, z wychylong klapg
przednig oraz petnymi klapami) i dwoch wychylen usterzenia poziomego (0

oraz -5°). Obliczenia ograniczono do zakresu 0° 525°.
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PROJECT LABEL: MARGANSXI - ISKRA-J]
L CONF[ORATION: P: -20/-20; T: 15/15: H: -15/ 05: V: 05/00

Rys. 2 Uklad izabar - gorma powierzchnia - ophyw niesymetryczny z
niesymetrycznymwychyleniem powierzchni steroaych
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PROJECT LABEL: MARGANSK1 - ISKRA-II K-Al

L COfFIGURATICN:  P: -20/-20: T: 15/15: H: -15/06: V: e6/00
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Rys. 3 Uklad izobar - dolna powierzchnia - ophyw niesyrretryczry Z niesymetrycznym

wychyleniem powierzchni steroaych

Jak wida¢ obliczeniowe i eksperymentalne charakterystyki

sag w dobrej

zgodnosci w zakresie matych i umiarkowanych katéw natarcia. Przy duzych

katach natarcia dajg o sobie zna¢ nieliniowe efekty, ktdre nie sg uwzgledniane w
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metodzie obliczeniowej. Tym niemniej ilosciowo wyniki sg nadal bliskie, a
obciazenia uzyskane z obliczen sg nieco zawyzone. Wykresy 7-9 przedstawiajg
przebieg wspdtczynnika momentu pochylajgcego dla warunkow j.w.

Nalezy zauwazyc¢, ze przebiegi sg bardzo zblizone, a nachylenie charakterystyki

momentu podtuznego (okreslajace zapas statecznosci statycznej) jest

KLAPY NTFUiYCHYLONE

ALFA

Rys. 4 Charakterystyka Cz(a) obliczeniowa i z badan, klapy schowane.

Rys. 5 Charakterystyka Cz(a) obliczeniowa i z badan, klapy przednie -20°.
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Rys. 6 Charakteiystyka Cz(a) obliczona i z badan, klapy przednie -20°, tylne 30°.

praktycznie takie same. Jedynie skutecznos¢ wychylen usterzenia poziomego w
oparciu o obliczenia jest nieco zawyzona (ok. 20%), co wynika z wphwu
warstwy przysciennej oraz zmniejszenia cisnienia dynamicznego w obszarze
usterzenia za skrzydtem. Jest to typowy wynik (jakosciowo i iloSciowo)
uzyskiwany rowniez dla innych uktadow analizowanych obliczeniowo w oparciu

0 metode panelowg wezesniej (Skorpion, Orlik ...).
KLAPY NIEUIYCHYLONE

Rys. 7 Charakterystyka Cm(Cz) obliczeniowa i z badan, klapy schowane.



Rys. 8 Charakterystyka Cm(Cz) obliczeniowa i z badan, Klapy przednie -20 .

Rys. 9 Charakterystyka Cm(Cz) obliczeniowa i z badan, klapy przednie -20 |
klapy tylne 30°.

Podsumowujac wyniki przedstawionych powyzej analiz mozna stwierdzié¢, ze

doktadnos¢ obliczeniowej analizy charakterystyk i pochodnych
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aerodynamicznych realizowanej w oparciu 0 prezentowang metode panelowa
jest zadawalajaca i wystarczajgca do celow analizy obcigzen oraz okreSlenia
pochodnych aerodynamicznych niezbednych do badari z zakresu mechaniki lotu.
Rys. 10 przedstawia poréwnanie pochodnych momentu odchylajacego po kacie
$lizgu uzyskane w trakcie badaniach tunelowych oraz w oparciu o obliczenia.

STATECZNOSC KIERUNKOWA

Pochodna momentu odchylajacego po kacie $lizgu obliczeniowa i

eksperymentalna (dCmz/ 33 [1/deg])

Metoda obliczeniowa nie uwzglednia wyjatkowo silnych efektéw nieliniowych,
wynikajacych z oddziatywania wiréw generowanych na pasmie z usterzeniem
poziomym oraz kadtubem i nalezy sie spodziewaé, ze wyniki analizy tej
pochodnej obarczone bedg najwiekszym bledem.  Oddziatywanie to zwieksza
stateczno$C kierunkowg dla katow natarcia przy ktorych wiry przebiegajg na
wysokosci  usterzenia oraz zmniejszaja statecznos$é, kiedy wychodza nad

usterzenie pionowe. Jest to wyraznie widoczne na zatgczonym wykresie.
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Warto$¢ pochodnej momentu przechylajacego po kacie réznicowego
wychylenia usterzenia poziomego (sterolotek) wynosi wg. obliczen ok 0.11
/rad.. W badaniach tunelowych wartosS¢ tej pochodnej w zakresie matych do
umiarkowanych katow natarcia okrelono na ok. 0.097 (ok. 85% wartosci
obliczeniowej).  Interesujace jest, ze skuteczno$¢ taka zachowana jest (na
podstawie badar tunelowych) praktycznie w catym analizowanym zakresie
katbw natarcia (do ok 40°) przy wychyleniu usterzenia wysokosci
odpowiadajgcemu réwnowadze podtuznej samolotu.

Uwzgledniajac fakt, ze w warunkach petnej skali (rzeczywiste liczby Reynoldsa)
wphyw lepkosci (warstwa przyscienna na powierzchniach nosnych oraz $lad o
zmniejszonym cisnieniu dynamicznym za skrzydtem) bedzie znacznie mniejszy
niz w badaniach tunelowych nalezy uznaé, ze uzyskane obliczeniowo wartosci
sit, momentow i pochodnych aerodynamicznych bardzo dobrze oddajg ich
rzeczywiste wartosci w zakresie katow natarcia do 15° s 20°. Dla wigkszych

katéw natarcia obliczane obcigzenia sg nieco zawyzone.

Bibliografia
1 K.Kubrynski - Design of 3-Dimensional Complex Airplane Configurations with
Specified Pressure Distribution via Optimization - ICIDES-I111,
Ed. G.S.Dulikravich, Washington D.C., 1991
2. K.Kubrynski - Aerodynamic Design via Optimization - Recent Developments in
Inverse Design and Optimization in Engineering, Notes in Numerical Fluid
Mechanics, Vieweg 1999.
3. Carlson H.W., McElroy M.O., Lassard W.B., McCullers L. A. - Improved Method
for Prediction of the Attainable Wing-Leading Edge Thrust, NASA TP-3557, 1996
4. Torenbeek E. - Synthesis of Subsonic Airplane Design, Delft University Press, 76
5. Valarezo W.O., Chin V.D. - Method for the Prediction of Wing Maximum Lift -
Journal of Aircraft, VVol. 31, No. 1, 1994



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-1X 2000

WPLYW INTERFERENCJI AERODYNAMICZNEJ
NA RUCH ZRZUCANYCH Z SAMOLOTU
ZASOBNIKOW

Maciej LASEK
Zaktad Aerodynamiki, Instytut Lotnictwa w Warszawie

e-mail: mlas@poczta.onet.pl

Krzysztof SIBILSKI
Instytut Techniki Lotniczej, Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: sibilski@hot.pl

W pracy przedstawiono koncepcje oraz wstepne wyniki obliczen wphwu
interferencji  ukladu  platowiec-podwieszenie  na  charakterystyki
aerodynamiczne  podwieszen.  Omowiony zostat model fizyczny i
metematyczny  uikdadu oraz  zaproponowano  sposob  wykorzystania
otrzyrmanych wynikéow w pakiecie programow wyznaczajacych wzajenmne
potozenie podwieszen i sanolotu w poczatikowej fazie zrzutu

1. Wstep

Przy coraz wiekszej roznorodnosci Srodkdw przenoszonych przez
wspotczesne samoloty bojowe, istotnym parametrem eksploatacyjnym
jest bezpieczny zrzut zasobnika lotniczego Istotne jest to zwiaszcza dla
zasobnikow o matej masie w stosunku do objetosci (np. puste dodatkowe
zbiorniki paliwa) lub zasobnikéw o duzej nosnosci (np. uskrzydlone
bomby lub nosiciele subamunicji).

Analize wptywu interferencji aerodynamicznej na dynamike i
bezpieczenstwo zrzutu zasobnikéw mozna przeprowadzic:

- na drodze eksperymentalnej, poprzez  pomiary w tunelu

aerodynamicznym zespotu nosiciel - zasobnik zawieszonego na
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specjalnej wadze aerodynamicznej, pozwalajagcej na niezalezne
przemieszczanie zasobnika wzgledem nosiciela po trajektorii
obliczonej z rozwigzania réwnan ruchu zasobnika w polu
predkosci generowanym przez nosiciela (gdzie sity i momenty
aerodynamiczne dziatajace na zasobnik wyznaczone s3g z
pomiarow wagowych [2]),

numerycznie, jako catkowanie réwnan ruchu przy jednoczesnym
wyznaczaniu sit i momentow aerodynamicznych z rozwigzania
rownania optywu dla uktadu samolot —zasobnik [4], [5] przy
czym zespot nosiciel-zasobnik moze znajdowac sie w arbitralnie
narzuconym polu predkosci (np. bedgcym wynikiem manewru
lub turbulenc;ji).

2. Model fizyczny i matematyczny

Do realizacji przedstawionego zadania przyjeto model obliczeniowy

oparty na potgczeniu metod aerodynamiki numerycznej z modutem
catkowania rownan ruchu (rys.l).

xo(to>

Atmosfera
X(t+AL)=x(t)+F(x(t),t)-At  X(t+At)

Obliczenie globalnych
sil dziataiacych na samolot

F*(t) - sity wyznaczone z metody panelowej z uwzglednieniem wzajemnej interferencji
F” (t) - sity wyznaczone z pochodnych aerodynamicznych w zaburzonym polu predkosci
F*'(t) - sity wyznaczone z pochodnych aerodynamicznych wjednorodnym polu predkosci

modyfikacja wzajemnej konfiguracji zasobnika i samolotu

Rys.I Schemat blokowy modelu obliczeniowego

Z uwagi na wysoki koszt obliczeniowy, wyodrebniono trzy obszary

potozenia zasobnika wzgledem nosiciela, dla ktorych obliczane sg sity i
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momenty aerodynamiczne dziatajace na uktad zasobnik-nosiciel:

- Ww__obszarze interferencji (rvs.2) zaklada sie wzajemng
interferencje samolotu na zasobnik i zasobnika na samolot. Sity i
momenty aerodynamiczne dziatajgce na zasobnik wyznaczane sg
z rozwigzania réwnania optywu dla catego ukfadu zasobnik-
nosiciel. Wielko$¢ obszaru interferencji szacuje sie na odlegtos¢ 2
do 4 Srednic zasobnika od nosiciela.
w__obszarze wpltywu (rys.3) zasobnik znajduje sie w
niejednorodnym polu predko$ci generowanym przez nosiciela
przy pomijalnym wptywie zasobnika na charakterystyki
aerodynamiczne samolotu. Sity i momenty aerodynamiczne
dziatajace na zasobnik wyznaczane sg z rozwigzania rownania
optywu dla zasobnika poruszajgcego sie w polu przeptywu
zaburzonym przez samolot . Obszar wplywu przyjeto w
promieniu rownym okoto rozpietosci skrzydet nosiciela.

Rys.2 Obszar interferencji

Rys.3 Obszar wptywu

Obszar wptywu nosiciela na pole predkosci

punkt materialny MPz

My
»
Px Rys.4 Obszar niezaburzony

Oz nezabuzay
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poza obszarem wptywu, zasobnik znajduje sie w niezaburzonym
polu przeptywu (rys.4) i traktowany jest jako uskrzydlony punkt
materialny. :
Do wyznaczenia sit i momentow aerodynamicznych dziatajgcych na
zasobnik wykorzystano zmodyfikowang metode panelowg [3], bazujaca
na rownaniu Laplace'a (1) dla potencjatu zaburzen,

v2$ = o (1

do ktorego sprowadza sie rownanie ruchu ptynu po przyjeciu zatozen o
nielepkosci i niescisliwosci ptynu, braku oderwan i bezwirowosSci optywu
(z wyjatkiem $ladu).

Wybor metody podyktowany byt stosunkowo prostg aplikacjg oraz
niskim kosztem obliczeniowym umozliwiajgcym realizacje postawionego
zadania na komputerach klasy PC.

Poniewaz obiekt znajduje sie w ruchu nieustalonym, rozwigzanie
uzyskano metoda tzw. time-stepping [3] tj. dla kazdego kroku czasowego
modyfikowano odpowiednio $lad sptywajacy z powierzchni nosnyc
(rys.5).

Rys.5 Model $ladu wirowego w ruchu nieustalonym
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Rozkiad osobliwosci, otrzymany z rozwigzania rownania optywu,
jednoznacznie w'yznacza pole predkosci na powierzchni i w obszarze
wokot zespotu nosiciel-zasobnik. Rozktad cisnienia obliczany jest z
rownania Bernoulliego dla optywu niestacjonarnego. Wptyw liczby Ma
na wyniki obliczen uwzgledniono poprzez poprawke Prandtla-Glauerta.

02 2 dO
c =1-— -— ©)
p v2 v2dt

Dynamiczne rownania ruchu wyprowadzone sg z uogo6lnionych
rownan zmiany pedu i zmiany kretu bryty sztywnej wzgledem jej Srodka
masy i zrzutowano na osie ukfadu odniesienia zwigzanego z zasobnikiem
OXYZ (rys.6).

Rys.6 Przyjete uktady odniesienia
3. Wyniki obliczen

Wykonano obliczenia charakterystyk aerodynamicznych izolowanego
zasobnika oraz zasobnika znajdujacego sie w bezposrednim sgsiedztwie
samolotu. Obliczenia dla ukfadu nosiciel-zasobnik przeprowadzono dla
dwoch odlegtosci zasobnika od samolotu. Jako obiektow do testowych
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Rys.7 Wspotczynnik oporu indukowanego zasobnika w funkcji kata
natarcia

Rys.8 Wspotczynnik sity nosnej zasobnika w funkcji kata natarcia

§

Rys.8 Wspoditczynnik momentu pochylajgcego zasobnika w funkcji kata
natarcia
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Rys.10 przedstawia wyniki symulacji zrzutu zasobnika spod
prostokatnego  skrzydta o  duzym  wydtuzeniu. Obliczenia
przeprowadzono dla warunkoéw zrzutu roznigcych sie poczgtkowym
katem natarcia zespotu zasobnik-nosiciel. Dla uproszczenia zagadnienia
rozwazano jedynie ruch symetryczny zasobnika. Jak wida¢ dla
wiekszego kata natarcia uwidacznia sie wptyw interferencji w uktadzie
zasobnik-nosiciel (podessanie zasobnika do przodu).

Kat natarcia 0° Kat natarcia 10°

Rys. 10 Wyniki symulacji zrzutu zasobnika spod skrzydta dla r6znych
katow natarcia

Uzyskane wyniki pod wzgledem jakosciowym nie odbiegajg od
wynikow badan eksperymentalnych [1] co sugeruje poprawnos¢
przyjetego modelu matematycznego. Prowadzone w chwili obecnej w
Instytucie Lotnictwa badania eksperymentalne dotyczace wptywu
interferencji aerodynamicznej na zrzut zasobnikdéw pozwolg na ilosciowg
weryfikacje prezentowanej metody i okreslenie obszaru jej mozliwych
zastosowan.

Spis oznaczen

a - kat natarcia,
S(t) - wektor sterowania,
\X, 0 - natezenie dipoli i zrodet,
- potencjat zaburzen,
- katy przechylenia, pochylenia i odchylenia,
- predko$¢ katowa samolotu,
- wspotczynnik cisnienia,
Cx Qn- wspotczynniki sity nosnej oporu i momentu pochylajacego,
- wektor sit i momentow aerodynamicznych,

ROV @
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p,q,r - skfadowe wektora predkosci katowej samolotu w uktadzie

q

SB
Sw

samolotowym,
. predkosc catkowita w punkcie kontrolnym panelu obiektu,
- powierzchnia omywana szybowca,
- powierzchnia $ladu,

u, V, w - skfadowe wektora predkosci liniowej samolotu w ukiadzie

V
X(t)

=

samolotowym,
- predkos¢ liniowa Srodka masy,
- wektor stanu w chwili t.
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DYNAMIKA NAPROWADZANIA STEROWANEJ
AUTOMATYCZNIE RAKIETY NA SAMOLOT
W MANEWRZE OBRONNYM

Edyta tadyzynska-Kozdras
Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW

W oparciu réwnania Maggiego ruchu uktadéw mechanicznych we
wspotrzednych uogdlnionych wyprowadzony zostat model matematyczny
ruchu rakiety naprowadzanej wiazka, zawierajacy sprzezenie dynamiki
rakiety z nalozonym sterowaniem. Przeprowadzona zostata symulacja
numeryczna przestrzennego lotu rakiety przeciwlotniczej klasy ,,Roland”
naprowadzanej na samolot-cel wykonujacy w przestrzeni manewr
obronny.

I.Wstep

Wiele osrodkéw tak w kraju jak i na Swiecie zajmuje sie
zagadnieniami zwigzanymi ze sterowaniem i naprowadzaniem na cel
pociskow rakietowych. Wiele jest tez metod matematycznego
modelowania tych zagadnien. Jednak rozwigzaniem nowatorskim jest
wyprowadzenie rownan ruchu rakiety poprzez zastosowanie w tym celu
rownan Maggiego, ktore to réwnania sg skadingd Swietnym
instrumentem pomocnym przy rozpatrywaniu ruchu obiektow o wiezach
nieholonomiczych.

W artykule przedstawiona zostanie symulacja numeryczna sterowanej
rakiety klasy ziemia-powietrze, pokazujgca poprawnos$¢ opracowanego
wczesniej modelu matematycznego bazujgcego na réwnaniach Maggiego
[2,3,4]. Pozwolito to na rozpatrywanie ruchu silnie nieliniowego uktadu o



wiezach nieholonomicznych, jakim jest rakieta naprowadzana wigzka, we
wspotrzednych uogdlnionych. Wspdtrzedne te zwigzane zostaly z
inercjalnym, ziemskim ukfadem odniesienia, co jest bardzo korzystne
przy sterowaniu lotem rakiet naprowadzanych z Ziemi.

2. Model fizyczny rakiety oraz przyjete uktady odniesienia

W pracy przyjeto nastepujace zatozenia modelu fizycznego rakiety.
¢ rakieta jest nieodksztatcalnym ukifadem mechanicznym o szeSciu

stopniach swobody;
¢ jej masa i Srodek masy zmieniajg sie podczas lotu,
¢ ruch rakiety rozpatrywany jest przy pogodzie bezwietrznej,
¢ masa rakiety i Srodek jej masy sg zmienne w czasie lotu,
¢ sterowanie rakietg odbywa sie w kanale odchylania i w kanale

pochylania;
¢ na rakiete dziatajg sity i momenty sit aerodynamicznych, od uktadu
napedowego i grawitacji.

Ruch rakiety rozpatrywany jest w inercjalnym uktadzie odniesienia
sztywno zwigzanym z Ziemig 0,xiyizh o poczatku w punkcie potozenia
stacji radiolokacyjnej, do ktorego sprowadzone zostaty pozostate uktady
odniesienia (rys.l).

Rys.l. Przyjete uktady odniesienia rakiety naprowadzanej wigzkg
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3. Zwigzki kinematyczne

Zwigzki kinematyczne wyznaczajace rzeczywiste parametry lotu
rakiety odczytywane sg automatycznie przez stacje radiolokacyjng na
Ziemi. Zaleza one jedynie od rzeczywistego zachowania sie pocisku
rakietowego podczas naprowadzania (wyrazenia z indeksem ‘R”’) i tak:

- wektor biezacego potozenia rakiety wzgledem ukfadu ziemskiego

Oixiyizi:
rR=XI?1 + y\R]\ +Z\R\
gdzie: /I j, ki - wektory jednostkowe uktadu rakietowego O/X/y/Z/.
- wektor predkosci liniowej rakiety w uktadzie OiXiyiZ) (rys.l):

Vr=VIx+v]) , +wd { )
- wektor predkosci katowej:
O* =PRi +Qr] + Rgk (3)

gdzie: J,j, k - wektory jednostkowe uktadu rakietowego Oixyz.
zwigzki kinematyczne:

xr =Uft, yR Vft, Zr —Vit, (4)
K =Pr+Qrsin + Rrcos” tgffR,
dn =Q,{cosgR- RrsindR (5)
Wr ~Q rsin”/;seci9R+ Rrcos”seci9R,;
. W
- kat natarcia: aR=9R- arctg ; (6)
YIR
\Y
- kat Slizgu: fiR=y/R- arcsin-3-; (7)
*R

r z 4,256
- gestos¢ powietrza dla 0<H<11000m: p = /?0[1+ 4430} 7 (8)

- wysokos$¢ lotu rakiety: HR—2zR; 9)

Naprowadzanie rakiety na cel odbywa sie¢ metoda wiazki prowadzace;j.
Polega ona na dazeniu do utrzymania pocisku rakietowego na osi wigzki,
czyli na linii tgczacej stacje radiolokacyjng (punkt Oj) z celem (punkt

Oc).
Kinematyczne zwigzki okreSlajgce zaleznosci na potozenie i predkosé
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wigzki dane sg wzorami:

—_ N — -
£ =arctg”~, =arcsin (10)
i. =L *I1I£L2*5]1t, 9. =k *.r,, sin7(>. (11)
rc cos 4, rc

Jak wida¢ sg one zalezne jedynie od potozenia i manewrdw celu
(wyrazenia z indeksem ‘C’) (rys-).

W czasie lotu pocisku rakietowego odczytywane sg biezace parametry
jego lotu, a nastepnie poréwnywane sg one z parametrami zadanymi
(wyrazenia z indeksem “z”) (rys.2). Parametry zadane wyznaczone zostaty
z ruchu wiazki naprowadzajgcej rakiete na cel. Sg to idealne parametry
ruchu rakiety, czyli takie parametry jakie powinna mie¢ rakieta aby
utrzymac sie na osi wigzki prowadzacej. Wynikajg one z rzeczywistego

zachowania sie rakiety' na torze oraz z potozenia | manewrow wiazki.
I o Je AN M nHami

ziemskiego OiXiyiZi, przy idealnym naprowadzaniu:
r* - x, 1, + v,&T] (13)
gdzie: X1t =r/, cosEwcos#w,
YU* = ~rRsinf*cos0»" (14)
Z\Rz = ~rR Sin”"> -
- wektor zadanej predkosci liniowej (rys.2):
VRz =71/t -/1 + V\Rzj\ + W \Rzk \- (15)

UXX =r. cosswcosOW- 2rRe* sin  08<9,, - 2rR9» cosf,,, sin#tw,
VIR — r r S iN cos9w-2 rRAw cost,,, COSOWA2rR9w SINE,, SN’?,,.,

VIR =- rsin9 - 2rR9»cos9W
- wektor predkosci katowej rakiety dany jest wzorem (rys.2).

=Hd +Q,J + N
=#,, sinE\ifcos™ft cos#A + #mcosf,,, sinfcc 0o s + £» sin#&,
K& = sinfw(sin*& cos™ &sin<9fc -sin N & cosN&)+ (jg)

+0v0ostv(singy* ST sin+Cc oSN &00S&)-EV cosri S

Rr: Sn £*(COSN& COSy R Sm @ +Sh y R SNOc;) +

+9Wcos£w(cos¢R sin 9R sin y/IRZ - sin4Rzcos”,)-£» cosS”™ CcOs#™*.
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3. Prawa sterowania

Automatyczne sterowanie rakietg odbywa sie w dwdch kanatach: w
kanale pochylania Or przez wychylenie steru wysokosci 8h i w kanale
odchylania jfr przez wychylenie steru Kkierunku 5y. W kanale
przechylania 9 rakieta stabilizowana jest samoczynnie girolotkami,
natomiast w kanale predkosci nie wystepuje sterowanie.

| tak przy zatozeniu natychmiastowego wychylenia steréw (nie ma
opOznienia w ukladzie sterowania), prawa sterowania pocisku
rakietowego przyjmujg nastepujaca postac:



252 PTMTS

- prawo sterowania w kanale pochylania
K? (*,« - xIfc) + K’ (zIR - zlfc) + KU (XIR-xx*) +K" (n*- z.*) +(19)

+Kg{Qr- )+ KB (OR- &) +SH=0
- prawo sterowania w kanale odchylania

(- Nfe) +< (y* - )+< (- *1&+Ky{ym " }+(20)
+K*(Rr-RR)+K(y/R-y R)+5v=0
gdzie: - wspotczynniki wzmocnienia w kanale pochylania,

KjV- wspotczynniki wzmocnienia w kanale odchylania.

Wyznaczone prawa sterowania stanowig dwa réwnania wiezoéw
nieholonomicznych, poniewaz sg one niecatkowalne 1 nakladajg
ograniczenia na ruch ukiadu. Ograniczenie to bezposrednio stanowi
predko$¢ katowa wigzki, a posrednio potozenie i predkos¢ celu, za
ktorym porusza sie wigzka. Dopiero wraz z rownaniami ruchu
wyznaczajg one tor lotu pocisku rakietowego oraz jego zachowanie sie na
torze.

4. Rownania przestrzennego ruchu rakiety

Dynamiczne rownania ruchu omawianego pocisku rakietowego
zostaty wyprowadzone w oparciu o rébwnania Maggiego ruchu uktadow
mechanicznych we wspotrzednych uogdlnionych [6], Rdéwnania te
stanowig powigzanie czterech réwnan Maggiego silnie sprzezonych z
dwoma réwnaniami wiezéw nieholonomicznych (19)-(20), ktére po
zrézniczkowaniu zostaty dotgczone do réwnan ruchu, dajac w sumie
uktad szeSciu réwnan rozniczkowych zwyczajnych z szeScioma
niewiadomymi funkcjami czasu. o i )

W postad medierzowg) ronnaniate przyjmuja postac nestepuaca,

MV +KV =Q+U5 (2D
gdzie:
- wektor przyspieszen
V- col[Uir,Vir, WIR,P r,Q R,Rr]
- wektor predkosci

V =col[UIR,VIRWIR,P r,QR,RKk\
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- zmodyfikowana macierz bezwiadnosci

AT
w No-s (-rfcos(Z*R+ ~i-sin 4)Jttg<9, - £ ./
oy = A AR " ‘r
K o Kv.
0 Ao ,‘]l:rol‘ 0 — jrcos™/(tga 1] N
M- VH K h
0 0 — Jrsin”™tga 0
K %
0 0 0 0 0
yv
K j 0 < 0 K 0
K K 0 0 0 <
zmodyfikowana macierz zwigzkéw kinematycznych
~S,Q,, CosN'tgA+ sin™Mgi9J+
kh *?
+ 0 --Svr-W
AR &R *Q
+ QRsin#Rtg##) + /?*cos.~tg0*)
K
N S tQRcos tgfl* 0 & V x-j")PK- 0
+"/?,, cos”Rtgi9,,)
’\S,(P R+ ., A -k,//
f0,,sin"tg")
S,a S, 0 0 0
AT 0 A" 0 Ko c°s<pR - K" sin”,
Kv K\ 0 0 K* sinOfisec0,, costpRsec&H

macierz sit zewnetrznych

fr+A'<+ (L in& -— cos4)(-/n* +MA+MfISH + ~ L~ n, NA+ N *V)
k" ke st

Kr COA Ae

r'+ri+rad +/7s +mirsh) - $ ~ ( na+N"Sy)
COA

~ mg+ZT+ZA+ZfHSH~-"fCO @R(-mg% +MA+M mSH)+ (Af4 + Na/Sv)

LA
0
0
W ten sposob, poprzez powigzanie ruchu rakiety z ruchami cetu, za
ktorym przez caly czas porusza sie wigzka, uzyskano peiny
matematyczny model dynamiki lotu rakiety zawierajacy silne sprzezenie
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rownan jej ruchu z prawami sterowania. Sprzezenie to pozwala na
efektywne sterowanie rakietg i precyzyjne naprowadzanie jej na cel
poprzez dobdr odpowiednich wspotczynnikbw wzmocnienia sygnatow
sterujgcych. :

Uzyskane rownania stanowig podstawe do dalszych badan wiasnosci
dynamicznych rakiety i petnej symulacji jej lotu.

4. Symulacja numeryczna naprowadzania rakiety na cci

Jako obiektem testowym przy opracowywaniu modelu symulacyjnego
naprowadzania rakiety na cel, postuzono sie rakietg klasy ,,Roland .

Po odpowiedniej identyfikacji parametrycznej opracowanego modelu
matematycznego przeprowadzono symulacje numeryczng naprowadzania
rakiety ziemia-powietrze klasy ,,Roland” na samolot-cel wykonujacy
manewr obronny w tylnej potsferze polegajacy na gwattownym skrecie w
lewo z jednoczesng utratg przez samolot wysokosci (rys.3).

Réwnania ruchu rakiety scatkowano numerycznie metodg Rugego-
Kutty, przy zadanych warunkach poczatkowych.

Wspotczynniki  wzmocnienia w prawach sterowania wyznaczono
stosujac catkowe kryterium jakosci sterowania:

jt=j(X,- X,)2dt izz)
0
Majg one nastepujgce wartosci:
KH = 0,00025 K.”” = 0,000001 K" =0,0007 =0,00115
Kqg =1411 Kg =34
Kv =0,000001 Ky =-0,00025 Ku =0,00001 Kv =-0,00085
Kv =15 <=0,24

Na rys.3 widac, ze przebieg trajektorii lotu realizowany przez pocisk
rakietowy zadowalajgco pokrywa sie z trajektorig zadang ruchami wigzki
prowadzgcej Sledzacej manewry celu. Uchyb realizowany przez rakiete
miesci sie w granicach uchybu dopuszczalnego okreslanego przez at
rozwarcia waskiej wigzki naprowadzajgcej, ktory jest rowny dwa stopnie
(rys.5, rys.6). Jedynie w poczgtkowym etapie naprowadzania pocisk
mogitby nie utrzymac sie w waskiej wigzce, ale wolwczas jest on
wspierany wigzka szerokg w granicach ktorej miesci sie bez trudu.

Przebieg realizowanych i zadanych sktadowych predkosci rakiety w
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Rys.3. Rzeczywista i zadana trajektoria lotu rakiety’

0 2 4 6 8 10
czas [s]

Rys.4. Sktadowe rzeczywistej i zadanej predkosci rakiety
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x [m]
Rys.5. Rzeczywista i zadana wysoko$¢ lotu rakiety w granicach
uchybu dopuszczalnego

1000 — j

X [m]
Rys.6. Rzeczywista i zadana odlegtos¢ boczna lotu rakiety w
granicach uchybu dopuszczalnego
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40

0 2 4 6 8 10
czas [s]

Rys.7. Zmiany rzeczywistego i zadanego kata pochylania i odchylania
rakiety w czasie naprowadzania na cel

czas [s]
Rys.8. Zmiany kata pochylania i odchylania rakiety oraz osi wigzki
prowadzacej w czasie naprowadzania rakiety na cel
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- 8

o 2 4 6 a

czas [s]
Rys.9. Kat natarcia i Slizgu rakiety podczas naprowadzania na cel

-25

0

czas [s]
Rys. 10. Kat wychylenia steru wysokosci steru wysokosci i kierunku

rakiety podczas naprowadzania na cel
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trakcie symulowanego lotu Swiadczy o poprawnym przebiegu
parametrow realizowanych w stosunku do zadanych (rys.4). Uchyb
wynika Z wymogu jednoczesnego utrzymania rakiety w zadanym przez
wigzke potozeniu, w okreslonej chwili czasu. Kazde, nawet niewielkie
odchylenie od zadanej trajektorii lotu powoduje w trakcie powrotu na nig
zuzycie dodatkowego czasu, a przez to koniecznos$¢ jego nadrobienia, co
wyniku daje wzrost predkosci pocisku rakietowego.

Utrzymanie zadanego potozenia wymagato rowniez odpowiedniego
wychylenia steru wysokosci i kierunku, ktére pozwalatoby na powrdét
rakiety na o$ wigzki w strefe rownych sygnatow sterujacych (rys. 10).
Poréwnujac zmiany zachodzace w katowym usytuowaniu rakiety podczas
symulacji z wartosciami zadanymi (rys.7) obserwujemy niewielkie
roznice, nie przekraczajgce jednak Kilku stopni. ROwniez wartosci katéw
jakie przyjmuje wigzka nie odbiegajg zbytnio od potozenia katowego
rakiety w danej chwili czasu (rys.8).
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W pracy przedstawiono wyniki dzialania modelu niestacjonarnych
obcigzen aerodynamicznych na profil z klapkg na krawedzi sptywu.
Obliczenia obcigzen aerodynamicznych przeprowadzono dla zmiennej w
czasie predkosci naptywu i roznych postaci ruchu profilu i klapki. Badano
czas ustalenia sie zmiennych obcigzen aerodynamicznych od poczatku
ruchu oraz wptyw na stopni swobody ruchu profilu posta¢ obcigzen.

1 Wstep

Orawiane  bedana  dotyczg  niestagonamych  dodazen
aerodynamicznych dzialgjacych ma profil. Ich podiede wigze se z
wykorzystania  koncepgi  ukladdw - inteligentrych  do
sterowania wiroptatow [1],

I dementam tednicznego  ukladu inteligentnego s
ukdad mechaniczy (np. struktra: statku powdetrznego),  urzadzenia
wykonawcze steronania oraz urzadzenia Zbiergjace | przetwarzajaoe
informagje 0 stanie atoczenia | saTegp uikdadu. Praca ninigjsza datyczy
ukdadu medanicznego M kidry dzialgjg dbdgzena mesone,
agrodynamiczre | soezyste; ukdadem takim jest ma przylkdad fopata
wirnika sSmigiowca. Ze wzgledu na réznorodnosC niekorzystnych zjiawisk
aeromechanicznych | agroglastycznych, kidre nogg w takich uidadach
wystapi¢, konieczne jest przeciwdziatanie dostasonane do zmienigjacych
sie warunkow lotu i warunkdw otoczenia. Naprzeciw takim zalozeniom

wychodzi koncepga steronania dodatkonego topat winikow. Jednym z
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szeroko badanych sposobéw sterowania dodatkowego wiroptatéw jest
umieszczenie sterowanej klapki na krawedzi sptywu topaty.

Wstepng  ocene  skutecznosci koncepcji przeciwdziatania
niekorzystnym zjawiskom aeroelastycznym mozna przeprowadzi¢ na
podstawie badan symulacyjnych do ktorych niezbedny jest model
fizyczny ukfadu, w tym dzialajacych na niego obcigzen
aerodynamicznych. Model taki powinien by¢ jak najbhzszy
rzeczywistosci. Jednak, gdy w perspektywie wystepuje zastosowanie
sterowania, wydaje sie, ze w poczatkowej fazie badan mozna zastosowac
model prosty, pozwalajacy na zrozumienie istoty fizycznej badanych
zjawisk. Dlatego w tej pracy zrezygnowano z wykorzystania
zaawansowanych modeli topat wirnikdw przyjmujagc model profilu

zastepczego przekroju topaty.

2. Model przekroju charakterystycznego topaty

2.1. Model struktury

Rozpatrywanym modelem fizycznym topaty wirnika $migtowca jest
cienki, stabo wysklepiony profil z klapka na krawedzi sptywu,
modulujgcy przekroj charakterystyczny topaty wirnika Smigtowca ( ys.

1)

Rys.l. Model profilu zastepczego

Modelowany profil moze przemieszczaé sie w kierunku pionowym -
h(t) (dodatnie przemieszczenie pionowe h(t) jest "w dot"), obracac woKot
punktu E.A. o kat a(t) (kat nastawienia jest dodatni jesli krawedz
natarcia jest obracana ku gorze), a klapka moze wychyla¢ sie wzgledem
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cieciwy profilu (kat wychylenia klapki 5(t) jest dodatni, jesli krawedz
sptywu jest obracana ku dotowi).
Na profil dziatajg obcigzenia masowe, sprezyste, tlumienia i
aerodynamiczne. Rownanie ruchu profilu ma nastepujgcg postac:
Bnxp+ Dxp + Kxp = FA(/,Xp,Xp,xp, u), Q)
gdzie u jest wektorem sterowania, a wektor x/ wspétrzednych

uogolnionych profilu i klapki ma nastepujaca postac:

xp=[xpi]=[h,a,5] i—4,2,3 (1a).
Macierz bezwtadnos$ci B reprezentuje wiasnosci masowe profilu i klapki,
macierz sztywnosci K wyraza wiasnosci sprezyste profilu i klapki, a
macierz D reprezentuje w réwnaniach ruchu wspdtczynniki ttumienia
lepkiego.

2.2. Obcigzenia aerodynamiczne profilu

Modelowany profil znajduje sie w optywie nielepkim i niescisliwym.
Predkos¢ strumienia swobodnego U(t), przemieszczenie h(t), kat natarcia
a(t) oraz kat odchylenia klapki 8(t) sa dowolnymi funkcjami czasu i
przyjmujg wartosci, przy ktdrych nie wystepuje oderwanie optywu.

Przyjeta metoda wyznaczania obcigzen aerodynamicznych [2] polega
na wyznaczeniu potencjatu predkosci spetniajgcego rownanie Laplace a z
warunkami brzegowymi: na profilu optyw jest styczny do powierzchni, a
w nieskonczonosci zaburzenia predkosci zanikaja.

Do wyznaczenia potencjatu predkosci, réznica cisnien na gornej i
dolnej powierzchni profilu obliczana jest ze zlinearyzowanego réwnania
Bernoulliego, a sita nosna i moment sg wyznaczane w wyniku
catkowania rozktadu ciSnienia wzdtuz cieciwy.

Zaklada sie, iz dodatnia sita nosna jest skierowana ku gorze, moment
aerodynamiczny jest dodatni jesli krawedz natarcia profilu jest obracana
ku goérze, natomiast moment zawiasowy klapki jest definiowany jako
dodatni jesli krawedz sptywu klapki jest obracana ku dotowi.

Catkowite, nieustalone obcigzenia aerodynamiczne (zaréwno sifa
nosna jak i moment aerodynamiczny) wyznaczane sg jako sumy
sktadnikow pochodzacych od profilu i klapki:

L=La+L, M=Ma+M, (3)

Rozklad obcigzen wynika z rozktadu predkosci na profilu i klapce.
Obcigzenia oznaczone w tej pracy jako obcigzenia profilu (wskaznik ,,a”)
pochodzg od predkosci wzdtuz calej diugosci cieciwy, natomiast
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obcigzenia oznaczone jako klapki (wskaznik ,,t”) wynikajg z ruchu klapki
wzgledem profilu. o o
Nieustalone sity nosne dla profilu i klapki mozna przedstawi¢ jako
sumy czesci cyrkulacyjnych i niecyrkulacyjnych:
L((t) - L no(0 +Lco(t) 4)

LN =1PD g ;V\OZ) LeM) = 2npQ{C {tyw)  (5)

gdzie: Qa(0 =Uu(t) w002 Wi (5a)
1

, (6)

Wielkos¢ Cf jest funkcjg ubytku sity nosnej, natomiast przez wO0
oznaczono wyrazy szeregu Fouriera rozkfadu predkosci optywu wzdtuz
cieciw(}/. _ _ ) . :
Podobnie wyrazone sg nieustalone momenty aerodynamiczne promu i
klapki:
MO(t) =M m)(t) +Mc0(0
izpb3
(WaL- W3)- KA\ U K . +W)2)+abLNQ(0

m+a bL(-o(f)
J

gdzie:
KZA-i de+
(8)

liL
+ 2 dt

Wyrazenia dla obliczenia momentu aerodynamicznego w punkcie
zamocowania klapki majg nastepujaca postac:
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oo e f Ogi.-...r.‘.E’.'?.--E’.]ﬁ 4w Yo p 1l

MO T F —+c, bLqw)

Wyrazy szeregu Fouriera rozkdadu preckosd wzdhz cieciwy wyrazone
sanesigpuaco:
¢ Preckodd wynikajace z ruchu profilu:

wd =U(t)a +h-aba, wd - ba
¢ obrat Klapki wzgledem profilu:
wiQ=U(t)S -{b - cr)5, W, = b5

¢ preckosE wwyrazeniach naumoment zawiasowy klapki:
wHh=U(t)a+U(t)S+h-aba-(b-cr), wH =ba+bo

Metoda obliczania abdagzen aerodynamicznych dostosonana zostala do
modelu’ Sladu zapropononenego przez Theodorsena (3] W przypadku
tym funkga Omjest tozsamosdono rowna zery, a wyrazenie na Cf
redukuje Se do postad:

Vw0~ rde (10)

Dia dkresonego zmiennego, nie zanikajaoego Sadu, po Zastosowaniu
transformagi Laplace’a, funkga ta moze byC w przestrzen czestoda
przyblizonajako:

(V)

oie: HS) i K(s) sawielormianarm M - tego rzed
Dodatkowo nodel zawiera trzy rownania rézniczkone M - tego
rzedy, dia trzech zmiennych stanu Yj (i=1,2,3) pairzebne do obliczenia

riestagoramych  cyrkUlacyinych — obdgzen  aeradynamicznych

nestepuaog) postad:
iwy M1 jmy
dN " dtr+ «=e("). i= 3 (12)

odze: Q(t) funkcja vwrmszaapa (59), t-czas, b()-stale wspdiczynniki,
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Tak zamodetowany uktad profilu lotniczego zostat poddany szeregu
testom majgcym wykazac jego poprawnosc.

3. Badania modelu obcigzen aerodynamicznych

Celem badan symulacyjnych jest sprawdzenie poprawnosci dziatania
modelu matematycznego obcigzen aerodynamicznych plata wraz z
klapka opisanego powyzej. Sprawdzenie modelu polegato na
wyznaczeniu obcigzen aerodynamicznych w funkcji kata natarcia a(t) i
kata wychylenia klapki 5(t). Badania zostaty podzielone na trzy etapy.
¢ Badanie zachowania sie modelu w przypadku braku sity

wymuszajacej.
¢ Badanie poprawnosci modelu aerodynamiki,
¢ Badanie modelu profilu zastepczego.

Wszystkie obliczenia zostaty przeprowadzone dla nastepujgcych
danych wejsciowych; e

zmienna \i\é%rtosc
llo$¢ obrotéw e

fredkos¢ katowa wirnika __ 255[rad/s]
L R D — 220[m/s]
wsnotczvnnik predkosci naptywu 0,15

potowa cieciwy (profil + klapka) ~ —meeeeee- 0,2[m]
odlegtos¢ punktu aerodynamicznego A.C. od érodka cieciwy -0.15[m]
odlegtos¢ punktu obrotu profilu E.A. od $rodka cieciwy -0,08 m]
nrlleptnéé masv dodatkowej od $rodka cieciwy -0,17[m]
dtugosé klapy s _ 0,08 [m]
rozktad masy wzdtuz cieciwy 7,64lkg/mz]
rozktad masy klapy wzdtuz cieciwy 0,764[kg/mz]
HnHatkowa masa wywazaiaca 1.95584[kg]
czesto$¢ zginajaca profilu 1,1[Yrev]
r,7P.stos¢ skrecajaca profilu 11{l/rev]
czesto$é skrecajaca klapy 73[l/ r90V|
thumienie dla translacji profilu 0’036[43‘“1}]
tlumienie dla obrotu profilu 0,045 [‘;/OCF!'[]
thumienie dla obrotu klapy 0,045 [%crit]

3.1. Badanie zachowania sie modelu w przypadku braku sity
wymuszajacej.
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Celem tych badan byto sprawdzenie dziatania modelu profilu przy
braku obcigzen aerodynamicznych. Macierze ttumienia i sztywnosci
zostaty tak dobrane, aby w fatwy sposob mozna byto przewidzie¢
zachowanie modelu. Wsztstkie testy przeprowadzone przy braku
obcigzen aerodynamicznych, czyli sity wymuszajacej wypadty
poprawnie. Model zachowywat sie jak oscylator harmoniczny.

3.2.  Badanie poprawnos$ci modelu aerodynamiki.

Celem tego etapu badan bylo sprawdzenie poprawnosci dziatania
samego modelu aerodynamicznego profilu z klapks. Jako parametry
wejsciowe przyjeto: wysokos$¢, kat natarcia a oraz kat wychylenia klapki
8. Parametrami wyjsciowymi sg wspotczynniki:

sity nosnej Ct = P gdzie Fajest wypadkowg sita aerodynamicznq

oraz momentu aerodynamicznego Cu = ---------- , gdzie M jest

catkowitym momentem aerodynamicznym. Wszystkie obliczenia zostaty
przeprowadzone dla  predkosci lotu  zmiennej w  czasie

U =70(l +//sin(25.50) Badane przypadki i numery rysunkow wynikow
podano w Tabeli I.

Tabela 1
Lp. H[m] o[°] S[°] Numer
rozdziatu
1 h =sin(25.5t) a=0 8=0 Rys.2
2 ~ oo a= 0.04*sin(25.5t) 8=0 Rys.3
3 h-1000 a=0 8=0.04*sin(25.5t) Rys.4
4 H=1000 a=0.04*sin(25.5t) 8=0.04*sin(25.5t) Rys.5
5 H=sin(25.5t) a=0 8=0.04*sin(25.5t) Rys.6
6 H=T000 a=0.045c0s(25.5t) 8=0.04*sin(25.5t) Rys.7
7 H= sin(25.5t) a=0.04*cos(25.5t) 8=0 Rys.8
8 H=sin(25.5t) a=0.04*cos(25.5t) 8=0.04*sin(25.5t) Rys.9
9 H=sin(25.5t) a=0.04*cos(25.5t) 8=0.04*sin(25.5t) Rys.10
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Wykres zmiany wysokos$ci w zalezno$ci od alfa zastepczego

alfa zastepcze [stopnie]

Rys.2.

Wykres CL i CM w zaleznos$ci od

alfa [stopnie]

Rys.3.

kata

-CL(alfa) ||

-CM(alfa) ||

alfa

i --mmmm- ClL(alfa) |
lomeeee CM(alfa) !

Wykres CL i CM w zaleznosci od wychylenia kata delta

delta [stopnie]

Rys.4.

—  CL(delta) ||
....... CM(delta) j:
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Wykres CL i CM wzateznosd od kata natarcia alfa

al(a(stopniej

Rys.5.

Wykres CL i CM w zalezno$ci od wychylenia klapki

iCM

Rys.6.

Wykres CL i CM w zaleznos$ci kata wychylenia klapki delta

icM

delta [stopnie]

Rys.7.
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W przypadku pokazanym na Rys.2 wystepuje tylko ruch pionowy
profilu wywotujacy zmiane kata natarcia. Ze wzgledu na niewielkg
sktadowg predkosci pionowej, petle ¢ i cm nie wiele sie rdznig od
przebiegow statycznych.

Na Rys.3 pokazano wyniki dla zmiennego w czasie Kkata natarcia.
Przebieg jest podobny do przedstawionego na Rys.2. Niewielka petla
histerezy Swiadczy o niewielkiej iloSci energii rozpraszanej w czasie
ruchu.

W przypadku na Rys. 4 pokazano przebieg obcigzen dla zmiennego
okresowo wychylenia klapki 8. Jak wida¢, wystepuje odwrotny przebieg
momentu w stosunku do poprzednich przypadkow.

W przypadku zmiennych w czasie kata natarcia oraz wychylenia
klapki (Rys.5) powstajg szersze petle histerezy, a wiec rozpraszanie
energii jest wieksze. Wida¢ stabilizacje obcigzen aerodynamicznych w
kolejnych okresach dziatania zmiennych harmonicznie obcigzen.

Rys.0 przedstawia przypadek podobny do przedstawionego na Rys.4.
W wyniku dodania do ruchu modelu zmiennej w czasie wysokosci
pojawia wieksza petla histerezy.

W przypadku na Rys.7 kat natarcia i kat wychylenia klapki sg w
przeciwfazie. W wyniku tego obserwujemy oprécz faktu wystgpienia
petli histerezy, typowej dla tej sytuacji, zjawisko jej nieznacznego
skrzywienia.

Przypadek pokazany na Rys.8 mozna poréwna¢ do sytuacji
przedstawionej na Rys.2. W wyniku dodania do parametrow
okreslajacych ruch modelu zmiennego w czasie kata natarcia, mozna
zaobserwowac pojawienie sie petli histerezy o dwu listkach

Na Rys.9 i 10 pokazano zachowanie sie modelu w przypadku gdy
predko$¢, kat natarcia oraz kat wychylenia klapki sg zmienne w czasie.
Zachowanie sie modelu jest zgodne z oczekiwaniami.

Podsumowujac, mozna powiedzie¢, ze pierwszych sekundach ruchu
mozna zaobserwowa¢ niewielkie, ale narastajgce w sposob ciggly
akumulowanie przez model energii. Po okoto 10 sekundach powyzsze
zjawisko zanika, drgania modelu ustalajg sie. Stad wniosek, ze mode
obcigzen aerodynamicznych zachowuje sie w sposob racjonalny i zgodny
z oczekiwaniami.
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Wykres CL i CM w zaleznos$ci od kata natarcia alfa

alfa [stopnie]

—-——Serie1 |
...... "Serie2 ]

Cm
delta [stopnie]

Rys.9.

Wykres zmiany Cl i Cm w zaleznosci od kata alfa

(00

alfa [stopnie]

Rys. 10. Wykres C1i Cmw zalezno$ci od zmiany kata natarcia a
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3.3. Badanie catosciowe modelu.

Po sprawdzeniu poprawnosci macierzy bezwiadnosci, tlumienia,
drgan oraz modelu aerodynamicznego jako elementy niezalezne w
nastepnym kroku sprawdzony zostat model ptata jako catosc.

W poczatkowej fazie ruchu mamy do czynienia z silnymi drganiami
modelu. Sa to jednak drgania gasnace, ktore w nastepnych sekundach
zanikaja. W dalszej fazie ruch modelu jest juz stabilny. Oczywiscie w
przypadku innych danych ruch modelu moze okaza¢ sie niestabilny
(drgania nie gasngce), co jest zgodne z oczekiwaniami, poniewaz
dowolny model z zalozenia powinien dziataC akceptowalnie tylko dla
danych z okreslonego przedziatu. W powyzszej pracy wykazaliSmy ze
istniejg takie wartosci parametrow wejsciowych, patrz tabela 1, dla
ktorych badany model zachowuje sie przewidywalnie i poprawnie, co
stanowi dowod tezy o poprawno$ci modelu przez nas stworzonego.

Podsumowanie

Badany model obliczania obcigzen aerodynamicznych wykazat
poprawne dziatanie w przypadkach odpowiadajgcych rzeczywistemu
ruchowi profilu. Jak na razie brak w ogdlnie dostepnej literaturze danych
eksperymentalnych, ktére mogtyby by¢ wykorzystane do weryfikacji
modelu dla og6lnego ruchu profilu. Jednak dla potrzeb analizy metod
sterowania model wydaje sie wystarczajacy.
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W dziedzinie projektowania regulatorow najczesciej sg stosowane metody
czestotliwosciowe (tzw. klasyczne) i metody wynikajace z zasady Pon-
triagina (tzw. nowoczesne). Wsroéd badaczy problemu istniejg réznice
zdan co do przydatnosci lub efektywnosci tych metod projektowania re-
gulatoréw. Nalezy pamietaé, ze projektowanie kazdg z tych metod, wy-
maga zweryfikowania wynikéw za pomoca symulacji. Metoda symulacji
poza tym jest réwniez metodg projektowania dziatajaca szczegdlnie wy-
dajnie przy zastosowaniu punktu startowego lezgcego blisko rozwigzania
poszukiwanego. W pracy przedstawiono poréwnanie toku, rezultatéw
i pracochtonnosci projektowania regulatora przechylania rakiety metoda-
mi LQ (Linear Quadratic) i OM (Optymalnego Modutu).

1. Wstep

W dziedzinie sterowania od lat istnieje kontrowersja w sprawie juz nie
tyle praktycznosci, co wrecz zasadnosci stosowania zasady maksimum
Pontriagina (ktdra zaliczana jest do tzw. metod nowoczesnych) jako me-
tody analitycznego projektowania regulatorow. Najdobitniej wyrazono ja
w pracy [1] piszac: ,,Okres ostatniego Cwiercwiecza, to okres bujnego
iloSciowego rozkwitu literatury przedmiotu, a rownoczesnie okres prze-
ksztatcenia sie teorii regulacji w matematyczng ‘teorie sterowania’
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Przeksztatcenie to roztrwonito bez reszty ogromny kiedys potencjat apli-
kacyjny teorii regulacji...”

Z drugiej strony istnieje poglad, najwyrazniej wygtaszany w literatu-
rze dotyczacej mechaniki lotu (np. [2]), w mysl ktérego unikanie metod
nowoczesnych jest objawem niedopuszczalnego konserwatyzmu.

Zachodzi pytanie czy ta rozbieznos¢ pogladow wynika tylko z pietna-
stu lat roznicy, ktdra je dzieli, czy tez ma gtebsze przyczyny? Aby odpo-
wiedzie¢ na to pytanie bez zacietrzewienia, rozwazymy typowe w tech-
nice lotniczej zagadnienie stabilizacji potozenia przestrzennego rakiety.
W celu wiekszej przejrzystosci uwzglednimy tylko ruch przechylajacy
(rys.l). Zadanie polega na wyznaczeniu takiego prawa sterowania, aby
ten ruch ustabilizowac, tzn. osiggngC zerowe wartosci kata i predkosci
przechylania. Zagadnienie to rozwigzemy obiema metodami.

2. Sformutowanie zagadnienia

Celem pracy jest porownanie metody ,,nowoczesnej i ,Kklasycznej
projektowania regulatoréw (stabilizatorow) przechylania rakiety (rys.l).

Rys.l. Schemat rozpatrywanej rakiety
Zatozenia:

1) wszystkie zmienne stanu obiektu sg mierzalne,
2) wszystkie zmienne stanu obiektu zostang wykorzystane do stero-
wania.
Zadanie polega na wyznaczeniu takiego prawa sterowania, ktdre sta-
bilizuje ruch przechylania z uchybem zerowym, tzn. zapewnia zerowe
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wartosci kata o i predkos$ci przechylania os. Postawione zagadnienie [2]
rozwigzemy dwiema metodami w celu ich poréwnania:

* metoda LO (Linear Quadratic) — tzw. ,,nowoczesng” — polegajaca
na wykorzystaniu zasady Pontriagina do zaprojektowania regulatora
zapewniajgcego minimum kwadratowego wskaznika jakosci przy nie-
ograniczonym horyzoncie czasu [3].

* metoda OM (Optymalnego Modutu) — zaliczang do ,,klasycznych”,
poniewaz jest metodg czestotliwosciowsy [4].

Wyniki projektowania zweryfikujemy metodg symulacji [6],
3. Model matematyczny przechylania rakiety

Dynamika rakiety bez ,,szumow” jest opisana nastepujacymi rowna-
niami rozniczkowymi:

d .

at

d 1 Q -~

O =---- +—0

dt ) X 9 X (1)
=

dt<p

przy czym: 2=10 sec' , x=\ sec, Qpocz=TC/180 rad.
Po wprowadzeniu wektora zmiennych stanu x = (8,(0.<j)s
otrzymujemy réwnanie stanu rakiety

x=A-x+B u (2)
0 0 o' Cf
gdzie: A = Q/X 1t o B = o u — sterowanie.

0 1 0

o

4. Projektowany regulator przechylania rakiety

Struktura projektowanego regulatora rakiety jest okreslona na rys.2.

Projektowanie regulatora polega na wyznaczeniu wzmocnien K1, K2
i K3 gwarantujgcych pozadangjakosc sterowania, a nastepnie na symula-
cyjnym sprawdzeniu rezultatdbw projektowania — czy sg one zgodne
z oczekiwaniami projektanta (lub zleceniodawcy).
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Rys.2. Projektowany uktad sterowania

5. Porownywane metody projektowania regulatorow
5.1. Metoda LQ

W metodzie LQ (zob. np. [3]) projektuje sie regulator (rys.3). Ukfady
sterowania przedstawione na rys.2 i 3 sg wzajemnie réwnowazne.
Wzmocnienia Cl, C2 i C3 regulatora z rys.3 sg powigzane ze wzmocnie-
niami K\,K 2i A3 regulatora z rys.2, za posrednictwem wzorow (3).

K\=C\, K2=C2/C\, K3=C3/C2 3

Rys.3. System sterowania projektowany w metodzie LQ
Projektowanie regulatora LQ przebiega w 3 etapach.
1) Zakfada sie kwadratowy wskaznik jakosci J w postaci (4a) lub (4b).
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(4b)
118% 0 0
zatem: Q= 0 0 O
0 0 ¥W&?

2) Rozwiazuje sie rownanie Riccati’ego (5) wyznaczajac macierz S

©)
(6)

Wzmocnienia regulatora (rys.3) zatem wynoszg:
Cl—4qg -Su, C2--m~-5]2 i C3--ul-S\2 (M

Ze wzgledu na stabilnoS¢ (stateczno$¢) projektowanego uktadu zada
sie by Sn, Sn i S22 byty dodatnie. Od dobrania wag 9, 50 i u,, wskaznika
jakosci J zalezy rezultat sterowania, np. ksztatt przebiegdw przejscio-
wych (oscylacyjne czy aperiodyczne), ewentualne przeregulowanie, czas
regulacji, maksymalna warto$¢ sterowania itd.

5.2. Metoda OM

W metodzie OM (tzw. kryterium modutu [4]) projektuje sie regulator
przedstawiony na rys.2 lub 3 gwarantujacy mate przeregulowanie i duzy
zapas stabilnosci uktadu sterowania. Jest to czestotliwoSciowa metoda
projektowania regulatorow. W metodzie OM oblicza sie state (wzmoc-
nienia) regulatora tak aby charakterystyka modutu transmitancji widmo-
wej uktadu zamknietego miata wartos¢ 1 w mozliwie szerokim pasmie
czestotliwosci poczawszy od pulsacji w=0. Warunki matematyczne we-
dtug ktorych wyznacza sie nastawy regulatora wyprowadza sie przyrow-
nujac do zera kolejne wspotczynniki wielomianu licznika pierwszej po-
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chodnej kwadratu modutu transmitancji widmowej uktadu zamknietego.
Tok postepowania w metodzie OM jest nastepujacy.

1) Wyznacza sie kwadrat modutu transmitancji uktadu zamknietego ja-
ko iloraz 2 wielomiandéw zmiennej w2, przy czym w jest pulsacja.

2 b, +b2-w2+b4-w4 +--- +b2mew2m _ L2(w)_ A
z a() +a2-w2+ad myv4 H----*w2- M2(w)
gdzie: m<n, n— rzad ukfadu sterowania, wspétczynniki b,, b2,. =i a,,
a2 04, ... sg funkcjami wspoétczynnikéw regulatora, a w przypadku
naszego ukfadu sterowania — funkcjami wzmocnien. Z warunku
IGAw)I=I przy w=0 wynika, ze a0-b ().

2) Woyznacza sie wielomian licznika L(w) pochodnej czastkowej funkcji
(8) zadajac by byt rowny lub prawie rowny zeru w pasmie roboczym
Qr uktadu sterowania

NL2{w)-M2(w)-"-M 2 (w)-L2(w)
i_iG(w)|]2=i M = - A — (9)
3wz 1 M(w) [M2(w)f

L(w)=— L2(w) M 2(w) - — M2(w) mL.2(w) =0 VweQs (%)
3w ow

Z warunku (9a) wynika konieczno$¢ zerowania kolejnych wspot-
czynnikow wielomianu L(w).
3) Wspodtczynniki regulatora wyznacza sie z warunkoéw zerowania ko-
lejnych wspdtczynnikow wielomianu L(w).
Rozwigzania otrzymane metodg OM gwarantujg przeregulovVanie
mniejsze od 10%.
W przypadku uktadu sterowania rakiety (rys.2) wspotczynniki funkcji
(8) sg nastepujace:
\2

X+QK 2 \+x-K\
80~1) "—oKk2k3 7T QK\ K2K3
_ fj=0 v>6 _ (10)

Q2 K\2 K22 K32
bO=1, V />0 .
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Zatem w naszym przypadku, L2(w)=b,, czyli dL2(w)/dw-0, a wiec ze-
rowanie kolejnych wspotczynnikow wielomianu L(w) jest rownowazne
zerowaniu kolejnych wspétczynnikdw mianownika funkcji (8).

a2=0 a4 =0 (11)

Whbrew pozorom obliczenia nie sg skomplikowane zwtaszcza obecnie
kiedy mozna korzystac z arkuszy kalkulacyjnych i matematycznych. Jesli
otrzymanych rownan (11) jest mniej niz poszukiwanych wspotczynni-
kow, to uktad réwnan rozwigzujemy zaktadajgc na poczatku warto$¢ wy-
branego wspotczynnika i obliczajac pozostate. Rozwigzanie zapewniaja-
ce zadang jakos¢ sterowania uzyskujemy wykonujac cykl obliczen kilka-
krotnie (4 ... 5krotnie), co przebiega bardzo szybko.

W wyniku zastosowania zaleznosci (11) otrzymujemy rownania do
wyznaczania wzmocnien regulatora. Przy -10 i r=1 majg one postac:

K2 _ 1 1+*12 KI-(1 +20 K2+\00 K22)
20 Ki 2QK2(\ +KY) (
Wspotczynnika a6:_Q_i_<"l_-_K_2_ii§ nie przyrownujemy do zera lecz mo-

zemy go wykorzysta¢ do szacowania pulsacji granicznej uktadu. Wspét-
czynniki regulatora uzyskujemy zaktadajgc warto$¢ Kl i obliczajgc K2
i K3 ze wzoréw (12). Wynik sprawdzamy symulacyjnie ijesli szybkos¢
regulacji nie jest odpowiednia, to powtarzamy cykl obliczen. Zwykle po
4 ... 5 probach wynik projektowaniajest zadowalajacy.

6. Wyniki projektowania regulatora

6.1. Wyniki projektowania regulatora metodg LQ

Regulator LQ projektujemy zaktadajac rozne wagi u0, 80 i 9 wskazni-
ka jakosSci J (4a). Na podstawie obliczonych wzmocnien regulatora,
przeprowadzamy symulacje uktadu sterowania w celu zweryfikowania
rezultatdw projektowania. Wagi wskaznika jakosSci dobiera sie metoda
préb i btedow - az sie trafi np. na zadowalajacg warto$¢ |max(«)Il. Dla
przyktadu podamy cztery warianty rozwigzan.

1) Wariant bazowy, zatozono wagi wskaznika J: u(=n rad/sec, 80=%/12
rad, 48=>poz Rozwigzaniem rownania Riccati’ego sg: Sn=2.726171 sec,
S,2=2.769982 sec?, S,3-18.237813 sec i KI=2.692046 sec'] K2=1.078569 sec,
K3=6.199293 sec'l W wyniku symulacji stwierdzamy, ze przy zatozonych
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wagach wskaznika jakosci J, optymalny regulator LQ daje przebieg ()@
z niewielkim przeregulowaniem 6,29 % (rys.4a). Wskazniki catkowe te-
go przebiegu sg nastepujace: 1AE=0.0035, ISE=0.4367, ITAE=0.4767,

Rakieta sterowana vtfg projektu LQo 1AE=0.0035 ITAE=0.4767 min(u)=-3.1416
wai=0,K!=26.92046,K2=1.078569. K3=6.199293; ISE=0.4367 ITSE=0.3775 ma»(u)=a.7980 nmn(Fi)=-0.001

Rys.4a. Przebiegi odpowiadajgce bazowemu regulatorowi LQ

2) Zmieniono wagi wskaznika jakosci: u,, - zmniejszono, a 50 i Jo-
zwiekszono o 20%. W wyniku symulacji ukiadu stwierdzono, ze:
IAE=0.0039; ISE=0.4913; ITAE=0.5998; ITSE=0.4764 (rys.4b).

Rys.4b. Przebiegi odpowiadajace regulatorowi LQ przy wadze u,, zmniejszonej o 20%,
i wagach 80i <jv— zwiekszonych o0 20% (K1=22.170735 K2=0.964202 K3=5.782137)
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3) Wage u,, zwiekszono o 20%, a wagi 80 i 00— zmniejszono o 20% w
stosunku do wariantu bazowego. W wyniku symulacji otrzymano:
IAE=0.0032; ISE=0.3922; ITAE=0.3889; ITSE=0.3092 (rys.4c).

Rys.4c. Przebiegi odpowiadajace regulatorowi LQ przy zmienionych wagach: u,, -
zwiekszona, a50i $9- zmniejszone 0 20% (K1=33.4822 K2=1.1903 K3=6.775)

4) Wagi u, i 80 pozostawiono bez zmian, a wage ¢ zwiekszono o 50%
w stosunku do wariantu bazowego. W wyniku symulacji otrzymano:

Rys.4c. Przebiegi odpowiadajace regulatorowi LQ
przy wagach: u,, i 50 takich jak w regulatorze bazowym, a $9- zwiekszonej o 50%
w stosunku do wariantu bazowego (KI1=24.256455 K2=0.91618 K3=5.399068)
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6.2. Wyniki projektowania regulatora metodg OM

Wzmocnienia £2 i £3 regulatora wyznaczamy ze wzoréw (12) zakta-
dajac £ metoda préb i btedow.
1) Bierzemy *1=20 i obliczamy: £2=1.0025 K3=5.773691. W wyniku
symulacji ukkadu (rys.5a) stwierdzono, ze przeregulowanie wynosi
8.13% oraz IAE=0.0039; ISE=0.4835; ITAE=0.5977; ITSE=0.4605.

2) Po Kilku probach dochodzimy do rozwigzania 3).

3) Przy £1=23.25 otrzymujemy: £2=1.164651 i £3=6.583042, odpo-
wiada to przeregulowaniu 8.13% oraz IAE=0.0034; ISE=0.4187,
1TAE=0.4515; ITSE=0.3453; min(u)=-3.1112 (rys.5b).

u: +/-4rad/s defta >/-Q.3iad

Fé +/-u,03fad (rakietlom) Omega: ¢/-0.iad/*

Rys.5b. Przebiegi odpowiadajace regulatorowi zaprojektowanemu metodg OM
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6.3. Poprawianie wynikow projektowania regulatora
metoda symulacji

W uktadzie stabilizacji rakiety wymaga sie przebiegdw szybkich bez
przeregulowan - uzyskuje sie je najtatwiej optymalizujac nastawy regu-
latora metodg symulacji. Rozwigzanie zadowalajgce uzyskuje sie w ciagu
kilku minut poprawiajgc wariant wstepny zaprojektowany metodg LQ
lub metodg OM.

Metodg symulacji poprawiono warianty wstepne zaprojektowane me-
todami OM i LQ uzyskujac przebiegi przedstawione odpowiednio na
rys.6 i 7. W obu przypadkach, symulacyjnie uzyskano bez trudu przebie-
gi aperiodyczne szybko tlumione. Jednakze uzyskanie rozwigzania
wstepnego metodg LQ byto bardziej pracochtonne niz w metodzie OM.

Rys.6. Przebiegi uzyskane w wyniku symulacyjnego poprawiania
rezultatéw projektowania regulatora metodg OM (K1=23.25 K2=1.4 K3=6),
IAE=0.0032 ISE=0.4097 ITAE=0.3552 ITSE=0.3453 maxlwl=3.4086

6. Whnioski i zakonczenie

Obydwie zastosowane metody (,,klasyczna” OM i ,,nowoczesna” LQ)
dajg bardzo podobne rezultaty projektowania rakiety, wymagajace jed-
nakze weryfikacji symulacyjnej. Przy okazji zastosowania symulacji
przeprowadza sie szlif projektu uzyskujagc pozadane wyniki projektowa-
nia. Pracochtonno$¢ metody LQ jest znacznie wieksza w poréwnaniu
z metodg OM.

W metodzie OM mate przeregulowanie jest zapewnione przez meto-
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de, a obliczenia sg nieskomplikowane zw#aszcza przy uzyciu programow

W metodzie LQ wagi wskaznika jakosci dobiera sie metodg prob
i btedéw, za kazdym razem wykonujac pracochtonne obliczenia zwigza-
ne z rozwigzywaniem réwnania Riccati’ego.

Reasumujac mozna stwierdzié, ze projektowanie regulatorow metoda
»Klasyczng” OM jest konkurencyjne w poréwnaniu z metodg ,,nowocze-
sng” LQ. Obydwie metody zastugujg wiec na miano wspoétczesnych!
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W referacie omdéwione sg zagadnienia zwigzane z integracja urzadzen
pomiarowych w ukladach nawigacyjnych przeznaczonych dla obiektow
poruszajacych sie po powierzchni Ziemi.

1. Wprowadzenie.

TreScig tej pracy jest analiza zagadnien zwigzanych z opracowaniem
koncepcji uktadu nawigacyjnego dla pojazdow poruszajgcych sie po
powierzchni Ziemi. Jest to pierwszy etap badan, ktorych wynikiem byto
opracowanie dwu zintegrowanych ukfadoéw nawigacyjnych dla pojazdow
samochodowych.

Wraz z powstaniem i rozwojem Globalnego Systemu Pozycyjnego GPS
pojawita sie mozliwoS¢ prostego i dokfadnego wyznaczania pozycji
obiektow na catej kuli ziemskiej przez 24 godziny na dobe. Zanikia
koniecznos$¢ obstugi wyspecjalizowanych urzadzen technicznych, co kreuje
nowe sposoby wykorzystania uktadow nawigacyjnych i przycigga nowych
uzytkownikéw zaréwno cywilnych jak tez wojskowych. Wykorzystanie
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urzadzen nawigacyjnych w niestandardowych zastosowaniach (sterowanie
robotdw, wspomaganie niewidomych, turystyka piesza) jest obecnie
przedmiotem ozywionego zainteresowania, a uklady nawigacji ladowej
nalezg do najszybciej rozwijajacych sie obecnie urzadzen nawigacyjnych.

Ze wzgledu na ograniczenia dziatania (m. in. konieczno$¢ obserwacji
duzej czesci sfery niebieskiej i wihasciwej konfiguracji przestrzennej
satelitow w chwili obserwacji) do$¢ czesto informacje odbierane z ukfadu
GPS wymagajg uzupetnienia wynikami pomiaréw z innych urzadzen.
Prowadzi to do koniecznosci tworzenia uktadow zintegrowanych w ktorych
korzysta sie z wielu zrédet informacji nawigacyjnych.

Zadanie budowy uktadéw zintegrowanych ufatwia coraz wieksza
dostepno$¢ sprzetu obliczeniowego i tatwo$¢ jego programowania.
Nowoczesne S$rodki tacznosci, w tym telefonia komdrkowa i internet
sprawiaja, ze informacja nawigacyjna moze by¢ przekazywana bez
dodatkowej, wyspecjalizowanej infrastruktury.

Te wszystkie czynniki powodujg zacieranie sie roznic miedzy metodami
stosowanymi przez profesjonalnych uzytkownikéw uktadéw nawigacyjnych
w roznych dziatach transportu (lotniczym, morskim i ladowym), a nawigacja
staje sie dziatem techniki, ktérego podstawy sg takie same we wszystkich
zastosowaniach [1].

Przenoszenie koncepcji, metod i doswiadczen praktycznych z odrebnych
dotychczas dziatbw nawigacji do wspolnej dziedziny “zintegrowanych
uktadow nawigacyjnych™ jest obecnie przedmiotem intensywnych badan [2].
"Nawigacja lotnicza™ ma szczegolnie wiele do zaoferowania w tym zakresie.

Przeprowadzona w dalszej czesci pracy analiza dotyczy gtéwnie
zagadnien integracji urzadzen pomiarowych w ukfadach nawigacyjnych
przeznaczonych dla obiektow poruszajacych sie po powierzchni Ziemi, w
szczegOlnosci pojazdéw samochodowych [3], [4].

2. Funkcje systemu nawigacyjnego

Uktad nawigacyjny wykonuje zazwyczaj trzy grupy zadan: uzyskanie i
przetworzenie informacji nawigacyjnej dotyczacej obiektu, transmisja
informacji do uzytkownika oraz wypracowanie decyzji co do dalszych
dziatan dotyczacych ruchu obiektu. Tradycyjnie w pierwszej grupie zadan
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wyznaczana jest pozycja (potozenie) obiektu w ukladzie wspdtrzednych
nawigacyjnych, aczkolwiek w nowoczesnych urzadzeniach mierzone sg
takze predko$¢ i orientacja (potozenie) przestrzenna obiektu. Druga grupa
zadan - transmisja informacji nawigacyjnej - wymaga $rodkéw tgcznosci z
centrami  zarzadzania ruchem pojazdéw, kontroli ruchu statkow
powietrznych lub dowodzenia flotg okretdbw morskich. Zadania dodatkowe
to planowanie i optymalizacja dalszej trasy obiektu; sg to funkcje Scisle
zwigzane z przeznaczeniem danego ukiadu nawigacyjnego i najbardziej
"widoczne™ dla potencjalnego uzytkownika.

W literaturze wyodrebnia sie niekiedy lokalizacjg, a wiec okre$lanie
pozycji obiektow i przekazanie o niej informacji do centrum oraz nawigacjg
czyli okreslanie pozycji i wyznaczanie dalszej trasy obiektu. Prowadzone w
ramach tej pracy badania dotyczag zagadnien nawigacji, w tym okre$lenia
pozycji obiektu ruchomego.

Z tego punktu widzenia funkcji, jakie speiniajg uktady nawigacyjne w
roznych warunkach w ktérym odbywa sie podr6z, zazwyczaj wyrdznia sie
nawigacje morska, lotniczg i kosmiczng oraz lgdowa.

Nawigacja morska ma najwieksze tradycje historyczne i doswiadczenie
praktyczne w okreSlaniu potozenia obiektu. Giownym czujnikiem
pomiarowym i przetwornikiem uktadu byt sam nawigator obstugujgcy
namiemik, sekstant i log. Ze wzgledu na stosunkowo mate predkosci ruchu,
nawigator mogt poswieci¢ odpowiednig iloS¢ czasu na wykonanie obliczen
parametrow nawigacyjnych. Z powodu do$¢ monotonnego otoczenia w
ktorym odbywa sie podroz (za wyjatkiem zeglugi w poblizu brzegéw lub
obszarow nasilonego ruchu) w zegludze morskiej od dawna obowigzuje
zasada wykorzystania wszelkich dostepnych informacji dla wyznaczenia
pozycji okretu. Wypracowano tez efektywny system gromadzenia
doswiadczen i wiedzy praktycznej (ksiegi locji, nawigacja meteorologiczna)
oraz metody ich aktualizacji.

Nawigacja lotnicza i kosmiczna podlega ostrym wymaganiom
technicznym ze wzgledu na duze predkosci podrozy i wynikajace stad
szybkie zmiany sytuacji. Jednocze$nie doptyw informacji wzrokowych do
nawigatora jest zazwyczaj niewystarczajacy i musza by¢é stosowane
wyspecjalizowane urzadzenia nawigacyjne wspomagajace jego prace.
Dotyczy to zarowno urzadzen na statku powietrznym, jak tez infrastruktury
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naziemnej. Urzadzenia nawigacji lotniczej charakteryzujg sie najwiekszg
doktadnoscig wyrafinowaniem sprzetu, a co za tym idzie kosztem urzgdzen.

Nawigacja lgdowa dotyczy réznorodnych obiektow poruszajgcych sie w
roznych warunkach po powierzchni Ziemi (pieszy turysta w gorach,
samochod na ulicy miejskiej, pojazd wojskowy na pustyni), tak wiec uktady
nawigacji ladowej muszag spetnia¢ specyficzne wymagania techniczne.
Biorgc pod uwage liczbe uzytkowanych pojazdéw ladowych, najbardziej
perspektywicznym obszarem zastosowania jest nawigacja samochodowa i
mozna oczekiwac jej masowego stosowania.

Wymagania dotyczace nawigacji samochodowej takze moga by¢ bardzo
rygorystyczne. Na przyktad zjazd z drogi o szerokoSci 6 m w ciggu 10
sekund przy' predkosci samochodu 60 km/h odpowiada zmianie kierunku
ruchu o 1.031°, a wiec jest na poziomie wspotczesnych radionamiernikdw
wysokiej Kklasy.

Oferowane systemy nawigacji samochodowej mozna podzieli¢ na dwie
grupy: systemy indywidualne przeznaczone dla pojedynczego uzytkownika
oraz systemy zbiorowe wykorzystywane do zarzgdzania grapg pojazdow. W
obu tych grupach podstawg dziatania sg ukiady techniczne mierzace
parametry nawigacyjne na podstawie Ktorych wyznaczona zostanie pozycja.
Bogactwo informacji z otoczenia i urzadzen umieszczonych na samym
pojezdzie pozwala na wykorzystanie do okreSlania pozycji praktycznie
wszystkich metod stosowanych w nawigacji.

3. Sposoby okreslania pozycji w nawigacji

Pod wzgledem metod wyznaczania pozycji mozna wyrdznic¢ trzy rodzaje
nawigacji: nawigacje pozycyjng, w ktorej informacja nawigacyjna zawiera
pozycje bezposrednio, nawigacje zliczeniowg w ktorej pozycja otrzymywana
jest w wyniku zliczania przebytej drogi oraz nawigacje obserwacyjno-
poréwnawczg w ktdrej pozycja otrzymywana jest w wyniku poréwnanie
wzorca z obiektem.

Nawigacja pozycyjna jest stosowana najczesciej i obejmuje metody
zwigzane z okre$laniem linii pozycyjnych, a wiec linii na ktérych warto$¢
parametru nawigacyjnego jest stata i ich punktow wspdlnych. Parametrem
nawigacyjnym jest w tym przypadku zazwyczaj namiar lub odlegtos¢ od
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punktéw o znanych wspotrzednych.

W nawigacji zliczeniowej okreslany jest wektor przesuniecia obiektu od
znanego punktu poczatkowego. Mierzona jest zazwyczaj przebyta droga i
kurs. Dazy sie do tego, aby autonomiczne uktady pomiarowe znajdywaly sie
na obiekcie. W nawigacji lotniczej zazwyczaj stosowane sg ukiady
bezwitadnosciowe, w ktérych mierzony jest wektor przyspieszen i predkosci
katowej obiektu.

Nawigacja ohserwacyjno-poréwnawcza polega na porownywaniu wzorca
otoczenia z wynikami pomiaru. Zazwyczaj informacja nawigacyjna wynika z
parametrow jednego z fizycznych pdl Ziemi:  magnetycznego,
grawitacyjnego lub ksztaltu. Ten ostatni przypadek stosowany jest w
uktadach statkdbw powietrznych manewrujagcych wzdiuz rzezby terenu.
Biorgc pod uwage coraz wiekszg dostepno$¢ uktadow pomiarowych i
perspektywe zmniejszenia ich ceny w przyszitosci ten rodzaj nawigacji takze
moze znalez¢ zastosowanie w pojazdach lagdowych.

Wykorzystanie roznych metod okresSlania pozycji i zrodet informacji
nawigacyjnej prowadzi do koncepcji uktadéw zintegrowanych.

4. Uklady nawigacyjne zintegrowane

Celem integracji réznych informacji nawigacyjnych jest poprawa

wiasnosci eksploatacyjnych catego ukiadu, takich jak:

* niezawodno$¢ dziatania, ze wzgledu na wykorzystanie réznych zasad
fizycznych do wyznaczania pozycji - dostosowanie do warunkow
otoczenia

» ciggto$¢ pracy ze wzgledu na zwielokrotnienie zrodet informacji
nawigacyjnej

® dokfadnos¢ pomiaru, przez filtracje sygnatu lub przetwarzanie
sygnatow z réznych zrodet

» czestotliwos¢ okreslania pozycji.

Integracja  ukladow nawigacyjnych wymaga rozpatrzenia trzech
podstawowych kwestii:

* rodzaju urzadzen tworzgcych zintegrowany uktad

* sposobu ich wspotpracy

» algorytmu przetwarzania wynikdw pomiarow.
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Dlatego dla kazdego rodzaju poruszajgcego sie obiektu nalezy
przeanalizowa¢ dobor mozliwych do wykorzystania czujnikéw, wybraé
najlepszy zestaw czujnikow i urzadzen pomiarowych zaktadajgc uzyskiwanie
informacji nawigacyjnej ze wszystkich dostepnych zrodet [4].

Rys. 1. Elementy systemu Electro-Multivisionfirmy Toyota

Na Rys.| przedstawiono zestawienie mozliwych do wykorzystania na
pojezdzie lagdowym zrodet informacji nawigacyjnej. Niektdre z tych uktadow
dajg te same parametry nawigacyjne (np. pomiar drogi lub kierunku ruchu),
co moze by¢ wykorzystane dla zwiekszenia doktadnosci pozycji.

Rys. 2. Elementy sktadowe zintegrowanego systemu nawigacji lgdowejfirmy
LITEF
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Standardowy oferowany ogolnodostepny ukiad nawigacji samochodowej
zawiera tylko odbiornik GPS. Inne bardziej ztozone uktady nawigacji
ladowej, oprocz GPS, zawierajg takze INS (Rys.2).

Proponowane jest takze wykorzystanie urzadzen nawigacji obserwacyjno
- poréwnawczej.

Sposob wspotpracy urzadzen w ramach jednego systemu dotyczy metod
przetwarzania sygnatdw pomiarowych. Bogate doswiadczenie zebrano na
temat wspotpracy uktadow INS/GPS [5]. Ma to o tyle znaczenie, ze cena
uktadow nawigacji inercjalnej rosnie wraz z klasg urzadzen pomiarowych. W
zastosowaniach popularnych nalezy oczekiwa¢ wykorzystania uktadéw
tanich o niskich parametrach, a wiec istotna jest korekcja i filtracja ich
sygnatow wejsciowych.

Metody integracji opracowane dla potrzeb integracji uktadow INS/GPS
moga by¢ przeniesione takze na inne uklady zliczeniowe.

Podstawowym algorytmem przetwarzania sygnatow we wspotczesnych
uktadach nawigacyjnych pomiarowych jest filtr Kalmana, stosowany do
eliminowania szumow pomiarowych. Rozne rodzaje filtru Kalmama mozna
znalez¢ w literaturze.

Podsumowanie

W ostatnim okresie nastepuje przenoszenie metod nawigacji z dziedzin
tradycyjnie je wykorzystujacych do ukladow popularnych. Oczywiscie
podstawg dziatania takich ukladdéw bedzie system nawigacji satelitarnej
GPS, jako najdoktadniejszy o najszerszym zasiegu dziatania. Jednak mozna
oczekiwaé, ze przyzwyczajenie uzytkownikow do korzystania z wielu
uktadéw nawigacyjnych spowoduje ich zastosowanie, w przypadku zaniku
sygnatu GPS. Dlatego wspomaganie GPS innymi metodami i urzadzeniami
jest przedmiotem licznych prac. Przeglad zagadnien dokonanych w tym
referacie byt podstawg koncepcji dwoch ukiadéw nawigacji ladowej
przedstawionych na tej konferencji [6] [7].
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BADANIE WPELYWU WILGOTNOSCI POWIETRZA
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W pracy przedstawiono badania wptywu wilgotno$ci powietrza na optyw
modelu w tunelu aerodynamicznym duzych predkosci. Obejmowaty one
pomiary rozktadéw i przebiegow' ciSnien oraz wizualizacje pola
przeptywu na profilu NACA 0012 dla zmiennych parametréw powietrza
zasilajacego tunel. Wyniki pozwolity zlokalizowa¢ i zilustrowaé zjawiska
przeptywowe, ktdre sg najbardziej wrazliwe na wptyw wilgotnosci.

1. Wstep

Powietrze zasilajgce tunel aerodynamiczny duzych predkosci w czasie
przeptywu kanatem oraz optywajac model, znacznie zmienia swoje
parametry. Powoduje to zmiane wilgotnosci wzglednej i czesto prowadzi
do kondensacji pary wodnej, zwigzanego z tym wywigzywania ciepta
oraz przeptywow wielofazowych. Wplyw tych zjawisk na mierzone
parametry i strukture przeptywu zalezy od wilgotnosci powietrza oraz
predkosci w komorze pomiarowej. Tunel aerodynamiczny ITLIMS
umozliwia  przeprowadzenie takich badan dla przeptywow
dwuwymiarowych w szerokim zakresie wilgotnosci powietrza
zasilajgcego (wilgotno$¢ wzgledna 7% do 95%), dzieki zbiornikowi
elastycznemu zainstalowanemu na jego wlocie. W zbiorniku tym
przygotowuje sie powietrze o zadanej wilgotnosci i temperaturze, za$
zawor dtawigcy tunelu steruje predkoscia przeptywu niezaburzonego.
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Zjawiska przeptywowe powietrza wilgotnego byly badane m.in. w
pracy [1] w zakresie modelowania teoretycznego oraz badan
doswiadczalnych dla dyszy Lavala jak i symetrycznego optywu profilu.
Praca [2] stanowi rozwiniecie tych badan, omawiajagc dodatkowo
zjawiska wystepujace w tunelu kriogenicznym. Z kolei praca [j] zajmuje
sie oddziatywaniem wilgotnosci na wspotczynniki oporu i sity nosne,
pokazujac  wplyw  wystepujgcych  zjawisk na  charakterystyki
aerodynamiczne.

2. Uktad pomiarowy

Badania byty wykonane w tunelu duzych predkosci ITLIMS PW na
modelu profilu NACA 0012. Obejmowaty pomiary rozktadow cisnien na
powierzchni modelu w plaszczyznie symetrii oraz wizualizacje pola
przeptywu metodg cieniowg ze Swiattem ciggtym i btyskowym.

Tunel aerodynamiczny

Rys. 1 Schemat tunelu transonicznego

Tunel dziata na zasadzie zasysania powietrza do zbiornika
prézniowego poprzez uktad wlotowy, komore pomiarowa, zawor
dfawiagcy i odcinajacy (rys. 1). Wielko$¢ zasysanego wydatku reguluje
zawor diawiacy, ktory spetnia role gardzieli krytycznej i jest nastawiany
przed rozpoczeciem dmuchu. Formowanie odpowiedniego rozktadu
predkosci jest realizowane oprofilowaniem wlotu oraz perforacjg dolnej i
gornej $cianki komory. Scianki te maja mozliwo$é niewielkiej zmiany
kata ustawienia, co pozwala kompensowaC warstwe przyscienng.
Mocowanie modelu oraz wyprowadzenie sygnatdbw pomiarowych
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odbywa sie przez Scianki boczne, ktére sg modutami demontowalnymi.
Posiadaja one otwory kotowe, w ktdre wstawiane sg odpowiednie okna
pomiarowe (wizualizacja przeptywu lub pomiary rozktadéw cisnien).
Wymiana modelu oraz ustawienie konfiguracji pomiarowych odbywa sie
poprzez okna lub demontaz paneli komory.

Uruchomienie tunelu polega na petnym otwarciu szybkiego zaworu
odcinajgcego  (przepustnica) po  wczeSniejszym  odpowiednim
nastawieniu zaworu dtawigcego. Uktad pomiaru ciSnien i wizualizacji
wigcza sie automatycznie, po ustaleniu sie warunkdw przeptywu, przy
pomocy uktadu sterowania. Tunel jest wylgczany automatycznie po
okreSlonym regulowanym czasie pracy lub osiggnieciu maksymalnego
dopuszczalnego ci$nienia w zbiorniku prézniowym.

Powietrze zasysane jest ze zbiornika elastycznego, w ktorym
wczesniej ustala sie odpowiednie parametry wilgotnosci i temperatury.
Polega to na wypetnieniu zbiornika elastycznego powietrzem
osuszonym, pochodzacym z uktadu sprezarki BS 51 Kaeser, a nastepnie
rozpyleniu przy pomocy atomizera odpowiedniej ilosci wody potrzebnej
do uzyskania planowanej wilgotnosci. Jednorodne parametry powietrza
w zbiorniku zapewnia ciagte jego mieszanie przy pomocy wentylatora.

Podstawowe parametry tunelu:

- zakres regulacji predkosci Mach 0.4-0.9

- wymiary komory pomiarowej maksymalnie 480 x 100 mm

- Scianki gorna i dolna prostoliniowe, przepuszczalne, perforowane
wzdtuznymi szczelinami o przepuszczalnosci 10%

- czas dmuchu regulowany 0.1 do 1 sekundy

Model profilu NACA 0012

Model wykonany byt z metalu o cieciwie 120 mm. Posiadat 22 otwory
drenujgce odpowiednio roztozone wzdtuz cieciwy, ktdre konczyty sie w
ptaszczyznie symetrii otworkami o Srednicy 0.3 mm. Kanaly drenujace
byta tak wykonane, by zminimalizowaC objetos¢ szkodliwg miedzy
punktem pomiarowym na powierzchni modelu a czujnikiem.

Pomiary rozktadow cisnien

Cisnienia w ptaszczyznie symetrii modelu mierzone byty skanerem
cisnienia EPS firmy Pressure System z dwoma kanatami po 16 punktow
pomiarowych. CzestotliwosC probkowania skanera pozwalata mierzyc
szybko zmienne w czasie przebiegi cisnien. Pozwalato to stwierdzic
wystepowanie wszelkich oscylacji lub powstawania obszarow oderwania.
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3. Wyniki pomiaréw

Badania profilu wykonane dla réznych predkosci przeptywu w
komorze pomiarowej wykazaty istotny wpltyw wilgotnosci powietrza na
optyw, potegujacy sie ze wzrostem liczby Macha. Dodatkowo wplyw
wilgotnosci  wzrastat, gdy nastepowato pojawienie sie przeptywu
transonicznego oraz z natezeniem zjawisk wtedy wystepujacych.

Transoniczny optyw profilu charakteryzuje sie wystepowaniem
obszaru przeptywu naddzwiekowego zamknietego falg uderzeniows. Ze
wzrostem  liczby  Macha przeptywu niezaburzonego, obszar
naddzwiekowy powieksza sie szczegOlnie w kierunku krawedzi sptywu,
a intensywno$¢ zamykajagcej go fali uderzeniowej wzrasta.
Oddziatywanie fali uderzeniowej z coraz grubszg warstwg przyscienng

powoduje dalsze jej zgrubienie, a w koncu oderwanie. Podobny przeptyw
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powstaje przy statej liczbie Macha, gdy zwiekszany jest kat natarcia
profilu. Jednak w tym przypadku ruch fali w kierunku krawedzi sptywu
jest mniejszy, choc jej intensywnos¢ moze by¢ wieksza.

Rysunki 2 przedstawiajg wptyw wilgotnosci na przeptyw przy stalej
liczby Macha M=0.78 i przy zmiennym kacie natarcia. Zamieszczone
wyniki zawierajg pomiary wykonane dla czterech katéw natarcia a = 0°,
2°, 4° i 6° oraz czterech wilgotnosci wzglednych: 9=12%, 40%. 60% i
80% przy temperaturze 23°.

Dla kata natarcia 0° (rys.2a ) lokalnie osigga sie przeptyw krytyczny,
lecz obszar ten nie jest zamkniety falg uderzeniowg. W tym przypadku
wptyw wilgotnosci jest stosunkowo niewielki.

Wzrost kata natarcia intensyfikuje zjawiska typowo transoniczne (rys.
2b i 2c) i tutaj wptyw wilgotnosci powietrza jest duzy, poczynajgc od
okoto 30%. Jej zwiekszanie zmniejsza zakres rozprezania w przeptywie
naddZzwiekowym oraz jego obszar, zamykajgca fala uderzeniowa obniza
swojg intensywnos¢ i przesuwa sie w kierunku krawedzi natarcia. W
przypadku fali o mniejszej intensywnosci nastepuje jej znieksztatcenie
polegajace na szybszym przesuwaniu sie fali prostopadiej niz stopy

Rys. 3 Wizualizacja optywu przy roznej wilgotnosci powietrza M=0.78, a=4°
a) ¢p=12%, b) (p=40%, c) <p=60%, d) <p=80%
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lambda, co ilustrujg wizualizacje przedstawione na rysunku 3. Dalszy
wzrost wilgotnosci powoduje pojawienie sie struktur podobnych do
zestawu fal lambda co jest szczegdlnie widoczne przy wilgotnosci 80/
(rys if3d). Na rozkiadach predkosci to zjawisko objawia sie
charakterystycznym falowaniem liczby Macha.

Rysunek 2d przedstawia przeptyw dla kata natarcia 6° z intensywng
fala uderzeniowg i oderwanie warstwy przysciennej z
charakterystycznym rozkladem predkosci za falg lambda. Podobnie jest
to widoczne dla powietrza suchego na rysunku 2c i wizualizacji ja (kat
natarcia 4°). Zwiekszanie wilgotnosci powoduje zmniejszenie obszaru
oderwania, a w koricu przyklejenie przeptywu. W wyniku nastepuje
znaczne skokowe przesuniecie fali uderzeniowej w kierunku krawedzi
sptywu. Tutaj wilgotnos¢ powietrza znacznie wpitywa na rozkiady
predkosci zarobwno przed falg jak i za falg. Po przyklejeniu przeptywu
jego zachowanie wraz ze wzrostem wilgotnosci jest podobne do tego
opisanego powyzej.

Rys. 4 Wizualizacja optywu przy réznej wilgotnosci powietrza M-0.84, a 0
a) cp=12%, b) cp=40%, c) cp=60%, d) cp=80%



Wizualizacje pokazane na rys. 4 i 5 przedstawiajg optyw profilu przy
kacie natarcia a=0° dla dwoch liczb Macha odpowiednio M=0.84 i
M=0.91. Wzrost wilgotnosci powoduje niewielkie przesuwanie sie tali
uderzeniowej w kierunku Kkrawedzi natarcia ze zmniejszaniem jej
natezenia i obszaru objetego przeptywem naddzwiekowym. Przy duzych
wilgotnosciach od okoto 60% wystepuja skomplikowane struktury
falowe (rys. 4c, 4d, 5c, 5d).

Rys. 5 Wizualizacja optywu przy rdéznej wilgotnosci powietrza M-0.91, cc-0°
a) (p=12%, b) (p=40%, c) cp=60%, d) <p=80%

4. \WnioskKi

W wyniku przeprowadzonej analizy mozna sformutowac¢ nastepujgce
whnioski dotyczace wptywu wilgotnosci na przeptyw.

1 Wptyw wilgotnoSci na przeptyw jest stosunkowo niewielki w
zakresie wilgotnosci wzglednej do okoto 25%.
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2. Wplyw ten wzrasta wraz z predkoscia przeptywu niezaburzonego.

3. Wptyw ten jest szczegélnie istotny w zakresie transonicznym i
nasila sie z natezeniem zjawisk tam wystepujacych. Obniza stopien
rozprezania i wielkos¢ obszaru przeptywu naddzwiekowego, zmniejsza
intensywnos¢ fali uderzeniowej i przesuwa jg w kierunku krawedzi
natarcia, przeciwdziala zjawisku oderwania przeptywu, tworzy przy
duzych wilgotnosciach skomplikowane struktury falowe objawiajgce sie
zmiennoscig rozktadu cidnienia w obszarze naddzwiekowym

Bibliografia

[1] Schnerr,G.H., and Dohrmann, U. Transonic Flow Around Airfoils
with Relaxation and Energy Supply by Homogeneous Condensation.
AIlAA Journal, Vol.28, No.7, pp. 1187-1193, 1990.

[2] Schnerr,G.H., and Dohrmann, U. Drag and Lift in Nonadiabatic
Transonic Flow. AIAA 91-1716. Proceedings, AIAA 22 nd Fluid
Dynamics, Plasma Dynamics & Lasers Conference, June 24-26, 1991,
Honolulu, pp. 1-9.

[3] Schnerr,G.H. Transonic Aerodynamics Including Strong Effectsfrom
Heat Addition. ComputerFluids , Vol.22, No.2/3, pp. 103-116,1993.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE

ML-1X 2000

WPLYW STRZELANIA SERIAMI POWTARZALNYMI
ZDZIALKA POKELADOWEGO NA RUCH
PRZESTRZENNY SAMOLOTU NAPRZYKLADZIE
1-22 ,,IRYDA”

ANETA OTREBSKA
JERZY MARYNIAK

Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej Politechnika

Warszawska, 00-665 Warszawa, ul. Nowowiejska 24

Streszczenie: W pracy przedstawiono model fizyczny i matematyczny samolotu w
ruchu przestrzennym w czasie prowadzenia strzelania powtarzalnymi seriami z dziatka

poktadowego e
Model matematyczny zostat opracowany przy zatozeniu, ze uktad odniesienia jest

zwigzany z samolotem ijego poczatek pokrywa sie z 0.25 SCA samolotu.

1. Wstep

W pracy przedstawiono zmiany wlasnosci dynamicznych samolotu
1-22 ,,Iryda” w ruchu przestrzennym w czasie prowadzenia strzelania
powtarzalnymi seriami z dziatka poktadowego. Strzelanie prowadzone
byto 2 seriami po 6 strzatéw w serii z 5 sekundowa przerwag pomiedzy
seriami.
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r=orfx,ytzl

Rys.l Przyjete uktady odniesienia

Rys.2 Ukiad sit pochodzacych od dziatka

2. Model matematyczny samolotu 1-22 “Iryda” w ruchu
przestrzennym z dziatkiem GSz-23t

2.1 Zatozenia modelu fizycznego
Samolot jest traktowany jako bryta sztywna o sze$ciu stopniach
swobody, powierzchnie sterowe sg ruchome i majg wptyw na sity i mo-
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menty sit aerodynamicznych. Sity i momenty sit pochodzgce od dziatka
zostaty wprowadzone zgodnie z weztami mocowan dziatka.

2.2 Model matematyczny

Rownania ruchu samolotu zostaty wyprowadzone przy wykorzystaniu
rownan Boltzmana-Hamela dla mechanicznych ukfadéw o wiezach holo-
nomicznych z uwzglednianiem uproszczen wynikajacych z modelu fi-
zycznego, symetrii masowej oraz geometrycznej:
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_1 pSVf(CXacosP cosa +CYasinp cosa - CZasina) + XqQ
j pSVQ(-CXasinp +CYacos P) + YPP +Yr R + YASv
-1 pSVo(CXacosp sina +CYasinp sina - CZacosa) +ZqQ - ZgzHSZH + zshsh

-ApSV/[zA(-CXasinp +CYacos p) +c(CmXacos p cosa +Cny3 sinp cosa - Cn¥asina)]
+LpP+LrR + +Ld/Sv
_1 pSV@[-z*(CXacosp cosa+CYasinp cosa - CZasina +

XxA{CXa cos/? sina+Cyasinp sin« +CZacosa) +c(-Cnxasinp +CmYacosp)] +MqQ +
+ MgznSzH + MffISV
-1 pSVgIxA(-CXasinp +CYacosp) - ¢{Cmyacos p sina+CnmYasinp sina + CniZacos d)|
+NpP +WoR +Nfi/Sy +N S
- Rucos p- Fuk sin (p
0

Fu cos tp+ Fuk cos

0
(FOcos (o+ Fuk cos PUK+ (Fucos  + RKsin<paK
0

Powyzsze rownanie macierzowe zostato uzupetnione nastepujacymi
zwigzkami predkosci liniowych i katowych.

xi = U cos©cos (p+ V(cos (psin 0 sin $- cos $sin <p) +
+ W(sin <sin (p + sin © cos >cos <)

y, = [/ cos©sinp + K(sin p sin ©sin”™ + cos”*sing?) +

+ fF(sin $sin e sin © + cos 9cos )
z\ - -U sin© + Kcos©sin™ + ~ cos©cos™
=P+ QsinPtg9 + Rcos $tg9
6 = Qs\n<j>-Rsmtj)

y =Qsin(sec9 + Rcos $sec9
- wysokos¢ lotu: H=-2]
- predko$¢ samolotu: Vg =u2+w2+v2

. W
- kat natarcia: a=arctg
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- kat $lizgu:

4,256

Wyzej przedstawione réwnanie macierzowe razem z powyzszymi
rownaniami stanowi szczegolny model matematyczny samolotu w ruchu
przestrzennym, ktéry pozwala na przeprowadzenie peinej symulacji nu-
merycznej zmian parametrow lotu samolotu w ruchu przestrzennym w
trakcie prowadzonego strzelania z dziatka pokfadowego.

3. Symulacja numeryczna

Program symulacyjny zostat zbudowany wjezyku Fortran 77
Obliczenia wykonano dla nastepujgcych warunkéw poczatkowych:
predkos¢ lotu ¥0=720 [km/h],
wysokos$¢ lotu H=6000 [m],
kat toru lotu y-0°,
kat zaklinowania statecznika poziomego oczn= -2°,
masa samolotu m= 6.000 kg,
potozenie Srodka masy SCA x =22%
potozenie dziatka od 1/4 SCA: xaz=3.076 m, zodz= 1.72 m.
Sita odrzutu dziatka: FOZ- 28430 N,
sita kompensacji dziatka: Fonmp=2980 N
W czasie symulacji prowadzone byto strzelanie 2 seriami po 6 strzatow w
serii iz przerwa pomiedzy seriami wynoszgcg 5 sekund.

O 20 40 60 80
t (S)

Rys. 3 Przebieg zmiany predkosci lotu Vo=(t)

100
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Rys. 4 Przebieg zmian P,QR = (t)

008 --r - -

Rys. 5 Przebieg zmian katéw psi i fi - (t)
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t[s)
Rys. 6 Przebieg zmian wysokosci H = (t)

Na podstawie uzyskanych wynikéw (rys.3 +6) mozna zauwazyc, ze
zmiany parametrow lotu sg szybko ttumione, co wskazuje na duzg stabil-
no$¢ samolotu. Przy strzelaniu 2 seriami po 6 strzatow w serii z przerwg
5 sekund zmiany parametrow lotu nastepujg po pierwszej serii natomiast
po strzelaniu 2 serig nastepuje tylko nieznaczne pogtebienie sie zmian
niektérych parametrow.

W przypadku zmian warto$ci sktadowy predkosci katowej zmiany te
sg niewielkie i dosyC szybko nastepuje wyttumianie.

Wartosci tych zmian sg poréwnywalne do zmian jakie powoduje
strzelanie pojedynczg serig. W zwigzku z tym mozliwe jest strzelanie
zarowno pojedynczg serigjak i 2 seriami z pewnym odstepem czasowym
w celu osiggniecia celnosci strzatu.

4. \Wnioski

Wyniki uzyskane z symulacji zostaty poréwnane z wynikami uzyska-
nymi ,we wczesniejszej pracy dla pojedynczej serii [5]. Zmiany parame-
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trow sg porownywalne, ewentualne réznice moga wynika¢ z przyjetych
zatozen lub danych poczatkowych.

Uzyskane wyniki zostaty poréwnane z wynikami badan poligono-
wych przeprowadzonych przez firmy: Sagem, PZL-Mielec oraz Instytut
Lotnictwa. [3,4].

Na podstawie uzyskanych wynikow widac, ze mozliwe jest prowa-
dzenie strzelania pojedynczg seria jak rowniez seriami powtarzalnymi w
pewnym dostepie czasowym. Strzelanie krotkimi seriami powoduje sto-
sunkowo mate zmiany parametrow lotu jak rowniez zapewnia wiekszg
skutecznosc¢ razenia oraz wiekszg celnos¢ ostrzatu.

Praca realizowana jest w ramach projektu badawczego KBN nr
OTOOA 051 18
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Zagadki totu ptakéw od lat intrygowaty ornitologéw, a ostatnio interesujg
takze inzynierbw z branzy lotniczej. Przedstawiono zagadnienia
mechaniki lotu skrzydet machajacych (flapping wings), ktore nalezy
rozwazy¢ w celu utworzenia modelu matematycznego omitoptera. Do
szczegOlnie waznych zaliczyliSmy: 1) opis morfologiczny skrzydia ptaka;
2) sprawy efektow skali; 3) dobdr modeli fizycznych; 4) wybor ukfadéw
odniesienia. Na zakonczenie naszkicowano najistotniejsze kierunki
badan, w ktérych nalezatoby podazyg.

1. Wstep

Obserwacja otaczajacej przyrody wskazuje na to, ze lot z ruchomymi
(machajacymi) skrzydtami jest bardziej ekonomiczny niz lot przy
zastosowaniu konwencjonalnych skrzydet lub wirnikow nosnych.
Obserwacje te uzasadniajg stwierdzenie, ze ptak porusza sie w powietrzu
znacznie szybciej i traci przy tym mniej energii zawartej w miesniach,
niz zwierzeta poruszajgce sie na ziemi, takie jak pies czy zajac.
Podpatrywanie Natury moze poméc W rozwigzaniu rozmaitych
problemow, jakie pojawity sie przy projektowaniu tzw. MAV-6w (Micro
Air Vehicles), czyli mikrosamolotow. przydatnych zaréwno w zyciu
wojskowym (np. zadania wywiadowcze), jak i cywilnym (np. akcje
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ratunkowe). Wiecej szczegdtow o mikrosamolotach mozna znalezé w
pracy [17]. /

Celem referatu jest przedstawienie gtéwnych zagadnlen mechaniki
lotu skr7vHet machaiacvch {flapping wings), poniewaz zrozumienie
dynamiki lotu ptakbw ma decydujace znaczenie przy budowie
omitoptera. Przez omitopter bedziemy rozumieli maty obiekt latajacy (o
masie rzedu Kilkuset gramow najwyzej i rozpietosci ok. 50 cm)
zbudowany przez cztowieka, ale oparty na zasadzie lotu ptakéw, tzn. na
dziataniu skrzydet poruszajacych sie jak u ptaka.

Zostang zasygnalizowane zagadnienia, ktore bedg podstawa budowy
modelu  matematycznego omitoptera, a mianowicie: 1) opis
morfologiczny skrzydta ptaka; 2) sprawy efektow skali; 3) dobdr modeli
fizycznych; 4) wybor uktadow odniesienia. Aby sie zorientowac jakie to
trudne przedsiewziecie wystarczy zapoznac sie z pracg [15],

Ze wzgledu na pionierski charakter pracy w Polsce, oprocz nazw
polskich i tacinskich podano rowniez nazwy angielskie (mozliwe bytoby
zamieszczenie nazw takze w innych jezykach, ale byloby to i zbyt
ucigzliwe, i zbyt obszerne).

W krotkich opisach postuzono sie powszechnie uzywanym
stownictwem ornitologicznym, ktére wystepuje na str. 12 atlasu [4],
Wiele stosowanych tam termindéw nie ma jednak jasnych definicji i bywa
czasami uzywanych zupetnie nieprawidtowo. Jeszcze wiekszg trudnosc¢
stanowit brak danych i konieczno$¢ wertowania roznych zrodet.

Ze wzgledu na to, ze ornitolodzy postuguja sie terminologig, ktora
czasami moze byC zaskakujgca dla inzyniera (np. lotki oznaczajg
zupetnie co innego w obu dziedzinach), wiec w rozdz. 2 podajemy
najwazniejsze informacje o budowie skrzydta ptaka.

2. Opis morfologiczny skrzydia ptaka

Lot jest to zdolnosC poruszania sie ptaka w powietrzu, uzyskana w
toku ewolucji przez wyksztatcenie szeregu przystosowan w budowie.
Najwazniejszym organem lokomocyjnym ptakow sg skrzydia -
zmodyfikowane konczyny przednie. Speiniajg one role zaréwno
powierzchni nosnej, jak i narzedzia napedowego. Skrzydfa sg
wyposazone w lekkie i znakomicie przystosowane do lotu pidra,
poruszane przez silne miesnie przymocowane do grzebienia mostka.
Ciezar ptakéw jest mniejszy niz innych zwierzat dzieki temu, ze na og6t
kosci diugie sg wypelnione powietrzem (mowi sie, ze sa
gnne. _rlr_r_nfl_t‘y?owane)'/J a nie szpikiem kostnym.
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Rozrézniamy dwa gtowne typy pior: konturowe (zostaty tak nazwane,
bo zarysowujg kontur, czyli sylwetke ptaka) i puchowe. Piéro konturowe
sktada sie z osi piora i chorggiewki. O$ pi6ra konturowego stanowi
rogowa rurka, ktorej odcinek poczatkowy zagtebiony w skdrze tworzy
dutke: reszta osi (czeSC wystajaca ponad ciato) zostata nazwana stosing.
Na stosinie osadzone sg cienkie rogowe blaszki nazywane promieniami.
Kazdy promien zaopatrzony jest w drobne rogowe wyrostki, nazywane
promykami. Promyki z kolei opatrzone sg w haczyki, ktdre zaczepiajg sie
0 siebie tworzgc w ten sposob zwarta, lecz elastyczng strukture skrzydia.

Do pidr konturowych zalicza sie lotki, tj. zewnetrzne piora skrzydet
oraz sterowki ogona. Dilugie piora osadzone wzdtuz kosSci dtoni
nazywane sa lotkami pierwszorzedowymi (fub 1 rzedu), a osadzone
wzdtuz kosci przedramienia - lotkami drugorzedowymi (lub 1l rzedu).

3. Efekt skali
3.1. Uwagi ogdlne

Kiedy zajmujemy sie lotem ptakdw, jest rzeczg pozyteczng ocenic
wpltyw roznych parametrow skrzydta (np. jego wydtuzenie) na
charakterystyki lotne ptaka. Trzeba przy tym pamietac, ze ptaki sg bardzo
skomplikowanymi uktadami i proby jednolitego opisu takich obiektéw o
roznych skalach jg z gory pozbawione sensu [13, 16].

Jako ilustracje rozwazmy klasyczng relacje miedzy sitg nosng i
ciezarem w locie ustalonym ptaka

P.~Q-\pVxc, (1)
gdzie: p - gesto$¢ powietrza; V- predkos¢ lotu ptaka: S - powierzchnia
jego skrzydet; Cz- wspotczynnik sity nosnej. Na podstawie tego wzoru
mozna ustaliS w jaki sposéb sg ze soba powigzane powierzchnia

skrzydet, predko$¢ lotu, gesto$¢ powietrza i obcigzenie powierzchni
skrzydet (zob. p. 3.4)

3.2. Kryteria podobienstwa

Nie zawsze jest tatwo odpowiedzie¢ na pytanie jak sie dochodzi do
kryteriow podobienstwa i co one oznaczajg poniewaz pod ogolnym
pojeciem podobienstwa kryje sie wiele odmiennych prawidtowosci [21].
Wynika to z samej natury rzeczy, tzn. z réznorodnosci zagadnien z
jakimi sie spotykamy w badaniach ptakow.
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3.3. Rozpietos¢ skrzydta

Stosowane obecnie pomiary skrzydta obejmujg dtugosC skrzydta
ztozonego. Pomiar rozpietosci skrzydta zupetnie wyszedt z uzycia [3].
Zalecang technikg pomiaru skrzydta jest pomiar ,,maksymalnej
dtugosci”, co jest opisane na str. 203 t. 2 pracy [3].

3.4. Obcigzenie powierzchni skrzydta

W zaleznosci od Zrodta, wielko$¢ ta (ang. wing loading) podawana
jest jako masa albo ciezar ptaka do powierzchni jego skrzydet. W obu
wypadkach obrazuje ona “skuteczno$¢” dziatania ptaka, tzn. ile moze
unies¢ jednostka powierzchni jego skrzydet, (zob. tab. 1wg [2]).

Tabela 1
Masa ptaka Powierzchnia skrzydet ~ Obcigzenie skrzydet
Nazwa ptaka (gl)) m2) i,
Wrona 62.69 2045 0.31
Jaskotka 16.31 123 133
Albatros 866.67 6250 1.39

3.5. Obcigzenie mocy skrzydta

Waznym parametrem jest obcigzenie mocy (ang. power loading),
definiowane jako ciezar podniesiony przez jednostke mocy silnika. Dla
poréwnania lotu “sztucznego (za pomocag aparatu latajacego) i
naturalnego w tabelkach 2 i 3 zestawiono obcigzenia skrzydet dla tych
obiektow:

Tabela 2
Nazwa aparatu Masa startowa Moc Obcigzenie mocy
(kg) (kw) (N/kW)
W-3 Sokot 6 400 1320 47.6
C-130 Hercules 70 310 13 448 51.3
An-22 Anteusz 250 000 44 744 54.8
Tabela 3
Nazwa ptaka Masa Moc Obciazenie mocy
(kg) (W) (N/kw)
Koliber 0.01 0.74 132.6
Gotgb 0.50 8.83 555.5

Kondor 8.0 36.8 2132.6
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Z tabelek tych wida¢ wyraZnie, ze réznica na korzys¢ ptakow jest
ogromna (wykorzystanie mocy w Naturze jest co najmniej kilka razy
wieksze, a czasami nawet kilkadziesiat!).

3.6. Czestotliwos¢ machan

Bardzo ciekawe jest porownanie wielkosci, ktora charakteryzuje
zjawiska nieustalone; okre$la sie je za pomocga typowego okresu drgan
lub czestotliwosci. Niestety pojawia sie tutaj ktopot, gdyz w literaturze
nie ma na nigjednoznacznej nazwy, co bywa przyczyna nieporozumien.
Ot6z niektorzy autorzy piszg o czestoSci zredukowanej (ang. reduced
frequency)

v @

natomiast inni uzywajg nazwy liczba Strouhala (na cze$¢ tego uczonego
czeskiego, ktory wykazat znaczenie tej wielkosci)

Czestos¢ uderzen skrzydta wzrasta wraz ze zmniejszeniem sie ich
rozmiar6w w stosunku do wagi ciata i tak np. u kolibréw wynosi 60-80
uderzen na sekunde, u wrébla - 13, u wrony 3-5, a u pelikana tylko jedno
uderzenie na sekunde (wg [3]).

Predkos¢ lotu ptakdw jest czesto przeceniana. W wiekszosci
przypadkow, szczeg6lnie w trakcie dtugich przelotow, wynosi ona
kilkadziesigt km/h (wrona 50, zieba 52, szpak 74 km/h). Wiekszg
predko$¢ stwierdzono u kaczek (cyraneczka 120 km/h) i jerzykéw (160
km/h), a sokoty w czasie ataku osiggajg predkos¢ do 280 km/h.

4. Charakterystyka lotu ptakow
4.1. Zasadnicze typy lotu

Na temat liczby zyjacych na Ziemi gatunkow ptakow istniejg wsrod
ornitologéw bardzo rozbiezne zdania. Sadzi sie, ze planete nasza
zamieszkuje okoto 8600 gatunkdw ptakdw, z czego najwiecej w Afryce i
Ameryce Pid. (wg [9]). Mimo takiej masy ptakow ogolnie rzecz biorac
mozna wyrdzni¢ dwa zasadnicze typy lotu: bierny i czynny. Lot bierny
odbywa sie bez poruszania skrzydtami. Niektorzy autorzy wyrdzniajg az
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cztery typy [6] w zaleznoSci od sposobOw unoszenia sie w powietrzu (a

nie poruszania skrzydtami - jak piszg ornitolodzy):

1) lot czynny zwykly, ktory polega na miarowym, niezbyt szybkim
poruszaniu skrzydtami. Dzieki tym ruchom ptak leci do przodu,

2) lot czynny trzepoczacy lub furkoczacy, podczas ktérego ptak tak
szybko porusza skrzydtami, ze niesposob odrézni¢ poszczegolnych
ruchow. Tego typu ruch umozliwia ptakowi zawisanie w powietrzu,

3) lot bierny szybowcowy, w ktorym ptak wykorzystuje prady
powietrzne;

4) lot bierny S$lizgowy, w ktdrym nastepuje zmiana energii potencjalnej
ptaka na energie kinetyczna.

Wiekszo$¢ ptakow lata pierwszym sposobem. Lotem furkoczacym
poruszajg sie przede wszystkim kolibry (Trochilldadae). Wykonujg one
50 i wiecej uderzen skrzydet na sekunde tak, ze dla oka ludzkiego sg one
widoczne tylko w postaci mgietki.

U drobnych ptakow obserwuje sie czesto lot falisty. Polega on na tym.
Ze po Kilku zamachach skrzydtami ptak sktada je i opada tukiem, po
czym znOw uderzywszy pare razy skrzydtami wznosi sie nieco w gore,
aby z kolei opas¢ przy skrzydiach ztozonych. Tym sposobem latajg
przede wszystkim pliszki (Motocilla), zieby (Fringilta) i dziecioty (Pici).

W literaturze dotyczacej lotu ptakow (takze owadow) czesto pojawiajg
sie terminy pronacia i suainacia. zupetnie nie wystepujgce w klasycznej
mechanice lotu. Na uzytek poczatkujagcych badaczy wystarczy
powiedzieC, ze pronacje mozna rozumie¢ jako pochylanie w doét (ang.
pitch-down), a supinacje jako pochylanie w gére (ang. pitch-up). Nalezy
jednak doda¢, ze ruchowi takiemu zawsze towarzyszy skrecanie
skrzydta.

4.2. Opis lotu machajgcego

Aby zbadac jak ptaki o réznej morfologii zmieniajg ksztatt swoich
skrzydet i konfiguracje ciata w czasie lotu machajgcego, Tobalske i Dial
[19] sfilmowali “lot w tunelu” sroki (Pica pica) i gotebia (Columba
livia).

P)rzy interpretacji wynikow pomocny moze by¢ rys. 1, przy czym
nalezy wzigé pod uwage nastepujace fakty: 1) typowy profil skrzydia
ptaka jest cienki i wysklepiony, co oznacza, ze generujg one bardzo matg
site ssacg na krawedzi natarcia; 2) Lighthill wykazat [10], ze zaréwno
podczas supinacji, jak i pronacji ptaki wytwarzajg dodatnig site nos$ng i
ujemny cigg, ale o mniejszych warto$ciach podczas supinacji.
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Rys. 1 Schemat uktadu sit w locie machajgcym
5. Modele fizyczne

5.1. Przykiady realizacji ornitopterow

Wsrod napotykanych w literaturze opisow ornitopteréw, najczesciej
krétkich i niepetnych, jeszcze najbardziej doktadne opisy dotyczg modeli
wykonujacych ,rownolegte” (symetryczne) ruchy skrzydtami. Dwa
szkice takich modeli ,,zachodnich” podano na rys. 2: model Lippischa (r.
1938) oraz deLauriera(r. 1991).

Warto jednak podkreslic, ze najwiecej rozwigzan konstrukcyjnych
mozna znalez¢ w pracach rosyjskich, zwanych tam “latajgcymi modelami
skrzydtowcow” (np. [20]).
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Rys. 2. Omitoptery: a) Lippischa; b) deLauriera (wg [5])
5.2. Modelowanie wiasnosci sprezystych

Wszystkie statki powietrzne, zaréwno “sztuczne”, jak i biologiczne, sg
mniej lub wiecej odksztatcalne. Aby osiggng¢ odpowiedni kat natarcia w
czasie cyklu machania skrzydtami (zob. rys. 1), muszg sie one ciggle
skrecaC (co widaC doskonale na filmach w zwolnionym tempie). Warto
przypomnie€, ze te idee wykorzystywali bracia Wright w swoich lotach
do sterowania przechylaniem samolotu.

Na rys. 3 pokazany jest typowy model fizyczny skrzydta, w ktorym
uwzgledniono i skrecanie (opisywane katem skrecenia 0), i zginanie
(opisane ugieciem n); 0 a oznacza kat pochylenia osi machan wzgleuem
predkosci lotu.

0$ machan

Rys. 3. Model deformacji skrzydfa

Przy okazji warto zwréci¢ uwage na to, ze typowe skrzydto ptaka nie
ma prostej osi skrecen (osi Srodkdw sit poprzecznych), a zatem
stosowanie teorii pasowej (np. [1]) nie jest zasadne.
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5.3. Modelowanie $ladu wirowego

W aerodynamice klasycznej przyjmuje sig, ze Slad wirowy jest ptaski.
Tymczasem wiadomo, ze skrzydto konwencjonalne generuje tuz za sobg
uktad wirowy, ktéry nastepnie zwija sie tworzac pare warkoczy
wirowych.

Bardzo skomplikowany ksztalt Sladu wirowego pojawia sie za
skrzydtem ptaka (rys. 4). Modelowanie, a potem wyznaczanie zwijania
sie $ladu wirowego (ang. the wake rollup) staje sie wiec bardzo waznym
zadaniem aerodynamiki numerycznej.

Rys. 4. Ewolucja $ladu wirowego za gotebiem

Zasadniczg sprawg przy modelowaniu zjawiska rolling-up jest dobor
odpowiednich warunkéw brzegowych, gdyz determinujg one geometrie
$ladu wirowego. Spos6b postepowania, bazujgcy na zadaniu $ladu
poczatkowego, jest podany w pracy [7].

6. Uktady odniesienia

Do opisu ruchu przestrzennego ptaka (a takze omitoptera)
proponujemy wykorzysta¢ te same uktady wspétrzednych, ktdre stosuje
sie w mechanice lotu samolotow (zob. rys. 516 wg [11]). Z tego powodu
nie przytaczamy tutaj skomplikowanych zwigzkéw kinematycznych,
ktore w tym miejscu tylko zaciemniatyby obraz sytuacji.

Warto jednak zwr6cié uwage na to, ze w mechanice lotu ptakow
stosuje sie terminologie wzbogacong z mechaniki lotu Smigtowcéw, a
mianowicie: machanie (ang. flapping), odchylanie (ang. lagging) i
skrecanie (mg. feathering).
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Rys. 5. Ukfad odniesienia zwigzany z ptakiem

Rys. 6. Uktad odniesienia zwigzany z optywem

7. Wazne kierunki dalszych badan
7.1. Stateczno$¢ i sterownosc ornitopterow

Juz pierwsze proby wykazaty, ze mikrosamoloty sg bardzo mato
odporne na wiatry i ulewy. Trzeba zatem pamigtac, ze tradycyjne metody
analizy statecznosci i sterownosci opierajg sie na zatozeniu, ze ptat nosny
znajduje sie w jednorodnym strumieniu powietrza, ze jego ksztatt nie jest
skomplikowany, ze kadtub moze by¢ wyraznie odseparowany od ptata i
usterzenia. Dla konstrukcji niekonwencjonalnych, do jakich nalezg
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niewatpliwie ornitoptery, zatozenia te nie sg spetnione i dlatego
potrzebne jest inne podejscie [8, 17].

7.2. Zapotrzebowanie energetyczne

Wykorzystanie mocy ptakOdw jest o wiele lepsze niz aparatow
latajgcych (zob. p. 3.5). Jest to jednak okupione zuzywaniem ogromnej
ilosci energii i zapotrzebowaniem na duzg ilos¢ pokarmu. Na ogo6t im
mniejsze sg rozmiary ptaka, tym wiecej zuzywa on energii podczas lotu
[14]. Drobne ptaki majg stosunkowo wieksze zapotrzebowanie na
pokarm niz ptaki duze. Kolibry, sikorki lub mysikroliki zjadajg dziennie
wiecej pokarmu niz same wazg i to niekiedy dwukrotnie wiecej.

Przytoczone fakty nie nastrajajg zbyt optymistycznie. Skonstruowane
dotad napedy omitopterow sg zbyt ciezkie. Nalezy zatem podjaé probe
dobrania innego rodzaju napedu. Duze nadzieje wigze sie z ,miesniami
chemicznymi” (ang. chemical muscle - zob. np. [12]).

8. Zakonczenie

Cechg charakterystyczng ptakow jest potgczenie urzadzenia
wytwarzajgcego site  nosng (do wznoszenia sie) i urzadzenia
wytwarzajacego cigg (do pokonywania oporu osrodka) w jeden element
jakim jest skrzydto o niezwykle duzej sprawnos$ci aerodynamiczne;j.

Badania analityczne i numeryczne, na podstawie modelu
matematycznego moga pomac przy wyborze danych wstepnych takich
jak masa i ksztatt, a przede wszystkim wyjasni¢ sposdb wytwarzania sity
nosnej i ciggu.. Gtowny nacisk nalezy teraz potozy¢ na uzyskaniu
pozadanych charakterystyk lotnych na podstawie badan tunelowych.
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W pracy opisano aparaturg pomiarowo rejestrujgcg zastosowang w
badaniach certyfikacyjnych szybowcéw PW-5 i PW-6. Badania takie
prowadzi sie na podstawie przepisow JAR-22, ktére okres$laja zespot
warunkoéw, jakie szybowiec musi spetni¢ podczas testéw lotnych.

W szczegélnosci istotng sprawag sg tu badania flatterowe, w ktérych
rejestruje sie przebiegi przy$pieszen w wybranych punktach konstrukcji
platowca, powstatych w efekcie wymuszeh oscylacyjnych lub impulsowych
przy réznych predkosciach lotu. Aparatura stosowana w takich badaniach to
zespo6t elektronicznych akcelerometréw, zestaw czujnikéw potozenia sterdéw,
elektroniczne czujniki cisnienia statycznego i dynamicznego oraz rejestratory
cyfrowe. W przypadku PW-5 i PW-6 postuzono sie dwoma rejestratorami
polskiej konstrukcji: 8-kanatowym typu DALI oraz 4-kanatowym typu AL.
154. Zastosowanie rejestratorow cyfrowych wigze sie z kosztami, ktore
szybko narastajq zaleznie od ich parametréw technicznych Dlatego bardzo
istotng rzeczg jest tu ekonomizacja wykorzystania pamieci rejestratora:
odpowiedni dobdr czestotliwosci probkowania, rozdzielczosci binarnej
sygnatu, systemu rejestracji, itd. Rejestracja sygnatéw wigze sie z ponadto
zagadnieniami takimi, jak filtracja szumow oraz specjalistyczng analiza.
Wazng role odgrywa tu oprogramowanie. Wpracy przedstawiono graficznie
algorytm wilasnego oprogramowania opracowanego specjalnie do
wyznaczania spektrum obcigzen eksploatacyjnych szybowca. Przedstawiono
rowniez przyktadowe rezultaty rejestracji.

1. Wstep

Dziatalno$¢ Zespotu Naukowo-Badawczego Lotniczych
Konstrukcji Kompozytowych w Instytucie Techniki Lotniczej i
Mechaniki Stosowanej PW jest znana w Srodowisku lotniczym gtdwnie
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za sprawg szybowcow opracowywanych pod kierownictwem dr inz. R.
Switkiewicza.

Istotnym aspektem tej dziatalnosci jest jej walor dydaktyczny; przy
opracowaniu i budowie kolejnych konstrukcji biorg udziat studenci i
dyplomanci Wydziatu MEIL, a proces dydaktyczny uzupetniony jest
przez unikalng i niezbedng dla przysztego inzyniera szanse przejscia z
domeny teorii w praktyke.

Najgtosniejsza, znang na catym Swiecie konstrukcjg zespotu jest
szybowiec PW-5 (zwyciezca konkursu FAI na monotypowa klase
olimpijska zwang Word Class). Ostatnie lata poswiecone byty na
opracowanie i wdrozenie do produkcji szybowca

PW-6, ktory znajduje sie obecnie w koncowym etapie préb
certyfikacyjnych.

Konstruowanie szybowcow —to nie tylko sfera zagadnien
projektowo-technotogicznych. Istotngrole odgrywajgtu badania
wytrzymatosSciowe oraz badania w locie - zwigzane z procesem
certyfikacyjnym, normowanym przez przepisy JAR-22.

Jednym z nurtow takich badan jest rejestracja w locie parametrow takich
jak: predkos¢, wysokosé, potozenia steréw, przyspieszenia w réznych
punktach ptatowca, odksztatcen struktury konstrukcyjnej, itd.

Specyfika badan szybowcow jest taka, ze w odniesieniu do aparatury
pomiarowej znaczgcg role odgrywa miniaturyzacja (wynikajgca z bardzo
ograniczonej przestrzeni, jakg mozna w kabinie pilota przeznaczyc na
aparature oraz z tego, aby masa aparatury nie wptywata na wiasciwosci
dynamiczne badanego obiektu). Dodatkowy aspekt to - zminimalizowane

|ASIR/M -
*

Rys.
Zestaw
czujnikow
pomiarowych
stosowanych
w badaniach
AL rzie7  flatterowych
Va2 szybowca
PW-6
s AQQM85— £ = A{zlI8-4
>T/4-3
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koszty aparatury, gdyz z reguty programy szybowcowe dysponujg
znacznie nizszym budzetem, niz inne programy konstrukcyjne.

2. Zestawy aparaturowe do badan w locie szybowcow

Podstawowe zestawy aparaturowe do badan w locie szybowcdw to:
A zestaw do badan flatterowych.
Sktada sig on z:
- czujnikow przyspieszen

czujnikow potozen steréw
- predkosciomierza
- wysokosciomierza

rejestratora.
Na rys.l symbolem A zaznaczono przy$pieszeniomierze, a symbolem T
- czujniki potozen sterow. Symbolem ASIR oznaczono tor pomiaru
predkosci aerodynamicznej.

Zestaw B to zestaw do pomiaru osiggow i sprawdzenia spetnienia
limitow bezpieczenstwa wymaganych przez przepisy JAR (biegunowa w
roznych konfiguracjach geometryczno-masowych, w tym biegunowa na
hamulcach aerodynamicznych, pomiary warunku nie przekraczania
predkosci VNE na hamulcach, pomiary utraty wysokosci w korkociggu,
itd.).

Zestaw ten sktada sie z :

- predkoSciomierza,

- wysokos$ciomierza,

- czujnika przy$pieszen zamocowanego w Srodku ciezkosci szybowca.

Rys.2
Zestaw
czujnikow
pomiarowy
ch przy
badaniach
osiggowych
szybowca

Zestaw C to zestaw do badania spektrum obcigzen eksploatacyjnych.
Sktada sie on z:

- czujnika indukcyjnego ugiecia dzwigara szybowca,

- czujnika przyspieszen zamocowanego w Srodku ciezkosci szybowca.



326 PTMTS

Rys.3

Zestaw

czujnikow

pomiarowych

przy badaniach
g spektrum
deflection sensor ObCiQier,l

szybowca

Accelerometer

3. Opis gtéwnych elementow systemdéw pomiarowych

* Czujniki przyspieszen wykonane sg w oparciu 0 miniaturowe
przetworniki przyspieszen firmy Analog Devices (USA). W uzyciu sg
przetworniki typu ADXL-05 oraz typu ADXL-50, majgce zakres
odpowiednio +5g oraz £50g. Ich niewatpliwg zaleta jest duza
czutosc¢, stabilnosé, szerokie pasmo przenoszenia (> 1 kHz),
odpornos¢ na udary (> 1000g) oraz stosunkowo niska cena. Firma
dostarcza zarowno elementy, jak i gotowe akcelerometry.

W badaniach naszych szybowcow uzywane sg czujniki wykonane w
oparciu o oryginalne, miniaturowe rozwigzania uktadow
elektronicznych autorstwa mgr inz. I. Siwickiego (TTLiMS), gdzie
istotnym elementem jest specjalny dolnoprzepustowy filtr sygnatu
wychodzacego z przetwornika przys$pieszen oraz mozliwosc¢

Acoderaeter Rys.4
Czujnik
przy$pieszen
stosowany w
badaniach
szybowcow
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regulacji charakterystyki napieciowej przetwornika w duzym
zakresie przy$pieszen. Istnienie tego filtra pozwala na redukcje
szumu w przebiegu sygnatu, bez znaczacego wptywu na
charakterystyke amplitudowo-czestotliwoSciowaw mierzonym
pasmie czestotliwosci ( w przypadku szybowcéw chodzi o przedziat
od 0 do 100 Hz).
Regulacja charakterystyki napieciowej pozwala na zmiane czutosci
czujnika (AV/AQ) i na tatwe dopasowanie sygnatu na wejscie
rejestratora cyfrowego.
Na rys.4 pokazano ptytke z elektronika, jak tez akcelerometr w
obudowie.

* Czuniki potozen steréw - to potencjometryczne przetworniki kata. Do
badan szybowcow wykorzystywane sg potencjometry ceramidowe
liniowe o zakresie 10 k fl

Rys.5
Potencjometryczny
czujnik potozen
sterow

Predkosciomierz oraz wysokosciomierz zbudowane sgna bazie
miniaturowych przetwornikéw cisnienia. Wytwaorca przyrzagdow jest
inz. P. Lamers (Bielsko-B.).

Rys.6 Zabudowa elektronicznego predkosciomierza i wysokosciomierza
stosowanego w badaniach szybowca PW-5
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Cechg zastosowanych tu uktadéw elektronicznych jest duza
stabilno$¢ i odpornos¢ na zmiany temperatury. Sg one podigczane do
poktadowej Inst3.I2.¢ji cisnieniu, statycznego rs.z ciSnienia
catkowitego. W stosunku do tradycyjnych przyrzagdow
membranowych charakteryzuje je b. mata histereza i bezzwtocznos¢
przetwarzania zmian cisnienia na sygnaty napieciowe.

Zakres predkosciomierza wynosi: 0 - 370 km/h ASIR.. Zakres
wysokosciomierza: 0- 10 000 m. Zakres napie¢ wyjsciowych
obydwu przyrzadow wynosi: 0- 4V

W celu zwiekszenia rozdzielczosci sygnatu wysokoSciomierza - na
torze pomiarowym sygnatu zabudowano modut wzmacniacza
pozwalajacy na zmiane czutosci i zakresu wysokos$ciomierza na
przedziaty: do 1000 m i do 2500 m. Opcja ta wykorzystywana jest
przy pomiarach biegunowej predkosci szybowcdw.

Czujnik indukcyjny ugieC bagnetu dzwigara wytworzony jest przez
firme Peltron (Warszawa). Jest to urzadzenie zasilane bateryjnie (12
V) o zakresie pomiarowym do 6 mm, o duzej liniowosci i czutosci.
W celu dopasowania sygnatu ugiecia bagnetu dzwigara do wejscia
rejestratora i zwiekszenia jego rozdzielczosci —réwniez w tym torze
pomiarowym zabudowrano modut wzmacniacza.

W efekcie mozliwe byto uzyskanie doktadnosci pomiaru ugiecia ok.
0.05 mm, przy zakresie zmian ugiecia bagnetu dzwigara ok. 2.5 mm.

Rys.7

Zabudowa czujnika
indukcyjnego ugie¢ bagnetu
dzwigara oraz
przyspieszeniomierza w
badaniach spektrum obcigzen
szybowca PW-5

Najbardziej ztozonym elementem systemu jest rejestrator cyfrowy.
W badaniach szybowcdéw PW wykorzystywane sg dwa typy
rejestratorow: DALI 2 konstrukcji inz. P Lamersa oraz AL 154 -
produkowany przez firme Apek (W-wa).
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Rejestrator DALI 2 to urzadzenie 8 kanatowe o zapisie 8 lub 12
bitowym. Zakres napie¢ wejsciowych: 0 - 4V. Gabaryty: Srednica 68
mm, wysokos¢ 52 mm. Masa: 380 g. Transmisja danych do komputera
dokonywana jest przez port szeregowy RS232.

Czestotliwos¢ probkowania jest ustawiana w zakresie od 0.01 do 100 Hz.
Pojemnos$¢ pamieci: 122000 zapisdw z rozdzielczoscig 8-bitowa.
Przykfadowo - przy parametrach rejestracji: (1 kanat, 8-bit, 16 Hz) -
umozliwia to czas rejestracji przez 7625 sek.

Urzadzenie dzieki specjalnemu, miniaturowemu pulpitowi pozwala na
fatwe wigczanie i wytgczanie podczas lotu (gospodarujgc w ten sposob
zuzyciem pamieci) oraz na robienie znacznikdéw na przebiegu zapisow,
co umozliwia zaznaczanie poczatku i konca wykonywanych ewolucji.

Rys. 8
Rejestrator cyfrowy DALI-2

Waznym elementem systemu jest program VDALI do komunikacji z
rejestratorem. Jest to program w trybie DOS, ale wykonany w systemie
okienkowym. Umozliwia tatwg konfiguracje rejestratora, oraz
odczytywanie, przegladanie i skalowanie danych pomiarowych. System
skalowania uwzglednia nieliniowosci czujnikéw sygnatéw pomiarowych.
Rejestrator oraz oprogramowanie moze dziata¢ w dwoch opcjach:

Opcja STANDARD - w ktorej ustala sie czestotliwos¢ probkowania,
ustala sie podziat kanatéw na tzw.: ,,szybkie” (m menu programu zamiast
stowa ,,szybki” uzyte jest stowo ,,aktywny”) i ,,wolne” i ustala sie relacje
(wspotczynnik) miedzy czestotliwoscig probkowania kanatu ,,wolnego” i
»Szybkiego”. W efekcie rejestrator zapisuje do pamieci kanaty ,,szybkie”
z wybrang czestotliwoscig probkowania, natomiast kanaty ,,wolne” z
krokiem zwielokrotnionym przez wybrany wspotczynnik.

Opcja SPEC - w ktdrej rowniez ustala sie czestotliwo$¢ probkowania
oraz podziat na kanaty ,,szybkie” i ,,wolne”, a takze wzajemna relacje
miedzy czestotliwosciami zapisu na tych kanatach.
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W tej opcji rejestrator zapisuje do pamieci kanaty ,,szybkie” z wybrang
czestotliwoscig probkowania, natomiast kanaty ,,wolne” probkowane sg z
tg sama czestotliwoscia, jednak do pamieci zapisywane sgjedynie
wartosci szczytowe (MIN i MAX) z przedziatdw czasowych
wynikajacych ze wspotczynnika krotnosci miedzy czestotliwosciami
zapisu kanatéw ,,szybkiego” i ,,wolnego”.

Rys.9

Program Vdali -
widok ekranu z
zapisem rejestracji
nurkowania
szybowca PW-6 z
otwartymi hamulcami
aerodynamicznymi

Jest to opcja oszczednosciowa dla pamieci cyfrowej - stosowana do
badania spektrum obcigzen szybowca. Dzieki niej mozliwe jest
wydtuzenie rejestracji do 8 godzin.

Zostata ona specjalnie opracowana na potrzeby badan szybowca PW-5.

Przyktadowe zapisy sygnatow z przeprowadzonych rejestracji pokazano

Rys. 10
Program Vdali;
widok ekranu z
zapisem
rejestracji
biegunowej
szybowca PW-6



ML-1X 2000 331

al zapisy z testu nurkowania z predkoscig VNE na otwartych
hamulcach aerodynamicznych

b/ zapisy z rejestracji biegunowej predkosci szybowca PW-6.
Badanie polega na ustalaniu co 200 metréw wysokosci innej predkosci.
Nastepnie rejestrowane sg i obliczane Srednie wartosci predkosci
postepowej i predkosci opadania. Na tej podstawie wyznaczana jest
biegunowa predkosci.

c/ zapisy przyspieszen z testow flatterowych.
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Rys. 11 Program Vdali - widok ekranu z zapisem rejestracji z préb

flatterowych
(Uwaga: Symbole czujnikdéw pomiarowych nalezy skojarzy¢ z Rys.l).

Rejestrator ALI 54 to urzadzenie 4 kanatowe z pamiecig 4MB. Zakres
czestotliwosci probkowania wynosi od 0.0033 do 500 Hz. Rozdzielczos¢
sygnatu 8 lub 12 bitow. Zakres napie¢ wejsciowych: 0 - 4V. Gabaryty:
190x80x40 mm, masa: 560 g.

Do przyrzadu dotgczony jest prosty (cho¢ niezbyt wygodny w
stosowaniu) program do odczytywania danych, pracujacy w trybie DOS.
Komunikacja z komputerem odbywa sie przez port szeregowy RS232.
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Zaletg przyrzadu jest wbudowany ekranik oraz obecno$¢ klawiatury,
umozliwiajgcej skonfigurowanie przyrzadu i podglad danych bez

Rys. 12
Rejestrator
cyfrowy
AL. 154

Rejestrator ten z uwagi na duzo wiekszg pamiec¢, niz rejestrator DALI 2-
jest bardzo dobrym urzadzeniem do badania spektrum obcigzen
eksploatacyjnych.

Przy prébach flatterowych szybowca PW-6, w ktdrych potrzebna byta
duza liczba kanatéw stosowano jednoczesnie oba rejestratory, przy czym
8 kanatéw rejestratora DALI 2 wykorzystano na podigczenie czujnikéw
przyspieszen, a do 4 kanatoéw rejestratora AL 154 podtgczano
odpowiednio: sygnat predkosci oraz sygnaty wychylen steru kierunku,
lotek i steru wysokosci.

Rys. 13

Zmierzone
przebiegi
wspotczynnika
obcigzen szybowca
PW-5 w locie z
akrobacja
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4. Obrdbka danych pomiarowych

Rys. 13 przedstawia rejestracje przebiegu wspotczynnika obcigzen
okreslanego jednoczesnie przez pomiar przyspieszen w srodku ciezkosci,
jak i ugiecia bagnetu dzwigara. Pokazano rejestracje z lotu 10
minutowego podczas ktdrego szybowiec wykonywat akrobacje.

Load sp«clrara of Jiie gl
B

ider estimation
> iR

Kaw Uf;rui of @*-swskg-
middle pc«si

(VTR

nuiiled » ifcttsrmuauwf
turw ss*Jervah,

Emt jppioxinj.ltkxn
I ui-r it

trf liw ssprud froOT lh<
neimwite

ClomsY imtied on
“jFHiiat secedl’

Crcttrott (ta 9%4>r<Trwn*
df toadt - wrong 'hc

-'\A.g'i'zn CaNKDcsSLin
SclodtiCin

snio 05 d»oTto«tHSc»

SinpIMk*It*it  cf
laid ipKlron -
redoclKW) fiic £

nwnbef of la*d’i cvdes
Moclci »nd rcplmrrmoit
libttti 2> ie* " Wocfcj
covering itw w
tifjuttpiHiMitt mu nsake
lizad ifMdrura
to 4hr Iwi

Rys. 14 llustracja procesu otrzymywania spektrom obcigzen
szybowca
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Uzyskane przebiegi podlegajg specjalnemu procesowi obrébki.
Na rys. 14 pokazano kolejne etapy uzyskiwania spektrum obcigzen
eksploatacyjnych, ktore sg niezbedne do okreslenia czasu uzytkowania
szybowca [1].

Warto dodac¢, ze mozliwosci rejestracji parametrow lotu sg dzi$ bardzo
duze. W razie potrzeby - przedstawione systemy pomiarowe sg
uzupetniane o dodatkowe instrumenty, np. barograf elektroniczny i GPS.

Rys. 15

Zapis trasy lotu termicznego
szybowca PW-5

dokonany za pomocg GPS

Widoczne jest. gdzie pilot kragzyt w kominach. Na podstawie tego zapisu
bedacego wizualizacja odczytanego z pamieci GPS pliku tekstowego
odtworzy¢ mozna nawet predkos$¢ i kierunek wiatru.

6. Podsumowanie

Stosowane w badaniach certyfikacyjnych szybowcow serii PW systemy
zbierania danych- w istotny sposéb podwyzszajg obiektywnosc i
efektywnos¢ takich badan.

Wraz z rozwojem elektroniki mozliwosci w tej dziedzinie beda rosnaé.

Bibliografia

1. Rodzewicz Mirostaw, Research of the load spectrum andfatigue tests of the
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W referacie oméwiono zintegrowany uklad nawigacji przeznaczony
dla obiektow poruszajacych sie po powierzchni Ziemi, w ktérym system
GPS poigczono z ukiadem nawigacji zliczeniowej. Ukiad nawigacji
zliczeniowej wykorzystuje cyfrowy czujnik pola magnetycznego i triade
przyspieszeniomierzy. W procesie integracji sygnatdbw pomiarowych
zastosowano filtr Kalmana.

Dokonano sprawdzenia dziatania poszczegélnych elementéw uktadu
w  warunkach laboratoryjnych oraz  przeprowadzono badania
eksperymentalne na pojezdzie w warunkach jazdy miejskiej.

Otrzymane wyniki potwierdzity poprawne dziatanie ukfadu.

1. Wprowadzenie

Jednym z najszybciej ostatnio rozwijajgcym dziatem nawigacji jest
nawigacja ladowa. Najwiekszy wptyw na ten stan rzeczy ma powstanie i
rozwoj systemu GPS, umozliwiajacego okreslanie pozycji obiektow na
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catej kuli ziemskiej przez 24 godziny na dobe, przez co zanikia
koniecznos$¢ korzystania z systemow nawigacyjnych
wyspecjalizowanych stosowanych od dawna w nawigacji morskiej i
lotniczej. Mozliwos¢ doktadnego okreslania pozycji, kreuje nowe
zastosowania i przycigga nowych uzytkownikéw zaréwno cywilnych jak
tez wojskowych.

Informacje z uktadu GPS, ze wzgledu na ograniczenia wynikajace z
zasady jego dziatania, wymagajg uzupetnienia informacjami
nawigacyjnymi z innych zrédet, co prowadzi do ukiadow
zintegrowanych [1].

Zadanie budowy uktadéw zintegrowanych utatwia obecnie coraz
wieksza dostepno$¢  sprzetu obliczeniowego i latwosS¢  jego
programowania. Zagadnienia zwigzane z integracjg urzadzen
pomiarowych w ukfadach nawigacyjnych przeznaczonych dla obiektow
poruszajacych sie po powierzchni Ziemi, w szczegdlnosci potgczenie
uktadu GPS z ukfadami nawigacji zliczeniowej przedstawione zostaty w
[2], Jak stwierdzono, podobne metody integracji, jak stosowane w
potgczeniach INS/GPS, mozna wykorzystaé w integracji INS z
dowolnym ukfadem zticzeniowym.

W pracy badany byt zintegrowany ukfad nawigacyjny ztozony z
odbiornika GPS oraz bloku nawigacji zliczeniowej, na ktory sktadaty sie:
czuinik pola magnetycznego i triada przyspieszeniomierzy. Przedmiotem
prac projektowych byta czes¢ uktadu nawigacyjnego, w ktorej
wykonywane sg pomiary i przetwarzanie ich wynikow.

2. Struktura systemu

Opracowanie badanego ukfadu nawigacji lagdowej poprzedzita analiza
mozliwos$ci wykorzystania w nim urzgdzen pomiarowych istniejacych na
pojezdzie lub stosowanych w innych uktadach nawigacyjnych [3], [4].
Syntetyczny wynik tej analizy ukierunkowany na ukfad nawigacji
samochodowej przedstawiono na schemacie (Rys.l), na ktérym starano
sie uwzgledni¢ wszystkie dostepne Zrodia informacji nawigacyjnych,
zarowno juz stosowane w takich uktadach, jak tez mozliwe do
wykorzystania. Zastosowanie niektdrych z zamieszczonych na schemacie
urzadzen (np. urzadzen namiarowych, pomiaru odlegtosci od stacji
GSM) jest obecnie jedynie w sferze analiz koncepcji [3]. W niektorych
urzadzeniach, jak na przykfad przy pomiarze przebytej drogi mozna
rozwaza¢ wykorzystanie licznika kilometréw lub czujnikéw obrotow w
uktadzie ABS samochodu.
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Rys. 1. Ogolny schemat urzgdzen samochodowego ukfadu
nawigacyjnego

Przed wyborem czujnikow pomiarowych przeprowadzono analize ich
zakresow pomiarowych oraz dopuszczalnych btedow wskazan i funkcji
spetnianych w uktadzie, ktére wykonano, przy zatozeniu przeznaczenia
systemu do samochodu osobowego. Podejscie takie gwarantuje
spetnienie wymagan odnosnie innych pojazdoéw lgdowych, poniewaz
samochody osobowe poruszajg sie z najwiekszymi predkosciami i
przyspieszeniami w stosunku do pozostatych pojazdow.

Ostateczng strukture techniczng prototypowej wersji  systemu
indywidualnej  nawigacji  ladowej z uwzglednieniem urzadzen
pomiarowych, ktore zostaty zabudowane na pojezdzie przedstawia Rys. 2
[4]. W skiad tego systemu weszty nastepujace bloki:

* odbiornik GPS typu NT04DO firmy POLSPACE;
» system nawigacji zliczeniowej NAV ztozony z:
» trzech jednoosiowych przyspieszeniomierzy ADXLO5EM-1 firmy
ANALOG DEVICES

» cyfrowej sondy magnetycznej HMR 3000 firmy Honeywell z

potprzewodnikowymi czujnikami magnetorezystancyjnymi.
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Dodatkowym, alternatywnym czujnikiem przyspieszen byt trojosiowy
przyspieszeniomierz ADXLO5EM-3. Analogowe sygnaty wyjsciowe z
przyspieszeniomierzy byly przekazywane do przetwornika A/C - Kkarta
PCL-818L firmy Auvantech.

Napiecia zasilajgce generowane byly w zasilaczu dostarczajgcym
jednocze$nie napiecie state 12V i przemienne 220V (200W). Sonda i trzy
jednoosiowe przyspieszeniomierze miaty odrebne Zrddio zasilania o
wymaganej statej wartosci napiecia zasilajgcego 9V.

ile it
Odbiornik OPS . .. lyjrfum kri*vij»<yjry
NT04D0 HOzex (ojirosraaowwdc)
Sery POLSPACE &l
Ekto*ucau.tr6}aiow* tonk mrep*tycari»HMR3000firmy Hauywtll Epcjl! ip5n:cy
podsKpofcw.
tysimowOPSi
system*N AV jti*a
Uynuznii
wspotetecktyrh
FI&H ’
brdéwpoi/gi.
fint/ AraJoc D« icti SyrtmNAV

Rys. 2. Uklad nawigacji samochodowej z sondg magnetyczng i
przyspieszeniomierzami

Wszystkie sygnaty cyfrowe byty poddane filtracji i przeliczane w
przeliczniku nawigacyjnym. Na wyjsciu otrzymywano wspotrzedne” trasy
przejazdu wyznaczone w wyniku wspdtpracy systemdéw GPS i NAV oraz
btad pozycji wzgledem przyjetych punktow orientacyjnych na trasach
przejazdu.

2.1. Algorytm przetwarzania sygnatdw w uktadzie zintegrowanym

Przebyta droga byta obliczana w przeliczniku w wyniku dwukrotnego
catkowania sygnatlu przyspieszeniomierzy, a wskazania Kkursu
dostarczane byly przez sonde magnetyczng. Wspotrzedne potozenia
obiektu uzyskiwano przez sumowanie elementarnych odcinkéw drogi
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przebytej przez pojazd wzgledem znanej pozycji poczatkowej (Rys. 3).
Przyjeto zatozenie, ze ruch pojazdu odbywa sie po ptaszczyznie Ziemi,
co pozwolito na wyznaczanie pozycji z tréjkata loksodromicznego.

Rys. 3. Sposéb sumowaniaprzyrostéw drogi.

<h =<Pn-\+ ~<Pn
K=K-t+"K 0)

S.-2>5.

n=|

gdzie: S,,- droga przejechana przez pojazd
q,An- biezace wspotrzedne pojazdu
Zindi - wspotrzedne pojazdu z kroku poprzedniego
(m Ao- poczatkowe wspotrzedne pojazdu
Aen- przyrost wspotrzednej szerokosci geodezyjnej
AA,, - przyrost wspbtrzednej diugosci geodezyjnej
AS - elementarny przyrost drogi
KDn- kat drogi (kurs)

Wyliczenie biezacych wspotrzednych pozycji pojazdu wg NAV
odbywa sie w przeliczniku nawigacyjnym (Rys.4). W przeliczniku tym
jest realizowana takze wspotpraca systemu nawigacji zliczeniowej NAV
i systemu nawigacji satelitarnej GPS. Na wyjsciu z przelicznika
podawana jest pozycja pojazdu wynikajaca ze wspoOtpracy systemow
GPS, NAV i kazdego z osobna.
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PRZELICZNIK NAWIGACYJINY
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Rys. 4. Filtracja iprzetwarzanie sygnatow w zaprojektowanym uktadzie
nawigacji samochodowej

W systemach nawigacyjnych najczesciej wykorzystywane metody

integracji polegajg na:

1. jednoczesnej pracy kilku urzadzen pomiarowych, opartych na
roznych podstawach fizycznych, ktére mierzg te same parametry.
Ich sygnaty wyjsciowe po przejsciu przez filtr sg usredniane, co
podwyzsza dokladnoS¢ pomiaru parametru nawigacyjnego i
obniza wptyw btedéw przypadkowych;

2. wspotpracy urzadzen pomiarowych kilku typow, gdzie ciggtosc
ich pracy tworzona jest w ten sposéb, ze wedlug sygnatow z
jednego uktadu pomiarowego przygotowywane sg warunki pracy
drugiego;

3. jednoczesnej pracy urzadzen nawigacyjnych, mierzacych te same
parametr)7 ale na podstawie roznych zjawisk fizycznych. Ich
sygnaty wyjsciowe sg poréwnywane, a sygnat roznicy jest
filtrowany.

Metoda integracji, ktérg wykorzystano projekcie to metoda z punktu 2
i czesciowo z punktu 1 Po podzieleniu zmiennych stanu na trzy grupy:
odbiornika GPS, sondy magnetycznej 1 przyspieszeniomierzy, do
przetwarzania sygnatdw pomiarowych dla kazdego czujnika zastosowano
indywidualny filtr Kalmana (Rys.4). Zrezygnowano z peinego
zastosowania schematu z punktu 1 co wynika z pracy systemu GPS,
ktory wprowadza btedne wskazania kursu w przypadku zatrzymania sie
pojazdu. Wykorzystanie pomiaru kursu pojazdu przez GPS w tym
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momencie powodowatoby wprowadzanie do obliczen informacji
fatszywej.

W przypadku, gdy parametry pozycji dostarczane przez systemu GPS

sg state, co moze wynikac z zaniku sygnatu lub zatrzymania sie pojazdu,
wowczas pozycja "prawdziwg" pojazdu jest pozycja wyznaczana przez
system nawigacji zliczeniowej NAV. Wartosci uzyskane z systemu GPS
w ostatnim kroku pracy przed zanikiem stanowig wowczas parametry
poczatkowe dla systemu NAV. W przypadku braku sygnatu GPS,
pozycja wg NAV jest informacjg priorytetowg do momentu ponownej
prawidtowej pracy odbiornika GPS.
Jednoczesnie prowadzone jest wspomaganie pracy systemu NAV przez
GPS podczas jego prawidtowej pracy, realizowane programowo i
polegajace wykorzystaniu uaktualnianych informacji z odbiornika GPS,
jako warto$ci poczatkowych dla pozycji wyznaczanej w systemie NAV.
Zastosowanie takiej wspotpracy systemow GPS i NAV zagwarantowato
wymagang niezawodnos¢ i doktadno$¢ wskazan pozyciji.

2.2. Badania eksperymentalne i ich wyniki

Projekt systemu indywidualnej nawigacji lgdowej zostat poddany
badaniom, ktore miaty sprawdzic:

1 poprawno$¢ dziatania zaprojektowanego systemu nawigacji lgdowej
po jego zabudowie na samochodzie oraz w rzeczywistych warunkach
eksploatacji tj. aglomeracji miejskiej o duzym stopniu urbanizaciji;

2. skutecznos¢ wspomagania dziatania odbiornika systemu GPS przez
dodatkowe urzadzenia pomiarowe tj. cyfrowg sonde magnetyczng i
przyspieszeniomierze;

3. doktadnos$¢ wskazan pozycji przez systemy GPS i NAV w przypadku
niezaleznej pracy kazdego z nich i w przypadku zintegrowanego
systemu GPS/NAV, dla roznych wariantow pracy systemu NAV;
rozpatrywano nastepujace warianty wspotpracy:

» brak filtracji sygnatdéw i uaktualniania pozycji oraz kursu przez

system GPS;

» filtracja sygnatéw oraz uaktualnianie pozycji i kursu przez
system GPS;

» brak filtracji sygnatéw i uaktualniania pozycji przez system
GPS;

 filtracja sygnatdéw i uaktualnianie pozycji przez system GPS;
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e brak filtracji sygnatéw i uaktualnianie kursu sondy przez
system GPS.

4. niezawodnos$¢ wspotpracy systeméw GPS i NAV dla opracowanego
algorytm obliczeniowego;

Wyniki badan miaty takze wskazaé, jakie dodatkowe zmiany i badania

nalezy wprowadzi¢ w dalszych rozwigzaniach konstrukcyjnych systemu.

Przeprowadzone badania mozna podzieli¢ na dwie grupy:

1 badania laboratoryjne na stacjonarnym stanowisku badawczym.,
polegajace na sprawdzeniu poprawnosci dziatania elementéw
pomiarowych systemu oraz poprawnosci oprogramowania; w tej
grupie badan dobrano nastawy parametrow poszczegolnych
elementéw pomiarowych oraz wykonano testy oprogramowania
po ztozeniu systemu

2. badania na samochodzie; w tej grupie badan zostaty wykonane:

* badania statyczne - polegajgce na:

sprawdzeniu poprawnosci dziatania elementow
pomiarowych i rownolegtosci ich osi pomiarowych z
gtownymi osiami pojazdu;
okresleniu, wpltywu pola magnetycznego wytwarzanego
przez elementy pojazdu wykonane z materiatdw
magnetycznych na dziatanie poszczegdlnych elementow
pomiarowych

- okresleniu, wptywu na wskazania uktadu zespotu
napedowego pojazdu.

» badania dynamiczne - polegaty one na przejechaniu wzdtuz
wytyczonych tras i poréwnaniu réznych wariantdw wspotpracy
elementéw pomiarowych badanego systemu nawigacyjnego;
rodzaj trasy, na ktdrej dokonywane byty pomiary zalezat od
tego, jakiemu rodzajowi badar poddany zostat system.

Na Rys. 5 pokazano jedng z tras przebiegajgcg w centrum miasta. Na
trasie tej znajdowaly sie przeszkody terenowe powodujace zanik
sygnatow systemu GPS. Przebieg tej trasy zostat tak dobrany, by
umozliwit sprawdzenie systemu w przypadku poruszania si¢ po obszarze
zabudowanym, gdy wystepuje zjawisko niedostatecznej liczby
widocznych satelitow niezbednych dla poprawnej pracy systemu GPS.
Dzieki przyjetym punktom charakterystycznym wyznaczono wartosci
btedéw systemu. W ten sposob okreslono stopiert niezawodnosci systemu
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ze wzgledu na wspotprace systemow NAV i GPS, jak réwniez
poprawnosc dziatania zastosowanego algorytmu obliczeniowego.

UCOI33*3.0. c i ysel

Rys. 5. Przebieg trasy docelowej - SRODMIESCIE

Poprawno$¢ wskazan kursu na podstawie odfiltrowanych sygnatow z
sondy magnetycznej mozna oceni¢ analizujac Rys. 6a i Rys. 6b. Okazato
sie bardzo przydatne wyznaczenie wartosci dewiacji sondy magnetycznej
w ramach badan stacjonarnych na pojezdzie - dopiero po jej
uwzglednieniu mozna byto wykorzysta¢ wskazania sondy w obliczeniach
(Rys. 6a).

Rys. 6a i 6b. ,Wskazania cyfrowej sondy magnetycznej na trasie
SRODMIESCIE przed ipo uwzglednieniufiltracji oraz dewiacji
magnetycznej
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Zastosowanie filtracji sygnatu sondy po przeprowadzeniu kompensacji
dewiacji w jeszcze wiekszym stopniu poprawito jej wskazania co
pokazano na Rys.0b - skutecznie filtrowane sg m.in. wystepujace
sporadycznie piki sygnalu w okolicy 0-360 wynikajgce z
niejednoznacznos$ci wartosci kursu.

Uktad nawigacji zliczeniowej charakteryzuje sie tym, ze biad
okreSlenia pozycji narasta z czasem. Zastosowanie opcji wspomagania
pracy systemu NAV przez GPS w kilku przypadkach zmniejszyto
wartos¢ tego btedu. Wyniki wyrazonego w procentach btedu okre$lania
pozycji w stosunku do przejechanej drogi pokazano na Rys.8, na ktorym
w legendzie podano rozne sposoby integracji sygnatdbw pomiarowych
badane w tej pracy.

Najlepszym sposobem wspOtpracy elementow systemu nawigacji
zliczeniowej jest zastosowanie wspomagania tego uktadu przez system
GPS w tym czasie, gdy wystepuje dostateczna liczba satelitow
gwarantujacych prawidtowg prace odbiornika. Dwa sposoby wspotpracy:

1 jednoczesne uaktualnianie pozycji i kursu;

2. uaktualnianie tylko pozycji,
okazaty sie najbardziej skuteczne dla wszystkich trzech tras badawczych

(Rys.7).

Legenda

brak fittracj. brak uaWualniarf

ZfArac)* brakuaktuairieri

brak filtraej. uaktualniana poryci* Pn ¢ GPS

rfttn cK uaktualnlanapcsyeia prz«z GPS oclilrowj
brak fitrac;. uaktualniany kur* i peayc|*pn«i GPS

t fitragA uaktu

ru pozycja przex GPS odfiltrowany

brak Straoji, uaktualniany kur» przaz GPS

T lik
2 22 23 24
1 2 3 u 12 13 14 17 ie io 25

Punkty oriertacyyie na trasie przejazdu NAVdoOpr

Rys. 7. Bledy pozycji na trasie przejazdu dla rozpatrywanych
sposobdw wspdtpracy.
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Wykorzystany w projekcie system nawigacji ziiczeniowej NAV
oparty na przyspieszeniomierzach i cyfrowej sondzie magnetycznej, w
znacznym stopniu wspomagat prace systemu GPS szczegodlnie, gdy
wystapit zanik sygnatow. Zanik sygnatu GPS wystapit na dwdch trasach
badawczych, m.in. na przedstawionej trasie na Rys.5. Jest on zauwazalny
przy 15 punkcie orientacyjnym, choC wystgpit zaraz po punkcie 14 i w
dodatkowo w punkcie 21 (Rys.9). Momenty, w ktérych wykorzystywana
byta pozycja wyliczona przez ten system mozna zauwazy¢ na ponizszym
wykresie trasy przejazdu. Uwzglednianie w wymienionych chwilach
zaniku, pozycji wyliczanej przez system NAV potwierdza prawidtowe
wspotdziatanie systemow GPS i NAV przy zastosowanym algorytmie.

800

% 600

0

|
PEULEEL 0T n ] e e L L v e e g
-2400-2200-2000 -1800 -1000-1400-1200-1000 -800 -000 -400 -200 0 200 400

Drogaw kierunku wschodnim (m)
Legenda
Q = mpozycja wg GPS - pomiarowy
pozycja wg NAV- uaktualniana przez GPS.
- pozycja zintegrowana - wspoilpraca GPS i NAV

A punkty orientacyjne z GMAP

Rys. 9. Trasaprzejazdu dla systeméw GPS, NAV i systemu
zintegrowanego
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3. Podsumowanie

Integracja ukfadoéw nawigacyjnych wymaga rozpatrzenia trzech
podstawowych kwestii: rodzaju urzadzen tworzacych zintegrowany
ukfad, sposobu ich wspotpracy oraz algorytmu przetwarzania wynikow
pomiaréw. Dla kazdego rodzaju poruszajgcego sie obiektu nalezy
przeanalizowa¢ dobo6r mozliwych do wykorzystania i wybra¢ najlepszy
zestaw czujnikOw i urzadzerh pomiarowych, zakfadajac wykorzystanie
informacji nawigacyjnej otrzymywanych ze wszystkich dostepnych
Zrodet. Przeprowadzone badania dotyczyty uktadu nawigacyjnego dla
pojazdu samochodowego.

Po rozpatrzeniu dostepnych mozliwo$ci opracowano i sprawdzono
eksperymentalnie  zintegrowany uklad nawigacyjny  zawierajgcy
odbiornik nawigacji  satelitarnej GPS, trojosiowy czujnik pola
magnetycznego i triade przyspieszeniomierzy.

Otrzymane wyniki badan eksperymentalnych potwierdzity
poprawnosS¢ przyjetej metody integracji. Sonda magnetyczna okazata sie
bardzo czuta i w zwigzku z tym oprocz ziemskiego pola magnetycznego,
na jej wskazania wptywaly tez inne pola zwigzane z terenem, na ktorym
byty prowadzane badania.

Zintegrowanych systemdw nawigacji oparte na badanych czujnikach
mogg by¢ wykorzystane m.in. w systemach automatycznego sterowania
pojazdow lub w bezpilotowych statkach powietrznych.
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Wsp6tczesne samoloty wojskowe moga wykonywaé¢ manewry na duzych
okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia. Klasyczne metody
badania statecznosci ruchu w tym zakresie katow natarcia zawodzg. Teo-
ria Systemow Dynamicznych dostarcza interesujacych narzedzi pozwala-
jacych na analize osobliwosci dynamiki lotu samolotu na duzych, nadkry-
tycznych katach natarcia. W pracy przedstawiono wyniki bifurkacyjnej
analizy ustalonych stanéw lotu samolotu ze skrzydiem pasmowym.
Przedstawiono metodyke i przyktadowe wyniki badafn symulacyjnych
ekstremalnych stanéw lotu. Przyjety model obcigzen aerodynamicznych
uwzglednia obszary duzych katéw natarcia, a takze takie zjawiska jak
glebokie przeciaggniecie dynamiczne, czy tez histereza wspoétczynnikow
aerodynamicznych.

1. Wstep

Teoria Systemow Dynamicznych [4, 8, 11, 23, 24] pozwala na zbu-
dowanie metodyki badania rozwigzan uktadu réwnan rozniczkowych
zwyczajnych opisujgcych ruch samolotu. Pierwszym krokiem analizy jest
wyznaczenie stanow ustalonych uktadu (w zaleznosci od wybranego pa-
rametru - np. skfadowych wektora sterowania). Stany ustalone sg wyzna-
czane poprzez rozwigzanie uktadu nieliniowych réwnan algebraicznych,
otrzymanych poprzez przyréwnanie do zera wszystkich pochodnych wy-
stepujacych w rézniczkowych réwnaniach ruchu statku powietrznego.
Nastepnie, na podstawie twierdzenia Hartmana-Grobmana stwierdza sie
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lokalng stateczno$¢ otrzymanych rozwigzan, poprzez linearyzacje (wokot
wyznaczonych stanow ustalonych) rownan rézniczkowych zwyczajnych
opisujacych ruch badanego obiektu i wyznaczenie wartosci wiasnych
uktadu zlinearyzowanego.

Mozna udowodni¢ [11, 24], ze stany ustalone badanego ukiadu sa
ciggtymi funkcjami jego parametréw (dla wszystkich stanéw ustalonych,
dla ktérych ten ukfad nie jest osobliwy). Zmiany stateczno$ci moga na-
stapi¢ wodwczas, gdy czesci rzeczywiste jednej lub wiecej niz jednej
wartosci wlasnej zmienig znak. Zmiany statecznosci prowadzace do ja-
kosciowo roznej zmiany odpowiedzi uktadu sg zwane bifurkacjami. Gra-
nice statecznosci mogg zosta¢ okre$lone poprzez poszukiwanie stanow
ustalonych charakteryzujgcych sie przynajmniej jedng wartoscig wtasng z
zerowg czescig rzeczywista.

Ruch statku powietrznego opisywany jest za pomocg uktadu silnie
nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych. Liczba tych réwnan
zalezy od przyjetego modelu fizycznego statku powietrznego. Jak juz
wspomniano twierdzenie Hartmana-Grobmana stanowi, ze lokalna sta-
tecznos$¢ stanu quasi-ustalonego jest zdeterminowana poprzez wartosci
wiasne zlinearyzowanego wokot potozenia rownowagi uktadu réwnan
rozniczkowych, opisujagcych badany system dynamiczny. Jezeli cho¢
jedna z warto$ci whasnych ma dodatnig czes¢ rzeczywistg, wowczas po-
tozenie rownowagi jest niestateczne. Stany ustalone rownan opisujgcych
ruch statku powietrznego sg ciggtymi funkcjami np. wychylen po
wierzchni sterowych. Granice statecznosci moga by¢ wyznaczone po-
przez poszukiwanie stanow ustalonych posiadajgcych przynajmniej jedng
wartosC wiasng z zerowg czescig rzeczywistg. Przyktadami prostych bi-
furkacji potozen rownowagi moga by¢ bifurkacja Hopfa i bifurkacja typu
siodto wezet [4, 8, 11,13, 23]. W wyniku bifurkacji Hopfa [10, 14], po-
tozenie réwnowagi, ktére bylo statecznym ogniskiem zmienia sie w
ognisko niestateczne. W przypadku gdy badany uktad jest nieliniowy, to
dookota takiego ogniska moze wystgpic stateczny cykl graniczny okre-
sowych drgan samowzbudnych. W przypadku gdy jedna z wartosci wia-
snych jest rzeczywista i zmienia znak z ujemnego na dodatni, wowczas
otrzymuje sie zmiane potozenia rownowagi ze statecznego wezta na nie-
stateczne siodto, a nastepnie zndéw na stateczny wezet. Tego rodzaju bi-
furkacja nazywana jest bifurkacja siodto-wezet. W takim przypadku wy-
stapi divergentna utrata statecznosci uktadu i skonczone przemieszczenie
(w ujeciu nieliniowym). W nieliniowych uktadach dynamicznych wyste-
puje takze szereg innych znacznie bardziej ztozonych bifurkacji potozen
rownowagi oraz trajektorii fazowych. Przy dostatecznie duzej liczbie
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bifurkacji moga pojawic sie ruchy chaotyczne.

r [deg/s]
Graniczny wsp. obcigzenia
Manewr ' struktury (n=7)
Herbsta
Obwiednia zakretow
\ ( kobra)

'10

Rys 1 Wspotczynnik przecigzenia normalnego n w funkcji predkosci
katowej zakretu i predkosci lotu

Zalety samolotéw supermanewrowych, w poréwnaniu z klasycznymi
przedstawia rysunek 1. Zaznaczono na nim obszary mozliwych predkosci
katowych zakretu i predkosci lotu w zaleznoSci od wspotczynnika prze-
cigzenia i wspotczynnika maksymalnej sity nosnej. Samoloty klasyczne
muszg wykonywac zakret z predkoscig katowg lezaca ponizej tzw. ,,na-
roza predkos$ci”. Samoloty supermanewrowe moga wykonywac zakret ze
znacznie wiekszymi predkosciami kgtowymi. Na rysunku tym zaznaczo-
no takze przewidywane parametry kinematyczne samolotu wykonujace-
go manewr: ,Kobra” oraz ,,Manewr Herbsta”. Mozliwos¢ zmniejszenia
predkosci poprzez wyjscie na duze nadkrytyczne katy natarcia umozliwia
znaczne powiekszenie predkosci katowej zakretu, co z kolei prowadzi do
zmniejszenia promienia zakretu (co w przypadku samolotow mysliw-
skich ma ogromne znaczenie). Latanie na okotokrytycznych katach na-
tarcia zwigzane jest z szeregiem groznych zjawisk dynamicznych takich
jak wing-rock, buffeting skrzydet i usterzenia, niestateczno$¢ spiralna itp.
Powaznym zagrozeniem staje sie zmniejszenie skutecznosci sterow.
Dlatego tez pojawia sie konieczno$¢ poprawienia sterownosci poprzez
tzw. ,,wektorowanie ciggu” polegajace na takim zaprojektowaniu dysz
wylotowych silnikdw, by mozliwe stato sie odchylanie wektora ciggu
silnikow. Odchylanie to jest wigczone w ukiad sterowania samolotem.
Samoloty supermanewrowe majg skrzydta pasmowe lub skrzydia delta.
Cechg charakterystyczng takich skrzydet jest wytwarzanie uktadu silnych
wiréw krawedziowych zwiekszajacych site nosng na duzych katach na-
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tarcia. Korzystny uktad wiréw na skrzydtach tego typu moze przybierac
rozne formy niesymetryczne, peka¢ tub by¢ uktadem niestabilnym. Asy-
metria ukfadu wirowego powoduje pojawienie sie problemow’' ze statecz-
noscig samolotu.

W pracy zostang przedstawione wybrane wyniki badan manewru
,Kobra” wykonanych w oparciu o metody Teorii Systeméw Dynamicz-

nych.
2. Postawienie zagadnienia
2.1. Nieliniowe réwnania ruchu

Ruch statku powietrznego opisywany jest za pomocg ukfadu silnie
nieliniowych réwnan rdzniczkowych zwyczajnych. Ilo$¢ tych rownan
zalezy od przyjetego modelu fizycznego statku powietrznego. Dla kla-
sycznego modelu nieodksztatcainego samolotu z ruchomymi powierzch-
niami sterowymi réwnania te mozna zapisa¢ w nastepujacej postaci [1,7
15, 20]:

i =f(x(f)»u(0) 0)

W réwnaniu (1) x oznacza wektor stanu, u wektor sterowania. Jezeli

réwnania ruchu $rodka masy samolotu zapisane sa w predkosciowym

uktadzie wspotrzednych, a rownania ruchu nieodksztatcainego kadtuba

samolotu wzgledem $rodka masy zapisane sg w ukladzie zwigzanym
([, 7, 20]), wowczas wektor stanu x mozna zapisa¢ w postaci:

x =[F0,ar,/?,/7,?,r,0,@,'P,xg,>'g,zg]r (2)

W ogoélnym przypadku wektor sterowania jest rowny:
u =[azH(0,” (0»$L (0, Oy (0, T(t), ¢Fy(t\<f>Fz(0 f (3)

Sktadowe wektora f mozna znalez¢ np. w pracy[20]. Przyjety sposob
modelowania obcigzen aerodynamicznych oparto o algorytmy z zalezno-
$ci zawarte w pracach: [16,17,20,22].

2.2. Teoretyczne podstawy bifurkacyjnej analizy dynamiki ruchu
samolotu

Teoria bifurkacji nieliniowych réwnan rézniczkowych zwyczajnych
zajmuje sie ukladem réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu
([4, 8,11 13]):
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X(@) =f(x(t),/u), xe!R",  jueW. (4)

zaleznym od parametru fj. i opisujgcym ruch ukfadu dynamicznego w n -
wymiarowej przestrzeni euklidesowej 9T . Zaktada sie, ze opisany row-
naniem (1) ukfad ma asymptotycznie stabilne rozwigzanie stacjonarne
x=0. Oznacza to, ze dla wszystkich x(0) nalezacych do tego otoczenia
spetnione sg warunki:

a) trajektoria x(t) spetnia warunek: \x(A <s dla t>0

b) ()i o dlat-»oo
Rozwigzanie problemu polega na znalezieniu odpowiedzi na pytanie, jak
zmiana parametru jd wptynie lokalnie na otoczenie punktu x=0. Ze
wzgledu na to, ze dla wszystkich fj. spetnione jest rownanie:

f(0,/)=0 (5)
mozna je zapisa¢ w postaci:
X(0 =H”x+f(x") (6)
Przy czym r i = Dxf(0,{j) jest kwadratowg macierzg charakterystyczng
0 elementach danych rownaniem:

H ..S M
za$ nieliniowa funkcja wektorowa f spetnia warunki:

f(0,)=0, Dxf(0,~)=0 (8)

W procesie badania stateczno$ci stacjonarnego rozwigzania réwnania (4)
(x=0) ma zastosowanie wspominane juz powyzej twierdzenie Hartmana-
Grobmana. Stanowi ono, ze jezeli wszystkie wartosci wiasne macierzy
charakterystycznej H// zlinearyzowanego uktadu (4) lezg w lewej pot-
ptaszczyznie zespolonej, tj.:

Re(/ly) <0, dlay=1,2,3,.....,n 9)
wowczas istnieje pewna ciggta, homomorficzna transformacja zmiennych
sprowadzajgca lokalnie nieliniowy ukiad rownan (4) do ukfadu liniowe-
go. Oznacza to, ze jezeli stacjonarne rozwigzanie zlinearyzowanego
uktadu réwnan jest asymptotycznie stateczne, to rowniez stateczne jest
rozwigzanie ukfadu nieliniowego. Z twierdzenia Hartmana-Grobmana
mwynika rowniez, ze kazda jakosciowa zmiana charakteru rozwigzan
uktadu nieliniowych rownan opisujgcych system dynamiczny jest wska-
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zywana przez pojawienie sie zerowych czesci rzeczywistych wartosci
wiasnych macierzy charakterystycznej H* ukiadu zlinearyzowanego.

3. Bifurkacyjna analiza dynamiki lotu samolotu

Pierwsze prace publikowane w dostepnej literaturze Swiatowej na te-
mat bifurkacyjnej analizy dynamiki lotu samolotu pojawity sie na po-
czatku lat osiemdziesigtych. Dotyczyty one gtéwnie problemdw niesta-
tecznosci oscylacji typu ,,wing rock”, niestatecznosci spiralnej, wprowa-
dzenia w korkociag i dynamiki ptaskiego korkociggu (np. [2, 3, 9, 12, 15,
19, 20, 21]. Analiza literatury wykazuje, ze zastosowanie teorii systemow
dynamicznych do badania dynamiki lotu na nadkrytycznych katach na-
tarcia jest wysoce wydajnym narzedziem pozwalajgcym na efektywne
badanie osobliwosci tego lotu w tym zakresie parametrow eksploatacyj-
nych samolotu. Dynamika lotow sterowanych, wykonywanych na duzych
okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia jest stosunkowo
miodg dziedzing dynamiki lotu. Na wiele istotnych pytan dotyczacych
statecznosci i bezpieczenstwa lotu nie uzyskano dotad zadawalajacych
odpowiedzi. Ze wzgledu na nieliniowos¢ réwnan ruchu opisujacych dy-
namike lotu samolotéw manewrowych, wystepowanie zjawiska histerezy
obcigzen aerodynamicznych, nie mogg by¢ w tym przypadku stosowane
dobrze opracowane metody badan dynamiki lotu samolotéw konwencjo-
nalnych.

Jednym z nowych manewrdw bojowych, jak juz wspomniano powyzej
jest tak zwana ,,Kobra”, ktéra w ostatnich latach budzita szerokie zainte-
resowanie specjalistow i byta badana oraz wykonywana na kilku samo-
lotach wojskowych. Manewr ten byt wykonywany nie tylko na samolo-
tach MiG-29 i Su-27, ale réwniez byt badany w USA na samolocie F-16 i
w Izraelu na samolotach F-16 i Lavi. Rozpatrzono takze mozliwosci jego
wykonania na innych samolotach..

Rys 2 Schemat manewru ,,Kobra” (op. cit. [18})
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Schemat manewru ,,Kobra” zostat przedstawiony na rysunku 2. Ma-
newr jest wykonywany w kilku etapach oznaczonych schematycznie cy-
frami od 1do 9. Etap wejscia w figure oznaczony jest cyframi 1-4. Po-
chylenie samolotu siega 120°. Etap nastepny to ,,podtrzymanie” (5-7).
Etapy oznaczone cyframi 8-9 to wyjscie z figury.

»,Kobra” jest wykonywana na zakresie nadkrytycznych katow natarcia,
znacznie przekraczajacych wartosci stosowane w zwyktych warunkach
eksploatacji Ponizej przedstawiono wyniki numerycznej analizy tego
manewru na przykfadzie samolotu MiG-29. Obliczenia wykonano dla
roznych warunkow lotu.

Rysunki 3 -5 przedstawiajg stany ustalone podtuznych manewrow
samolotu mysliwskiego MiG-29 na umiarkowanych i duzych katach na-
tarcia (por. [21]). Stany ustalone przedstawione na tych rysunkach uka-
zujg warunki rownowagi ruchu podtuznego i rozbieznosci spiralnej.
Mozna stwierdzi¢, ze praktycznie dla wszystkich wychylen steru wyso-
kosci samolot osigga stateczne i niestateczne warunki rownowagi. Wa-
runki réwnowagi dla danego kata wychylenia steru wysokosci mozna
odczyta¢ prowadzac pionowsg linie reprezentujgcg dang warto$¢ wychy-
lenia steru; kazdy punkt przeciecia tej linii z krzywa standéw ustalonych
okre$la mozliwy do osiggniecia stan ustalony lotu samolotu. Na przykiad,
pionowa linia reprezentujaca kat wychylenia steru wysokosci 5H=4° prze-
cina trzy stany ustalone. Dwa z nich sg stateczne, jeden jest niestateczny.
Oznacza to, ze samolot moze osiggna¢ kazdy z przedstawionych warun-
kow réwnowagi. Jeden z nich oznacza warunki rownowagi prostolinio-
wego, ustalonego lotu poziomego (p=qg=r=0). Dwa pozostate punkty
rownowagi odpowiadajg warunkom wyrwania i spirali.

Przedziat niestatecznych stanéw ustalonych miesci sie przedziale ka-
tow wychylenia steru wysokosci pomiedzy -20.5° a 12.1°. Jest to wynik
wystagpienia szesciu bifurkacji typu siodto-wezet lub Hopfa. Bifurkacje te
wystepuja przy nastepujacych wartosciach wychylenia steru wysokosci:
-20.5° (bifurkacja typu siodto-wezet), -20.1° (bifurkacja Hopfa), -8.8°
(bifurkacja Hopfa); 7.1° (bifurkacja Hopfa), 12.1° (bifurkacja siodto-
wezet) i 12.1° (bifurkacja Hopfa).

Bifurkacja Hopfa prowadzi do pojawienia sie ruchow periodycznych,
wiec dla wychylen steru wysokosci mieszczacych sie w przedziale po-
miedzy -20.1° i -8.8° oraz 7.1° i 12.1° samolot zacznie wykonywac
oscylacje, ktére mozna zinterpretowac jako drgania typu wing-rock. Bi-
furkacja siodto-wezet (wystepujaca przy kacie wychylenia steru wysoko-
§ci Sh=-20.5° i Ay=12.1°) wskazujg ze samolot przy tych katach wy-
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chylenia steréw traci podtuzng statecznosc.

«  [dogl]
2

5

— gataz stabiina — gataz niestabilna OH [deg]

+ bifurkacja siodlo wezet o bifurkacja Hopfa

Rys 3 Stany ustalone samolotu: 51=5v=0,

59 —j k t

..... Jooyiiidiv v 1---40

[deyhsy

q

—  gafaz stabiina —  gataz niestabilna SH [deg]
+ bifurkacja siodto-wezet o bifurkacja Hopfa

Rys 4 Stany ustalone samolotu: 8i=dy-0O, q-f(8rd
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SH[deqg]
— galaz stabilna mgatgZ niestabilna
¢ Dbifurkacja siodto-wezet bifurkacja Hopfa

Rys 5 Stany ustalone samolotu: Si=Sr=0, r=i{8n)

W pracy [6] przeprowadzono symulacyjne badania manewru ,,Kobra”
Przeprowadzono je przy zatozeniu, ze samolot w wysokim stopniu jest
stateczny spiralnie i nie jest wrazliwy na ruchy typu wing-rock. Niestety,
przy duzych katach natarcia samoloty wyposazone w skrzydta pasmowe
cechujg sie niestatecznoscig typu wing-rock, oraz sg niestateczne spiral-
nie. Jest to zwigzane z wystepowaniem bifurkacji stanow ustalonych
(por. rys. 3-5, oraz wyniki obliczen zamieszczone w pracy 21]). Wysta-
pienie bifurkacji Hopfa i bifurkacji siodto-wezet powoduje radykalng
zmiane odpowiedzi samolotu na zaburzenia jego ruchu..

Rysunki 5-10 przedstawiajg rezultaty cyfrowej symulacji manewru
Kobra. Mozna stwierdzi¢, ze podczas wykonywania tej figury wszystkie
parametry lotu ulegajg istotnym zmianom, zwiekszajgc przy tym swoje
wartosci. Stosujgc terminologie Teorii Systemow Dynamicznych mozna
stwierdzi¢, ze Kobra jest niestateczna ze wzgledu na wystgpienie bifur-
kacji Hopfa (przy kacie wychylenia steru wysokosci Sh=-20A°), i bifur-
kacji typu siodto-wezet (dla 5f/=-20.5°). Rysunki 5-6 przedstawiajg mapy
Poincare wybranych parametrow stanu. Mozna stwierdzi¢, w przypadku
uwzglednienia niestacjonamosci (histerezy) wspotczynnikdéw aerodyna-
micznych uzyskano znaczgce nieregulamosci rozwigzan réwnan ruchu
samolotu, ktére majg charakter rozwigzan chaotycznych.

Wprowadzenie do manewru Kobra wymaga gwattownego ,,$ciagnie-
cia” drgzka sterowego. Powoduje to wprowadzenie samolotu w obszar
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niestatecznych stanéw ustalonych.
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Rys 6 Manewr Kobra. Mapy Poincare wybranych parametrow lotu
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o- 20
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Rys 7 Manewr Kobra. Mapy Poincare wybranych parametrow lotu
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t[sec]

Rys 8 Symulacja manewru Kobra. Przebiegi wybranych parametréow lotu

t[sec]

Rys 9 Symulacja manewru Kobra. Przebiegi wybranych parametrow lotu
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Rys 10 Symulacja manewru Kobra.
Przebiegi wybranych parametrow lotu

Wykonujac symulacje cyfrowg uwzgledniono fakt, ze na duzych ka-
tach natarcia samolot jest niestateczny spiralnie i ma tendencje do wyko-
nywania oscylacji typu wing-rock. Rysunki 8-10 przedstawiajg przebiegi
wybranych parametrow lotu w trakcie manewru Kobra. Przebieg zmian
kata natarcia a jest pokazany na rys 8, rys 9 przedstawia zmiany kata
pochylania samolotu 0, natomiast rys 10 ukazuje przebieg zmian kata
przechylenia samolotu. Podczas wykonywania manewru katy natarcia i
pochylenia samolotu gwattownie zwiekszajg sie osiggajgc maksymalne
wartosci rzedu 100° (dla kata natarcia a) i 110° (dla kata pochylenia &).
Rysunek 10 przedstawia zmiany kata przechylenia 0. Widoczny jest
rozwoj oscylacji typu wing-rock. Okres tych oscylacji waha sie w grani-
cach ok. 3.5s. Nalezy zwrdci¢ uwage, ze amplituda i czestos¢ tych oscy-
lacji sg nieregularne. Przebieg tych zmian nosi cechy ruchow chaotycz-
nych [21].

4. \Wnioski

Zasadniczym celem pracy byto zastosowanie nowoczesnych metod
analizy nieliniowych réwnan rozniczkowych do badania nieliniowych
zagadnien mechaniki lotu. Opierajgc sie na przedstawionych powyzej
badaniach mozna stwierdzic, ze:
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1 Przedstawione wyniki obliczeh potwierdzajg celowos$¢ stosowania
metod Teorii Systeméw Dynamicznych do analizy rozwigzan rownan
ruchu samolotu.

2. Efektywno$¢ opisanych metod pozwala na uwzglednienie w podej-
mowanych analizach skomplikowanych modeli aerodynamicznych
(uwzgledniajgcych nieliniowosci, zjawisko histerezy itp.). Mozliwe jest
przeSledzenie rozwigzan w catym zakresie wychylen powierzchni stero-
wych.

3. Wiedza o wychyleniach powierzchni sterowych powodujacych wy-
stapienie bifarkacji pozwala na wybor najbardziej prawdopodobnych
scenariuszy zdarzen poprzedzajacych katastrofe samolotu, pozwalajgc
jednoczesnie na unikanie zakresoOw niebezpiecznych ruchow.

4. Zasadniczym zrodiem probleméw jest mozliwie najdokfadniejsze
zamodelowanie obcigzen aerodynamicznych.

5. Przedstawione powyzej analizy moga byC zastosowane do przewidy-
wania wszelkich mozliwych przestrzennych ruchéw samolotu, dlatego
tez moga zosta¢ wykorzystane w procesie modyfikacji charakterystyk
dynamicznych samolotu (porownaj z [1]).
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W pracy przeanalizowano skutki wystgpienia oblodzenia samolotu w fazie
lotu wznoszacego. Przyjeto, ze w poczatkowej fazie, oblodzenie powodu-
je jedynie pogorszenie charakterystyk aerodynamicznych samolotu, nie
doprowadzajac do znaczacej zmiany rozktadu mas samolotu. Przykitadowe
obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-treningowego z silnikiem od-
rzutowym. Przeanalizowano rdézne warianty degradacji sity nosnej samo-
lotu (w zaleznosci od czasu obladzania sie powierzchni nosnych samolotu
i wptywu tego czasu na obnizenie wspétczynnika sity nosnej).

1. Wstep

Oblodzenie powierzchni nosnych statku powietrznego stanowi po-
wazne zagrozenie w locie. Istota tego zagrozenia polega na tworzeniu sie
na powierzchniach no$nych samolotu (lub $migtowca) powtoki lodowej
znieksztatcajgcej geometrie profili skrzydet, usterzen czy tez topat wirni-
ka nosnego. Ponadto mozliwe jest oblodzenie kabiny, wlotéw silnikow,
odbiornika ci$nienia powietrza (OCP) itp. Oblodzenie powoduje gwat-
towny spadek maksymalnej wartoSci wspotczynnika sity nosnej Czvex
radykalne obnizenie krytycznego kata natarcia ay, a takze wzrost masy
samolotu oraz wzrost oporu aerodynamicznego. Spadek sity nosnej po-
woduje takze zmiane momentu pochylajgcego samolotu (przemieszcze-
nie $rodka parcia, spowodowane oderwaniem sie strug).

Intensywne oblodzenie samolotu moze doprowadzi¢ do Katastrofy.
W ostatnich latach zarejestrowano oficjalnie dziewieC katastrof samolo-
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tow komunikacyjnych spowodowanych intensywnym oblodzeniem po-
wierzchni noSnych. W katastrofach tych zgineto 286 osob. Na przykfad
intensywne oblodzenie byto przyczyngwypadkéw samolotéw [2, 8, 10].

- ATR 42 (Wiochy, 1987 r.);

- Fokker F-28 (Kanada, 1989 r.);

- McDonnel MD 80 (Szwecja, 1991);

- Fokker F 100 (Macedonia 1993);

- Antonov AN 24 (Wiochy, 1995)

Zarejestrowano takze wiele przypadkéw katastrof samolotéw turystycz-
nych, sportowych i wojskowych, spowodowanych oblodzeniem. Nalezy
podkresli¢, ze takze w Polsce zarejestrowano Kilka katastrof samolotéw,
ktorych przyczyng byto oblodzenie (np. wojskowy, szkolno-treningowy
samolot TS-11 ,,Iskra” w Radomiu, Komunikacyjny AN 24 w Szczecinie
i Rzeszowie).

Oblodzenie jest przedmiotem wielu studiow i badan prowadzonych w
wielu osrodkach naukowych na $wiecie. Pierwsze prace nad tym niebez-
piecznym zjawiskiem zaczeto prowadzi¢ w latach trzydziestych i sg one
kontynuowane do chwili obecnej (por. [1, 2, 3, 4,11, 16, 17]).

Gtowna przyczyng obladzania jest zamarzanie przechtodzonych kropel
wody, ktore po zderzeniu sie z ptatowcem zamarzajg tworzac powtoke
lodowa. Oblodzenie jest jednym z trudniejszych problemow meteorologii
lotniczej. Jest trudne do prognozowania. Najczesciej atakowana lodem
przestrzen znajduje sie w obszarze skrzydtowych zbiornikow wypetnio-
nych zimnym paliwem. Przestudzone krople deszczu lub wilgotne po-
wietrze w zetknieciu z pokryciem w poblizu ochtodzonego zbiornika z
paliwem zamarzajg formujac szron lub 16d. Oblodzenie samolotu przeja-
wia sie przez: oblodzenie powierzchni nosnych, oblodzenie chwytow
pov/ietrza do silnikdw, oblodzenie kabiny, oblodzenie OCP (rurki Pi-
tot’a). W konsekwencji mozliwe stajg sie: spadek ciggu silnikow, btedne
wskazania przyrzadow (np. predkosciomierza, wysokosciomierza, czy tez
wariometru), utrata wysokosci, mozliwo$¢ przeciggniecia na wiekszej
predkosci, a nawet zwalenie sie samolotu w korkociag (szczegdlnie przy
niesymetrycznym oblodzeniu). Zjawiska te zostaty potwierdzone przez
szereg doswiadczen prowadzonych w najwiekszych osrodkach zajmuja-
cych sie aerodynamika na Swiecie).

2. Rownania ruchu samolotu

Do analizy dynamiki lotu bedzie stosowany klasyczny model fizyczny
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samolotu. Model ten obejmuje nastepujace zatozenia [:

1 masa, momenty bezwladnosci i potozenie sSrodka masy samolotu sg
stale;

2. samolot ma pionowa ptaszczyzne symetrii;

. samolot jest nieodksztatcalny;

4. poczatek zwigzanego z samolotem uktadu wspoétrzednych pokrywa
sie ze Srodkiem masy samolotu;

5. uwzglednione sg momenty giroskopowe wirujgcych mas silnikéw
i ich dynamika;

6. optyw jest niestacjonarny, (uwzgledniono efekt gtebokiego przecig-
gniecia dynamicznego);

7. sterowanie lotem odbywa sie przez zmiane potozenia powierzchni
sterowych i zmiane wartosci (lub wartos$ci i kierunku) wektora ciggu;

8. wychylenia powierzchni sterowych sg ograniczone, ograniczona jest
rowniez predkosc¢ ich wychylania.

2.1. Uklady odniesienia

Wszystkie uklady odniesienia przyjete w opracowaniu sg prostokatne
i prawoskretne. Model matematyczny samolotu zapisano w nstp. ukia-
dach wspotrzednych [9, 13]:

Inercyjnym uktadzie wspotrzednych O~cydZa . Poczatek tego uktadu
znajduje sie w dowolnym punkcie (moze to by¢ punkt lezacy na plycie
lotniska) Odpowiednie osie tego ukiadu sg réwnolegte do odpowiadaja-
cych im osi grawitacyjnego uktadu wspoétrzednych

Grawitacyjnym uktadzie wspétrzednych Oxy gzg zwiazany jest z kie-
runkiem dziatania przyspieszenia ziemskiego. Poczgtek O znajduje sie w
wybranym punkcie lezgcym wewnatrz konstrukcji ptatowca. Moze to by¢
np. $rodek masy samolotu. O$ Ozgjest pionowa, jej kierunek i zwrot po-
krywaja sie z kierunkiem i zwrotem przyspieszenia ziemskiego. Osie Oxg
i Oygleza w ptaszczyznie poziomej (rys. 1).

- Uktadzie wspétrzednych zwigzanych z ptatowcem Oxyz jest zwigzany
z kadtubem statku powietrznego. Poczatek O jest ten sam co ukiadu
Oxyz. O$ Ox lezy w ptaszczyznie symetrii kadtuba, pokrywa sie z gtéwna
osig bezwladnosci kadtuba i jest skierowana ,,do przodu” (w strone kabi-
ny pilota). 0$ Oz lezy w ptaszczyZnie symetrii samolotu i jest skierowana
w strone podwozia. O$ Oy dopetnia uklad. Potozenie samolotowego
uktadu wspétrzednych Oxyz wzgledem uktadu grawitacyjnego Ox“ygg
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okreslajg katy obrotu 0, O. KolejnoS¢ obrotow jest nastepujaca:
obrét o kat odchylenia  wokot osi Ozg; obrot o kat pochylenia © wokét
osi Oy, ukfadu po pierwszym obrocie o kat  obrot o kat przechylenia O
wokot osi Ox2uktadu po obrotach o katy Ti© .

Transformacja wspotrzednych miedzy uktadem Oxgygg i Oxyz ma

postac:

XG=A1('"P)A2(0)A3(0)-XA0=Ac OF,0,a>)-x, 0)
Miedzy wspotrzednymi w inercyjnym i grawitacyjnym ukiadzie wspot-
rzednych zachodzi zwigzek:

X, =xG + xg (2)
przy czym Xcjest promieniem-wektorem tgczacym poczatek inercyjnego
uktadu wspotrzednych z poczatkiem grawitacyjnego uktadu wspotrzed-
nych. Wspotrzedne wektora xGokreslaja tor lotu.

ptaszczyzna pozioma xgy3

ptaszczyzna
symetrii xz

X ptaszczyzna yz

Rys 1 Uktady wspotrzednych zwigzanych z samolotem.

Macierze transformacji Ai, A2, A3 dane sgzaleznosSciami:

cosT  sin 0° cos© 0 -sin© 1 0 0 3
Al. -SIN'F cosp 0’ Aj= 0 1 0 * A3= 0 cos® sin® ( )
0 -0 1 sino 0 cos© 0 -Sin® cos®

- Ukladzie wspotrzednych zwigzanych z optywem statku powietrznego:
Oxayaza zwigzany jest z wektorem predkosci ustalonego lotu statku po-
wietrznego. Poczatek O uktadu predkosciowego pokrywa sie z poczat-
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kiem zwigzanego uktadu wspotrzednych. O§ Oxa pokrywa sie z wekto-
rem predkosci optywu statku powietrznego V, zwrot zgodny. O$§ Ozalezy
w plaszczyznie symetrii kadtuba, jest prostopadta do osi Oxai jest skie-
rowana w kierunku podwozia samolotu. Kierunek wektora predkosci
optywu samolotu w uktadzie Oxayaza okreslajg katy natarcia a i $lizgu
J Transformacja wspotrzednych miedzy uktadem OxgVgzg i O x*a ma
postac:
mcos/3scosa  sin/?4cosa sina

—a g3 Aa -sin/?. C0S 335 0 4)
-cos/?sina - sinJSsina -cosa

2.2. Rownania ruchu samolotu

Rownania ruchu samolotu mozna przedstawi¢ w formie rownania
wektorowego [5, 13]:
X=f(x(/),u(0) ©)
przy czym: x jest wektorem stanu, a u wektorem sterowania. Wektor sta-
nu x ma postac:

x=[W,a,/3,p,q,r,®,®,"¥,xg,yqg,z9f (6)
- w 0go6lnym przypadku wektor sterowania ma postac:
u=col[ (/),5(t), (), T(1)] )
Sktadowe wektora f maja postac:
f=~r[nTcos(a+es)—Px“]~
- g[cos©sinOsinfi - (sinOcosa - cos0 cosOsina)cos/?]
fi =q-(pzosa +rsma)tanB------- ------ rsinfa+e?)+P7 +
9 ) mVOcosB[ )R, (8)
-mg(sin©sina+cos©cos<I>cosa)+." ]

f3=psina-rcosa— —{|Tcos(a+ <)+
p mVQ{I (@a+)

-mg(sin0cosa-cos©cos<Dsina) ]sin/?-w,g-cos®cosOcos/?-.Pj. }
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0 -r q
r 0 -p J
-q P 0
1 sin®&tg0 cos<Ptg0
0 cos® -sin® \\p,q,rj 9)

0 sin®sec© cos® sec®
Nl J=AT.A L [r.,0,0r

gdzie:
JX 0 -Jlxz
0 Jv 0 mmacierz bezwitadnosci,

Mjr - wektor momentu pochodzgcego od silnikow i efektéw giroskopo-

wych:
Mf =2 Mf(=2Z(r xT<+J7.@x( (10)

r, - wektor tgczacy Srodek masy samolotu z punktem przytozenia sity
ciggu i-tego silnika;

T, - wektor sity ciggu i-tego silnika;

J- - biegunowy moment bezwiadnosci silnika;

<ol - wektor predkosci katowej i-tego silnika;

Qk - wektor predkosci katowej samototu;
Ma- wektor momentu aerodynamicznego.
Dynamiczne réwnania ruchu samolotu nalezy uzupetni¢ réwnaniami

zwigzkdw kinematycznych [5, 9, 13]:
t =[*,7,2,<b,6,'V]T=HX , X=[u,v,w,p,q,r]T (11)
gdzie macierz transformacji H ma postac:
h JA* ° 12
o (12)
przy czym 0 jest macierzgzerowga macierz transformacji C danajest
zaleznoscig:
1 sin®-tg© cos®-tg©
CT=0 cos® -Sin® (13)
0 sin®-sec© cos®-sec©
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Symulacja numeryczna wielu przestrzennych manewrow samolotu,
przy zaprezentowanym powyzej, klasycznym modeiu dynamiki ruchu ze
zwigzkami kinematycznymi opartymi na katach Eulera, jest trudna do
zrealizowania w okolicy kata pochylenia (9=90°. Istnienie punktéw 0so-
bliwych zmusza do stosowania ,,chwytow” numerycznych pozwalajacych
na ominiecie nieciggtosci w tym obszarze (np. poprzez zmiane uktadu
wspotrzednych).

Z twierdzenia Eulera wynika, ze obiekt w przestrzeni mozna przepro-
wadzi¢ z dowolnego potozenia poczatkowego do danego potozenia kon-
cowego za pomocajednego tylko obrotu wzgledem odpowiednio dobra-
nej osi. Zatem dla zdefiniowania przestrzennej orientacji ruchomego
uktadu wspotrzednych (np. zwigzanego z kadtubem statku powietrznego)
wzgledem uktadu nieruchomego (np. inercyjnego) wystarczy podac trzy
cosinusy kierunkowe osi obrotu i warto$¢ kata obrotu wzgledem tej osi.
Te cztery liczby (trzy cosinusy kierunkowe i kat obrotu) nazywane sg
parametrami Eulera (moga one by¢ zapisane w postaci kwatemionow

[61)-

Parametry Eulera mozna zdefiniowac nastepujaco [7]:

g, =cosa 0sin—
1 E 2 (14)

Parametry te muszg spetnia¢ dodatkowe rownanie wigzace:

(15)
Zwigzki kinematyczne dane sg nastepujacymi zaleznosciami:
(16)
8 w
gdzie:
e0+ ~e2-~e3 2(ee2- ele3) 2(e0e2 + ete3)
Ag = 2(efe3+ere2) -ef +e\-e\  [{e23-e0e,) (17)

2(0"3 —AOAZ) +/\2/\3) AQ = A\ = AD wxung

Zwiazki kinematyczne dla parametrow Eulera dane sg zaleznoscia:
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0 p q r
"-p 0 -r g
2 -g r 0 -p

-r -g p O

Podstawowym problemem obliczeniowym w modelu kwatemiono-
wym jest spetnienie rownania wigzacego (15). Aby spetni¢ to réwnanie
stosuje sie tzw. ,,poprawianie” parametrow Eulera. Algorytm tego po-

-

V 0 K6 ’e0
- .
1-p© Woe @ (19)
02 2 -g X © e2 e2
"3 -r -g p 0 .3 .e3.

gdzie:
i - staty wspotczynnik
A - wskaznik naruszenia rOwnania wigzgcego, przy czym:
E=-et+e2+eft+e]-1 (20)
Zastosowanie parametrow Eulera powoduje trudnos$¢ w ich interpreta-
cji fizycznej, gdyz sg one zwigzane z orientacjg osi obrotu, a nie z orien-
tacjg samego statku powietrznego. Dlatego tez, dla wiasciwej interpreta-
cji wynikéw obliczen nalezy zastosowac transformacje tych parametrow
na katy Eulera, ktére sg naturalnym wspdtrzednymi okreslajacymi poto-
zenie statku powietrznego w przestrzeni. Mozna tego dokona¢ za pomoca
nastepujacych zwiagzkow [7]:

O =arctg 2(e0gl + 3) 0 =arcsin[2(ele2 *&)]
w~e\ ~e2+6€l 21)

'P = arctg 2(e(e3

Parametry Eulera sg dogodne w budowie modeli matematycznych
przeznaczonych do zastosowania w algorytmach stuzacych do przepro-
wadzania cyfrowych eksperymentow, szczeg6lnie przy diugotrwatej sy-
mulacji manewrowego lotu statku powietrznego. Unika sie wowczas
osobliwosci wystepujacych przy okresleniu orientacji przestrzennej stat-
ku powietrznego za pomoca katéw Eulera.
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2.3. Obcigzenia aerodynamiczne.

W ogolnym przypadku sity i momenty aerodynamiczne (wspétczynni-
ki aerodynamiczne CX,CY,Cz,C,,CmC,,) sg funkcjami katow natarcia i
$lizgu a,p , liczb Macha i Reynoldsa, predkosci i przyspieszen katowych
oraz zalezg od geometrii ptatowca. Dla matych liczb Macha (Ma<0.5),
przy wyznaczaniu obcigzen aerodynamicznych samolotu mozna przyjac
zasade superpozycji, w mysl ktorej uogolniong site aerodynamiczng
mozna przedstawi¢ w postaci [13]:

Fa =Fs{cc,P) +’\nF b{a,P)5t +FP{a,fi)p + F<(a,/B)g+F'{a,0)r +

+F F (am Pq+FA\a,j3)p2+Fkr(a,P)pr +Ff(a,fi)g2+ (22)

+F?(alJ)qr +F;\a,fi)r2
gdzie: Oa oznacza uogolniong site aerodynamiczng (A=PXa Pya, Pza, L,
M, N), Os oznacza, ze wartos¢ sity jest liczona dla warunkoéw statycz-
nych, Oa oznacza pochodng wielkosci A  wzgledem X
(X=p,q,...-,Pq,.....rA. Sita okreslona réwnaniem (22) przedstawia kla-
syczne uproszczenie stosowane w dynamice ruchu samolotow i zalezy
liniowo od katow wychyler powierzchni sterowych oraz nieliniowo od
sktadowych wektora stanu.

2.4. Przyjety model oblodzenia.

Oblodzenie samolotu powoduje nie tyko wzrost masy samolotu, jest
takze przyczyng degradacji charakterystyk aerodynamicznych. Przejawia
to sie przede wszystkim spadkiem wspotczynnika sity nosnej samolotu,
zmniejszeniem wartoSci krytycznego kata natarcia oraz zwiekszeniem
wspotczynnika oporu samolotu [3],

Badania profesora Tuncera Cebeci’ego z Kalifornijskiego Uniwersy-
tetu Stanowego dowodza, ze nawet bardzo niewielkie oblodzenie po-
wierzchni nosnej moze spowodowac radykalne zmniejszenie krytycznego
kata natarcia, cytujgc dostownie prace [3]: ,,(...) Event 1-s ice is sufficient
to cause a drastic change in the stall angle (...)”. Proces degradacji
wspotczynnika sity nosnej i zmniejszenia krytycznego kata natarcia
przedstawiono na rysunku 2. Rysunek ten obrazuje zmiane charakteru
zmian wspoiczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia po czasie 1, 5,
15, 30 i 60 sek. od momentu rozpoczecia oblodzenia. Rezultaty te otrzy-
mano przy statycznej temperaturze optywu 260,44 K, ci$nieniu statycz-
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nym Ro=907548 Pa, wodnosci chmury LWC=0,50 g/m2, predkosci stru-

mienia Vco=129 m/s, i Srednicy kropel 20jum.

Analiza rys. 2 wskazuje, ze w zakresie matych katéw natarcia
(do 5 stopni) wptyw oblodzenia na charakterystyki no$ne profilu jest
niewielki i moze by¢ niezauwazalny przez pilota. Niezwykle wazne jest
drastyczne zmniejszenie krytycznego kata natarcia (siegajagce 50% juz po
pierwszej sekundzie oblodzenia). Zatem poczgtkowa faza obladzama jest
szczegolnie niebezpieczna w przypadku lotu na wiekszych katach natar-
cia. Moze bowiem dojs¢ do mimowolnego przeciagniecia samolotu. Na-
lezy przy tym podkresli¢, ze przyczyng obnizenia krytycznego kata natar-
cia w pierwszej fazie obladzama sg zjawiska zachodzace w warstwie
przysciennej (model dotyczy warstwy lodu na krawedzi natarcia o grubo-
$ci nie wiekszej niz 1 mm). Powyzej przedstawione dane doswiadczalne
zostaty zweryfikowane za pomocg obliczen wykonanych przy zastosowa-
niu programu LEWICE (por. [5]).

a [deq]
Rys 2 Wptyw czasu oblodzenia na charakterystyki profilu NACA 0012
(wg. pracy T. Cebeci’ego [3])
W oparciu o zaleznosci podane w pracach [8, 4, 17] przyjeto, ze zmia-
ne wspotczynnika sity nosnej wywotang oblodzeniem mozna obliczy¢ ze
wzorow:
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AC, -Cz e c, +(c2—€3-/?)-In . 1-('-/1>)"] (23)

Y%
Przy czym: Re - liczba Reynoldsa, n, co, ci, @, G, ¢4 wspotczynniki wy-
znaczone doswiadczalnie, C - cieciwa aerodynamiczna, § - grubosc lo-
du. Zmiane kata natarcia liczono z zaleznosci:

(24)

Efekt zmian ACz w funkcji czasu uzyskano stosujgc nstp. zaleznosc:
(25)

Zmiana charakteru przebiegu funkcji Cz(a) (z liniowego na nieliniowy)
powoduje takze zmiane momentu pochylajgcego (zmiana potozenia srod-
ka parcia samolotu). Zmiane te oszacowano z zaleznosci:

(26)

3. Symulacja lotu wznoszgcego samolotu w warunkach
intensywnego obladzania.

W oparciu o przedstawiony powyzej model samolotu i zatozony mo-
del obladzania wykonano cyfrowg symulacje lotu wznoszacego samolotu
w warunkach intensywnego obladzania. Wyniki obliczerr przedstawiono
na rysunkach 3-9. Obliczenia przeprowadzono dla kilku warto$ci wspét-
czynnika X (ze wzoru nr 25).

Rysunek 5 przedstawia przebieg wspotczynnika przecigzenia w funk-
cji czasu. Wartos¢ nz, praktycznie do momentu przeciggniecia samolotu
ma warto$¢ zblizong do jednosci. Taki przebieg nz moze Swiadczyc, ze
zatoga samolotu w trakcie catego lotu moze nie zdawac¢ sobie sprawy z
powagi zaistniatej sytuacji. Rysunki 7 i 8 przedstawiajg przebieg katow
pochylenia i przechylenia samolotu. W przypadku gdy proces degradacji
sity nosnej samolotu narasta powoli (A=-0.1) w zatozonym czasie nie
dochodzi do zderzenia z ziemig. WartoSci predkosci katowych, ktérych
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przyktadowy przebieg przedstawiono na rys. 6 sg niewielkie (rzedu 1 /s).
Rysunek 9 przedstawia trajektorie lotu samolotu.

Rys 3 Symulacja oblodzenia - przebieg zmian kata natarcia samolotu a

Rys 4 Symulacja oblodzenia- przebieg zmian predkosci lotu V



q [rad/s]

ML-I1X 2000

Rys 5 Symulacja oblodzenia - przebieg zmian
wspodtczynnika przecigzenia nz

Rys 6 Symulacja oblodzenia - przebieg zmian predkosci katowej
pochylania samolotu q
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0 [de]

Rys 7 Symulacja oblodzenia - przebieg zmian
kata pochylenia samolotu 0

<> Hprd]

Rys 8 Symulacja oblodzenia - przebieg zmian
kata przechylenia samolotu O
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L[m]

Rys 9 Symulacja oblodzenia - tor lotu.

4. Whnioski

Przedstawiony powyzej model obladzania samolotu prowadzi w efek-
cie do pojawienia sie bardzo niebezpiecznej sytuacji w trakcie lotu,
szczegOlnie w warunkach przejscia na wieksze katy natarcia (na przyktad
po przejsciu z lotu poziomego do lotu wznoszacego). Ze wzgledu na to,
ze proces degradacji wiasnosci lotnych samolotu przebiega gwattownie,
nie dajgc przy tym odczuwalnych dla pilota ,,znakow ostrzegawczych”,
takich jak np. pojawienie sie drgan samolotu, czy zmiana warunkow wy-
wazenia (masa narastajgcego lodu, w tej fazie oblodzenia jest niewielka),
zaistniate zjawisko mozna uzna¢ za skrajnie niebezpieczne.

Uzyskane w wyniku cyfrowej symulacji przebiegi parametrow lotu
Swiadcza, ze przyjety model oblodzenia moze w konsekwencji doprowa-
dzi¢ do katastrofy samolotu.
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W poddZwiekowym tunelu aerodynamicznym przeprowadzono serie
badarn majacych na celu symulacje oblodzenia na powierzchni piata.
Stwierdzono rézne formy narastajgcego oblodzenia. Dla wybranych taz
narastajgcego oblodzenia przeprowadzono pomiary wagowe
wspoétczynnikéw  aerodynamicznych. Uzyskane wyniki ilustrujg
gwattowny spadek wspotczynnika sity nosnej oraz zdecydowanie
niekorzystng deformacje innych charakterystyk aerodynamicznych piata.

1. Wstep

Zmiany charakterystyk aerodynamicznych ptata nosnego w wyniku
oblodzenia powierzchni stanowig przyktad niebezpiecznego zjawiska,
ktore w konsekwencji moze prowadzi¢ do sytuacji kryzysowych w
trakcie lotu. W wyniku wystgpienia w atmosferze szczeg6lnych
warunkéw meteorologicznych, przechtodzone kropelki wody zderzajac
sie z powierzchnig skrzydta zamarzajg na niej tworzac zwartg powtoke
lodowa. Powtoka ta w istotny sposéb zmienia geometrie ptata, co w
konsekwencji doprowadza do spadku wartosci wspdiczynnika sity
nosnej, wzrostu oporu aerodynamicznego, zmniejszenia krytycznego kata
natarcia oraz przyrostu masy. Poniewaz istnieje  mozliwos¢
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jednoczesnego wystapienia wszystkich wymienionych efektéw, moze to
spowodowac utrate sterownosci i kontroli nad samolotem.

Celem prowadzonych badan eksperymentalnych byto wyznaczenie
zmian w charakterystykach aerodynamicznych cienkiego profilu
powodowanych narastajgcym oblodzeniem. Badania sktadaty sie z
dwoch oddzielnych etapdéw: pierwsza faza dotyczyta generacji
oblodzenia na modelu pfata noSnego w warunkach tunelowych, przy
uwzglednieniu wptywu warunkéw optywu (zmiana kata nataicia, lodzaj
chmury wodnej); druga faza obejmowata z kolei pomiary wagowe sit i
momentéw aerodynamicznych, jakie wystepujg dla poszczeg6lnych
stadiéw narastajgcego oblodzenia.

2. Realizacja badan
2.1. Symulacja oblodzenia

Schemat stanowiska badawczego, na ktorym przeprowadzono
symulacje oblodzenia pokazano na rys. 1.

Modelowanie zjawiska oblodzenia w warunkach tunelowych jest
bardzo  skomplikowane i wymaga niezwykle  kosztownego
oprzyrzadowania. Jesli jeszcze dodatkowo wezmie sie pod uwage, iz
wystepujgce w atmosferze oblodzenie jest trudne do prognozowania i
moze przebiega¢ ze zmienng, w szerokim zakresie, intensywnoscia,
widac¢ wyraznie, ze bez wzgledu na poziom nakfaddéw przewidzianych na
badania, doktadnos¢ modelowania fizyki zjawiska jest ograniczona. Pakt
ten zdecydowanie wskazuje na mozliwos¢ wykorzystania innej diogi w
badaniach eksperymentalnych, mianowicie symulacji.

Poniewaz z przyczyn technicznych niemozliwe byto (w warunkach
tunelowych) wymodelowanie warunkéw termicznych atmosfei\ .
w przypadku opisywanych badan zdecydowano sie wiasnie na symulacje
zjawiska oblodzenia. W tym celu zastosowano intensywne chtodzenie
modelu pfata (ma to zresztg pewne odzwierciedlenie w rzeczywistosci,
gdzie czesto atakowang lodem powierzchnig ptatowca jest obszar
bezposredniego sasiedztwa zbiornikéw skrzydtowych, wypetnionych
zimnym paliwem). Jako czynnik chiodzacy zastosowano ciekly azot.
przettaczany w czasie badan przez specjalnie przygotowany model pfata.

Do badan wykorzystano przykadtubowy, niesymetryczny profil
skrzydta samolotu TS-11 Iskra, NACA 64-209. Jako profil cienki, jest to
profil bardzo wrazliwy na najmniejsze deformacje geometrii.
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Rys.l. Schemat stanowiska do symulacji oblodzenia

Model zostat wykonany z mosiadzu, aby umozliwic jak najtatwiejsze
odprowadzenie ciepta. Ciekty azot, ttoczony przez poprzeczny kanat w
modelu, trafiat nastepnie do zbiornika pod modelem. W ten sposob udato
sie uzyska¢ temperature na powierzchni ptata oscylujacg w granicach
- 30°C.

Model umieszczono w S$wietle otwartego tunelu aerodynamicznego
niskich predkosci. Liczba Reynoldsa wahata sie, w zaleznosci od
temperatury otoczenia, w granicach 3.6-4 1065.

Mgte wodng uzyskano poprzez umieszczenie w  tunelu
aerodynamicznym naddZzwiekowego atomizera. Zawory na przewodach
wodnym i powietrznym ukfadu atomizera, umozliwity regulacje ilosci i
Srednicy kropel wody.

2.2. Pomiary wagowe wspotczynnikow aerodynamicznych.

Te cze$¢ badan wykonano w tunelu aerodynamicznym Zaktadu
Aerodynamiki PW o S$rednicy przestrzeni pomiarowej 1,16 m. Tunel
wyposazony jest w wage Witoszynskiego (tzw. waga typu JAW)
umozliwiajgca pomiary nastepujacych wielkosci:

a) sktadowych poziomych sity dziatajgcej na model, czyli sity nosnej i
sity oporu,
b) momentu wzgledem pionowej osi wagi, czyli momentu Myo.

Poszczegolne fazy oblodzenia zaobserwowane w trakcie tunelowej
symulacji zjawiska, zostaty odwzorowane na modelu ptata w postaci
roznych form lokalnej zmiany geometrii profilu. Dla kazdej z
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Rys.2. Lodowe zeszklenie na krawedzi natarcia

Rys.3. Rdzne formy oblodzenia na ptacie
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modelowanych form pokrywy lodowej powstatej na powierzchni piata
przeprowadzono wagowe pomiary sil i momentu aerodynamicznego W
szerokim zakresie kata natarcia.

3. Wyniki badan

Symulacje oblodzenia powtarzano dla nastepujacych katow natarcia:
a = -15° 5° 15° oraz 25°. W czasie trwania badania, na biezgco mozna
bylo obserwowaé tworzenie sie i postepowanie form oblodzenia.

Zaobserwowano pewne charakterystyczne, powtarzajgce sie dla
wszystkich katéw natarcia formy:

o Zeszklenie - szklista posta¢ oblodzenia, pojawiajaca sie zawsze w
obrebie noska ptata, a wiec w obszarach wyhamowanego pola
prekosci. Tam kropelki wody uderzajgc w powierzchnie plata
zamieniaty sie bezposrednio w 16d.

» Szron - ta posta¢ oblodzenia pojawiata sie na pozostatej powierzchni
ptata, czyli wszedzie tam. gdzie wystepowatly pola wiekszych
predkosci. Przy$pieszajgce w tych miejscach kropelki wody
odparowywaty, a przy zetknieciu sie z powierzchnig piata
sublimowaty tworzac krysztatki lodu. czyli tzw. szron.

* Posta¢ mieszana - w miejscach, gdzie nagromadzony szron
powodowat wyhamowanie optywajgcego strumienia, rozpoczynato
sie ,,szklenie”, a wiec narastanie szklistej formy lodu. Te postac
mozna bylo zaobserwowal na nadci$nieniowej stronie piata,
poczawszy od noska i w miare uptywu czasu postepujaca w giab
profilu.

Z rejestrowanego w technice wideo przebiegu zadan, za pomocg
obrobki komputerowej wyodrebniono kadry ilustrujgce powyzsze formy.
Wybrane obrazy pokazano na rys. 2.3.

Pomiary wagowe przeprowadzono dla pieciu charakterystycznych faz
formowania sie oblodzenia:

» Faza poczatkowa, cata powierzchnia ptata pokryta byta szronem. W
okolicach noska, jednak w wiekszosci na powierzchni dolnej
pojawity sie pojedyncze grudki lodu;
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‘Gtadki

Rys 4. Zmiany wspotczynnika sity nosnej wywotane oblodzeniem

Rvs.5 Zmiany wspotczynnika oporu wywotane oblodzeniem
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» Faza poczatkowa, analogiczna do poprzedniej, z tg jednak roznica, ze
wieksza czes¢ grudek pojawita sie tym razem po stronie gornej;

» Faza posrednia, na nosku uformowato sie juz znaczne zgrubienie w
postaci lodu szklistego, na gtebokos¢ 40% cieciwy, po stronie dolnej
wystepuje postaC mieszana oblodzenia, na pozostatej powierzchni
zalega szron;

» Faza koncowa, bardzo duze. szkliste znieksztatcenie noska, znaczne,
daleko posuniete zeszklenie powierzchni dolnej ptata, szron;

 Faza koncowa, analogiczna do poprzedniej, jedak zeszklenie
powstate na gérnej stronie plata.

W celu uzyskania charakterystyki wzorcowej, zbadano réwniez model
ptata w konfiguracji gtadkiej, czyli bez oblodzenia.

Wszystkie powyzsze fazy przebadano w zakresie kata natarcia od

a=-15° do a=35% tak aby mozliwe byto rowniez zaobserwowanie
zmiany kata natarcia, przy ktdrym nastepuje oderwanie strumienia na
facie.
P Na rys.4 zaprezentowano zaleznos¢ wspétczynnika sity nosnej C, od
kata natarcia. Juz w przypadku poczatkowych faz oblodzenia widoczny
jest wyrazny spadek sity nosnej. Interesujgcy jest rowniez zakres
wysokich katow natarcia - okazuje sie, ze maksymalna warto$¢
wspotczynnika sity nosnej zdecydowanie zaczyna przesuwaé sie w
kierunku malejagcych katow natarcia. Oznacza to, ze wowczas
przeciggniecie samolotu nastgpi wczesniej. Jest to bardzo grozne
zjawisko, szczegolnie jesli nastapi nagle po starcie, badz podejsciu do
ladowania, gdy samolot leci na duzych katach natarcia i wymagana jest
maksymalna sita nosna.

Kolejna charakterystyka -  zalezno$¢ wspodtczynnika oporu
aerodynamicznego Cx od kata natarcia (Rys.5) - pokazuje réwnoczesny
wzrost oporu, jaki stawia profil skrzydta. W granicach zerowego kata
natarcia, opor rosnie nawet dwukrotnie.

Rys.6 przedstawia krzywe doskonatosci, a wiec zaleznosci stosunku
wspotczynnikow Cz/Cz od kata natarcia. W efekcie, niemal w catym
zakresie dodatnich katow natarcia, doskonato$¢ spada o 50% dla
koncowej fazy oblodzenia.

Na rys.7 pokazano z kolei wzgledne ubytki sity nosnej jakie wystapia
na poszczegdlnych katach natarcia po wystgpieniu oblodzenia na ptacie.
Zaprezentowany przebieg doskonale ilustruje niebezpieczenstwo wynikite
z uformowania sie rozwinietych postaci oblodzenia.
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4. Whnioski

Przeprowadzone badania upowazniajg do wyciagniecia nastepujacycli

whnioskow:

W przypadku piata o cienkim profilu, oblodzenie powoduje
gwattowny spadek wspotczynnika sity nosnej Cz w dwdch zakresach
kata natarcia a: dla matych wartosci, bliskich zerowej sile nosnej
oraz dla duzych wartosci kata, odpowiadajgcych maksymalnej siie
nosnej;

Pierwsza, poczatkowa faza oblodzenia powoduje od razu silng
deformacje charakterystyk aerodynamicznych ptata;

Znieksztatcenie geometrii  profilu poprzez oblodzenie gornej
powierzchni ptata ma mniejszy wptyw na deformacje charakterystyk
aerodynamicznych, niz analogiczne znieksztatcenie powierzchni
dolnej;

Formy oblodzenia, powstajace na ptacie, zwigzane sg ze strukturg
lokalnego pola predkosci przeptywu;

Przyjeta metoda symulacji oblodzenia stanowi dobre przyblizenie
zjawiska, w Swietie poréwnan z wynikami uzyskanymi w tunelach
straty fikowanych termicznie.
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Zjawisko oblodzenia wystepujace przy optywie pfata studiowano pod
katem korelacji zachodzacej pomiedzy strukturg ruchu w warstwie
przysciennej, a postaciami oblodzenia. Wystepowanie kazdej postaci
oblodzenia jest $ciSle zwigzane z lokalnym polem predkosci i ci$nien,
jakie generujag sie w wyniku optywu plata. Z kolei zmiana geometrii
profilu, ktéra jest bezposrednig konsekwencja oblodzenia, wprowadza
szereg nowych oddziatywan na warstwe przyscienna.

1. Uwagi wstepne

Oblodzenie powstajgce na ptacie nosnym jest zjawiskiem
jednoznacznie niebezpiecznym dla lotu realizowanego przez samolot.
Prowadzi do silnych zmian wiasnosci aerodynamicznych skrzydia,
objawiajgcych sie w ekstremalnych przypadkach utratg sterownosci i
kontroli, co w konsekwencji zwieksza prawdopodobienstwo katastrofy.

Poniewaz wystgpienie oblodzenia warunkowane jest przede
wszystkim lokalnymi parametrami meteorologicznymi atmosfery i moze
pojawiaC sie na rdéznych samolotach i na roznych powierzchniach
nosnych, interesujgcym problemem jest chociazby wstepne oszacowanie
podatnosci danego skrzydta, czy tez profilu, na zjawisko. W praktyce
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mamy olbrzymig r6znorodno$¢ rozwigzan geometrycznych dajacych w
konsekwencji ksztatt skrzydta, lub profilu, co czyni wspomniane
oszacowanie do$¢ trudnym problemem, wymagajacym kazdorazowo
odrebnej analizy dla konkretnego ksztattu. Pewnym fgcznikiem,
wspdlnym elementem, wystepujacym w szerokim zakresie profilow i
skrzydet lotniczych, jest zas struktura pola predkosci i pola cisnien, jakie
ksztattujg sie w wyniku optywu. Szczegdlnie odnosi sie to do struktury
ruchu w warstwie przySciennej, gdzie charakterystyczne formy
wystepujg w zasadzie na wiekszosci znanych profilow.

Celem prezentowanej pracy byto skorelowanie zaobserwowanych
postaci oblodzenia ze strukturg przeptywu w warstwie przysciennej oraz
analiza wzajemnych oddziatywan.

2. Badania eksperymentalne

Zdecydowano sie na symulacje oblodzenia realizowang w tunelu
aerodynamicznym. lIstotg przeprowadzonej symulacji eksperymentalnej
byto schtodzenie powierzchni ptata do odpowiednio niskiej temperatury,
tak aby padajgce kropelki z generowanej chmury wodnej wchodzity w
warunki fizyczne prowadzace do tworzenia sie powtoki lodowej na
modelu ptata. W badaniach wykorzystano cienkoprofilowy model
przykadtubowej czesci skrzydta samolotu TS-11 Iskra (profil NACA 64-
209). Model wykonano z metalu (mosigdzu), wewnatrz za$ znajdowaty
sie kanaty, przez ktore przettaczany byt czynnik chtodzacy - ciekty azot.
Mozliwe byto schtodzenie ptata do temperatury oscylujacej w granicach
- 30°C. Chmure wodng generowano przy uzyciu atomizera
naddZzwiekowego, ktorego dysza wylotowa wprowadzona zostata do
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tunelu aerodynamicznego (wykorzystano tzw. tunel s$rodowiskowy w
Laboratorium  Aerodynamiki  Poddzwiekowej ITLiMS). Schemat
stanowiska badawczego pokazano narys. 1.

Badania symulacyjne prowadzono dla réznych katow natarcia w
zakresie liczb Reynoldsa ok. 4 < 105 Wiasnosci chmury wodnej byty
regulowane iloscig rozpylanej wody oraz poprzez zmiane Srednicy
kropelek.

3. Wyniki badan symulacyjnych, korelacje z przeptywem w
warstwie przysciennej.

W wyniku obserwacji oblodzenia powstajacego na optywanym
modelu ptata stwierdzono wystepowanie nastepujgcych form:

a) zeszklenie - w rejonie bardzo niskich predkosci (okolice noska)
powstaje szkliste oblodzenie; kropelki wody po zetknieciu sie z
ptatem zamienity sie bezposrednio w 16d,;

b) szron - w rejonie wyzszych predkosci, kropelki wody zaczynaty juz
odparowywaé, a stykajac sie z powierzchnig ptata sublirnowaty,
tworzac krysztatki szronu lodowego;

c) posta¢ mieszana - byfa efektem wtérnego oddziatywania osadzonego
na powierzchni plata szronu; oszronienie, dziatajagc jako
powierzchnia o podwyzszonej chropowatosci, prowadzito do
lokalnego spadku predkosci przeptywu, co po pewnym czasie
objawiato sie wystepujacym zeszkleniem (posta¢ mieszana byta
szczegOlnie widoczna po nadcisnieniowej stronie ptata).

Sledzac narastanie oblodzenia na ptacie, dla réznych katéw natarcia,
wyraznie widoczny staje sie zwigzek z polem predkosci, jakie zostaje
uformowane w warstwie przysciennej optywanego profilu. Na rys.2
pokazano, schematycznie, rozne strefy przeptywu przysciennego. Z kolei
rys.3 przedstawia typowy ukiad form oblodzenia, jakie przy matym
(dodatnim) kacie natarcia pojawiajg sie na powierzchni modelowanego
plata.

Generalnie widoczne sg nastepujagce powigzania pomiedzy polem
predko$ci w warstwie przysciennej, a strukturg oblodzenia:

1) w obszarach stagnacji powstaje gruba, zeszklona powtoka lodu;
dotyczy to przede wszystkim krawedzi natarcia, na ktorej formuje sie
podkowiaste oblodzenie, silnie wptywajgce na zmiany predkosci w
strefie dalszej;

2) mieszana forma oblodzenia, tworzaca sie za strefg podkowiastego
zeszklenia krawedzi natarcia, silnie zalezy od przyrostow predkosci



390 PTMTS

=V

A Przyrost predkosci
Pogrubienie warstwy ..
przysciennej °@bienie

NarasSS @éﬁtm'ﬁ%%ggnne/ WyraZniejsze przyrosty
4. ' 'ul; predkosci

Rys.2. Schemat przysciennego poia predkosci wokot profilu.

Mieszana forma oblodzenia

Podkowiaste oblodzenie krawedzi natarcia (zeszklenie)

Rys.3. Struktura oblodzenia cienkiego profilu przy matych katach
natarcia
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i pogrubienia warstwy przysciennej; im tagodniejszy jest przyrost
predkosci, tym roéwnomierniej rozwija sie jednorodna strefa
oblodzenia mieszanego; przy gwaltownych przyspieszeniach
najpierw powstaje gruba powioka szronu, ktory nastepnie jest
lokatnie zdmuchiwany z powierzchni ptata i tworzg sie nieregularne
Jezyki” zeszklenia;

3) zmiany predkosci w tylnej czesci profilu, po jego nadciSnieniowej
stronie (przy dodatnich katach natarcia, dolna strona profilu)
powodujg wyrazne pogrubienie oblodzenia w formie mieszanej;
najpierw powstaje jednorodna warstwa szronu lodowego, ktory
zaczyna wyhamowywac przeptyw przy Sciance prowadzac do
powstawania regularnych obszaréw zeszklenia.

Na rys.4-10 pokazano zarejestrowane obszary ciekawych form
oblodzenia, jakie wystepujg na ptacie i sg scisle skorelowane z lokalnym
polem predkosci.

4. Whnioski koncowe

Przeprowadzone  badania  upowazniajg do  sformutowania
nastepujacych wnioskow:

1) Pole predkosci w warstwie przysciennej wptywa na forme i wielkos¢
tworzacego sie oblodzenia;

2) Narastajgce  oblodzenie,  zmieniajagc ~ geometrie  optywanej
powierzchni, deformuje przyscienne pole predko$ci w poréwnaniu z
profilem gtadkim;

3) W przypadku cienkiego profilu najwiekszy wptyw na deformacje
optywu ma podkowiaste, szkliste oblodzenie-na krawedzi natarcia;
przy wiekszych katach natarcia za oblodzeniem czotowym, na
grzbiecie profilu, nastepuje nawet lokalne oderwanie;

4) Regularne oblodzenie w formie mieszanej rozwija sie w postaci
rownomiernych ,.narosli”, o stosunkowo ostrych krawedziach,
wprowadzajac do optywu element bardzo duzej chropowatosci;
powstajgca W ten sposdb nowa geometria powierzchni skrzydia
wprowadza silne oddziatywanie na warstwe przyscienng - wystepuje
wyhamowanie przeptywu tuz przy Sciance,  warstwa przyscienna
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Rys.5. Typowy przyktad mieszanej formy oblodzenia
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Rys.6. Narastanie warstwy szronu za zlodowaciatg krawedzig natarcia

Rvs,7. ..Sptukiwanie” szronu wskutek zmian predkosci wywotanych
optywem podkowiastego zeszklenia na krawedzi natarcia.
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Rys.8. Rozwdj mieszanej formy oblodzenia i szronu na powierzchni ptata

Rys.9. Regularna struktura oblodzenia w strefie narastania predkosci -
powstawanie silnie oddziatywujgcej chropowatosci na powierzchni ptata.
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Rys. 10. Typowy ukfad oblodzenia na nadcisnieniowej stronie plata, przy
umiarkowanych katach natarcia.

ulega bardzo znacznemu pogrubieniu i nastepuje jej lawinowa
turbulizacja;

5) Zmiany wewnatrz warstwy przysciennej na oblodzonym profilu
prowadzg do zdecydowanej deformacji gtownych charakterystyk
aerodynamicznych: znacznie wzrasta wspétczynnik oporu, za$ maleje
wspotczynnik sity nosnej;

6) Generalnie, oblodzenie na cienkim profilu prowadzi do zmniejszenia
cyrkulacji.
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W pracy przedstawiono koncepcje tunelu aerodynamicznego o obiegu
zamknietym i staiej temperaturze pracy. Z uwagi nha wymagania
pomiarowe powietrze w tunelu jest filtrowane i chtodzone. Do chtodzenia
zastosowano krzyzowy wymiennik ciepta. Czynnikiem chtodzacym jest
zamglawione, w kanale nawilzajagcym powietrze atmosferyczne. Mgla
uzyskiwana jest przy wykorzystaniu energooszczednych atomizerow
naddzwiekowych o wyjatkowo wysokim stopniu rozpylenia i duzym
zasiegu. Temperatura pracy wynosi 20°C, moc tarcia 150kW, najwyzsza
temperatura powietrza atmosferycznego 30°C. Kanal nawilzajgcy jest
przystosowany do pracy jako tunel aerodynamiczny o obiegu otwartym,
przeznaczony gtéwnie do badania takich zjawisk, jak mgta, sza¢, szron,
oblodzenie oraz badania réznego rodzaju spray e. Przewidziane jest
rowniez wykorzystanie energii kinetycznej wyptywu z kanatu
nawilzajacego do napedu wiatraka.

1. Schemat tunelu

Przedstawiony jest on na rys. 1, gdzie: 1 - przeptyw powietrza w
tunelu nazywany dalej strumieniem roboczym, 2 - komora pomiarowa, 3
- krzyzowcy wymiennik ciepta, 4 - wentylator tunelu, 5 - filtr powietrza,
6 - dlugi kanat nawilzajagcy, 7 - ochtodzone wskutek zamgtawienia
powietrze atmosferyczne, nazywane dalej strumieniem chtodzacym.


mailto:itlims@meil.pw.edu.pl

308 PTMTS

T7)
Rys.I
2. Schemat kanatu nawilzajgcego

Przedstawiony jest on na rys. 2, gdzie: 1—powietrze atmosferyczne, 2
- konfuzor wlotowy, 3 - komora atomizera, 4 - atomizer z kotnierzem
mocujacym, 5 - strumien rozpylanej do postaci mgty wody, 6 - strumien
chtodzacy, 7 - krzyzowy wymiennik ciepta, 8 - tunel, 9 - strumien
roboczy, 10 - wentylator kanatu nawilzajgcego, 11 - dyfuzor wylotowy.

3. Atomizer

Jest on szczegOtowo pokazany na rys. 3, gdzie: 1 - sprezone
powietrze, 2 - przewdd gietki, 3 - woda, 4 - wewnetrzna dysza
naddZzwiekowa, 5 - zewnetrzna dysza naddZzwiekowa o pierscieniowym
przekroju poprzecznym, 6 —pierscieniowa szczelina wodna, 7 —gwint do
zamocowania kotnierza.

Nadci$nienie sprezonego powietrza jest state i wynosi Ap =0,3MPa, wydatek

rozpylanej wody jest precyzyjnie regulowany za pomocg pompy dozujacej. Predkos¢
wyptywu powietrza wynosi okoto 600m/s, wody - kilka metréw na sekunde. Zostang
zainstalowane dwa takie same atomizery.
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Rys.3
4. Spadek temperatury strumienia roboczego

Dane wyjsciowe: ci$nienie 0,MPa, temperatura pracy tpr=20°C, stad
gestos¢ powietrza p =I,19kg/m3; predkos¢ przeptywu niezaktoconego
V=8a/s, pole powierzchni przekroju poprzecznego komory
pomiarowej F =0,7ml, stad wydatek

g = FF =56m3/5; (1)
moc tarcia P =150kW, stad spadek temperatury strumienia roboczego
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At=P/pQcp = 2,2K, 2
gdzie cp=1004J1 kgK.

5. Spadek temperatury powietrza atmosferycznego

Rozpatrujemy krzyzowy wymiennik ciepta typu powietrze-powietrze
(strumien chtodzacy - strumied roboczy). Wydatki obu strumieni sg
sobie rowne. Przez ta oznaczymy temperature  powietrza

atmosferycznego, przez Aa-jej spadek.
Temperatura poczatkowa strumienia roboczego wynosi tpr, koncowa
_ |tpr-&t\ gdzie A/ jest okreSlong zaleznoScig (2). Temperatura
poczatkowa strumienia chtodzacego jest ta-Ata. RoOznica tempeiatur
poczagtkowych obu strumieni wynosi tpr-ta+Ata. Dla krzyzowego
wymiennika ciepta mozna przyjac, ze spetniona jest zaleznos¢
At =0Atpr-ta+Ata),
skad dostajemy poszukiwang zaleznos¢
Ata=ta~tpr+ A//0,8, 3)
przy czym At!0,8 = 2,7K. ,
Jedli ta- 17,3°C, to Ma=0. Przypadek, gdy ta<17,3°C nie jest

obecnie rozpatrywany. Najwieksza wartos¢ temperatury powietrza
atmosferycznego wynosi 30°C, wtedy
Ata=12,1K. (4)

6. Wydatek wody odparowujacej

Wyraza sie on zaleznoscig
Q.. =pQcpAtal pjr , ()
gdzie Q i Ata sg okreslone zaleznoSciami (1) i (3), pw= 1000kg/n#t -
gestos¢ wody, r —2260kJ/kg - ciepto parowania wody. Z zaleznosci
(3) i (5) widac, ze Ow zalezy liniowo od ta. Maksymalny wydatek wody

wynosi
Qw=1,35m2/h. (6)
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7. Wydatek sprezonego powietrza

Wprowadzimy stosunek wydatkdw masowych rozpylanej wody i
sprezonego powietrza zasilajgcego atomizer.

P =P,,QJ Py, (7)
gdzie pn- 1,29kg/m3 - normalna gesto$¢ powietrza, Qgr - wydatek
powietrza zasysanego przez sprezarke.

Poniewaz spetnione sg nastepujgce warunki:

- powietrze atmosferyczne nie jest zbyt wilgotne,

- powietrze jest nasycone mgtg w sposéb jednorodny,

- czas przebywania kropel w kanale naddzwiekowym jest dostatecznie
dtugi, przeto mozna przyjaé, ze P = 15.
Z zaleznosci (6) i (7) wyznaczamy

G0 O m 3/*,.
sprezarka zasila atomizery bezposrednio, tj. nie ma zaworu zwrotnego i
zbiornika cisnieniowego, w zwigzku z tym moc sprezania powietrza
wyraza sie nastepujgco Pgr = QsrP ~ 50kW.

8. Dopuszczalna wilgotno$¢ powietrza atmosferycznego

ool Yc )¢ m
Przez Ax(kg/kg) oznaczymy ilosC pary wodnej, ktorg moze
wchiong¢ przy danej temperaturze ta i danej wilgotnosci wzglednej €

powietrze atmosferyczne; mozliwy do uzyskania spadek temperatury
wyraza sie zaleznoscig
Ata=tor/cp (8)

- krzywe przerywane na rys. 4, na ktérym pokazano takze zalezno$¢ (3).
Wida¢, ze przy e - 90% najwieksza temperatura wynosi okoto 21 C,

przy 80% - okoto 30°C.
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W pracy przedstawiono zagadnienia modelowania fizycznego i
matematycznego dynamiki ruchu torpedy lotniczej w trakcie jej lotu
swobodnego w powietrzu po zrzucie z nosiciela. Stosujagc réwnania
Boltzmanna-Hamela dla uktadéw mechanicznych, opracowano model
matematyczny torpedy w wodzie i zredukowano réwnania w spadku
swobodnym. W  ruchu torpedy uwzgledniono sity i momenty
aerodynamiczne. Na przykladzie amerykanskiej torpedy Mk -15
dokonano identyfikacji parametrycznej wyznaczajac wspotczynniki

aerodynamiczne w tunelu aerodynamicznym.

. Wstep

Po szeregu prébach pomystoéw razenia okretéw bronig podwodng, w
roku 1866 Anglik inz. R. Whitehead skonstruowat pierwszg torpede,
ktéra jest uwazana za podstawowy wzorzec torped budowanych w
krajach Europy i USA [8], W latach 1914 - 1918 powiekszono Srednice
torpedy do 533 [mm] i dtugos¢ w granicach 6-8.5 [m], predkos¢ do 42
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wezidw przy zasiegu 17000 m. Ksztalty, Srednica i parametry
geometryczne torped nie ulegaly zmianom, w zasadzie do dnia
dzisiejszego (rys.l, 2).

Rys. 1 Torpeda klasy ,UGST VERSATILE DEPTH HOMING
TORPEDO”

Rys. 2. Torpeda typu ,TEST-71 MKE TV ELECTRIC HOMING
TORPEDO”.

Dostepna literatura dotyczaca modelowania fizycznego i
matematycznego dynamiki torped jest bardzo skapa. Najwiecej
informacji dotyczacych budowy, danych eksperymentalnych, zawartych
jest w ksigzce francuskiej M. Laubeufa [7] wydanej w Paryzu w 1923 r.
Opracowanie matematycznego modelu sterowanej torpedy nie nastrecza
klopotéw [18]. Trudnos¢ polega na identyfikacji parametrycznej,
charakterystyk  hydrodynamicznych, efektow  wynikajgcych z

przytagczonej wody - wiele parametrow musi by¢ wyznaczone na drodze
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eksperymentul.

Rys. 3. North American AT-6 Texan ucharakteryzowany na japonski
samolot torpedowy Nakajima B5N Kate. Zdjecie: Robert Gretzynger.

Wyprowadzone réwnania ruchu wraz z prawami sterowania umozliwiajg
zastosowanie do symulacji ruchu torped samonaprowadzajacych sie na
manewrujacy okret - cel iub naprowadzanych roznymi systemami -
zaréwno torped lotniczych zrzucanych z samolotow i Smigtowcdw, jak i
morskich wyrzucanych z okretdw nawodnych jak i podwodnych (Rys.3).

Przyktadowe obliczenia wykonano dla amerykanskiej torpedy Mk-15
0 Srednicy 533.3 [mm], dtugosci 7.32 |m], predkosciach: 26.5 [w] przy
dystansie do 13700 [m] i45 [w] przy dystansie 5500 [m].

2. Ogolny mode! matematyczny ruch torpedy

Przy formutowaniu modelu fizycznego rozpatrzono ukfad: otoczenie -
torpeda -sterowanie. Torpede traktowano jako bryte nieodksztatcalng -
sztywna, lecacg w powietrzu.

Uktady odniesienia, wspotrzedne liniowe i katowe przyjeto zgodnie z
przyjmowanymi w lotnictwie [9, 10, 12, 18] - Rys. 4.

Sity i momenty sit dziatajagce na torpede (Rys. 5) sprowadzono do
wektora momentu sit M oraz wektora sity F i rozpisano na skfadowe w
uktadzie odniesienia sztywno zwigzanym z torpeda.
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Rys. 4 Przyjete uktady odniesienia, predkosci liniowe i katowe.

Do wyprowadzenia réwnan ruchu zastosowano réwnania mechaniki
analitycznej Boltzmanna-Hamela dla uktadow mechanicznych w postaci
[9, 10, 18]:

Rys. 5 Przyjete uklady odniesienia, sity i momenty sit dziatajace na
torpedaw ruchu.

d dT . dT +¥(rp|:|:|fr dT o8 =Qm {-Il)\
dt do)M drt® al dmr
gdzie:

a,pr=12,..,k k - liczba stopni swobody,
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au - quasi -predkosé

T* - energia kinetyczna w quasi -predkosciach
T - quasi -wspotrzedne

Q- sity uogodlnione

y '~ wskaznikowe mnozniki Boltzmanna przy czym okreSlone

nastepujaca zaleznoscia:

Oah)

Zwigzki miedzy quasi-predkosciami i predkosciami uogdlnionymi majag
postac:

Cog
L ©)
4)
u-l
gdzie:
q6 - predkosci uogodlnione,
o T oasa cni H2 D) -sg to wspdtczynniki bedace funkcjami
wspdtrzednych uogolnionych,
qs - wsp6btrzedne uogolnione,
=bSa(q],q2,...,qk) - sg to wspotczynniki bedace funkcjami

wspdtrzednych uogdlnionych,
przy czym istnieje nastepujaca zalezno$¢ macierzowa:
KHv] *
Przyjeto nastepujace wspotrzedne uogolnione :
col[xxyt,z,,0 ,0 ,%4]
predkosci uogolnione

A =col\x..y.r,2.,(t>,&M (6)
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guasi-wspotrzedne:

n = col/[7t(,7t,,,7tg,<1>,0,IF] g

oraz guasi-predkosci

a>=col[U,V,W,P,Q,R] (8)
Catkowita energia Kinetyczna torpedy poruszajacej sie W rzeczywistej
cieczy T*, wyrazona w quasi - predkosciach (8) jest rowna sumie dwoch
sktadnikow:

T*=T+Th
gdzie: T - energia torpedy traktowanej jako ciato sztywne, osiowo-
symetryczne, w przyjetym ukadzie osi centralnych gtownych sztywno
zwigzanych z torpeda:

T=\[mU2+ V2+IV2+P2AXx+Q2Ay+ Rz1:\, 0)
th - energia kinetyczna czastek cieczy wprawionych w ruch przez
torpede - masy wody przytaczonej (rys. 4):

Th =+(XUU 2+ X7V 2+ X33V2+XMP2+XSiQ2+ X AR2+ " (109

+ 2X26VR + 2X JsfVQ)
Dla torpedy istnieje 8 niezerowych wspotczynnikow xik [1, 5, 12, 13,18]

- lu, A22, | 33, Ad4, A55, AG6, A26, i gdzie wymiar wspoétczynnikow

jest nastepujacy:
Nellj X22, A [kal,
Xaa, X55, 766 [kgm?2],
/M6* 135 [kgm].

W ukfadzie wspotrzednych zwigzanym z poruszajgcym sie ciatem,
wielkoSci przytgczonych mas Xjk sg niezalezne od czasu, lecz sg funkcjg
ksztaltu ciata oraz wyboru poczatku uktadu wspdtrzednych [12, 18].

Po wyznaczeniu pochodnych energii kinetycznej (9) i (10) oraz
wprowadzeniu sit Q*u - X, Qv -Y, Qw = Z i momentéw sit
zewnetrznych Q*p- L, Qg - M, Qr - N  Oraz po wyznaczeniu
tréjwskaznikowych mnoznikéw Boltzmanna (2) i rozwinieciu rownania
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(1 otrzymano ukiad rownan stanowigcych model matematyczny
dynamiki torpedy:
réwnanie ruchow podtuznych:

(M+2ADN0-(m +2A2FR +(M+2ANfVQ-2A6R2+2A8)2=
= (pHgVp- mg)sin0 + Tcoser - jp HSVA(CXicos/?cosa +
+ CyHsincosar- C.Hsina) + XgQ + XSSH , (11)

réwnanie ruchéw bocznych:

(M +2X1)V +{m +2~)UR-(m +2Ai )WP+2XI6R-2XiiPQ =

= (mg - pHgVO)sin O cos®© - jp HBVACXHsin p + CyMcos P) + (12)

+YIR +I* A
réwnanie ruchdéw wznoszacych:

(Mm+211,3)ff - (m+ 2/1,)f/E + (flw+ 2A2)W>+2 ~ ~ + 2X PR =
= (/Kg- gFO0)cosd>cosO - Tsin(r- } pHSV j(Cxl cos/?sin a +
+CMlsinp sina + C.Hcosa) + ZQQ + Z15,, ,
réwnanie ruchdw przechylajacych: (13)
(Ix+ 2ADP + (/,-1,+ 24* - 275)gtf + 2(A3- AVW +
+2(A6+A5VQ-2(A5+A6WR =- | AYSFQ(C,,,wcos8cosa +
+CnyHsinpcosa - CnHsina) + L,,P+ LIR+Ls S,, + LISv ,
réwnanie ruchéw pochylajacych: (1)
(1y +2A1)Q +2ZIIW +(1X- 1, + 2A4- 2™ PR +2(4, - AQUW +
—2Xi™NJQ —2A6VP = ~Phsvgxh cos Ocos0 + 2pHsVO/(Cridl sin/? +

+ OQwf QOP) + MgQ + MSt8h
réwnanie ruchéw odchylajacych:
(1: +24,)rR + 2A6vV +(/,-/,+ 2A5- 2A4)PQ + 2(A2-A, )UV +
+ 2XIJUR + 2/1"WP = ~p,gVrxHsino cos0 + { ptSV~A{Cms, cos/?sina +

+ CnyHsinp cosa + CmHcosa) +NKR + NMA.
(16)
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zwigzki kinematyczne predkosci liniowych:

i, =uU cos't'cos© + K(sinOcos©cos4/-cosOsin4d’) + N
+ fP(cosOsin©cosT +sinOsin ¥)
y x=+t/cosOsinlf' + F(sinOsin0sin4' +cosOcos4> + (18)

+”(cos Osin©sinT-sin OcosNP ,
i, =-U sSin®© + ~sin0Ocos© +w cosOcosO
zwigzki Kinematyczne predkosci katowych: (20)
©=gcosO- flsinO ,

(21)
4* = QsinOsec®© + iJcosOsecO©
<= P+(QsinO + Rcos®©) lan© (22)
predkos¢ torpedy:
VO=ylU2+V2+W 2 , (23)
kat natarcia: (24)
_ ) w
a = arcsin <jU2+V2'|:\.N_2 :
kat Slizgu:
fi = arctg—

W przypadku torpedy naprowadzanej lub samonaprowadzajgcej sie na
manewrujacy obiekt, nalezy dotgczy¢ prawa sterowania w nastepujacej
postaci:

prawo sterowania w kanale pochylania © przez wychylenie steru

gtebokosci SH:
T"SH+ T"SH= K" (©-©,) + K'J(z, -zu)+ K? (*, - X j +
+Kg{Q-Q,)+KEW -W,) +SHO ’ (26)
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pranmo sterowania w kanale odchylania przez wychylenie steru
kierunku g v :
T2 +rSy = K*("¥-"¥:)+KI(R-R:)+<(*, +
+K(yi-yl)+K(v-K)+*v. . ?)
gdzie: 7w, TANTn,Ty * state czasowe,
2/ prH nrH H H
~O ’ * o A .o.a@,
BV"TFV""TV""'S\'/! -, wspolczynpiki wWzmocnienia.
Ail*, rk.y ,Ap- ,A# ,A\x

3. Dynamika klasycznych torped lotniczych

Badajac ruch rzeczywistej torpedy w spadku swobodnym nalezatoby
potraktowaC ja jako uklad o wielu stopniach swobody. Ze wzgledu na
ztozono$¢ zagadnienia wprowadzono nastepujace zatozenia:

 torpedajest jednolitym ciatem sztywnym,

o uklad wspdirzednych Oxyz zwigzany jest z poruszajacym sie
obiektem i poczatek jego pokrywa sie ze Srodkiem ciezkosci
torpedy,

» ity dzialajgce zewnetrznie na torpede dzielg sie na sity
aerodynamiczne i sity grawitacyjne.

» Torpedajest nie sterowana

Torpeda porusza sie ruchem przestrzennym, ktory mozna opisa¢ przez
ruch srodka masy 0 z predkoscig Vo wzgledem uktadu inercjalnego oraz
ruchu wzgledem $rodka masy opisanym wektorem predkosci katowej D .

4. Przyktadowe obliczenia

Jako torpede testowg przyjeto torpede amerykanskg MKk-15.
Przeprowadzono badania na modelu w tunelu aerodynamicznym (Rys.

6).
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Rys. 6. Model torpedy Mk-15 na wadze w tunelu aerodynamicznym

(ITLIMS Politechnika Warszawska) [12].
Wyznaczono bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity

nosnej - Cz (Rys. 8), oporu aerodynamicznego Cx (Rys. 7) oraz
momenty pochylajacego - odchylajgcego Cm (Rys. 9) dla petnego
zakresu \A;g;éhyler'] sterow.

ZIT

a ti 4t cfl-j
Rys. 7. Charakterystyka Rys. 8. Charakterystyka Rys. 9 Charakterystyka
bezwymiarowego  aerodyn, bezwymiarowego aerodyn. bezwymiarowego  aerodyn,
wspotczynnika momentu

Wsp6tczynnika opory' Cx(a)  wspotczynnika sity nosnej

Cza) pochylajacego Cn{a)
Wykonano symulacje numeryczng dla trzech réznych predkosci
poczatkowych tj. 0 m/s (symulacja zrzutu ze $Smigtowca), 50 mv/s, 100
mVs. Stery zostaty ustawione na kacie zaklinowania rownym zero stopni.
Wysokos$¢ zrzutu torpedy wynosita 50 m. Wyniki symulacji numerycznej
dla tych trzech przypadkéw pokazanO na wykresach.
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Rys. 16. Wysokos$¢ w funkcji odlegtosci  Rys. 17. Predko$¢ catkowita od czasu

5 Wnioski

Przedstawiona praca stanowi przyczynek do dalszych badan i prac
prowadzonych nad dynamikg torped. Z przeprowadzonej  analizy
numerycznej wynika, ze torpeda w czasie lotu swobodnego z wysokosci
50 m porusza sie w sposdb chaotyczny w zaleznosci od predkosci
poczatkowej, ktory powoduje, ze uderzenie o wode nastepuje pod
przypadkowym katem natarcia. Co moze byC niekorzystne ze wzgledow
wytrzymatosciowych. Prdba sterowania za pomocg sterow torpedy nie
dato zadawalajgcych rezultatow, ze wzgledu na matg powierzchnie
sterow, ktore sg przystosowane do sterowania w Srodowisku o tysigc razy
gestszym niz jest powietrze. Z tego wzgledu nalezy zaopatrzyC torpede w
urzadzenia hamujgce - typu spadochron.
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W artykule zasygnalizowano problem, dotyczacy mechaniki lotu
Smigtowca przy bardzo matych predkosciach lotu. Celem analizy jest
mozliwo$¢ sterowania potozeniem katowym S$migtowca, w znacznym
zakresie przemieszczen katowych przez sterowanie przy$pieszeniem
liniowym i od$rodkowym, na wywotanie ktérych pozwala sterowanie
wektorem ciagu wirnika.

1. Wstep

Mozliwo$¢ skierowania osi kadtuba w kierunku celu i utrzymania tego
potozenia przez okreslony, wzglednie krotki czas, jest wymogiem
niezbednym w obecnych wojskowych zastosowaniach $migtowcow.
W lotach przy wiekszych predkosciach tatwiej jest sterowac potozeniem
osi kadtuba wykorzystujac energie Kinetyczng $migtowca, pozwalajgca
na odpowiednig zmiane toru i tym samym potozenia osi $migtowca.
Maly poziom energii kinetycznej w lotach przy niskich predkosciach,
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zmusza do szukania innych sposob6w sterowania potozeniem katowym
niezaleznie od realizowanego toru lotu.

Do manewrow wykonywanych takg technikg lotu, mato
wykorzystywanych w praktyce Smigtowcowej, zaliczajg sie gtebokie
zakrety o niewielkim promieniu (z ,,nosem” Smigtowca skierowanym w
niemal dowolng strong), stany lotu wykorzystujace przyspieszenie
liniowe dla utrzymywania pod odpowiednim katem osi kadtuba
$Smigtowca oraz elementy nurkowania lub wyskoku i z ew. zmiang
kierunku, zaczynane lub konczone fazami bliskimi fazy zawisu.
Wykonywane w ten sposob figury sa szczegblnie przydatne w
zastosowaniach wojskowych. Utrzymywanie celu w stozku celowania
niezaleznie od kierunku toru lotu umozliwia skuteczniejsze
przeprowadzenie ataku lub obrony. Sterowanie przyspieszeniem
liniowym lub od$rodkowym pozwala na dosyC precyzyjne utrzymywanie
kata pochylenia kadtuba tak, aby kierowa¢ go na cel w dluzszym
przedziale czasowym. tgczenie obu przyspieszenn odkrywa w rezultacie
pewien mato poznany obszar mozliwosci wykonywania manewréw
Smigtowcow (tez z wirnikami przegubowymi), z zakresu tzw.
supermanewrowosci. Wigczenie pionowych przemieszczen (opadanie,
wznoszenie - w zakresie niewielkich predkosci) i/lub duzych katow
potozenia kadluba Smiglowca w przestrzeni, znacznie zwieksza
mozliwosci manewrowe Smigtowcow. Wydaje sie zatem, ze mozna takze
uzna¢ ten problem jako istotny z punktu widzenia mozliwosci
poszerzenia obwiedni stanow lotu Smigtowca i ze powinno sie rozwazy¢
zastosowanie tych technik w szkoleniu lotniczym.

2. Manewry ekstremalne przy matych predkosciach lotu
2.1. TYpY manewréw

Mozna wymieni¢ szereg manewrow wykonywanych w zakresie
matych predkosci lotu przydatnych na polu walki, badz poprzez
umozliwienie utrzymania celu w stozku celowania przez wystarczajgco
dtugi czas dla oddania strzatu, badZ poprzez mozliwo$¢ skierowania na
cet Smigtowca manewrem ze zmiang wysokosci i/lub kierunku. Do takich
manewrow mozna zaliczyC: nurkowanie symetryczne (same direction, hit
the deck [5]), nurkowanie ze zmiang kierunku na wprowadzeniu (,,$lizg
na skrzydto” - wg nomenklatury samolotowej), wyskoki do zawisu:
statyczne (z zawisu) badz dynamiczne (z lotu poziomego), celowania w
kierunku poétsfery gérnej lub dolnej - przez odpowiednie wykorzystanie
przyspieszenia odSrodkowego i/lub liniowego do wysterowania
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potrzebnego kata pochylenia kadluba, manewr 2z wykorzystaniem

aktywnego sterownia kierunkowego w locie ze $lizgiem do odchylenia
kadtuba rozprzezonego z kierunkiem toru lotu dla utrzymywania osi
kadtuba na cel niezaleznie od toru lotu.

Potrzeba wykonywania manewréw omawianych we wstepie wynika
przede wszystkim z przyjetych standardéw wspoéiczesnego wojskowego
zastosowania smigtowcow - w obronie lub ataku na cele naziemne lub
powietrzne (rys. 1i2) [3,5],

Rys. 1 Manewry Smigtowca w walce powietrznej Smigtowiec kontra samolot [35].
A - zamiana rdl - Smigtowiec wykonuje ciasny zwrot do pozycji strzatu, B - odejscie
samolotu - atak Smigtowca.

a) .

b)

Rys.2.Mozliwosci utrzymywania asi Smigtowca na kierunku celu przez sterowanie
wektorem ciggu wirnika wywotujgcego przyspieszenie wzdtuz toru lotu i jego
zakrzywienie: a- dla celu ruchomego - powietrznego, b- naziemnego,

c- utrzymywanie osi kadtuba w kierunku celu w manewrze przejscia do lotu koszacego
d - kontratak nawrotem (hammerhead lub mod hammerhead [5]) - ze skierowaniem
Smigtowca w dowolng strone w fazie powrotnej nawrotu, stosowany najczesciej w
walce ,,Smigtowiec kontra Smigtowiec”.
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2.2. Mechanika manewréw przy matych predkosciach lotu
D

mV

mg

Rys.3. Wykorzystanie przyspieszen dla utrzymania wymaganego pochylenia (lub
zadarcia) kadtuba $migtowca . a - przyspieszenia odSrodkowego, b - przy$pieszenia
liniowego

i\<p

«V2R ) ( Tsinfl / -

a) b) c)
Rys.4.Zastosowanie kombinacji przy$pieszen dla poszerzenia mozliwosci sterowania
katowym potozeniem kadtuba, a - hamowanie w zakrecie, b - lot ustalony,

¢ - przyspieszanie w zakrecie.

B

(@}

Rys.5.Dwa sposoby wykonania manewru przejscie z zawisu do lotu koszacego (fazy
nurkowania z wyréwnaniem) majgce na celu m.in. ominiecie pierscienia wirowego.
A - wyréwnanie technika ,,samolotowg” z intensywniejszym operowaniem skokiem
cyklicznym, B - wyréwnanie technika ,,$migtowcowa” z intensywniejszym
operowaniem skokiem ogélnym, C - strefa pierscienia wirowego i biegunowe
przeptywu przez wirnik, sygnalizujgce zagrozenie przelotem przez strefe pierscienia

wirowego.
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Na rys. 3 -5 pokazano istote technik pilotazu, majagcych na celu
poszerzenie mozliwosci manewrowych Smiglowca przy maltych
predkosciach lotu. Przedstawiona na rys.4 kombinacja przy$pieszenia
odsrodkowego i liniowego pozwala na realizowanie potrzeb
manewrowych w ataku na cele powietrzne i naziemne (rys. 2a i 2b).
Natomiast istote sterowania majgca na celu wykonanie szybkiego
przejscia do lotu koszgacego i ominiecie pierscienia wirowego
przedstawiono na rys.5. W tym przypadku intensywniejsze operowanie
skokiem ogélnym przy wyprowadzaniu z lotu nurkowego (rys.5B),
zmniejsza skladowg napltywu strumienia przeciwng do kierunku
predkosci indukowanej, zmniejszajac zagrozenie bliskoscig strefy
pierscienia wirowego i zmniejsza energoujemny poziom fazy lotu -
wyréwnania, mogacy spowodowac¢ rozkrecanie sie wirnika ponad
dopuszczalne granice.

3. Badania w locie

Préby odbywaty sie na Smigtowcach Mi-2 w Instytucie Lotnictwa oraz
na $migtowcu W -3 Sokét w WSK PZL Swidnik S.A. Wykonywane byly
przez kilkudziesiecioosobowy zespot (rys.6) w ramach prowadzonego
projektu badawczego. Wykonywano manewry NOE wedlug programu
préb [1] jak dla smigtowcéw wojskowych (zawierajacych szczegotowe
wymagania dotyczace toru lotu oraz innych parametréw). Poszczegdlne
manewry wykonywane podczas prob okreslane byly wedlug normy
ADS-33. Rejestrowane byly parametry lotu, obcigzenia $migtowca,
przebieg sterowania i tor lotu za pomocg systemu GPS i kamer wideo.

Rys.6.Zesp6t Instytutu Lotnictwa i PZL —Swidnik prowadzacy badania ekstremalnych
manewréw wg norm ADS - 33 [1,4].
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3.1. Préby z zaawansowanym systemem GPS [2]

W celu uzyskania geometrii toru lotu i wielkosci pomiarowych
dotyczacych matych predkosci lotu i przy réznych katach optywu
kadtuba, zastosowano system GPS. Dla zwiekszenia dokladnosci
pomiaru, zastosowano system pozycjonujacy o zwiekszonej precyzji
oparty na korekcji pozycji pochodzacej z geodezyjnej stacji referencyjnej
umieszczonej w strefie préb. Zapewnitlo to wiekszg doktadnos¢
pomiaréw i pozwolito na jakosSciowo lepszg analize matematyczng
uzupetniajgcg wektor stanu.

Jako odbiornik ruchomy zastosowano odbiornik GPS ProXRS firmy
Trimble oraz naziemng stacje referencyjng Trimble 4000. Czestotliwos¢

a)

rRvs.7. Wprowadzenie svstemu GPS na $miglowce, a - stacja referencyjna Tnmblc
4000. Na S$migtowcu Mi-2 zaznaczono umiejscowienie anteny odbiornika ProXRS
b - miejsce mocowania anteny odbiornika ProXRS na $migtowcu W-o Sokot.

probkowania wynosita 1 Hz, istnieje jednak mozliwos¢ zwiekszenia jej
do 5 Hz z wykorzystaniem radiomodeméw. Ze wzgledu na trudnosci
sprzetowe nie wykorzystano mozliwosci zwiekszonej czestotliwosci
uaktualniania pozycji.

Widok stacji referencyjnej wraz z zainstalowanymi na $migtowcach
Mi-2 oraz Sokot odbiornikami ProXRS przedstawiono na rys.7.

Dla pozycji skorygowanych uzyskano doktadnosci rzedu 20 cm dla
pozycji geograficznej Smiglowca oraz 60 cm dla wysokosci
(nieskorygowane pozycje posiadaty doktadnosci rzedu 50 m dla pozycji
oraz 75 m dla wysokosci).

Zapisywano caly tor lotu (plik odbiornika) za pomoca odbiornika
ProXRS znajdujgcego sie na Smiglowcu oraz poprawki zbierane przez
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stacje referencyjng (plik bazy). Po locie zgrywano oba pliki na komputer
i dokonywano korekcji pliku odbiornika za pomocg pliku bazy (przy
pomocy oprogramowania Pathfinder Office). Nastepnie identyfikowano
manewry wykorzystujac wspolng podstawe czasowg i dokonywano
selekcji zapiséw toru lotu odpowiadajgcych poszczegdlnym manewrom.
Do identyfikacji stuzyto oprogramowanie opracowane dla potrzeb PZL
Swidnik S.A. Smigtowiec SOKOL, na ktorym wykonywano loty prébne,
wyposazony byt w aparature telemetryczng pozwalajagca na biezace
$ledzenie oraz zapis parametrow lotu, parametréw sterowania, obcigzen.
Kazdy manewr zaznaczony zostat tzw. markerem i oprocz tego posiadat
»Stemple” czasowe - godzina, minuta i sekunda rozpoczecia oraz
zakonczenia.  Przed lotem dokonywano ujednolicenia godziny na
odbiorniku ProXRS oraz na aparaturze zainstalowanej w smigtowcu. Po
locie odczytywano za pomoca oprogramowania PZL SWIDNIK godzine
rozpoczecia i zakonczenia manewru o danym markerze, a nastepnie
odnajdywano zapis z odbiornika GPS z danego dnia i do analizy
wykorzystywano wiersze z pozycjg Smigtowca pomiedzy poczatkiem i
koricem danego markera. Korekcji dokonywano dla zapisu catego lotu, a
identyfikacji - najuz skorygowanym pliku zapisu toru lotu.

3.2. Wyniki badan

Przytoczono nizej wybrane wyniki badarn odnoszgce sie do manewrdw
przy matych predkosciach lotu, mierzalnych jedynie dzieki systemowi
GPS (Smigtowce nie byly wyposazone w aparature pomiaru matych
predkosci lotu). Jako przyktady podano: wyskok do zawisu - manewr
zaczynany ze Srednich predkosci i koriczony zawisem lub zawisem ze
zmiang kierunku; przyspieszanie - hamowanie, manewr rozpoczynany i
konczony zawisem; celowanie w zakrecie - ze skierowaniem osi kadtuba
w doét lub w gore na cele pdisfery dolnej lub gbrnej; przejscie do lotu
koszgcego z zawisu ze zmiang kierunku (“slizg na skrzydto™).

Jako wyniki, narys.9 - 12, przedstawiono tory lotu i predkosci bedace
przetworzeniem tego toru, wybrane parametry zapisu z aparatury
poktadowej (przechylenie i pochylenie S$miglowca) oraz materiat

zdjeciowy.
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Dynamiczny wyskok do zawisu

vtiAcevdetoinh

Rys.8. Dynamiczny wyskok do zawisu - ze zmiang kierunku lotu,, a- trojwymiarowy
tor lotu, b- rzut toru lotu na ptaszczyzne x-y, ¢ - zapis wysokosci i predkosci lotu,
d- fotogramwyskoku dynamicznego do zawisu.
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Przyspieszanie - hamowanie

Rys.9.Koncowa (z lewej) i poczatkowa (z prawej) faza manewru '‘przyspieszanie -
hamowanie"

Dla manewru "przyspieszanie - hamowanie" zamieszczono
tréjwymiarowy tor lotu i zapis zmiany wysokosci w zaleznosci od
wspotrzednej mierzonej wzdtuz toru lotu, wyliczono predkos¢ pionowag
oraz predkos¢ po torze w funkcji potozenia wzgledem toru.

Rys. 10. Manewr ,,przyspieszanie - hamowanie”, a - tréjwymiarowy tor lotu,
b - parametry lotu manewru. Zapis wysokosci i predkosci lotu
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Celowanie w zakrecie - potsfera dolna

Dla kazdego manewru ‘'‘celowanie w zakrecie - potsfera dolna
zamieszczono: tor lotu w perspektywie, zrzutowany na ptaszczyzne x-y,
wyliczona predkos¢ pionowa oraz predkos¢ po torze (rowniez w funkcji
potozenia wzgledem toru) a takze rozktady katow pochylen i przechylen
kadtuba.

Rys. 11. Manewr "celowanie w zakrecie - pétsfera dolna™, a - tor lotu w rysunku
perspektywicznym, b —rzut toru lotu na ptaszczyzne x-y, ¢ —zapis predkosci lotu
wzdtuz toru, d - rozktady katéw pochylen 0 i przechylen kadtuba 4>.
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Przejscie do lotu koszacego (“slizg na skrzydto™) z zawisu lub z malej
predkosci lotu

b)

y[mj

d)

f? 1

Rys. 12. Manewr przejscie do lotu koszacego z przechyleniem i zmiang kierunku,
a _ tréjwymiarowy tor lotu manewru, b —rzut toru lotu na ptaszczyzne x-y, ¢ —zapis
wysokosci i predkosci lotu, d - rozklady katdéw pochylen 0 i przechylen kadtuba §>
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4. \Wnioski

Wykorzystujgc mozliwosci  sterowania wektorem ciggu przy matych
predkosciach lotu, mozna wykonywa¢ manewry przestrzenne o znacznych
zmianach potozen katowych Smiglowca, szczegélnie przydatnych w
zastosowaniach wojskowych. Takie stany lotu wynikajg z zasad mechaniki
lotu Smiglowca, mieszczg sie w granicach dopuszczalnych ze wzgledu na
poziomy obcigzen struktury i nie wymagajg wyjatkowej zrecznosci pilota.
W wyniku badai ustalono, ze poziom bezpieczenstwa przy wykonywaniu
tych manewrow nie przekracza zakreséw dopuszczalnych a trzeba jedynie
stosowaC techniki lotu pozwalajgce na: unikniecie strefy pierscienia
wirowego, utrzymywanie w odpowiedniej separacji potozenia topat
wzgledem belki ogonowej i utrzymywanie poziomu rozkrecania wimikKa
ponizej dopuszczalnej granicy.
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HELICOPTER FLIGHT ENVELOPE EXTENDING
WHILE PERFORMING MANOEUVRES AT LOW
FLIGHT SPEEDS

The paper deals with the problem of helicopter flight mechanics at low
flight speeds. The purpose of performed analysis is to achieve possibility
of helicopter angular position control in wide range of angular
displacements. This is done by linear and centrifugal accelerations
control. Rotor thrust vector control allows those accelerations to appear.
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WPLYW ZBIORU ZADAN NA DOBOR
OPTYMALNEGO PROFILU SKRZYDtA SAMOLOTU

Marek Szumski
Politechnika Rzeszowska
e-maii: szumarek@prz.rzeszow.pi

W pracy przedstawiono analize wptywu zbioru zadan transportowych na
optymalne parametry geometryczne profilu skrzydta samolotu. Powyzszy
zbidér z zatozenia stanowi¢ ma obszar funkcjonowania nowo projektowa-
nego samolotu transportowego. Analiza obejmowata zbiory' zadan cha-
rakteryzujace sie zdeterminowanymi wartosciami granicznymi parame-
tréw zadania transportowego dla réznych ich rozktadéw oraz liczebnosci.

Wstep

Obiekt techniczny, w procesie projektowania, moze by¢ traktowany
jako zbidr elementow podporzadkowanych wykonaniu okreSlonych za-

dan i spetniajgcych rdéznorodne
wymagania. Sam proces nato-
miast mozna rozumie¢ jako po-
szukiwanie na zbiorze zadan
optymalnego rozwigzania spet-
niajacego okreslone wymagania.
Istotnym problemem staje sie
wiec zagadnienie definiowania
obszaru funkcjonowania repre-
zentowanego przez zbior zadan.
w7 pidSypaiuvz-lv"I?> w ivan-*

zujacych  szerokie  spektrum
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zadan stosowana powszechnie praktyka przyjmowania punktu
obliczeniowego prowadzi do nadmiernej specjalizacji, a to moze w re-
zultacie powodowac duze straty w czasie eksploatacji urzadzenia (rys 1.).

Powyzsze problemy pojawiajg sie w sposob istotny w procesie pro-
jektowania i uzytkowania lekkich samolotow transportowych. Duzy roz-
rzut dhugosci tras i wielko$ci transportowanych tadunkéw uniemozliwia
znalezienie punktu nominalnego. Wynika stad konieczno$¢ postugiwania
sie teorig systemOw wielozadaniowych w opisie ich funkcjonowania
i ocenie.

W pracy zawezono obszar zainteresowania do geometrii skrzydta sa-
molotu, a doktadniej do geometrii profilu ptata, zaktadajac jednoczesnie
iz pozostate wielkosci charakteryzujgce samolot sg state. Nie zmniejsza
to ogdlnosci rozwazan, prowadzi jedynie do zmniejszenia czasu obliczen.

1. System wielozadaniowy

Kazdy system wielozadaniowy skiada sie z pewnej, skonczonej liczby
m elementow, ktore tworzg zbidr A nazywany strategia. Zbior wszystkich
elementéw jcktdére moga potencjalnie wchodzi¢ w skiad systemu, na-
zywany jest zbiorem strategii i oznaczany x, czyli:

xtex dlai=1I,....m (1)
strategiami definiowana jest jako:
A={.tjc X gdzie i= )

Zaklada sie, ze zadany bedzie zewnetrzny zbior zadah Y. Na zbiorze
tym zdefiniowano catkowitoliczbowa funkcje E(y), przyjmujacg wartosci
1, 2,..., m - zwang funkcjg rozktadu. Obszarem specjalizacji D u elementu
K-eA dai=1,., m, nazywany bedzie podzbior zbioru Y, w punktach
ktorego funkcja rozktadu przyjmie wartosci rowne i:

D, ={jieF:£(j;) =/} dla i=1,....m (3)

Obszary specjalizacji musza spetnia¢ dwa podstawowe warunki:

1 obszary specjalizacji dla réznych elementéw nie mogg mie¢ elemen-
tow wspolnych

Di[}Dk=0; Vi,k=I,...,m;i* k 4)

2. suma wszystkich obszarow specjalizacji musi by¢ rowna zbiorowi ze-
wnetrznemu Y

bp,.=F (5)
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Trzy gtdwne elementy przedstawionego modelu <A, v, E(y)> nazywa
sie systemem wielozadaniowym [2].

W celu dokonania oceny efektywnosci wykonania pojedynczego za-
dania przez system wielozadaniowy nalezy zdefiniowac funkcjonaty:

f =f[x,y,M{DEY)\, / =(/", (6)

zalezne od wektoréw xex, yeY oraz miary obszaru specjalizacji
M(2>£(y)) i okreslone dla dowolnych xe X, M(DEfy)) >0, lecz w ogblnym
przypadku nie dla dowolnychy e Yy. Skfadowef nazwa¢ mozna
wskaznikami jakosci lokalnej wykonania zadaniay e Y elementem x
strategii A. Obszar istnienia funkcji (6) na zbiorze v oznaczany przez
d(x) nazwany zostat obszarem zadan osiggalnych. Aby system mdgt wy-
kona¢ swoje zadania wymagane jest, aby:
Diczd(xi), \/i =1I,....m; xteX )
Wektor jakosci catego systemu wielozadaniowego, budowany na pod-
stawie wskaznikow lokalnych, definiowany jest dla ustalonej strategii
A a X ifunkcji rozkladu Eiy) na dowolnym zbiorze zewnetrznym
¥‘a r-vs

F = F\_A,Ya,E (y)\ gdzie F =(F' F2 8

2. Zadanie projektowe

Proces projektowania traktowaC nalezy jako rozwigzanie zadania
optymalizacji parametrow obiektu na zbiorze zadan i przy zdefiniowa-
nych ograniczeniach:

*zarg min  F(x,Y)
T,

x,eX 7 =

= 2
ykeY *=12../i

25
2

G,(xy)>0 i=\2,..,p

dzie:
g(xi,Y) - globalny wskaznik jakosci jednoelementowego systemu
realizujacego wszystkie zadania ze zbioru v.
Rozwigzanie powyzszego zadania w sposob istotny zalezy od zbioru
zadan 7 i zastosowanego wskaznika jakosci globalnej.

2. Wskazniki jakosci

W pracy postuzono sie sumacyjnym wskaznikiem globalnym:
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F(X,,y)=Z /(W ;) xi=const I=12,.,m (10)
=
obrazujacym catos¢ nakladdw poniesionych na realizacje catego zbioru

zadan v.
Jako wskaznik jakosci lokalnej przyjeto bezpoSrednie koszty opera-

cyjne boc zakladajac, ze w sposob jawny pozwoli to na uwzglednienie

ilosci paliwa potrzebnej do wykonania zadania, czasu potrzebnego do

jego wykonania i posrednio jakosci konstrukcji samolotu [4].
f{x.,.ykl=DOC (11)
DOC =DOCfl +DOCnar + DO Cdgr + DOC,,,, + DOCTm

gdzie:

DOCflt - bezposredni koszt operacyjny uzytkowania samolotu,

DOCmain, - bezposredni koszt operacyjny obstugi samolotu,

DOCdepr - bezposredni koszt operacyjny amortyzacji samolotu,

DOCim - opfaty lotniskowe i trasowe,

DOCfm  ~ bezposredni koszt finansowania uzytkowania samolotu.

Na rysunku 2. pokazano zalezno$¢ wskaznika jakosci lokalnej od pa-
rametréw zadania transportowego.

3. Model matematyczny

3.1. Model profilu

W pracy zastosowano statystyczny model profilu lotniczego NACA
seria 6. o0 standardowym przebiegu linii szkieletowej (parametr a —1)
uzalezniajgc parametry aerodynamiczne od grubosci wzglednej g

i strzatki /.
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Na model sktadajg sie nastepujace zaleznosci:
Cavix=f(g,f,M) =0.0687 + 20.055g - 66.62g2+ ACZ (12)

gdzie:
ACAVix - przyrost maksymalnego wspotczynnika sity nosnej od strzalki

i parametru smukiosci noska profilu Ay, ktéry wynosi:

Ay = 21.6582g + 0.0507 (13)
wtedy:
AC2Vb =/(/.Ay) = A f.66663/ +0.216668)-1077AY3 "
+(5/+ 2.4)-10-5Ay2+ B370.83- 21666.3f)Ay +593.75/ - 85.625\
CZin J "(CZPruj N vax ] (15)
=-(/- 0.8CZ0]\c 2vix - 0.7128CZPro])+ 0.7128CZPra

Projektowy wspotczynnik sity nosnej dla profilu wynosi:

C (16)

ZAg 0.55’
a pochodna wspoétczynnika sity nosnej po kacie natarcia przyjmuje war-
tos¢:

dC. _ et T 11 an
da n radJ

W zakresie liniowym charakterystyke wspotczynnika sity nosnej opisano
klasyczng formuta:

- =—~n{a-a0 18
Cz - f(a) dcc{ ) (18)

gdzie kat zerowej sity nosnej:
=/(C o) =-6.6C; .., 1:” (19)

Szacunkowo przyjeto, ze zachowuje ona liniowos¢ do:

C2=0.7C2vx (20)
Powyzej Cz przyjeto iz Cz(a) jest opisana parabola.
Minimalna warto$¢ wspdtczynnika oporu wynosi:

Cy ® (g.ReM)~2 0455

log,0Re2><{| + 0.1M2VYi (21)
a( +2.7g + 100gJ)
Re0
Biegunowa profilu opisana jest wzorem:
CX = Cxm, +ACXrr{0.8774C7 - 0.6864CZ' +0.81Cz (22)
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gdzie:

ACXKr =0.012C2val -0.0046(1 +2.759) (23)
uwzglednia przyrost oporu profilowego dla maksymalnego kata natarcia,
a

\g -CZProJ
Powyzszy model opracowano na podstawie [3, 4, 8]. Pozwala on na
przeprowadzenie doboru podstawowych parametréw geometrycznych
profilu skrzydia.

3.2. Model samolotu

Model matematyczny samolotu uzupetniono o elementy geometrii
ptatowca, charakterystyki aerodynamiczne pozostatych czesci samolotu,
charakterystyki zespotu napedowego i parametry adaptacyjne (wychyle-
nie mechanizacji skrzydta, ustawienie poziomu mocy silnika). Niezbedne
formuty opracowano na podstawie danych literaturowych dla lekkich
samolotow transportowych [1, 3, 4, 6].

3.3. Model zadania transportowego

Zbior v = {yj} skiadajacy sie z elementarnych zadan transportowych
(rys.3.), dla ktorych:
yj ~ (mitAD, Lz, hcRU, hra Lto, fa, Li) (25)

Start Wznoszenie Przelot Schodzenie ,, __Ladowanie,

Rys. 3 Etapy zadanie transportowe
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opisuje:

-F?stalJt z lotniska o zatozonych: elewacji hm i dhugosci pasa startowego
L to,

- przelot na zadang odlegtosc Lz i na ustalonej wysokosci (poziomie lotu)
hcRU,

- lgdowanie na lotnisku o podanych: elewacji hL i dtugosci pasa lagdowa-
niaLi.

W ramach jednej operacji samolot przewozi okreslong mase tadunku
mLAD (jezeli witaa mMozliwa do zabrania na poklad jest mniejsza od
mtAD, to fadunek jest azieiony na mniejsze czesci i samolot wykonuje
odpowiednio wiecej lotdéw). Elementarna operacja transportowa uzupel-
nionajest mozliwoscig dokonania przelotu na lotnisko zapasowe i wyko-
naniem procedury oczekiwania, spetniajgc w ten sposob wymagania
przepisow lotniczych wykonywania lotdw zgodnie z IFR (etapy te po-
minieto na iys. 3.).

4. Przykiad obliczeniowy

W przykiadzie obliczeniowym postuzono sie geometrig samolotu Em-
braer EMB-121 Xingu (rys.4).

4.1. Definiowanie zbioréw zadan

Elementy zbioréw zadan generowane byly losowo z zatozonymi roz-
kladami prawdopodobienstwa. Postuzono sie generatorem liczb loso-
wych o rozkladzie réwnomiernym. Do uzyskania zadanego rozkiadu
prawdopodobienstwa wykorzystano metode odwracania dystrybuant [7].

Wartosci parametrow zadania transportowego losowano z nastepuja-
cych przedziatow (statych dla wszystkich zbiorow):
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Lz = <200,2500> [km]
Ho = <0,1500> [
Had = <011500>  [m]
Lto = <800,2300> [m]
ligpd = <800,2300> [m]
Mad = <751500>  [kg]

Lz[km]
Rys. 5. Przyktadowe rozktady parametrow zadan transportowych
Przygotowano zbiory dla rozkladow réwnomiernych, trojkatnych

lewo- i prawostronnych (rys.5.) oraz dla liczby element6éw: 100, 250, 500
i 750.

6. Wyniki obliczen i wnioski

W tabeli 1 podano wartosci grubosci wzglednej strzatki profilu od-
powiadajgce minimalnym kosztom realizacji zadan otrzymane w wyniku
przeprowadzonych obliczen.

Tabela 1
Rozktad
lewostronny rownomierny prawostronny
llos¢ g / g / 9 /

100 0.12 0.009 - - 0.08 0.000
250 0.08 0.003 0.10 0.006 0.08 0.003
500 0.08 0.015 0.08 0.027 0.08 0.000
750 0.08 0.018 0.09 0.009 0.08 0.000



a) rozkiad lewostronny b) rozktadprawostronny
Minimum: F=334896 dlaf=1,8%, g=8% Minimum: F=158129 dlaf=0%, g = 8%

¢) rozktad rownomierny
Minimum: F=253062 dlaf = 0,9%, g = 9%
Rys. 6. Wyniki obliczen dla 750 zadan

Jak wida¢ w tabeli 1. wynik obliczen istotnie zalezy od typu rozkiadu
parametrow zadan transportowych i liczebnosci zbioréw. 1los¢ elemen-
tow zbioru zadan potrzebnych do ustalenie wartosci optymalnych para-
metréw geometrycznych profilu zalezy od typu rozktadu.

Na rysunku 6. przedstawiono wyniki obliczen dla 750 zadan i réznych
rozktadow parametrow zadania. Jak wida¢ w wynikach wystepuja wy-
razne roznice w charakterze przebiegéw i wartosciach funkcji kryterial-
nej. Dowodzi to tezy iz struktura zbioru zadan wptywa na rozwigzanie
problemu doboru profilu ptata pomimo zatozenia statych granic zmien-
nosci parametrow zadania transportowego.
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Rdznice w wartosciach funkcji kryterialnej wynikajg z duzego zrdzni-
cowania kosztu wykonania zadania transportowego. Jak pokazano na
rys. 2. przeloty na krotkich trasach przy matej masie fadunku sa drogie.
Charakter przebiegu lokalnego wskaznika efektywnosci jest widoczny
réwniez w wynikach obliczen globalnego wskaZnika jakosci. Koszty re-
alizacji wszystkich zadan ze zbioru sg znacznie wyzsze dla zbioréw za-
dan preferujacych loty krétkie z matymi tadunkami.

Rdznice w wartosciach parametréw profilu plata spowodowane sg
réznym udziatem faz startu i lgdowania w catkowitym czasie misji, a co
za tym idzie roznym czasem uzycia mechanizacji ptata. Trasy krotkie
preferujg profile pozwalajace uzyska¢ wysokg warto$¢ maksymalnego
wspotczynnika sity nosnej, podczas gdy trasy dtugie wymagajg zastoso-
wania profili o matym wspdétczynniku oporu w warunkach przelotowych.

Bibliografia

1. ASST Automatyczna synteza samolotu transportowego, Sprawozdanie korncowe
z umowy U-4029/94, Politechnika Rzeszowska, 1994

2. Bruséw W., Optymalne projektowanie wielozadaniowych statkéw latajacych, In-
stytut Lotnictwa, Warszawa, 1996

3. Erep C. M., TlpoeKmupoeaHue coMonemoe, MauiHHOCTpoeHHe MocKBa, 1983

4. Roskam J,, Airplane Design, The University of Kansas, Kansas, 1990

5 Szumski M., Dobér optymalnego profilu skrzydta z punktu widzenia efektywnosci
samolotu, Materiaty XV Ogolnopolskiej konferencji ,,Polioptymalizacja i GAD’,
Mielno, 1997

6.

Torenbeek E., Synthesis of Subsonic Airplane Design, Delft University Press, 1982

7. Wieczorkowski R., Komputerowe generatory liczb losowych, Wydawnictwo
Naukowo-Techniczne, Warszawa, 1997

8. Wood K. D., Technical Aerodynamics, Ulrich’s Book Store, Michigan, 1955



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-1X 2000

USKOK WIATRU: ZJAWISKO, SYSTEMY OSTRZE-
GANIA | PROCEDURY MINIMALIZUJACE SKUTKI

Andrzej Tomczyk
Katedra Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej
E-mail: ATomczvk@prz.rzeszow.pl

W pracy przedstawiono zjawisko uskoku wiatru, ktdre jest bardzo niebez-
pieczne dla samolotéw transportowych wykonujacych lot w poblizu ziemi,
a wiec w fazie startu i ladowania. Oméwiono przyczyny powstania uskoku
i jego praktyczne skutki. Przedstawiono energetyczng analize wpitywu
uskoku wiatru na trajektorie samolotu, ktéra pozwala oceni¢ intensywno$¢
zjawiska i stopien zagrozenia. Omoéwiono poktadowe systemy ostrzegania
bezposredniego dziatania oraz systemy predykcyjne a nastepnie naziemne
systemy monitorowania uskokéw wiatru w rejonie lotnisk komunikacyj-

nych.

1. WSTEP

Zjawisko uskoku wiatru, czyli gwattowna zmiana predkosci i/lub Kie-
runku wiatru obserwowane byty przez meteorologéw od wielu lat. Uskok
wiatru stat sie zjawiskiem szczegolnie groznym dla lotnictwa od chwili
wprowadzenia do eksploatacji duzych samolotdéw transportowych. Duza
bezwtadno$¢, wzglednie niewielki nadmiar mocy zespotu napedowego
oraz lot w poblizu ziemi z predkoscig niewiele przekraczajgca predkosc
przeciggniecia stwarzajg realne niebezpieczenstwo przekroczenia do-
puszczalnych warunkow eksploatacji samolotu, odchylenie od zatozonej
trajektorii i ostatecznie zderzenie sie z ziemig. W latach 1964 - 96 od-
notowano 26 katastrof, w ktorych uskok wiatru byt bezpo$rednig lub po-
Srednig przyczyna zderzenia sie samolotu z ziemia.

Uskok wiatru zwigzany jest ze zjawiskami burzowymi (burze ter-
miczne i frontowe), oddziatywaniem bryzy morskiej, moze by¢ wywota-
ny silng inwersjg temperatury oraz powstaje na granicy pradéw strumie-
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niowych. Szczegb6lne zagrozenie stanowig wystepujace na malej
wysokos$ci uskoki wiatru spowodowane przez burze i fronty szkwatowe.

Rys. 1 Zjawisko uskoku wiatru oraz wptyw na trajektorig samolotu [16]

Zazwyczaj silny podmuch zstepujacy o predkosci 5 —=25 m/s obejmuje
obszar o Srednicy ok. 1 km, natomiast zmiana kierunku i predkosci wia-
tru o wartos¢ 10 50 m/s odbywa sie w obszarze o Srednicy 2 4 km.
Czas trwania uskoku wiatru zalezny jest od przyczyn jego powstania i
zawiera sie najczesciej w przedziale 0.5 + 20 min. Nalezy doda¢, ze za-
zwyczaj obszar oddziatywania uskoku wiatru przemieszcza sie i zmienia
sie jego intensywnos¢.

2. Wptyw uskoku wiatru na ruch samolotu

W pierwszym przyblizeniu wptyw uskoku wiatru na samolot mozna
opisac jako zmiana predkosci i kierunku optywu samolotu przy praktycz-
nie statej predkosci wzgledem ziemi. Powoduje to zakidcenie rownowagi
sit i momentdw aerodynamicznych dziatajgcych na samolot, jak réwniez
zakiocenie rownowagi energetycznej. Zakiocenie rownowagi aerodyna-
micznej moze spowodowaé niepozgdang zmiane kata pochylenia, pred-
kosci pionowej i kata toru. Obrazowo wptyw uskoku wiatru na ladujacy i
startujgcy samolot ilustruje rys. 1 [16].

W szczegdlnym przypadku moze zosta¢ przekroczony krytyczny kat
natarcia lub predkos¢ optywu jest za mata dla zapewnienia rownowagi sit
nawet dla maksymalnej rozporzadzalnej wartosci wspotczynnika sity
nosnej. Przebieg tych zjawisk jest zalezny od charakterystyk aerodyna-
micznych platowca i moga wystapiC tutaj znaczace roznice pomiedzy
typami samolotow. Bardziej uniwersalnym parametrem charakteryzuja-
cym wplyw uskoku wiatru jest efekt zakiocenia rownowagi energetycz-
nej.
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Ustalone i pozadane warunki lotu bedg mogty by¢ utrzymane, jesli
catkowita energia samolotu zmienia¢ sie bedzie odpowiednio dla rozpa-
trywanej fazy lotu

E=mgh+/mYV?2 Q)
Jezeli wprowadzimy pojecie wysokosci energetycznej hg takiej, ze

E = mg hp, to zmiany energii catkowitej opisane bedg przez zmiang wy-
sokosci hg

hE=h+-1-V2 (2
29
rozniczkujac powyzszg zaleznos¢ otrzymamy
LHE=wz+¥L &V )
dt g dt

gdzie: wz- predkos¢ pionowa samolotu.
Wptyw podmuchu pionowego na samolot zazwyczaj opisuje sie przy
pomocy kata odchylenia pionowego (DDA - Down-draft Drift Angle)

DDA = "z ; VIAS- predkos¢ wzgledem osrodka 4
VIAS
Skutek oddziatywania na samolot poziomej sktadowej uskoku wiatru
charakteryzuje bezwymiarowy wspotczynnik przyspieszenia od podmu-
chu (HWS - Horizontal Wind Shear)

H\NS=%U,; V'ASaztlv«l] )
gdzie: Q- przyspieszenie ziemskie
VG - predkos¢ wzgledem ziemi.
tacznie wptyw poziomego i pionowego podmuchu na samolot opisuje
wspotczynnik intensywnosci uskoku wiatru (F - faktor [3])

F=-~ +- — Vs (6)
VIS gdt /S
Jesli samolot doznaje przy$pieszenia wzgledem ziemi
7 - . N
> =4 Vo ()

wynikajacego np. ze zmiany ciggu zespotu napedowego, to efektywny
(w rzeczywistosci dziatajacy na samolot) wspdtczynnik intensywnosci
uskoku wiatru FEbedzie wynosit

FE=F-nx (8)
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Latwo zauwazy¢, ze FE= DDA + HWS. Pordwnujac zalezno$¢ (3)
i (6) mozna wspotczynnikowi F nada¢ fizyczng interpretacje energetycz-
nego kata toru, gdyz

F---hE 9>
V dt (

czyli wspdtczynnik intensywnosci uskoku wiatru jest katem nachylenia
trajektorii wynikajacej ze zmiany wysokosci energetycznej odniesionej
do aktualnej predkosci lotu.
Rzeczywiste skutki uskoku wiatru zalezne beda od mozliwosci przy-
spieszenia samolotu po torze
ITcosa>|<-Px__ siny 9\/0)
g m
gdzie: T - ciag zespotu napedowego,
aT- kat odchylenia wektora ciggu od wektora predkosci lotu,
Px - aerodynamiczna sita oporu,
y - kat nachylenia toru lotu.
Dla samolotéw komunikacyjnych nx = 0.13 - 0.15, wyjgtek stanowi

samolot B747 dla ktorego nx = 0.19 w konfiguracji do lgdowania [10].
Biorac te dane pod uwage przyjmuje sie, ze uskok wiatru o intensywno-
sci F > 0.1 stanowi istotne zagrozenie dla bezpieczenstwa samolotu.
Wartos¢ taka zostanie osiggnieta w przypadku, gdy samolot lecacy z
predkoscig VV = 130 kt (~65 m/s) napotka podmuch pionowy o predkosci
6.5 m/s, lub zmiana poziomej sktadowej predkosci wiatru w rzucie na o$
podtuzng samolotu odbywa sie z gradientem 1 m/s .

W przypadku uskoku wiatru wystepuje zawsze zstepujgcy podmuch
pionowy pogarszajacy osiggi samolotu, natomiast pozioma sktadowa
uskoku moze spowodowac chwilowy przyrost wysokosci energetycznej,
aw przypadku narastajacej tylnej sktadowej wiatru spowodowac spadek
predkosci samolotu wzgledem powietrza do wartosci mniejszej od pred-
kosci przeciggniecia. Dla samolotu komunikacyjnego w fazie lgdowania i
startu zapas predkosci zwykle nie przekracza 15 m/s.

Dobrze udokumentowanym przypadkiem tragicznie zakoriczonego
lotu jest katastrofa samolotu B727 na lotnisku JFK (New York) w dniu
24.06.1974 r (rys. 2). Zatoga samolotu zbyt p6zno podjeta dziatania za-
pobiegajace zderzeniu sie z ziemig. Kapitan wydat komende *‘petna moc™*
na 1.2 sek przed zderzeniem. Warto zauwazyc¢, ze 8 minut wczesniej inny
samolot (L-1011) uniknat katastrofy pomimo wystgpienia analogicznego
zagrozenia [10, 15].
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Rys. 2. Trajektoriapodejscia do ladowania samolotu B727 zakonczonego
katastrofg (lotnisko JFK, 24.06.74 [15]) oraz rekonstrukcja tra-
jektorii samolotu L-1011 podczaspodejscia do lgdowania 8 minut
przed katastrofg samolotu B727 (poprawej [10])

3. Systemy ostrzegania

Zatoga samolotu moze zminimalizowac¢ skutki uskoku wiatru, jesli
wystgpienie tego zjawiska zostato rozpoznane oraz wypracowana zostata
skuteczna metodyka postepowania w takim przypadku. Wazng funkcje
spetniajg systemy ostrzegania, do ktérych mozna zaliczy¢:
¢ przekazywanie informacji meteorologicznych:

® analiza prognozy pogody przed startem,

 analiza zjawisk meteorologicznych podczas lotu,

* ostrzezenia od organow kontroli ruchu i innych zatdg lotniczych,
¢ pokiadowe systemy ostrzegania:

* bezposredni pomiar zmian predkosci optywu,

» wskazniki predykcyjne,
¢ lotniskowe systemy monitorujgce.

Pierwsza grupa systemoOw ostrzegania wykorzystuje rutynowe proce-
dury stosowane w lotnictwie komunikacyjnym i nie wymaga dodatkowe-
go wyposazenia. Bezposredniej informacji o wystgpieniu uskoku wiatru
dostarczajg specjalistyczne systemy pomiarowe.

3.1. Wskaznik uskoku wiatru firmy Smith Ind.

Przedstawiony na rys. 3 wskaznik jest modyfikacjg klasycznego wa-
riometru. Jest to podwojny wariometr; pierwszy mierzy predkos$¢ piono-
wa samolotu rdzniczkujac cisnienie statyczne:



444 PTMTS

w, =k .dpP: k -~ -« (11)
dt dp/
drugi rozniczkujac cisnienie catkowite wskazuje zmiany wysokosSci ener-
getycznej :

w2=k -~ =k dps+dd (12)
2 dt dt dt
dh 1
i / :5 \/- Na=Pv — -—-P=-
Poniewaz (=9 %l -l Al
wiec ostatecznie otrzymamy
wW2=w, +XdY V =V, as (13)
g dt
Poréwnujac (3) i (12) tatwo zauwazyc, ze

d. (14)
awiec drugi wariometr mierzy predko$¢ zmian wysokosci energetycznej
odniesionej do predkosci optywu i wysokosci ciSnieniowej.

W przypadku niezaburzonego lotu ustalonego wskazowki przyrzadu
pokrywaja sie i wskazujg predko$¢ pionowa samolotu. Pojawienie sie
czotowego podmuchu pionowego powoduje przyrost predkosci optywu i
wzrost wysokosci energetycznej (13). Podmuch poziomy zmniejszajacy
osiggi samolotu sygnalizowany jest wiekszym odchyleniem wskazowki
W od wskazowki wariometru wj w kierunku ujemnych wartosci predko-

Rys. 3. Mechaniczny wskaznik uskoku wiatrufirmy Smiths Ind. [10]

Zasada dziatania przyrzadu i jego budowa sg bardzo proste. Wadg
urzadzenia jest generowanie fatszywych alarmow w przypadku zmiany
predkosci lotu wywotanej innymi przyczynami, np. zmiang mocy zespotu
napedowego.
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Analiza hipotetycznych wskazan przyrzadu podczas tragicznie zakon-
czonego lotu samolotu B727 pozwala wnioskowac, ze jego wskazania
mogtyby pomdc zatodze w podjeciu whasciwych decyzji i uchroni¢ sa-
molot od katastrofy [10].

3.2. Elektroniczny wskaznik uskoku wiatru

Wady mechanicznego wskaznika firmy Smith zostaty usuniete w
elektronicznej wersji przyrzadu (rys. 4) [5, 6, 22], Wptyw poziomej skta-
dowej uskoku wiatru (HWS) obliczony jest jako rdznica pochodnej pred-
kosci wzgledem powietrza (dViAs/dt) i poziomej skiadowej przyspiesze-
nia samolotu wzgledem ziemi (dVdt2. Skiadnik g-sinS kompensuje
rzut przyspieszenia ziemskiego na o§ pomiarowg przyspieszeniomierza
(axp)- lioczyn pochodnej kata toru (dy/dt) i predkosci (Via8) reprezentuje
zmiane pionowej skiadowej predkosci lotu wzgledem powietrza.
Po odjeciu pionowej skladowej przyrostu przyspieszenia samolotu
(@z cos$ - @) i wykonaniu catkowania otrzymujemy predko$¢ pionowg
podmuchu (wz). Stosunek (wzV ias) jest katem odchylenia pionowego
(DDA) wyrazonym w radianach.

Ze wzgledu na btedy pomiarowe i blad catkowania sygnat proporcjo-
nalny do catkowitego wptywu uskoku wiatru (DDA+HWS) moze zawie-
ra¢ skfadowg staty, ktora jest eliminowana filtrem gémoprzepustowym.
Prog zadziatania komparatora uruchamiajgcego sygnalizacje na wskazni-
ku pilota ustalany jest w zaleznosci od konfiguracji samolotu, w tym kata
wychylenia klap (SP.

0 -

-< W X)
*cosd =®-5—
u it

CZLON

MNO2ACY
\ DDA+HWS
VIA3 *o> ) . TS | KOMPARATOR  SYGNALIZACIA
Ts+l WIZUALNA
-vu
dt
GENERATOR -U SYGNALIZACIA
AKUSTYCZNA

g-sin-9
Ts+1

Rys. 4. Schematdziatania elektronicznego wskaznika uskoku wiatru [5]
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Elektroniczne wskazniki uskoku wiatru sg w tej chwili standardowym
wyposazeniem samolotoéw lotnictwa komunikacyjnego. Przyktadowo w
samolocie B737 system ostrzegania realizuje nastepujace funkcje:

e generuje ostrzezenie wizualne i akustyczne, jesli F > 0.1,

 steruje wskazaniami wskaznika nakazowego w przypadku sterowania
recznego,

» oblicza dopuszczalny kat pochylenia samolotu zapewniajacy zacho-
wanie bezpiecznego kata natarcia,

» steruje katem pochylenia samolotu i ciggiem zespotu napedowego w
przypadku zatgczonego sterowania automatycznego.

3.3. Wskazniki predykcyjne (forward looking)

Wadg omowionych wczesniej wskaznikow jest ich oczywista wiasci-
wosC¢, Ze generujg ostrzezenie w momencie, gdy samolot znajduje sie juz
w obszarze oddziatywania uskoku wiatru. Wedtug wymagan amerykan-
skiego organu nadzoru lotniczego (FAA) skuteczne ostrzezenie powinno
by¢ wygenerowane co najmniej 10 sek przed osiagnieciem obszaru usko-
ku wiatru, gdyz zatoga potrzebuje 5 8 sek dla podjecia i wykonania
decyzji przerwania podejscia do ladowania. Wymagania te spetniajg trzy
stosowane aktualnie rozwigzania techniczne [1,12]:

A pokiadowy radar pogodowy wyposazony w dodatkowa funkcje detek-
cji uskoku wiatru,

 radar optyczny - LIDAR (Light Detection And Ranging),

» pasywny czujnik energii w pasmie podczerwieni (infrared sensor).

Impulsowy radar Dopplera pracujacy w pasmie X (9.3 GHz) umozli-
wia pomiar predkosci mas powietrza z doktadnoscig+1 m/s w odlegtosci
5 -r 10 km (z dokfadnoscig pomiaru odlegtosci £100 300 m) w sektorze
+30° przed samolotem. Prawdopodobienstwo nie wykrycia uskoku wia-
tru szacuje sie na 10 natomiast korelacje zgodnosci okreslenia wskaz-
nika intensywnosci uskoku wiatru F szacuje sie na 90%. Dodatkowy
koszt zwigzany z funkcjg detekcji uskoku wiatru wynosi 35.000 ‘=
150.000 USD.

LIDAR jest impulsowym laserem gazowym (CO2) o dtugosci fali 10.6
jLim I niewielkiej energii promieniowania (8 mJ), ktora nie stanowi zagro-
zenia dla wzroku. Zasieg pomiaru jest nieco mniejszy (2-5-4 km w sekto-
rze +20°), pozostate parametry zblizone sg do parametrow radaru pogo-
dowego. Przewiduje sie uzyskanie lepszych wynikow dla radaru optycz-
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nego wykorzystujgcego laser ciata statego o dtugosci fali 2.02 fim, ktéry
znajduje sie w fazie badan [25].

Dziatanie pasywnego czujnika energii w pasmie podczerwieni polega
na pomiarze koncentracji CO2 w odlegtosci 0.3 i 2.2 nm, co pozwala na
wyznaczeniu rozkladu temperatury, a na tej podstawie pola predkosci
mas powietrza. Parametry uzytkowe zblizone sa do wiasciwosci detekto-
ra LIDAR, jednak prawdopodobienstwo nie wykrycia uskoku wiatru sza-
cuje sie na0.1.

W tabeli 1 zestawiono stosowane sposoby sygnalizacji uskoku wiatru
w zaleznosci od odlegtosci i czasu predykcji. Ostrzezenia generowane sg
na ekranie radaru pogodowego w postaci czerwonych i czarnych pier-
Scieni w sektorze obserwacji przed samolotem, informacji tekstowych
wyswietlanych na gtéwnym wskazniku pilotazowym oraz sygnatow aku-

stycznych i gtosowych [9, 21].

Tabela 1. Typowe sposoby sygnalizacji w kabinie zatogi

LP[nml TpM Sygnalizacja
czerwono-czarny sektor na wskazniku pogodowym

5 . oraz napis na wskazniku EADI: "WINDSHEAR"

3 60 svgnat akustyczny (brzeczyk) oraz napis: "WINDSHEAR AHEAD"
15 30 informacja gtosowa: "WINDSHEAR, WINDSHEAR"

0.8 15 informacja gtosowa: "GO AROUND, WINDSHEAR AHEAD"

Oznaczenia: LP- odlegto$¢ predykcji, TP- czas predykcji

3.6. Systemy naziemne

Uskok wiatru stanowi najwieksze zagrozenie dla samolotu wykonuja-
cego lot na matej wysokosci, a wiec podczas startu i lgdowania. Celo-
wym jest wiec wyposazenie lotnisk w systemy ostrzegania, sygnalizujace
mozliwos¢ napotkania uskoku wiatru podczas podejscia do lgdowania
lub po starcie. Stosowane sg nastepujgce systemy naziemne:
 zestaw czujnikow mierzacych rozkiad cisnienia barycznego w rejonie

lotniska; wyznaczane sg gradienty ci$nien i na tej podstawie obliczany

rozktad predkosci i kierunku wiatru w poblizu ziemi,
» zestaw anemometrow okreslajgcych pole predkosci wiatru na wysoko-

§ci pomiarowej,

* lotniskowe radary pogodowe: radary Dopplera pracujgce w pasmie X

(8+12 GHz) lub w pasmie C (~5 GHz),

» LIDARY (radary optyczne), najczesciej wykorzystujgce fale elektro-
magnetyczng o dtugosci 2.02 jim.
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Systemy naziemne nie pozwalajg na precyzyjny pomiar gradientow
predkosci wiatru (zmian predkosci i kierunku), lecz pozwalajg z duzym
prawdopodobienistwem wnioskowa¢ o mozliwosci wystgpienia uskoku
wiatru. W USA ponad 120 lotnisk jest wyposazonych w takie systemy

t17|O_strzeZenia kierowane przez stuzby kontroli ruchu lotniczego do za-

tog samolotéw formutowane sg na trzech poziomach informacji o zagro-

zeniu:

A. Informacja o mozliwosci wystgpienia uskoku wiatru - wymaga od
zatogi zwiekszonej uwagi, bez koniecznosci zmiany planu lotu,

B. Ostrzezenie o prawdopodobnym wystgpieniu uskoku wiatru - wyma-
ga podjecia dziatan uzgodnionych z organem kontroli ruchu, najcze-
Sciej jest to kontynuacja lotu, np. wykonanie podejscia do ladowania z
predkoscig zwiekszong o 15 kt,

C. Ostrzezenie 0 wystgpieniu uskoku wiatru —wymaga natychmiastowej
reakcji zatogi, tj. przerwania wykonywanej fazy lotu (np. podejscia do
ladowania) i wznoszenia z maksymalng mocg zespotu napedowego.
Instrukcja uzytkowania w locie samolotu zawiera opisy procedur po-

stepowania w sytuacji zagrozenia uskokiem wiatru.

4. Sterowanie samolotem

Opracowanie skutecznych metod przeciwdziatania skutkom uskoku
wiatru wymagato przeprowadzenia szeregu badan i eksperymentow.
Wykonano ponad 10.000 lotéw pomiarowych w USA i Wielkiej Bryta-
nii, prowadzono wiele eksperymentoéw przy uzyciu symulatorow lotu.
Prace te pozwolity sformutowaC zasady postepowania, realizowane na
trzech poziomach:
© procedury operacyjne, zalecenia dla pilotéw, szkolenie przy uzyciu

symulatorow lotu [4, 15],
© generowanie sygnatéw nakazowych przy sterowaniu recznym [7, 14],
© automatyczne sterowanie samolotem [3, 26].

Wiele uwagi poswiecono studiom nad problematyka wptywu uskKoku
wiatru na ruch samolotu, budujac odpowiednie modele matematyczne i
symulacyjne. Nie analizujac szczegotowo konkretnych przykiadow obli-
czen nalezy zauwazyc, ze w literaturze prezentowane sg bardzo rozne
podejscia i metody badawcze.

Podstawowym sposobem przeciwdziatania skutkom uskoku wiatru
jest utrzymanie predkosci lotu powyzej predkosci przeciggniecia oraz
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bezpiecznej wysokosci lotu ponad przeszkodami terenowymi. Oznacza to
konieczno$¢ intensywnego sterowania mocg zespotu napedowego i ka-
tem pochylenia samolotu. Z tego powodu najczesciej rozpatruje sie jedy-
nie ruch symetryczny samolotu. Sterowanie realizowane jest automa-
tyczne lub recznie na podstawie sygnatéw nakazowych w taki sposob,
aby zminimalizowa¢ prawdopodobienstwo zderzenia sie z ziemig lub
przekroczenia krytycznego kata natarcia [2, 3, 8, 11, 18,19, 24, 26].

Przyktadem odmiennej strategii postepowania jest manewr ominiecia
obszaru najbardziej intensywnego uskoku wiatru potgczony ze zmiang
kata pochylenia [20, 23]. Kat przechylenia w zakrecie powinien zosta¢
ograniczony do wartosci rzedu 10° aby nie pogorszy¢ w istotny sposob
osiggow samolotu w ruchu symetrycznym. W przypadku takiej strategii
sterowania konieczny jest pomiar rozkfadu predkosci uskoku wiatru
przed samolotem.

5. Uwagi koncowe

Intensywne badania prowadzone w latach siedemdziesigtych dopro-
wadzity do opracowania skutecznych metod wykrywania uskoku wiatru i
sterowania samolotem w zaburzonym obszarze. Efektem tego byto zna-
czagce zmniejszenie sie ilosci katastrof spowodowanych uskokiem wiatru:
od Srednio 4 w latach 1972 - 75 do statystycznie 0.2 rocznie w latach
dziewiecdziesigtych. Jednak ze wzgledu na praktyczng nieprzewidywal-
nos¢ intensywnosci tego zjawiska, problematyka ta ciggle znajduje sie w
obszarze zainteresowan specjalistow [13, 24].

Sumujac dotychczasowe rezultaty badan eksperymentalnych, obli-
czen, symulacji, a takze wyniki badan katastrof spowodowanych usko-
kiem wiatru mozna sformutowac nastepujgce spostrzezenia:

» Konieczne sg obserwacje meteorologiczne prognozujace powstanie
warunkow sprzyjajacych powstawaniu uskokow wiatru; nalezy do-
skonali¢ stuzby powiadamiania,

» Lotniskowe systemy monitoringu umozliwiaja w wielu przypadkach
wykrycie niebezpiecznych zjawisk pogodowych i zastosowanie przez
stuzby kontroli ruchu odpowiednich procedur minimalizujacych za-
grozenie,

o Pokfadowe systemy oparte na bezposrednim pomiarze predkosci
uskoku wiatru spetniajg swa funkcje pozwalajgc uniknaé bezposred-
nich skutkéw nieswiadomego wejscia w obszar uskoku,
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» Pokladowe systemy predykcyjne pozwalajg na odpowiednio wczesne
podjecie dziatan zapobiegawczych lub wykonanie manewru ominiecia
obszaru uskoku wiatru,

» Sterowanie w obszarze uskoku wiatru sprowadza sie najczesciej do
natychmiastowego przejscia do lotu wznoszgcego z maksymalng roz-
porzadzalng mocg zespotu napedowego, z zachowaniem ograniczen
eksploatacyjnych samolotu,

» Po zainstalowaniu w samolotach pasazerskich wskaznikow uskoku
wiatru (najczesciej typu bezposSredniego pomiaru) zdecydowanie
zmniejszyta sie ilo$¢ katastrof spowodowanych uskokiem,

» Jako przysztosciowe rozwigzania rozwijane sg predykcyjne systemy
ostrzegania —poktadowe i lotniskowe.

W niniejszym opracowaniu nie omowiono blizej bogatej problematyki
syntezy sterowania (automatycznego lub sygnatdow nakazowych) w ob-
szarze wystepowania uskoku wiatru. Jest to interesujgce zadanie badaw-
cze z obszaru teorii optymalizacji dynamicznej i mechaniki lotu. Stoso-
wane sg najnowsze techniki obliczeniowe, jak metoda dynamiki odwrot-

nej (NID), fi-analiza, |i-synteza i sterowanie Ho- optymalne oraz metoda
logiki rozmytej. Najbardziej wiarygodnych rozwigzan nalezy oczekiwac
w przypadku stosowania metod, sterowania krzepkiego (robust control),
mato wrazliwych na zmiane parametrow procesu, a wiec i posta¢ zakio-
cenia. Wyniki obliczen i symulacji pozwalajg ocenic¢ skale zagrozenia dla
danego samolotu oraz wypracowac sposoby sterowania najlepsze w sen-
sie statystycznym.
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W pracy przedstawiono numeryczng analize niektoérych zagadnien Scisliwego
ptaskiego optywu gazem lepkim przewodzgcym ciepto. W oparciu o wiasny
program komputerowy' wyznaczano pole optywu w obszarze obejmujgcym
otoczenie ciata tacznie z obszarem $ladu aerodynamicznego. W algorytmie
komputerowym wykorzystano réwnania Naviera-Stokesa, réwnanie ciggtosci i
energii oraz dodatkowe zalezno$ci domykajace caty ukiad réwnan przeptywu.
Pokazano parametry gazodynamiczne wybranych pdl optywowych profilu.

1. Wstep

Zagadnienia optywu ptynem rzeczywistym sg podstawowymi zadaniami
wspotczesnej aerodynamiki. Znajomos¢ doktadnych pdl optywu wokot obiektu
lub jego elementdw jest niezbedna dla racjonalnego ksztattowania powierzchni
optywowych w celu uzyskania odpowiedniej sity nosSnej i zmniejszania oporu
aerodynamicznego.

Wiegkszo$¢ takich zagadnien to zagadnienia brzegowe lub poczgtkowo-
brzegowe opisywane nieliniowym ukladem rownan  rozniczkowych
czastkowych dla ktérych w ogolnym przypadku brak jest uogdlnionych
rozwigzan. Nieliczne analityczne rozwigzania bazowaly wiec na szeregu
uproszczeniach dotyczacych wiasnosci osrodka oraz ksztattu powierzchni
brzegowych, a same rozwigzania zawieraly zazwyczaj ogoélne informacje
natury poznawczej i nie byly wystarczajgco dokfadne wszedzie tam gdzie
doktadnos¢ informacji o przeptywie decyduje nie tylko o jakosci konstrukcji
ale réwniez o ludzkim zyciu. Powstaty wiec w konsekwencji bardzo kosztowne
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urzadzenia badawcze, w ktorych badano rzeczywiste przeptywy metodami
eksperymentalnymi. _ :

Rozwoj techniki komputerowej sprawit, ze czes¢ zagadnienn moze byc w
chwili obecnej rozwigzywana metodami numerycznymi w sensownym czasie
trwania obliczen i przy kosztach znacznie nizszych niz koszty eksploatacji
tuneli aerodynamicznych.

Wspotczesne metody obliczeniowe bazuja na réznych modelach
matematycznych opisujgcych przeptyw gazu, poczawszy od rownan Eulera dla
gazu nielepkiego doskonatego, a skonczywszy na metodach wyzszego rzedu
opartych o réwnania Naviera-Stokesa umozliwiajacych analize przeptywéow
przy uwzglednieniu lepkosci i przewodnosci cieplnej gazu (por. [I]-[7]).

Metody wyzszego rzedu umozliwiajg stosunkowo tatwg symulacje optywow
przy uwzglednieniu w przeptywie fal uderzeniowych, warstwy przysciennej i
efektéw wzajemnego oddziatywania pol cisnienia, lepkosci i przewodnosci
cieplnej gazu. Jest to szczeg6lnie wazne bo na przyktad jednym z wazniejszych
sktadnikéw oporu aerodynamicznego jest opdr tarcia [8] uwarunkowany
lepkoscig ptynu optywajacego elementy samolotu. Natomiast wymagania
minimalnego oporu sg od dawna jednym z podstawowych wymogéw
stawianych dla nowo konstruowanych obiektéw latajacych, poniewaz
praktycznymi rezultatem zmniejszenia oporu jest zwiekszenie predkosci,
zasiegu i manewrowosci samolotu. Typowe wartosci oporu tarcia [0] moga
wynosi¢ ok. 25% w przypadku naddzwiekowyeh samolotow mysliwskich; ok.
50% dla samolotéw transportowych i do 54% dla innych odrzutowych
samolotow ogblnego przeznaczenia.

Zmniejszenie oporu tarcia w zakresie laminamym zwykle zwigzane jest ze
zmniejszeniem grubosci laminamej warstwy przysciennej lub zmiang profilu
predkosci na bardziej stateczny. Obydwa zagadnienia zwigzane sg ze
sterowaniem punktem przejscia z przeptywu laminamego do zakresu
przeptywu turbulentnego co oznacza wymaog znajomosci petnego pola optywu
wokot obiektu.

W projekcie SCI (Supersonic Comercial Transport), wedtug szefa projektu
z firmy Deutsche Aerospace, praktyka projektowania wymaga by umieC
obliczy¢ juz w fazie projektu osiagi przysztych maszyn z doktadnoscigdo 5 %
To réwniez oznacza konieczno$¢ stosowania do opisu zagadnien optywowych
aparatu matematycznego, ktory mozliwie najwierniej oddaje istote zjawisk
optywowych.

W niniejszej pracy przedstawiono niektore rozwigzania otrzymane przy
zastosowaniu petnych nieuproszczonych réwnan Naviera-Stokesa, réwnania
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ciggtosci i rownania energii dla gazu przewodzacego ciepto do zagadnien
przeptywow Scisliwych.

2. Sformulowanie zagadnienia. Zaleznosci wyjsciowe

PoszukiwaC bedziemy ustalonego pola optywu w sgsiedztwie ptaskiego
ciata o dtugosci L (rys. 1)., tacznie z obszarem $ladu aerodynamicznego.

Ustalamy obecnie zatozenia, ktére wykorzystamy przy matematycznym
sformutowaniu problemu. Zakladamy wiec, ze:

gaz jest jednorodnym ptynem niutonowskim;

pomija sie wptyw lepkosci objetosciowej;

rozpatruje sie ruch gazu w ktérym nie zachodzi wydzielanie ciepta;

nie uwzglednia sie przemian fizyko-chemicznych, to jest gaz traktuje sie
jako doskonaty w sensie termodynamicznym o statej liczbie Prandtla Pr i
statym wyktadniku adiabaty Poissona k;

wspotczynniki lepkosci dynamicznej i przewodnosci cieplnej sg znanymi
funkcjami temperatury gazu T;

pomija sie wptyw pola sit masowych;

przeptyw w calym obszarze jest phaski i symetryczny wzgledem
ptaszczyzny symetrii optywanego ciata (rys. 1).
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Uktad rownan opisujgcych badany przeptyw sktada sie z rownania ciggtosci

“P +pdivy =0 (2-1)
dt

réwnania zachowania pedu

pdV-divv =0 (2-2)
dt

i rownania zachowania energii

p--div{y-V+K-gradT)=0 (2.3)
dt

W réwnaniach (2.2) i (2.3) tensor naprezen P okres$limy wzorem
F=Cij-PSy (2-4>

gdzie a,j - jest tensorem naprezen lepkich;
S.j- tensor jednostkowy, p- cisnienie.
Catkowita energia gazu

E - -;\)\’/2+e (2-5)

gdzie: V - predkos¢ gazu
e- energia wewnetrzna gazu.

Zaleznosci dodatkowe domykajace przedstawiony uktad rownan, wynikajg z
podanych wczes$niej zatozen i maja postac:

p=RpT;R~cp-cv

e=cJ  Cv=const (26)
fj\a
M=
\L coy
Pr=72-=const

K

gdzie - wspotczynnik co= 0,75 dla zakresu temperatur 250 K<T<600 K.[9]
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3. Metoda rozwiazania

Zagadnienie rozwigzemy numerycznie metodg iteracyjnego catkowania po
czasie rownan problemu , zapisanych w postaci réznic skoriczonych z pomocg
modyfikowanego schematu réznicowego Cranka-Nichotsona. Wykorzystamy
rowniez metode dekompozycji ukfadu réwnan sprowadzajgcg zagadnienie do
ciggu jednowymiarowych zadan o rozdzielonych procesach fizycznych
rozwigzywanych w kilku etapach kroku czasowego iteracji [10]-[12].

7 Przeptyw rozpatrzymy w
potptaszczyznie X,z
ograniczonej obszarem G
(rys.2). Rownania (2.1)-
© (2.3) zapiszemy w
nastepujacej formie

:>~3)p 3F  8G

= +=+--=0 (31
Rys. 2 Obszar rozpatrywanego przeptywu. Wektor U ma posta¢
3.2)
awektory F oraz G sg okreslone wzorami
(3.3)
Wektor predkosci ma posta¢
(3-4)

a sktadowe wektoréw F i G sg rowne

(3.5)
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Catkowita energia gazu

E=—{vl+vl)+e 3.7)

Zwigzki miedzy skfadowymi tensora naprezen lepkich i skladowymi
tensora predkosci odksztatcern przyjmujemy wykorzystujgc uogolniong
hipoteze Newtona przy zatozeniu, ze lepko$¢ dodatkowa (objetoSciowa) jest
rowna zeru, a przeptyw pozostaje laminamy.

Otrzymamy wowczas

(3.8)
oraz

(3.9)

Wprowadzimy bezwymiarowe zmienne za pomocg przeksztatcen
; vx=E w\g="" (3.10)

MaD VxcO
Pozostate zmienne bezwymiarowe majg postac

(3-11)

Dla wygody numerycznego catkowania bezwymiarowy ukilad réwnan
zapiszemy dalej w nowych uogodlnionych zmiennych niezaleznych (q~qj)-
Funkcje przeksztatcenia dobierzemy tak by obszar catkowania przeksztatci¢ w
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jednostkowy kwadrat. Umozliwi to tatwg zmiane liczby weztow siatki
roznicowej, tatwe wprowadzanie nowego ksztattu badanego ciata oraz
wygodne zgeszczenie siatki roznicowej w obszarze duzych gradientdw
parametrow gazodynamicznych. Szczegotowy opis przeksztatcania obszaru
catkowania przedstawiony jest w pracach [10]-[12].

Do ukiadu rownan nalezy dotgczy¢ warunki brzegowe i poczatkowe.
Warunki brzegowe zapisane w bezwymiarowych zmiennych (quqi) majg
postac:

na osi symetrii

C dr
P - (3.12)
na powierzchni ciata optywanego:
-0
(3.13)
. dr ar
SiN# zg» —+z i~ -c0S9z,——-=0 (zwarunku — =0)
vV d <dx d(1d 4492 an
na granicy tylnej (q,= 1; 0<q2<\)\
df 7/ \ o
Ziv\ -~ +{ZsVi +Z2Ff.Vi) - 3.14
VR, (3.14)
gdzie
f-(pv,v..,TJ
na pozostatych granicach obszaru obliczeniowego przyjmujemy
P =10
v, =10
v oo (3.15)

1
T=

4. Wyniki obliczen

Numeryczng analize zagadnienia przeprowadzono na mikrokomputerze
klasy PC dla ptaskiego ciata w formie profilu lotniczego, przy wybranych
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wartosciach parametrow zagadnienia takich jak liczba Reynoldsa Re, liczba
Macha M, grubo$¢ wzgledna profilu ze, potozenie maksymalnej grubosci

profilu Ag oraz dtugo$¢ catkowitego obszaru obliczeniowego  wymmi ajgcego
obszar przeptywu za profilem. Badano rozne ksztatty profilu (profil rombowy,
profil utworzony z tukéw okregu, profil o innej zadanej krzywiznie).

W obliczeniach stosowano rozne siatki o liczbie weztow Mj*Nj {Mj=101-
401 w kierunku zgodnym z kierunkiem przeptywu niezaburzonego oraz Ni—71-
401 w kierunku normalnym do osi przeptywu). Wszystkie obliczane parametry
gazodynamiczne pol optywu majg bezwymiarowg postaC zgodnie z
zaleznoSciami (3.10) i (3.11).

Wynikiem obliczen sg pola optywu reprezentowane przez gtowne parametry
gazodynamiczne takie jak; gestos¢ , sktadowe predkosci i temperatura gazu lub
ich kombinacje typu predkos¢ catkowita, wspotczynniki ciSnienia lub
temperatury, kat odchylenia strumienia, liczba Macha, wspotczynniki oporu itp.

Wyznaczone pola optywu umozliwiajg szczegdtowg analize poszczegolnych
obszaréw optywu jakim sg warstwa przyscienna (hydrodynamiczna i
termiczna), warstwa uderzeniowa oraz obszar przeptywu o matym wplywie
lepkosci gazu.

Wybrane wyniki obliczen pola optywu profilu rombowego o grubosci
10% i potozenie maksymalnej grubosci xg=0,4 dla liczby Macha M»=3,0 ,

liczby Reynoldsa Re=100 000 przedstawiono na rysunkach 3-6. Pokazujg one
zmiany parametrow gazu w kolejnych przekrojach x=const, wzdtuz lokalnej
zmiennej z’ normalnej wzgledem cieciwy i zaczynajgcej sie na powierzchni
profilu.

0 0.25 05 0.75 1 1.25 gesto$é 175

Rys. 3 Gestos¢ gazu w wybranych przekrojach pola optywu.
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0.7
-------- X021
06 x=04L
05 - . x06L
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0.1 |
0

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
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fj

(v

0.9 1 11

sktadowa vxpredkosci

Rys. 4 Skiadowa vxpredkosci gazu w wybranych przekrojach pola optywu.

-0.1 -0.05 0 0.05

sktadowa vz predkosci'

Rys. 5 Sktadowa vxpredkosci gazu w wybranych przekrojach pola optywu.

0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45 0.5

-x=0,2 L

. —mx=06L
i x=0,8 L
— x=1,0L
— x=12L

0.6 0.65 0.7
Temperatura gazu

Rys. 6 Temperatura gazu w wybranych przekrojach pola optywu.
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Na rysunku 7 przedstawiono (na przykfadzie matych liczb Re przeptywu
niezaburzonego) analize wptywu liczby Reynoldsa na parametry obliczanego

pola przeptywu. Pokazano predko$¢ catkowitg gazu w = \jvi+ W! dla dwoch

wybranych przekrojow pola optywu profilu optywanego strumieniem o liczbie
Macha M.=3,0 i liczbie Re jak na rysunku.

i-
wo,9
08
0,7
0,6
0,5
0,4
0,3
0,2
01
0

0 0,1 0,2 0,3 z 0,4

Rys. 7 Predkos¢ catkowita gazu w przekrojach x=0,2 L pola optywu.

i T-mmmmmeee | Re=500
-------- Re=1000
e Re=2000
_ - - Re=4000

— Re=8000

0 01 0,2 0,3 0,4 05 0,6 0,7 0,8 09 M1

Rys. 8 Predkos$¢ catkowita gazu w przekrojach x-0,8 L pola optywu.
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5. Uwagi koncowe

Niezwykle wazng sprawg w badaniach numerycznych pozostaje zagadnienie
poprawnosci otrzymywanych wynikow poniewaz kazda metoda numeryczna
obarczona jest btedami dyskretyzacji wynikajacymi z zastgpienia pochodnych
ilorazami roznicowymi oraz bledami operacji arytmetycznych komputera.
Istotnym wiec staje sie pytanie czy bledy sg ograniczone (a rozwigzanie jest
stabilne) oraz jak duze sg btedy wyzej wymienionych przyblizen.

W przypadku zagadnien liniowych sprawa jest stosunkowo prosta. Mozna

tu skorzysta¢ z praktycznej metody badania stabilnosci danego schematu
numerycznego stosujac na przyktad warunek stabilnosci Neumana .
W odniesieniu do zagadnien nieliniowych kazda ze znanych metod ogranicza
sie do badania stabilnosci dla lokalnie zlineryzowanych réwnan. Nalezy wiec
traktowa¢ wyniki takich badan jako bardzo zgrubne, ktore nalez}' uscislac i
sprawdzac podczas praktycznej realizacji algorytmu numerycznego.

Z tego wzgledu wszystkie obliczenia seryjne poprzedzone byty obliczeniami
testowymi w celu sprawdzenia poprawnosci catego procesu iteracyjnego.
Analize takg prowadzono w oparciu o porownywanie rezultatow otrzymanych
dla roznych krokow przestrzennych i czasowych procesu iteracyjnego.
Przyktadowe wyniki poréwnan dla pola gestosci gazu pokazano na rys. 9.

S
09
08
0,7
0,6
05
04
0,3
0,2

01
0
°-2 0,4 0,6 0,8 1 12 14 16 18 2

Rys. 9 Gestos$¢ gazu obliczona dla dwdéch réznych siatek réznicowych

Wida¢ wyraznie, ze dla mniejszego kroku hx otrzymujemy nieco wigksze
wartosci gestosci za formujacag sie w optywie warstwa fali uderzeniowej a
sama fala uderzeniowa ulega pocienieniu Nie zmienia sie natomiast potozenie
fali i najbardziej istotne z punktu widzenia wiasnosci aerodynamicznych
wartosci otrzymane na powierzchni profilu (z!=0). Proces jest wyraznie zbiezny
mimo kilkakrotnego zmniejszenia kroku przestrzennego obliczen.
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Stwierdzono réwniez szereg prawidtowosci istotnych dla metod obliczen z

wykorzystaniem iteracji wzgledem czasu. Oto niektdre z nich:

1. Najszybciej nastepuje ustalenie sie¢ w procesie iteracyjnyrn temperatury
gazu. Stad je$li naruszona zostanie stabilno$¢ schematu roznicowego,
zawsze objawia sie to brakiem statecznosci ze wzgledu na temperature;

2. Najwolniej przebiega proces ustalenia sie gestosci p , a proces ten trwa

najdtuzej w obszarze warstwy przysciennej;
Nie stwierdzono wptywu warunkéw poczgtkowych na parametry pola
optywu. Doktadniejsze warunki poczatkowe skracajgtylko czas obliczen.

4. W niektdérych przypadkach warunek brzegowy (3.14) powoduje oscylacje

10.

11

12

parametréw gazu na tylnej granicy obszaru. Nie powoduje to zmian w
sgsiednich przekrojach pola optywu, ale mozna tego unikna¢ piszac:

1 .
avidF (v ¢ 26vf—2h =0
Vi EvD dg> 0qQ:
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WRAZLIWOSC STRUKTURALNA MODELU
STEROWANEGO RUCHU SAMOLOTU

Maria Ztocka
Politechnika Warszawska
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej

W pracy zbadano wrazliwo$¢ strukturalng modelu mchu samolotu
sterowanego czynnie w oparciu o nieliniowa dynamike odwrotna.
Synteze praw  sterowania wykonano dla  réznych  modeli
matematycznych, zaleznych od wyboru wektora wyjscia, nieliniowych
drgan samowzbudnych typu “wing rock”. Przykladowe obliczenia
wykonano dla samolotu klasy F-16.

1. Wstep

Problem  wrazliwosci  strukturalnej  matematycznego  modelu
sterowanego ruchu samolotu pojawia sie gdy synteza praw sterowania
jest wykonywana w oparciu o nieliniowg dynamike odwrotng i stopien
wzglednosci jest mniejszy od wymiaru wektora stanu [2,7], Nieliniowa
dynamika odwrotna NDO, nazywana linearyzacjg ze wzgledu na wektor
wyjscia, moze by¢ stosowana zaréwno do stabilizacji jak i do sterowania
lotem manewrowym samolotu na duzych katach natarcia [3], Prawa
sterowania tak jak réwnania ruchu samolotu sg nieliniowe [3,4,9,10,11].
Wymiar wektora wyjscia jest taki sam jak wymiar wektora sterowania i na
0g6t mniejszy od wektora stanu. Model matematyczny sterowanego ruchu
bedzie zalezat od wyboru wektora wyjscia, a powodzenie sterowania
bedzie zalezato od struktury modelu ruchu.
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2. Nieliniowa dynamika odwrotna

Synteza nieliniowego prawa sterowania w oparcmo nitow a
dynamike = odwrotng ~wymaga  nastepujace, postaci
matematycznego nichu samolotu [2,3,7],

X=F(x)+ G(x)u. y=hW (>
adzie wymiar wektora stanu x jest réwny n, a wymiar wektora
cerowania u i wektora wyjscia y jest rowny m. Prawo sterowania

= u = D-1(lItXv -
r-1
w ktorej: v = oYz~
i=°
Indeks i oznacza i-tg pochodng wektora wyjscia. Pj sg statymi macierzami
0 wymiarach mxm, przyjmowanymi arbitralnie. Natomiast yz oznacz

zadany ruch.
Rozprzegajaca macierz D(x) ma postac

LgiLp ‘h, LGm4 ‘hi
. ®

w ktore, LFh= VhF jest pochodng Liego funkcji h wzgledem po.a
wektorowego F [2,7].
Natomiast N (x) =[L™ hj(x)], dimz=n, dimu=dtay- m,

a relatywny stopien wzglednosci

r=T>] istniejejezeli det D(x) * © (4)
j=l
i LG|Lphj(x) =0dla0O<k<rf-1 (L<i, m),

Proces sterowania bedzie realizowany gdy relatywny stopien
r = n. W przypadku gdy r < n powodzenie sterowama zalezy od dynamita
wewnetrznej [2,7].
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3. Matematyczne modele ruchu sterowanego ND O

W ukladzie samolotowym, dla samolotu sztywnego w ruchu
przestrzennym realizujacym, miedzy innymi korkocigg, wektor stanu ma
postaé [9,10]:

- , . . )

w ktorej U,V,W sg wspotrzednymi wektora predkosci V8 ,

P, Q, R sgwspdtrzednymi wektora predkosci katowej samolotu Q,

0, O, sakatami Eulera, a hjest wysokoscig lotu.

Wektor sterowania dla samolotow o klasycznym uktadzie sterowania
mozna przedstawi¢ jako: u=[5h,51,8v,5T]t , gdzie wystepuja kolejno
kat wychylenia steru wysokosci, kat wychylenia lotek, kat wychylenia
steru kierunku, kat otwarcia przepustnicy. Wektor wyjscia moze miec
zatem tylko cztery wspdtrzedne. Struktura modelu bedzie zalezata od
wyboru tych wspotrzednych. Jezeli wspotrzednymi wektora wyjscia sg
wspotrzedne wektora stanu (5), o ktorych zaktadamy, ze sg mierzalne, to
ten sam sterowany manewr mozna opisa¢ réznymi matematycznymi
modelami ruchu sterowanego. Rezultaty sterowania bedg réwniez rézne.

4. Badanie wrazliwosci strukturalnej modeli wing-rocka
W przypadku wing-rocka o trzech stopniach swobody [1,6] wymiar
wektora stanu x = [ V, P, R, O, T ]T zmniejsza do pieciu, a wektor

sterowania U = [51, §v ]T jest dwuwymiarowy. Ukiad réwnan ruchu
przeksztatca sie do postaci:

<$=P + R-tan©cos<I> 4*= R-cos® sec®,

w ktorej D =1- , JX) Jz ...sa momentami bezwtadnosci,

U, W, 0 sgwielkosciami statymi ( parametry lotu ustalonego),
aL, N iY sgokreslone wzorami:

i -KV|PI+CI1,-|P|.—
(Cip(2)-KV[PI+CI, Pl m
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R <b
CnoO(a,p) +Cnr(a) * +Cn”~8L+Cn8v8v +
/rn\

N :q'S'b Pb

(cnp@) +Cnppelpl + Cnp*Pm—

Y =q-S Cy0(a,3)+ (Cyp(a) WP +Cyr(a) *R) *~ + Cy5y8v + CyaSL

w ktorych funkcjeCyu( a ) sgbezwymiarowymi pochodnymi

aerodynamicznymi.
Sity i momenty aerodynamiczne nieliniowo zalezg miedzy innymi od

kata natarciaa i kata $lizgu p. Katy te sg zdefiniowane jako:

a = arctan w -7t<a<T7t, p = arcsin
U

Kat natarciajest statym parametrem lotu ustalonego.

a8

SE

04—

80.0

Rys.l Symulacja wing-rockaniesterowanego
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Symulacja wing-rocka samolotu klasy F-16 [8] przedstawiona na rys.l
i rys.2 pokazata, ze ruchem dominujgcym jest przechylanie samolotu.
Wektor wyjscia w przypadku sterowania eliminujacego te drgania
samolotu powinien zawiera¢ predko$¢ przechylajacg P lub kat O. Drugag
wspotrzedng mozna dobrac z wektora stanu.

t[s]
Rys.2 Wspo6trzedne predkosci katowej WR niesterowanego

Posta¢ réwnan ruchu (6) w modelu nie zmienia si¢. Strukture modelu
bedzie zmieniato prawo sterowania u zalezne miedzy innymi od wektora
wyjsciay.

W pierwszym modelu wspétrzedne wektora wyjscia to predkosci
katowe, ktore wymagajajednokrotnego zrozniczkowania, Wowczas:

v €K -~
y=V w y=p ,v=V 7 PoiVi - r+r2=2<n
b, R R V2 Ry 2.

W wyniku tego sterowania otrzymuje sie szybkie sttumienie predkosci

katowych (rys. 3).
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Rys. 3 Predkos¢ katowa 1-go modelu
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Rys. 4 Sterowanie w 1-szym modelu
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t[S}
Rys. 5 Symulacja 1-go sterowanego WR

Niestety w wyniku tego sterowania nie otrzymuje sie katow takich
jak w lotcie ustalonym (rys.5).

W nastepnym badanym modelu wektor wyjscia jest zalezny od kata
$lizgu p i kata przechylenia O. W tym przypadku druga wspétrzedna
wymaga dwukrotnego zrézniczkowania, a pierwsza jednokrotnego gdyz

3= --—X--+ _® cosasin® + Psina - R cosa ,0 =P+ R-tan© cos® .(9)
mVO0
W pierwszym réwnaniu Y liniowo zalezy od wychylenia steru kierunku
5V. Natomiast w drugim liniowa zalezno$¢ od wektora sterowania
u = [5 5vit nie pojawia sie i konieczne jest ponowne rézniczkowanie [2]

v T gv=V ,r=r +r2=3<n. (10)

we O V2.  -Pi2y2~Po2y2_
W wyniku tego sterowania tylko kat odchylenia nie osigga wartosci
parametru lotu ustalonego, a stabilizuje sie do innej statej wartosci (rys.6).
W ostatnim badanym modelu wspdtrzednymi wektora wyjscia sg kat
pochylenia O i kat odchylenia ‘P. Muszg one byé dwukrotnie
rézniczkowane aby pojawita liniowa zalezno$¢ od katéw wychylenia steru
kierunku i lotek, niezbedna do syntezy prawa sterowania (2)

_V 0 v  RMY R¥
Y= "2 ~wp-aae

,r=r+r2=4<n. (11)
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Rys. 7 Predko$¢ katowa 2-go modelu
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t [S]
Rys. 8 Sterowanie w 2 modelu
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t[S]
Rys. 9 Symulacja 3-go sterowanego WR
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Rys. 11 Sterowanie w 3 modelu
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Jak pokazano na rys. 9-11 sterowanie mimo stopnia wzglednosci r
mniejszego od wymiaru wektora stanu jest skuteczne. W wyniku
sterowania przedstawionego na rys. 11 wszystkie wspotrzedne wektora
stanu osiggajg wartosci parametrow lotu ustalonego, czyli sg prawie
rowne zero.

5. Uwagi koncowe

Badanie wrazliwosci strukturalnej modelu ruchu sterowanego
samolotu metodg nieliowej dynamiki odwrotnej na przyktadzie
wing-rocka potwierdzito, ze wyborze wektora wyjscia nalezy kierowac sie
stopniem wzglednosci. Symulacja humeryczna wykazata, ze im wiekszy
jest stopien wzglednosci tym sterowanie skuteczniejsze. W trzecim
badanym modelu wspétrzedna  wydawata sie by¢ mniej istotna niz kat
Slizgu p. W symulowanym niesterowanym wing-rocku wartos¢ kata
odchylenia byta duzo mniejsza niz kata S$lizgu. Predko$¢ katowa
odchylania R miata tez niewielkie wartosci w poréwnaniu z predkoscia
katowg przechylania P. Stopier wzglednosci w trzecim modelu byt jednak
wyzszy niz w drugim. Dopiero w trzecim modelu wptyw dynamiki
wewnetrznej byt nieistotny.
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WYZNACZENIE CHARAKTERYSTYK
BALISTYCZNYCH BOMB LOTNICZYCH
PRZY POMOCY RADARU BALISTYCZNEGO
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Edward OLEJNICZAK
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W pracy przedstawiono metodyke wyznaczania charakterystyk
balistycznych bomb lotniczych przy pomocy radaru balistycznego DR-
5000. Obiektem badan byia bomba eksperymentalna o wagomiarze 250
kg opracowana w 1TWL. W wyniku pomiaréw uzyskano szereg
parametrow balistycznych bomby jak np.: predkosci, przyspieszenia i
wspotczynnik oporu w funkcji liczby Macha. Wyniki pracy wskazuja, ze
radar balistyczny umozliwia wyznaczenie charakterystyk balistycznych
bomb zrzucanych ze statku powietrznego.

1. Wstep

Charakterystyki balistyczne bomb lotniczych stanowig parametry
wejsciowe do urzadzen nawigacyjno-celowniczych statkow
powietrznych, wypracowujgcych ich czas zrzutu. Zdefiniowano je, jako
zbidér wielkosci fizycznych opisujgcych stan dynamiczny bomby tzn. jej
parametry geometryczne, masowe, aerodynamiczne, parametry
kinematyczne ruchu swobodnego jako wspo6trzedne liniowe i katowe,
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predkosci liniowe i katowe, obcigzenia. Wyznaczenie ich z zalozong
doktadnoscig staje sie wymaganiem oczywistym.

Charakterystyki balistyczne bomb mozna wyznaczy¢ metodami
teoretycznymi lub doswiadczalnymi. W pracy przedstawiono sposob
wyznaczenia charakterystyk metodg poligonowych badan w locie
z wykorzystaniem radaru balistycznego na przykiadzie bomby
eksperymentalnej o masie 250 kg ze spadochronem hamujgcym.

2. Metodyka badan

Radar dopplerowski DR-5000 przeznaczony jest do wyznaczania
charakterystyk balistycznych pociskdéw broni lufowej. Podczas strzelan
artylerii naziemnej lot pocisku przy uzyciu radaru dopplerowskiego DR-
5000 S$ledzi sie w ukfadzie wsp6trzednych pomiarowych Oxyz
zwigzanych z bronig rys.l. Potozenie anteny radaru wzgledem broni jest
okreslone przed strzalem za pomoca wspétrzednych (xo, yo, zq) zgodnie
rysunkiem.

O$ wiazki anteny powinna by¢ rownolegta do ptaszczyzny strzatu.
Przy wyborze miejsca ustawienia anteny nalezy kierowaé sie ogdlnym
zamiarem badawczym, wzgledami bezpieczenstwa obstugi oraz
zagrozenia dla anteny, uwzgledniajac wymiary katowe wigzki antenowej.
Dla zestawu antenowego ED 5700, wchodzacego w skilad zestawu
pomiarowego, katy wigzki wynoszg odpowiednio: w pionie 7°, w
poziomie 3,5°.

Radar dopplerowski umozliwia pomiar w czasie sktadowej radialnej
predkosci obiektu, poruszajgcego sie w obrebie jego wigzki w zakresie
50+3000 m/s.

Predkos¢ radialna pocisku na torze lotu jest wyznaczana zgodnie ze
wzorem:

v ~ fdW. >

gdzie:

V - predkos$¢ pocisku,

fd- czestotliwos¢ dopplerowska sygnatu odbitego,

fo - czestotliwo$¢ sygnatu emitowanego przez nadajnik,
c - predkos¢ propagacji fal elektromagnetycznych.
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Potozenie anteny
DR-5000

Rys. 1Uktad wspotrzednych pomiarowych Oxyz stosowany podczas
strzelann naziemnych

Pozostate elementy toru lotu pocisku sg wyznaczane z przebiegu
funkcji jego predkosci z wykorzystaniem modelu matematycznego ruchu
pociskow MPMTM (Modified Point Mass Trajectory Model) zgodnie
z normg STANAG 4355 i oprogramowania specjalistycznego komputera
zestawu DR-5000.

W przypadku wykorzystania radaru do badan lotniczych $rodkow
bojowych pojawiajac sie problemy zwigzane z okresleniem parametréw
poczatkowych  wejscia  obiektow w  wigzke radarowg oraz
z synchronizacjg momentu rozpoczecia pomiaru.

Przyjeto, ze zrzut bomby z samolotu jest réwnowazny ,.strzatowi
artyleryjskiemu” oddanemu poziomo z ruchomej broni w kierunku lotu
samolotu, z predkoscig poczatkowg VO réwng jego predkosci lotu.
Sytuacja przedstawiajgca pomiar parametréw bomby lotniczej zrzuconej
z samolotu przedstawiono na rys.2.

Uktad wspoétrzednych Oxyz jest zwigzany z samolotem, w chwili
zrzutu bomby tj. w czasie t = 0.

Podstawowy problem wykorzystania radaru dopplerowskiego do
$ledzenia bomb lotniczych polega na:

-jednoznacznym okresleniu chwili zrzutu bomby t = 0;
- okresleniu wspotrzednych wzajemnego potozenia (x0 yo, z0) samolotu
wzgledem anteny w chwili t = 0 zrzutu bomby.
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Rys.2 Uktad wspétrzednych pomiarowych Oxyz przyjety podczas
badan charakterystyk balistycznych bomb lotniczych

Na etapie bezposredniej organizacji lotéw doswiadczalnych dokonano

nastepujacych uscislen w opracowywanej metodyce:

uklad wspdtrzednych pomiarowych uproszczono, poprzez taka
organizacje lotow, aby antena radaru znajdowata sie¢ w ptaszczyzZnie
zrzutu z0= 0;

przewidywane potozenie samolotu w przestrzeni, w chwili zrzutu
bomby (xo, yo) wzgledem anteny wyliczono wstepnie, kierujgc sie
znanym potozeniem celu A, przewidywang donos$nosciag bomby,
zaktadang wysokoscig i predkoscig lotu samolotu;

antene nadawczg nakierowano na wyliczony uprzednio punkt w
przestrzeni, w jakim znajdzie sie samolot w chwili zrzutu bomby;
przy ustawianiu anteny pod wyliczonym katem wizowania ao
wykorzystano lunete, ktérej o$ optyczna jest sprzezona z osig wigzki
antenowej,

uruchomienie pomiaru wykonano manualnie przez operatora radaru,
w chwili pojawienia sie samolotu w osi optycznej lunety
obserwacyjnej.
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3. Obiekt badan

Obiektem badan byta lotnicza bomba eksperymentalna LBE-250H
przedstawiona na rys. 3, charakteryzujaca sie nastepujagcymi danymi
technicznymi:

- masa bomby - 295 kg;

- S$rednica kadtuba bomby - 300 mm;

- dtugos¢ bomby -2100 mm;

- predko$¢ charakterystyczna - 45+50 m/s;

- wyposazenie - elektroniczny uktad sterujacy oraz
czterokanatowy rejestrator
parametréw.

Rys. 3 Lotnicza bomba eksperymentalna LBE-250H; 1-korpus;
2-urzadzenie hamujgco-stabilizujgce

Bomba wyposazona jest w spadochron hamujacy o powierzchni ok.

2 m2otwierany po czasie t= 1,2 + 0,5 s od chwili jej zrzutu z samolotu.
Badania w locie przeprowadzono na poligonie Nadarzyce. Bomby

byly zrzucane z samolotu z Su-22M4. Konfiguracja rozmieszczenia

elementéw bazy pomiarowej byta zgodna ze schematem jak na rys. 2,

przy czym przyjeto nastepujace wartosci liczbowe:

- poziom odniesienia - poziom morza;

- poziom upadku bomby réwny z poziomem terenu Ho = 130m nad
poziomem morza (wg mapy);

- zakfadana wysoko$¢ zrzutu bomby Hi= 300 m nad powierzchnig
terenu lub  Hi = 430 m nad poziomem morza;

- wysokos$¢ ustawienia anteny nad poziomem terenu h = 14 m;

- odlegtos¢ antena - cel - 2500m;.

- odlegtos¢ antena - punkt zrzutu - 1500m;

- kat wizowania anteny w chwili zrzutu eto= 11,3°;
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- zakladana predkos¢ lotu samolotu, w chwili zrzutu bomby
Vo = 800km/h = 222m/s.

4. Wyniki badan

Niektére wyniki badan w postaci wykreséw: predkosci V (t) i V(X),
przyspieszenia a(t), toru lotu y(x) oraz wspotczynnik oporu
aerodynamicznego w funkcji liczby Macha Cx (Ma) przedstawiono na
rys.4-"8.

Wykresy dotyczg przyktadowo wybranego egzemplarza bomby, dla
ktorego parametry zrzutu byly nastepujace:

- predkos$¢ zrzutu Vo = 203,0 m/s,
- wysokos¢ zrzutu Hi= 506,9 m.

Punkt zerowy na osi czasu przedstawionych wykreséw nie jest
punktem zrzutu. Zrzut bomby nastgpit wczesniej o okoto 1,4 s. Na
wykresach bedacych funkcjami czasu za punkt O jej osi przyjeto
przeciecie sie krzywych predkosci samolotu i aproksymowanej predkosci
bomby (rys.4).

Na wykresach predkoSci widoczne jest przegiecie funkcji
odpowiadajgce petnemu otwarciu spadochronu. W chwili petnego
otwarcia spadochronu przyspieszenie bomby osiggneto  wartos$¢
szczytowa a = -95m/s2 po czasie 0,7 s.

Liczac, od wyzej zdefiniowanego punktu poczatkowego parametry
lotu bomby wynosity:

- donosno$¢ bomby -636 m,
- czas lotu bomby -12,73 s,
- predkos¢ krytyczna -46,7 m/s,
- kat upadku -78,3°.

5. Wnioski

Zestaw  dopplerowski DR-5000 umozliwia  wyznaczenie
charakterystyk balistycznych bomb lotniczych oraz elementow trajektorii
lotu przy spetnieniu dodatkowych wymagan.

Wymagana jest znajomo$¢ pozycji samolotu (xo , yo, zo ) w chwili
zrzutu bomby ustalona na etapie organizacji badan i nastepnie
zrealizowana przez pilotbw z minimalnym mozliwym bledem
(przyrzadowym).
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Rys. 4 Predkosci radialne samolotu i bomby
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Rys. 5 Predko$¢ bomby w funkcji drogi V(x)

Rys. 6 Przyspieszenie bomby w funkcji czasu a(t)
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Rys. 8 Wspotczynnik oporu bomby w funkcji liczby Macha Cx(Ma)

Zrzut bomb powinien nastapi¢ z chwilg osiggniecia przez samolot
pozycji zrzutu (xo , yo, zo ). Informacja o zrzucie bomby (t = 0 ) musi by¢
doprowadzona do operatora radaru dopplerowskiego ( lub bezposrednio
do radaru dopplerowskiego) w celu uruchomienia pomiaru dowolnym
sygnatem: radiowym, optycznym, telemetrycznie itp.

Bibliografia

1 GACEK J, DABROWSKI W., Badania teoretyczne i doswiadczalne hamowanych
obiektdw latajgcych, | Konferencja uzbrojeniowa: “Naukowe Aspekty Techniki
Uzbrojenia”, WAT, Solina 96.



10.

11.

12.

13.

ML-1X 2000 485

GACEK J, KRZYZANOWSKI A. Doswiadczalne wyznaczanie charakterystyk
aerodynamicznych obiektéw balistycznych o ztozonym uktadzie konstrukcyjnym,
biuletyn WAT Rok XLV Nr 2, Warszawa 1996.

GACEK J., Analiza teoretyczna wtasciwosci dynamicznych obiektow balistycznych
o0 ztozonym uktadzie aerodynamicznym, Biuletyn WAT Rok XLV Nr 2, Warszawa
1996.

MARYNIAK J., Dynamiczna teoria obiektéw ruchomych, Prace naukowe PW,
Mechanika nr 32, WPW Warszawa 1975.

MICHALEWICZ K, WINCZURA Z., SWIERKOWSKI J, Badania wplywu
spadochronu na dynamika zasobnika lotniczego, Biuletyn WAT 3/439, Warszawa
1989.

OLEJNICZAK E., WINCZURA Z. ZYLUK A. Mozliwo$é wykorzystania
aparatury dopplerowskiej DR-5000 do wyznaczania charakterystyk balistycznych
bomb lotniczych, VIII Konferencja Naukowo-Techniczna ,,Problemy rozwoju,
produkcji i eksploatacji techniki uzbrojenia”, Rynia 1999.

TARKA B., MARYNIAK J., Wplyw interferencji aerodynamicznej na parametry
ruchu zasobnika lotniczego po zrzucie z samolotu, 1l Ogolnopolska Konferencja
,Mechanika w lotnictwie”, Warszawa 1988.

WINCZURA Z., ZYLUK A., Badania w locie charakterystyk balistycznych bomb
lotniczych, | Konferencja Metody i technika badan statkéw powietrznych w locie,
Mragowo 94.

WINCZURA Z., ZYLUK A. Metoda wyznaczania warunkéw poczatkowych
swobodnego ruchu bomby, PTMTIS, Mechanika w lotnictwie ,ML-VIII”,
Warszawa 1998.

WINCZURA Z., ZYLUK A., Wybrane problemy badan w locie ¢éwiczebnych
srodkéw uzbrojenia lotniczego, Il Konferencja Metody i technika badan statkéw
powietrznych w locie, Mragowo 96.

WINCZURA Z, Badania dynamiki lotniczych $rodkéw bojowych, Problemy badan
i eksploatacji techniki lotniczej, ITWL Warszawa 1993 (rozdz. 7, t. 3).

ZYLUK A., WINCZURA Z, DEUGOLECKI A, Doswiadczalne wyznaczenie
charakterystyk balistycznych bomb lotniczych, Il Miedzynarodowa Konferencja
Uzbrojenia ,,Naukowe aspekty techniki uzbrojenia”, WAT, Waplewo 1998.
Sprawozdanie WITU z pracy na temat: ,, Analiza mozliwosci wykorzystania
aparatury dopplerowskiej do wyznaczania charakterystyk balistycznych bomb
lotniczych” , Zielonka 1998.



PTMTS

WOJSKOWY INSTYTUT TECHNICZNY UZBROJENIA

Jestesmy placéwka naukowo-badawczg
Wojska Polskiego dziatajacg od 1926r.

Giownymi obszarami naszej dziatalnosci sg W dziedzinach.

. prace naukowo-badawcze i rozwojowe; - broni strzeleckiej;

- prognozy i ekspertyzy -artylerii

- normalizacja i unifikacja; - broni rakietowej;

- oprogramowanie -systeméw, dowodzenia - radiolokacji_;_ o
kierowania ogniem; - eksploatacji uzbrojenia.

- certyfikacja uzbrojenia.

uddajemy do panstwa dyspozycji'.
Osrodek Certyfikacji Wyrobow,
Zespo6t Laboratoriéw Badawczych,
oraz wiedze i fachowos$¢ naszych pracownikow

PODEJMIJ] WSPOLPRACE
_APRZEKONASZ SIE,
7ZE NASZE MOZLIWOSCI
I TWOJE OCZEKIWANIA

SA ZBIEZNE



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-1X 2000

FIZYKA INTENSYWNEGO OBLADZANIA
| JEGO WPLYW
NA DYNAMIKE SAMOLOTU
- NA PRZYKLADZIE TS-11 ,,ISKRA” *

prof, dr hab. inz. Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
Politechniki Warszawskiej

Wpracy przedstawiono mozliwosci wystgpienia oblodzenia samolotu w zalezno-

$ci od warunkéw atmosferycznych oraz wplyw obladzania*powierzchni nosnych samo-
lotu i zmiany jego charakterystyk aerodynamicznych, geometrii oraz zmiany rozktadu
mas i masy catkowitej na wtasnosci dynamiczne samolotu.
Przyktadowe obliczenia wykonano dla samolotu TS-11 ,,Iskra™. Przedstawiono symula-
cja numeryczng zmian parametréw kinematycznych samolotu oraz trajektorig lotu.
Stosujgc przyjete prawa sterowania wprowadzono ograniczenia, tak aby nie przekro-
czy¢ krytycznego kata natarcia.

Bazujgc na powyzszych rozwigzaniach przedstawiono hipoteza katastrofy samo-
lotu TS-11 ,,Iskra™ nr 1H0713 w dniu U listopada 1998 roku w Otwocku.

1. Wstep

Oblodzenie samolotu stwarza duze niebezpieczenstwo i zagrozenie w locie. Po-
lega ono na tworzeniu sie na powierzchni samolotu zwartej powtoki lodowej znieksztat-
cajacej profile powierzchni no$nych samolotu: skrzydet, usterzenia poziomego, usterze-
nia pionowego i powierzchni sterowych. Nastepuje oblodzenie: kabiny, wlotéw powie-
trza do silnikéw, odbiornika cisnienia powietrza (OCP), itp. Oblodzenie powoduje:
gwattowny spadek maksymalnej wartosci wspétczynnika sity nosnej C z”, spadek kry-
tycznego kata natarcia ai*, wzrost masy samolotu oraz wzrost oporu aerodynamicznego.

' Praca zostata przedstawiona 16 czerwca 1999 r na Zebraniu Naukowym Oddziatu
Warszawskiego Polskiego Towarzystwa Mechaniki Teoretycznej i Stosowanej w war-
szawie w obecnosci pilotow, cywilnych i wojskowych specjalistow lotniczych, mechani
kéw oraz meteorologéw (z WAT, IPPT PAN, WSOSP, Instytutu Lotnictwa, WLOP,
UPRP, IGE UW, WIP, ITM ZOWE).
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Intensywne oblodzenie samolotdw posiadajgcych systemy ostrzegawcze i wypo-
sazenie antyoblodzeniowe (np. samoloty komunikacyjne) moze doprowadzi¢ do kata-
strofy. W ostatnim dziesiecioleciu zarejestrowano oficjalnie 9 katastrof samolotéw ko-
munikacyjnych, ktorych przyczyna byto intensywne oblodzenie, a w ktérych zgineto 286
ludzi. Przyktadowo ulegty rozbiciu z powodu oblodzenia w 1987 r. - ATR 42 (Wiochy),
w989 r. - F 28 (Kanada), w 1991 r. - MD 80 (Szwecja), w 1992 r. - F 28 (USA), w
1993 r. - Fokker 100 (Macedonia), w 1994 r. ATR 72 (USA), w 1995 r. AN 24 (Wto-
chy). Zarejestrowane przypadki katastrof w wyniku oblodzenia, dotyczg réwniez samo-
lotow turystycznych, sportowych, wojskowych i innych. Nalezy doda¢ do wymienionych
katastrof samolotéw komunikacyjnych na $wiecie, katastrofy polskich statkéw powietrz-
nych (badz w polskim obszarze powietrznym) spowodowane oblodzeniem: samolot
wojskowy TS-11 Iskraw Radomiu, An-24 (Szczecin), rolniczy An-2 (Wegry), dyspozy-
cyjny Commander - 690 A (Warszawa), komunikacyjny An-24 (Rzeszéw), itd.

Po zarejestrowaniu pierwszych katastrof spowodowanych oblodzeniem w latach
30-tych (np.: samolot DC-2 w Szwajcarii w 1935 r.), przystgpiono do badan doswiad-

Rys. 1 Oblodzenie typu ,,szron” profilu skrzydta w tunelu aerodyna-
micznym w Gatingen, Niemcy,- rok 1938 [15]

czalnych w tunelach aerodynamicznych wplywu oblodzenia na zmiany charakterystyk
aerodynamicznych samolotu [15] (rys. 1).
Badania doswiadczalne podjete wowczas w tunelach aerodynamicznych, na modelach,
segmentach powierzchni nosnych i catych ptatach sg kontynuowane do dzisiaj. Bardzo
intensywne badania w locie na rzeczywistych samolotach sg prowadzone obecnie w
takich os$rodkach jak np.: NASA [1, 2, 5] oraz w firmach produkcyjnych takich jak: np.
Lockheed Martin , Fokker Deutsche Aerospace, Boeing, Aerospatiale, British Aerospa-
ce itd. [22, 23].

Obecnie w Zaktadzie Aerodynamiki Instytutu Techniki Lotniczej i Mechaniki
Stosowanej Politechniki Warszawskiej sg prowadzone badania w tunelach aerodyna-
micznych oblodzenia elementéw samolotu i segmentu skrzydta.
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2. WYSTEPOWANIE OBLODZENIA SAMOLOTU W
LOCIE - FIZYKA ZJAWISKA A WARUNKI
METEOROLOGICZNE

Giowng przyczyng oblodzenia jest zamarzanie przechtodzonych kropel wody,
ktére po zderzeniu sie z ptatowcem zamarzajg tworzac powtoke lodowa [1, 3, 4, 7-9, 12,
13, 15, 20, 22, 23]. Oblodzenie wystepujgce w atmosferze jest jednym z trudniejszych
probleméw meteorologii lotniczej* Trudne do prognozowania, niejednokrotnie wyste-
puje w identycznych warunkach meteorologicznych lecz z rozmaitg intensywnoscig
czesto z szybkoscig narastania pokrywy lodowej powyzej 2 mm/min. Najczestsze i naj-
grozniejsze rodzaje oblodzenia spotykane sg w przedziale temperatur od -5°C do 0°C.

Intensywnos$¢ oblodzenia jest wprost proporcjonalna do ilosci wody znajdujacej

sie w powietrzu (,,wodnos$¢”: LWC - ‘liquid water content [g/m3] ) oraz wielkos$ci kropel
wody ( MVD - median volumetric diameter [jun]). Im nizsza temperatura tym mniejsze
sg rozmiary kropel wody. Krople mate o $rednicy 0.5 mm zamarzajg bezposrednio po
uderzeniu w platowiec, szybko ulegaja krystalizacji powodujac powstanie lodu mato-
wego.
Ze wzgiedu na posta¢ oblodzenia, najbardziej groznym jest oblodzenie lodem szklistym
- tworzy sie on w temperaturze od -10°C do 0°C i przy duzych $rednicach kropli, po-
krywa lodowa moze sie tworzy¢ daleko w glgb plata! Przy chmurach stratocumulus,
stratus i nimbostratus w temperaturach od -5°C do 0°C wystepuje mozliwo$¢ intensyw-
nego oblodzenia.

W obszarze Europy prawdopodobienstwo wystgpienia oblodzenia w zimie wyno-
si 90% [22], zwkaszcza przy naptywie mas powietrza polamo-morskich znad Atlantyku.
Najczesciej atakowana lodem przestrzeh znajduje sie w obszarze zbiornikéw wypetnio-
nych zimnym paliwem (szczeg6lnie skrzydtowych). Przestudzone krople deszczu lub
wilgotne powietrze w zetknieciu z pokryciem w poblizu ochtodzonego zbiornika z pali-
wem, zamarzajg formujac szron lub 16d.

b

XHt

LEWICE - NASA Lewis Ice Accretion Code ( symulacja numeryczna)
iIRT - NASA Lewis Icing Research Tunel ( tunelowe badania z oblodzeniem )

Rys. 2. Narastanie oblodzenia dla wodnosci chmury LWC = 0.82 g/m3i $rednicy
kropel MVD = 160 (im dla réznych temperatur otoczenia z badan tunelowych
IRT oraz obliczen osSrodka LEWICE-NASA, wg. [28]
Kapitan Jorma Eloranta z linii lotniczych Finnair prowadzit specjalne badania
nad oblodzeniem. Stwierdzit on: *...Istnieje wyrazny wptyw zbiornika paliwa na tworze-
nie sie lodu. Gdy zbiorniki paliwa sg petne, 16d bedzie sie formowat wokot catej po-



490 PTMTS

wierzchni zbiornika. Z chwilg, gdy poziom paliwa zacznie opadaé, 16d bedzie postepo-
wat zgodnie z poziomem paliwa w zbiorniku..."" [23].
Oblodzenie samolotu objawia sie przez (kolejno):
oblodzenie powierzchni no$nych: skrzydel, usterzenia poziomego i usterzenia
pionowego
wzrost masy samolotu mi(rys. 2) [28]
spadek wspotczynnika sity nosnej Czmw (rys. 3) [2,5]
wzrost wspotczynnika sity oporu Cx
spadek krytycznego kata natarcia a ™ (rys.2) [2,5]
przemieszczenie sie a)
$rodka masy oblodzone- Tﬁ}{gﬁﬁggggﬁ)
go samolotu do przodu -
samolot *'ciezki na nos'
oblodzenie chwytéw po-
wietrza do silnikdw
oblodzenie kabiny
oblodzenie rurki Pitot’a
(ocP)
btedne wskazania lub
brak wskazan: predkosci
przyrzadowej Vp (pred-
kosciomierz), wysokosci  crinu (Cinuufl
barometrycznej Hp (wy- SOURCE: Swedish - Soviet working group - Flight Safety - 6th

sokoéciomierz), predko- Meeting —'1977 ATR 42 results - Flaps 15°
L . Effect of ice shaoe on Clmax - Wind tunnel tests - Flaps 15° [2]
§ci wznoszenia W (wa-

riometr), liczby Macha )

(machometr)

Wg [23] . Proby tu- / I
nelowe Fokkera F-28 ze skrzy- X 7/
ditem z zanieczyszczeniem typu
»papier Scierny” wykazaty 25%
redukcje maksymalnej sity no- '
$nej i 6° redukcje Kkrytycznego
kata natarcia. Firma :
MCDONNELL-DOUGLAS zauwa- f oW "
Za, Ze zanieczyszczenie po- T
wierzchni o grubosci jedynie 0.4 \
mm na skrzydtach DC-9-10 — mxac.cs
moze by¢ przyczyna 25% utraty / di } -~ ”M o
sity nosnej i utraty kata krytycz-
nego do wartosci ponizej tej, Angro<gack Jode
ktdra uruchamia system ostrze- Ice shapes for 15, 30, and 60 s on the leading edge of the NACA
gawczy...”. Potwierdzily to 0012 aerofil [5].
badania BOEING’A [23], jak
réwniez badania tunelowe i RYS. 3. @) Spadek CAaxwraz z oblodzeniem [2]
obliczenia symulacyjne NASA b) zmiany cz(cc) Wraz z czasem obladza-

[1,2, 5 27,28], nia [5].
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Nalezy pamietac, ze oblodzenie bardzo silnie rozwija sie na krawedziach natarcia
powierzchni nosnych - rys.2 [28], co stwarza najwieksze zagrozenie dla samolotow,
szczegblnie posiadajacych profile powierzchni nosnych o malej grubosci wzglednej -
rys.3 [2, 5] - czute na oderwanie. Zw#aszcza samoloty nie posiadajgce systemu prze-
ciwoblodzeniowego ptatowca stajg sie bezbronne i pilot w wielu przypadkach nie
jest w stanie zapobiec katastrofie.

Nawet szybkie samoloty bojowe, ktére do lagdowania musza zmniejszy¢ predkosé
lotu i zmuszone sg przejs¢ przez chmury z wystepujagcym obladzaniem, sg narazone na
niebezpieczne oblodzeftie sprzyjajace katastrofie.

Najbardziej niebezpieczng
faza lotu jest przejscie z lotu pozio-
mego do wznoszenia w chmurach z
wystepowaniem obladzania. Samo-
lot zmniejsza predko$¢ przyrzado-
wa, co powoduje spadek sity nosnej
proporcjonalnej do kwadratu pred-
kosci. Przechodzac przy wznosze-
niu na wieksze katy natarcia moze
wejs¢ w zakres silnego spadku
wspoétczynnika sity nosnej spowo- Rys. 4. Rozk}ad sit w locie wznoszagcym
dowanego obladzaniem - rys.3.

Zmniejszenie predkosci lotu VPi spadek C-W.~ moze spowodowa¢ wejscie samolotu na
nadkrytyczne katy natarcia a>a'kr (rys.3) i w rezultacie na skutek deficytu sity nosnej
przy petnym ciggu silnika, moze doprowadzi¢ do dynamicznego przeciagniecia.

Najgrozniejszym dla samolotu obladzanego nie jest wzrost masy AG (rys. 4), ale
zmiany charakterystyk aerodynamicznych nastepujgce w bardzo krétkim czasie w
pierwszych sekundach obladzania (rys.3 [2, 5]).

(1) APla=1-p-S-(V@-V @v)-4(cO
gdzie:

Vpw- predkos$¢ przyrzgdowa na wznoszeniu

V,w<Vp;C'z(a) <Cz(a);a™* <

Cz(a) - wspotczynnik sity nosnej samolotu obladzanego
W uwagach o eksploatacji zimowej dla pilotéw komunikacyjnych, instrukcja [22] kon-
czy sie stowami: ,,...Nie bagatelizuj oblodzenia. Zmiana wlasnosci aero-
dynamicznych samolotu w rzeczywistym silnym oblodzeniu jest
trudna lub wrecz niemozliwa do przewidzenia przez konstruktoréw i
oblatywaczy w czasie préb w locie.

Instalacja przeciwoblodzeniowa powinna ci pomoéc tylko w

bezpiecznym opuszczeniu strefy oblodzenia - nie daje gwarancji bez-
piecznego lotu w takich warunkach!”.
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3. CZY MOGLO WYSTAPIC OBLODZENIE
SAMOLOTU TS - 11 " ISKRA " NR 1H0713 W LOCIE
DNIA 11 LISTOPADA 1998 R.

Samolot TS - 11 " ISKRA " posiada jedynie:

e ochrone przeciwoblodzeniowag wytacznie OCP-PW4 oraz sygnalizacje oblo-

dzenia wlotéw silnia SO-4A (rys. 5),

* cdladzanie zaistniatego oblodzenia wylgcznie na wlotach silnika przez
ogrzewanie elektryczne wigczane do 90 s [20],

» spryskiwanie spirytusem zaistniatego oblodzenia szyby kabiny w czasie nie

dtuzszym niz 3-5 s [20],

Na rys. 5b przedstawiono strefy zagrozenia oblodzeniem samolotu: ptatowca, silnika

oraz odbiornika ci$nien powietrza.
Samolot T S -11 "ISKRA

e nie posiada urzadzen przeciwoblodzeniowych chronigcych platowiec

* nie posiada sygnalizacji obladzania ptatowca
¢ nie posiada systemu usuwajgcego 16d z krawedzi natarcia powierzchni no$nych sa-

molotu

¢ nie posiada systemu zabezpieczajgcego wloty powietrza do silnikéw przed obladza-

niem
e nie posiada systemu zabezpieczaja-
cego obladzaniu oszklenia kabiny

Platowiec samolotu TS - 11
"ISKRA™ nie posiada aktywnego
urzadzenia przeciwoblodzeniowego -
jest zatem bezbronny na obladzanie
w locie.

Szczeg6lnie przykadtubowy ob-
szar skrzydet zawierajacy zbiorniki
paliwa (od noska profilu do tylnego
dZzwigara) jest narazony na intensywne
obladzanie. Na tgczng pojemnosé
zbiornikéw paliwa (1200 1) tego samo-
lotu, 630 1znajduje sie w skrzydtach.

Samolot zatankowany w dniu 5
listopada 1998 r., byt hangarowany na
wolnym powietrzu do dnia 11 listopada
1998 r., do wykonania pierwszego lotu
- posiadat zatem temperature otoczenia.

Zgodnie z cigglym zapisem
warunkoéw atmosferycznych na Lot-
niskowej Stacji Meteorologicznej nr
376 w Minsku Mazowieckim od godz.
5- 9.X1.1998 r. do 12 11.X1.1998 r.
na wysokosci 2 m nad ziemia, tempe-

itd y rta *i*> ia e fQ

%"ba?ie ?3@%"9

Al ]

riny utf/u

Strgfy tayrozprie
9 acllam*>rt

Rys. 5. Strefy oblodzenia
a) chronione, b) zagrozone
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ratura powietrza nie osiggneta temperatury dodatniej i wahata sie w przedziale od

-3°C do -r0.5a C, a wiec zaréwno 1200 1paliwa jak i konstrukcja samolotu posia-

daty temperature ujemng [26] (zapis co 0.5 godz. w czasie od S2 do 22m). Z tego

wynika, ze temperatura ptatowca w momencie startu byla ujemna, a nagrzanie
aerodynamiczne powierzchni no$nych samolotu posiadajacego w skrzydtach pali-
wo (w nosku krawedzi natarcia ptata tez) w czasie ~ 4 min. byto fizycznie niemoz-

liwe [25].

Ptk A. Stasicki [16] cytowany przez Rik dr A. Milkiewicza [14], jako nestora

wojskowych meteorologéw polskich, stwierdza [16]:

e ,..Nalezy podkresli¢, ze stuzba meteorologiczna we wszystkich komunikatach i
prognozach wskazywata na wystepowanie warunkéw sprzyjajacych oblodzeniu
statkow powietrznych podczas ich lotu w chmurachi opadach...”

e ,,..W dniach 10 i 11 listopada 1998 r. wszystkie komorki organizacyjne stuzby
meteorologicznej WLOP, wiaczone do procesu meteorologicznego zabezpieczenia
defilady powietrznej, mialy wiasciwe rozeznanie proceséw fizycznych zachodza-
cych w atmosferze (troposferze), a takze rozeznanie w sytuacji synoptycznej
ksztattujgcej warunki atmosferyczne w rejonie planowanego przelotu samolotéw do
defilady. Analiza posiadanych informacji meteorologicznych byta przeprowadzona
wiasciwie i wyciggano z niej prawidtowe wnioski, formutowane w prognozach i
ostrzezeniach wydawanych przez komorki stuzby....”

e ... Prognozy pogody opracowywane przez synoptykéw stuzby meteorologicznej
w'LOr, meldowane w dniach 10 i 11.XI.1998 r., byly pesymistyczne i nie dawaty
podstaw do podjecia uzasadnionych decyzji o wykonaniu defilady powietrznej w

j\ Otiodeenk R
imiy

B Ztkim wywkota dmmm t LrP

Uit 0'G
V*15-3km A-Tv*I'.S-2tan V»2 *5km V*5"km
A e e MG

Rys. 6. Pionowy przekréj zachmurzenia na trasie przelotu defiladowego 11 listopada
1998 roku w godz. 11:30 —12:30 ( wedtug danych rzeczywistych) oraz informacje
CBH i dane z LRP w dniu 11.X1.1998 r. [16]
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zaplanowanym wariancie jej wykonania. Warunki atmosferyczne byly gorsze od
dopuszczalnych warunkéw minimalnych, okreslonych do wykonania takiego zada-
nia....”

s, .. Wszystkie prognozy pogody przewidywaly wystepowanie zjawiska oblodzenia
samolotéw w chmurach i opadach. Zjawisko to bylo grozne dla samolotéw o malej
predkosci lotu, a takze tych, ktdre nie miaty wigczonych urzadzen przeciwoblodze-
niowych lub urzadzenia te byly uszkodzone. Istniato takze powazne niebezpieczen-
stwo dla samolotow w przypadku, gdyby startowaty oszronione z ziemi lub jezeliby
podczas startu miaty na swej powierzchni tniejscami powtoke lodu. Takiego stanu
nie stwierdzono.

Ptk A. Stasicki w [16] przedstawit (wg. KBWL MON), pionowy przekroj zachmurzenia

po trasie lotu wedtug danych rzeczywistych (Zat. 9/3 [24]) wzbogacony informacjami

meteorologicznymi (rys. 6 [16]) oraz pionowy rozktad temperatury (rys. 7 [24]).

Pik A. Stasicki stwierdza [16]: ,, ...Katastrofa samolotu zaistniata w szczeg6lnie
trudnych WA. Podczas jego lotu na wysokosci 100 m - oblodzenie nie wystepowato. W
koncowej fazie lotu, na kilkanascie sekund przed zderzeniem z ziemig, pilot zwiekszyt
wysokos¢ do 400 m, ze zmniejszeniem predkosci z 520 do 420 km/h. Konsekwencjg
tego mogto by¢ wejscie w dolng warstwe oblodzenia...”.

Nastepnie pisze: ,,... Na tym pufapie, w rejonie Otwocka, temperatura powietrza
byta nizsza od temperatury
nasycenia Wzglzdem lodu i H%@&(Z))S%E?MTE'\FEERATUR
wynosita -3.5° C.  Mogly
WiQC Wystqpié warunki WMHWW «USIONCMO tl.tl.tIM rgo*t»t»
sprzyjajace oblodzeniu TS -

11.

Analiza parametrow
lotu samolotu TS - 11
»ISKRA” nr 1HO07133 ze
wskaznika AMS-2000, wy-
konana przez kpt. dr
inZz. Mirostawa Witosia,
przedstawia profil predkosci
lotu (rys. 8 [25]). Poréwnujac
przedstawiony na rys. 8 pro-
fil predkosci lotu oraz zobra-
zowanie  koncowej  trasy
przelotu z trescig przedmio-
towej korespondencji lotni-
czej, w opinii wydanej na
podstawie ekspertyzy krymi-
nalistycznej nr HE-5183/98 z
naniesieniem ,,czasu zobra-
zowania” (rys. 8), widoczna
jest petna zgodno$é [25].
Do 125 s przyja¢é mozna byto
Srednig predko$¢ Vp=520 jYS 7 temperatur z wysokoscig i stanem za-
km/h na wysokos$ci -120 m, chmurzenia
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czas od 113 (czas zobrazowania 9s. - rys. 8). W czasie daiszego lotu nastepuje
wznoszenie do wysokosci ~400 m, czas 1142 ( czas zobrazowania 151 s.) i wyzej, wy-
stepuje spadek predkosci do Vp= 390km/h na wznoszeniu (rys. 8).

Minimalna
predkos¢ samolotu pod-
czas lotu byta nie mniej-
sza niz 390 km/h, nato-
miast predko$¢ zderze-
nia z ziemig okoto 650
km/h...”

Zgodnie z ,Da-
nymi inzynieryjno-
lotniczymi” i ekspertyzg
A. Milkiewicza opubli-
kowang w [14], silnik, w
chwili zderzenia z zie-

mig, posiadat obroty n =
14400 obr/min tzn ze

pilot utrzymywat pred-

Vp= 380 kmv/h [25].

W oparciu o charakterystyki

N
J

g * i

Rys. 8. Profil predkosci lotu Vp opracowany przez kpt. dr
inz. M. Witosia ze wskaznika AMS-2000.
kos¢ obrotowa silnika w zakresie przelotowym zgodnie z ,,Instrukcjg Lot 1851/78 [20],

ktdra okresla dla silnika SO-3 zakres przelotowy n = 14500 obr/min. Wg. tejze ,,Instruk-
cji” [20], zalecana predkos¢ na wznoszeniu w zakresie wysokosci od 0- 1000 m wynosi

*320 1JZOKmvh ‘J

Rys. 9. Warunki oblodzenia samolotéw w zalezno-
$ci od predkosci lotu i temperatury powietrza [19]

silnika i charakterystyki aerodynamiczne (z

uwzglednieniem Scisliwosci
powietrza), autor wykonat obli-
czenia predkosci wznoszenia W
[m/s] w funkcji predkosci lotu Vp
[km/h] i liczby Macha Ma [25].
Przy obrotach silnika n = 14400
obr/min i przy panujgcych wa-
runkach atmosferycznych, pred-
ko$¢ najlepszego  wznoszenia
wynosi Vw=493 km/h, natomiast
predko$¢ najbardziej stromego
wznoszenia - Vg =321 km/h. Z
powyzszego wynika, ze
"Instrukcja™ [20] polecajac
predkos¢ Vp= 380 km/h zaleca
posrednie wartoéci zawarte mie-
dzy maksymalnym a najbardziej
stromym wznoszeniem.

Oblodzenie samolotu mogto wystapi¢ w chmurach, a wiec na wznoszeniu.
Przyjmowanie przez pik A. Stasickiego [16] i pik dr A. Milkiewicza [14J do analizy
oblodzenia predkosci $redniej Vp= 520 km/h jest nieuzasadnione, wrecz btedne - a
tak przyjeto w ekspertyzach publikujagc w [14,16J i nastepnie cytujac w np. [29] i
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innych opracowaniach. Obliczenia wykonano na btednym, niewiarygodnymi nieauto;
ryzowanym nomogramie [14, 16, 25].

Warunki atmosferyczne przedstawitem, w oparciu o materiaty zrodtowe, w eks-
pertyzie [24], i opinie te podtrzymuje. Podstawy chmur w rejonie Goéry Kaiwarn w tym
czasie byly na wysokosci 50 - 80 m z gérng granicag -2200 m (rys. 6), a rozktad tempe-
ratury od -0.5 °C przy ziemi do -5 °C na wysokos$ci 600 m (rys. 7).

W oparciu o instrukcje ,,OBLODZENIE STATKOW POWIETRZNYCH -
DWLAVewn.688/76 Oddziat Stuzby Meteorologicznej” [19] wyznaczono mozliwosci
wystgpienia oblodzenia samolotu.

Na wykresie rys. 9 [19] dla naniesionych predkosci lotu i temperatury powietrza

wyznaczono obszar mozliwosci wystgpienia oblodzenia. Oblodzenie wystepuje dla

otoczenia
temperatury .

t = -5°C przy predkosciach Vp= 483 km/h i mnigjszych, a w zakresie predkosci Vp-
483 km/h do Vp= 520 km/h - moze nastapi¢; natomiast dla t = -3° C wystepuje przy
predkosci Vp= 380 km/h i nizszych, a moze wystgpi¢ przy Vp= 440 km/h i nizszych.
Uwzglednienie wodnosci chmury LWC, wielkos$ci kropel MWD oraz temperatu-
ry ptatowca mogtoby zintensyfikowac oblodzenie i obnizy¢é parametry jego wystapienia,

0 czym $wiadczg prace prowadzone w NASA przytoczone w ekspertyzie [24],
Dla pordwnania, na rys. 9 nanie-

sione zostaly dane otrzymane z
meldunkéw zatdg wykonujacych
loty na samolotach odrzutowych.
Punkty czarne odpowiadajg przy-
padkom, w ktérych oblodzenie
wystepowato, biate —w ktoérych
nie wystepowato... . Z powyzsze-
go wynika, ze oblodzenie nastg-
pi w locie wznoszgcym w chmu-
rach.

Na podstawie pracy [13]
na rys. 10 wyznaczono dla pred-
kosci lotu Vp=380 km/h oraz
Vp=520km/h w zaleznosci od
temperatury powietrza tp, tempe-
rature obladzanych powierzchni
nosnych ptatowca tj. Widoczne
jest na wykresach, ze dla predko-
$ci Vp=380 km/h przy temperatu-
rze powietrza tp=-5°C, tempe-
ratura skrzydta wynosi t, = -3° C,
a dla tp=-3°C, ts=-1°C - wiec
wystgpi oblodzenie.

r « 1 Dla predkosci Vp = 520
3to ¥k *20 Ir* km/h przy temperaturze otoczenia

rys. 10. Nomogram do wyznaczania temperatury tp=-50C, temperatura skrzydet

powierzchni Optywanej ts [°C] w zaleznosci od tem- wynosi  ts=-10C — oblodzenie

peratury otoczeniat [°C] oraz predkosci lotu samo- takze wystapi.

iviu u [ii/AY]



ML-1X 2000 497

Na rys. 11 w oparciu o0 prace MK
[13] wyznaczono dla temperatur
otoczenia tp predko$¢ samolotu
niezbedna do nagrzania powierzchni
skrzydet do temperatury t,= 0CC
zabezpieczajgcej przed oblodze-
niem. Z wykresu rys. 11 wynika, ze
przy temperaturze tp=-5°C nie-
zbedna predkos$¢ do ogrzania aero-
dynamicznego  powierzchnf do
t,= 0° C réwna sie Vp=552 km/h, a
od tp=-3°C predkos¢ Vp=452 km/h

- oblodzenie nastapi. Rys. 11. Zalezno$¢ predkosci lotu Vpniezbednej do
Uwzglednienie na wykresach nagrzania powierzchni omywanej do tj = 0°C w
rys. 10 i rys. 11 wodnosci chmury, zaleznosci od temperatury otoczenia [13]

Srednicy kropel i temperatury po-
czatkowej ptatowca zwiekszytoby mozliwos$¢ wystgpienia oblodzenia.

W Swietle powyzszego, jak i ekspertyz [24,25,26], stwierdzenia ptk A. Stasic-
kiego [16] i ptk dr A. Milkiewicza [14] wykluczajace oblodzenie ptatowca sg bledne.
Fragmenty ekspertyzy pitk Milkiewicza dotyczace oblodzenia, jak réwniez wywody
innych Autordw opartych na stwierdzeniu ptk A. Stasickiego [16], sa niewiarygodne.

Warunki atmosferyczne i parametry lotu samolotu TS - 11 "ISKRA " nr
1H0713 w fazie wznoszenia spowodowaty intensywne obladzanie samolotu w krétkim
czasie. W konsekwencji gwattowny spadek sity nosnej przy niewielkim wzroscie masy
samolotu prowadzi do dynamicznego przeciggniecia.

4. OBLODZENIE SAMOLOTU TS-11 ,,ISKRA” W
USTALONYM LOCIE POZIOMYM

Dla warunkéw obliczen przeprowadzonych w LEWICE NASA Center wg. mo-
deli matematycznych [3, 6] programu LEWICE przeprowadzono wiasne obliczenia
opracowanymi programami w Instytucie Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
Politechniki Warszawskiej dla samolotu TS-11,,Iskra” [7-9, 12].

Rozpatrzono przestrzenny ruch samolotu. Réwnania ruchu wyprowadzono [10,
11, 25] w klasycznych lotniczych ukiadach odniesienia przy przyjeciu standardowego
modelu fizycznego tj. traktujac sterowany samolot jako bryle sztywng o szesciu stop-
niach swobody, rozszerzonego o model oblodzenia samolotu [3, 5-9, 12, 24-26].

Przyktadowe obliczenia wykonane dla samolotu TS-11 ,,Iskra” lecgcego z predk-
$cig VO= 100 m/s na wysokosci h = 5000 m w warunkach oblodzenia. Narastanie masy
lotu wprowadzono wedtug modelu opracowanego w NASA przez A. J. Bilanina [3, 8, 9,
12], a zmiany charakterystyk aerodynamicznych oblodzonego samolotu zgodnie z M. A.
Dietenbergerem [6, 8, 9, 12].

Ponizej przedstawiono graficznie na rys. 12, rys. 14 i 15 zmiany parametrow lotu
samolotu, masy i charakterystyk aerodynamicznych wywotane dtugotrwatym obladza-
niem lodem szklistym przy LWC =0.8i1j=0.5[8, 9, 12,24].
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Rys. 12. Zmiany parametrdéw lotu i charakte- Rys. 13. Zmiany parametréw lotu i
rystyk samolotu obladzanego przy LWC = charakterystyk samolotu obladzanego
0.8, ETA - 0.5 w locie ustalonym z trzyma- przy LWC =0.3i ETA =0.5 w locie z
nym sterem. ustalonym, sterowanym.

Samolot leciat na zadanej wysokosci hz = 5000 m (rys. 16) w ustalonym locie pozio-
mym, wywazony przez wychylenie steru wysokosci i w tym stanie trzymano ster. Oblo-
dzenie miato charakter statyczny. Natomiast na rys. 13, 15 i 16 przedstawiono zmiany
oblodzenia, parametréw lotu i charakterystyk aerodynamicznych z uwzglednieniem
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Rys. 14. Zmiany parametrow lotu i charakte- Rys. 15. Zmiany parametrow lotu i
rystyk samolotu obladzanego przy Lw'C = charakterystyk samolotu obladzanego

0.8, ETA = 0.5 w locie ustalonym z trzyma- przy LWC =0.3 i ETA = 0.5 w locie z
nym sterem. ustalonym, sterowanym.

sterowania [8], usitujgc utrzymac¢ zadang wysokos¢ hz (rys. 16) tak, aby nie przekroczy¢
krytycznego kata natarcia (rys. 15). Z poréwnania wynikéw symulacji numerycznej
obladzanego samolotu widoczne jest, ze stosujagc odpowiednie sterowanie, starajac
utrzymac samolot w locie poziomym, wzglednie ze statycznym opadaniem, mozna prze-
dtuzy¢ czas lotu.

Samolot statycznie obladzany stopniowo zwieksza swojg mase m1(rys. 12i 13) z
réwnoczesng zmiang charakterystyk aerodynamicznych wspoétczynnika sity nosnej Cz',
oporu aerodynamicznego Cx‘oraz momentu pochylajgcego Cm1

W przypadku samolotu z trzyma-
nym sterem nastepuje pochylenie samo-
lotu © z réwnoczesnym odchyleniem ¥ i
przechyleniem <> wywotanym efektem
giroskopowym elementéw wirujgcych
turbinowego silnika odrzutowego. Sa-
molot wystramia tor lotu (rys. 14) i leci
do ziemi (rys. 16).

W przypadku sterowania, istnieje
mozliwo$¢ zwiekszenia kata natarcia a
ponizej kata krytycznego (rys. 15), co
powoduje wzrost wspotczynnika sity
nosnej Cz* (rys. 13) do stalej wartosci.

Samolot utrzymuje kat pochylenia © oraz
przeciwdziata sterami odchylaniu V i

Rys 16 Spadek wysokosci lotu samdotu w
locie ustalonym z narastajagcym oblodzeniem
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przechylaniu <>(rys. 13). Samolot opada (rys. 16) utrzymujac ustalony kat toruy (rys.
15).

Przepadanie statyczne samoiotu w intensywnym obiodzeniu lecacego ustaionym
lotem poziomym nie jest tak grozne jak obladzanie w nieustalonym locie wznoszgcym
powodujace dynamiczne przeciggniecie. Niemniej moze by¢ powodem katastrofy (hi-
poteza katastrofy rolniczego An 2 - (Wegry), dyspozycyjny Commander 690 A - (War-

szawa)).
Przedstawione wyniki otrzymane w 1993 roku [8] i 1989 roku [7] miaty pokazac,

ze istniejg mozliwosci opracowania modeli matematycznych dynamiki lotu samoiotu
obladzanego i nie ttumaczg katastrofy TS-11 ,,Iskra” nr 1H0713 w dniu 11 listopada
1998 r. Bardzo chetnie, aie btednie przytaczane przez wielu ,,Ekspertow” i ,,Auto-
row” licznych opracowan.

5. HIPOTEZA KATASTROFY SAMOLOTU TS-11
"ISKRA " nr 1H 0713 W DNIU 11 LISTOPADA 1998
ROKU W OTWOCKU

Stan samolotu sprzyjat obladzaniu w locie. Jak zostato przedstawione w rozdz. 2
niniejszej pracy, samolot po przelocie z Radomia na lotnisko Minsk Mazowiecki w dniu
5 listopada 1998 r. zostat zatankowany paliwem i stat przed hangarem do czasu wylotu
w dniu 11 listopada 1998 r. czyli przez 6 dni przed lotem zatankowany samolot przeby-
watl w warunkach otoczenia. Nagrzewanie aerodynamiczne powierzchni nosnych
samolotu do temperatury dodatniej, a posiadajgcego w skrzydtach przechiodzcne
paiiwo (w nosku profilu tez) w czasie - 4 min. lotu byto fizycznie niemozliwe. W
zwigzku z powyzszym stwierdzenia ekspertow tj. ptk A. Stasickiego i ptk dr M. Urban-
skiego sg sprzeczne z faktami i prowadzg do btednych wnioskdéw.

W oparciu o charakterystyki silnika SO-3W P(h, VV, Ma, n) oraz charakterystyki
aerodynamiczne samolotu TS-11 ,Iskra” z uwzglednieniem liczby Macha Cz, Cx,
Cm(a, Ma), przeprowadzono obliczenia.

Dla obrotéw silnika n = 14400 obr/min i w warunkach atmosferycznych panuja-
cych w czasie katastrofy wyznaczono zmiany predkosci wznoszenia W, kata natarcia ap
dla lotu poziomego oraz kata natarcia cow przy wznoszeniu w funkcji predkosci Vp i
liczby Macha Ma (rys. 17).

Na analize predkosci lotu w czasie (rys. 8), przedstawiong przez kpt. dr inz. M.
Witosia [25] naniesiono obliczong zgodnie z rys. 17 zmiane kata natarcia a samolotu w
fazie wznoszenia do momentu przeciggniecia dynamicznego (rys. 18).

Brak jest badan aerodynamicznych w zaleznosci od narastania oblodzenia za-
rowno platowca samolotu TS-11 ,,Iskra” jak i izolowanych skrzydet, a nawet profili.
Korzystajac z badan Cibaci’ego [5] (rys. 3b) oraz badan ART [2] (rys. 3a) sprowadzono
charakterystyki Cz(a) samolotu TS-11 ,,Iskra” wykonane przy Ma = 0.4 do stanu obla-
dzania w czasie (rys. 19).

Badania Cibaci’ego [3] sg wykonane dla profilu o grubosci 12%. TS-11 ,,Iskra”
posiada profil zmienny o grubosci 9%, a wiec zjawiska oderwania beda przebiegaty
bardziej gwattownie niz na skrzydle o profilu grubszym.



ML-IX 2000 501

Rys. 17. Wykresy zmian ciagu rozporzadzanego Pr dla obrotéw n 1440, ciagu niezbed-
nego do lotu poziomego Pn, predkosci wznoszenia W
oraz kata natarcia a w funkcji predkosci lotu Vp i liczby Macha Ma

5.1. Hipotetyczny przebieg lotu.

Samolot leciat na wysokosci h = 1007120 m z predkoscig Vp = ~520 km/h (rys.
81+ 18) dla czasu zobrazowania t = ~115 s, nastepnie zaczyna si¢ wznosi¢ uo wysokosci
h = ~500 m. Piloci weszli w chmury (rys. 6), w ktérych temperatura malata do ~ -5°C
(rys. 7). Wystepujaca inwersja sprzyjata powstawaniu wiekszej wodnosci chmury. Prze-
studzone krople wody o temperaturze ujemnej padaty na przechtodzone powierzchnie
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;0C no$ne samolotu powo-

PJ dujac intensywne obla-

dzanie w czasie ok. ~30

s. Powoduie to kolejno

nieznaczny wzrost masy

samolotu AG (rys. 4),

00 znaczny spadek, do ~
50% wspodtczynnika sity

i si 11N nosnej Cz” (rys. 19) i

- : Lo i /1 zmniejszenie kata natar-

[ ¢« 1 }Yiiivt" 1r J>f 1 cia Ot, -45%. Nastepuje
"10”30 "W 40" "00 70 M M 100 110 150 130 140 1 spadek sity nosnej APza
et daaoraria-] (rys. 4) wywotany spad-

Rys. 18. Profil predkosci lotu Vp opracowany przez kpt. dr kiem predkosci V2P oraz
inz. M. Witosia [25] ze wskaznika AMS-2000 z naniesiong spadkiem wspétczynnika
zgodnie z obliczeniami zmiang kata natarcia a. sity nosnej ACz = Cz -
Cz1(rys. 19), co decyduje

Tt-HjkA
sto
\S20km*, L -------
” srobkdisu
iOimih fig-------- Y& ' | "Nio
g ito*-*i_i?q |
\b
cen
W »«T
agokm Ikl

Rys. 19. Zmiany w czasie wspotczynnika sity nosnej Cz(a) wywotane oblodzeniem z
naniesionymi zakresami lotu poziomego Vpi wznoszenia Vpworaz katow natarcia 0.
przy wznoszeniu z predkosciami Vpw= 520 i 380 km/h.

0 przeciggnieciu na mniejszych katach natarcia otkj. W tej fazie lotu zmiany aerodyna-
miczne decydujg o przeciggnieciu dynamicznym samolotu, a nie wzrost masy, ktory jest
maty i decydujacy o przepadaniu w locie ustalonym. Samolot pochyla sie i przy predko-
$ci katowej pochylania Q (rys. 20) wystepuje moment giroskopowy od wirujacych ele-
mentéw lewo obrotowego, turbinowego silnika odrzutowego powodujacy odchylanie w
prawo R. Odchylanie w prawo z predkoscig katowa R powoduje przechylenie samolotu
na prawe skrzydio z predkoscig kagtowa P (rys. 20).

@ gr =Y 0IxQ

przy czym:
2-7t-nT

60
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nr [obr/min] - obroty zespotu turbo-
sprezarkowego silnika,

Q - predko$¢ katowa po-
chylania,

R - predkos¢ katowa od-
chylania,

P - predko$¢ katowa

przechylania,

Samolot leci stromo do ziemi
nabierajac predkosci Vp caly czas na
pracujacym silniku przy obrotach
(rezim przelotowy) nT = 14400 ob-  Rys. 20. Efekty giroskopowe dziatajace na
r/min, co powoduje rozpedzanie sa- samolot w locie pochylajacym
molotu do predkosci Vpk = 650 km/h
(rys. 21). Rozpedzanie nastepuje pod dziataniem ciggu rozporzadzalnego silnika Ps (rys.
17) i sktadowej ciezaru samolotu G1(rys. 21).

(3) Vpk = e e — jps-cos(a)+Gl -sin(a+0)]
y0.5-p-S-Cx (a)

Odchylanie i przechylanie samolotu jest
samoczynnie wywotane efektem giroskopowym
(rys. 20), a nie wywolane sterowaniem przez pi-
lotéw (jak bfednie interpretuje komisja KBWL
MON oraz ptk dr M. Urbanski [17]),. W czasie
zderzenia z ziemig lotki byty w potozeniu neutral-
nym.

Samolot zderzyt sie z ziemig w konfigura-
cji przedstawionej przez podkomisje techniczng
KBWL MON (rys. 22).

Cytat z ekspertyzy Podkomisji Technicznej Rys. 21. Rozkfad sit w locie opa-
KBWL MON: dajacym
... &) geometria zderzenia samolotu:

- samolot iciat wierzchotek sosny na wysokosci lim , prawym skrzydtem, w
miejscu jego przejscia we wlot powietrza do silnika. Kurs lotu wynosit w
tym momencie okoto 18°, pochylenie toru lotu okoto 50°, przechylenie 125°
na prawe skrzydto. Predkos$¢ samolotu - okoto 650 km/h, zatgcznik 5.11.

Nastepnie samolot uderzyt koncéwka prawego skrzydta w ziemie, co spowo-
dowato oderwanie fragmentu tego skrzydta. W trakcie dalszego przemieszczania
samolotu nastgpit jego obrot w ptaszczyznie skrzydet i uderzenie koncéwka le-
wego skrzydta w drzewo z prawej strony leja, w wyniku czego nastgpito urwanie
jego fragmentu oraz odchylenie w prawo. Jednocze$nie ulegt wybudowniu i roz-
cztonkowaniu silnik, ktérego podzespoty utozyly sie z kursem 36°.



504 PTMTS

Rys. 22. Geometria zderzenia przedstawiona przez KBWL MON:
4 - $lady otarcia kory na drzewie,
11 - Sciety wierzchotek drzewa na wysokosci lim,

W trakcie dalszego niszczenia nastgpita destrukcja przedniej czesci kadtuba
oraz ztamanie belki ogonowej u nasady statecznika pionowego.

Poszczeg6lne elementy samolotu w wyniku zderzenia i wybuchu zostaty roz-
fragmentowane i odrzucone do przodu z kursem okoto 30, a nastepnie czescio-
wo spalone:...”

.- C) konfiguracja samolotu w chwili katastrofy:

- samolot zderzyt sie z ziemig w konfiguracji gtadkiej, bez podwieszen i
uzbrojenia. Podwozie przednie i gtowne, klapy zaskrzydtowe, hamulce ae-
rodynamiczne i reflektor - schowane, kabina zamknieta. Lotki w potozeniu
neutralnym. Statecznik poziomy ustawiony w skrajnym potozeniu robo-
czym ,,ciezki na nos”.”

5.2. Zachowanie sie zatogi (hipoteza)

e Przy petnosprawnych wskazaniach poktadowych przyrzadéw pilotazowo-
nawigacyjnych pilot w locie z ograniczong widocznoscig (mozliwe oblodzenie
kabiny), obserwuje wskazania: wysokosciomierza, predkosciomierza, wariometru
(machometr znajduje sie wytgcznie w drugiej kabinie).

e Zaloga nie odczuwa przeciazen, wspotczynnik obcigzenia nz= ~ 1.

e Pilot utrzymuje na wznoszeniu obroty silnika nr = 14400 obr/min odpowiadajgce
parametrom przelotowym.

¢ Nagly deficyt sity nosnej na wznoszeniu powoduje dynamiczne przeciggniecie
samolotu (mozliwe Sciggniecie drazka sterowego przez pilota). Nastepuje prze-
kroczenie krytycznego kata natarcia oblodzonego samolotu.

e Zaloga zostaje zaskoczona zaistniatymi warunkami lotu nieznanymi dla pilo-
tow, wywotanymi niezidentyfikowanym zjawiskiem.
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5.3. Podsumowanie

Nie wzrost masy byi gtdwna przyczyng katastrofy lecz aerodynamika oblodzonego
samolotu. Przebieg zjawiska byt gwattowny i zdezorientowat pilotow. Mogta wy-
stapi¢ utrata orientacji przestrzennej, spowodowana nieznanym zjawiskiem. Za-
chowanie sie pilotéw, ich rozmowy radiowe analizowane przez specjalistow Pra-
cowni Fonograficznej Komendy gtéwnej Policji wskazujg na spokdj i opanowanie.
Cytat z opinii Nr HE - 5183/98: - Okreslenie stanu emocjonalnego pilota o indeksie
4S1 ( kpt. M. Oliwa ): " Wnioskowanie o stanie psychologicznym pilota o indeksie 491
przeprowadzono zgodnie ze stosowang w badaniach fonoskopijnych metodyka biorac
pod uwage przede wszystkim indywidualne zespoty cech mowy, a w szczeg6lnosci: typ i
spos6b wypowiedzi mezczyzny, tempo i rytm mowy, barwe gtosu oraz dynamike wypo-
wiedzi.

Przeanalizowano catg korespondencje lotniczg przeprowadzong przez pilota o
indeksie 491 ze stanowiskami kontroli naziemnej.

W celu przeprowadzenia szczegétowej analizy przedmiotowych wypowiedzi pi-
lota wykonano kopie nagran wylgcznie jego wypowiedzi z pominieciem wszelkich
przerw. W wyniku tych badan ustalono, iz:

e pilot podczas calej korespondencji wypowiadat sie w sposéb naturalny, sponta-
niczny

e sposob wypowiedzi $wiadczy o tym, iz nie zdradzat on najmniejszych oznak nie-
pokoju, a wrecz sprawial wrazenie petnego opanowania, "'rutyny”, zadowole-
nia. Swiadczy o tym charakterystyczna melodyka wypowiedzi

« wszystkie wypowiedzi pilota charakteryzowaly sie takg sama ekspresjg

» pilot méwigc o bardzo stabej widzialnosci zaakcentowat stowo "bardzo™, lecz bez
oznak niepokoju

e jedynie ostatnia wypowiedz, ktdra jest odpowiedzig na zapytanie stanowiska War-
szawa Kontrola: ' Cztery dziewiecjeden, Warszawa, jak wysokojest pan w tej chwi-
li...? "i brzmi: " Dwiescie - czterysta metrow i chcg nabrac troszeczke " $wiadczy o
zwiekszonej koncentracji mowigcego, jednak nie zawiera elementéw strachu,
przerazenia itp..."".

6. HIPOTEZA KATASTROFY
- OBLODZENIE OCP PWD-4

Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych MON stwierdza, ze:
" ... W zaistniatych warunkach lotu prawdopodobnie w wyniku nie wiaczenia in-
stalacji elektrycznej ogrzewania odbiornika ci$nien powietrza PWD-4 doszto do
jego intensywnego obladzania, co spowodowato btedne wskazania przyrzadéw
membranowych - predkosciomierza, wysokosciomierza, wariometru i wskaznika
liczby Macha ( rys.23).
Zaobserwowany spadek predkosci przyrzadowej na predkosciomierzu zapewne
spowodowat odruchowe oddanie drazka przez pilota i zwigkszenie obrotow silnika
oraz przejscie na znizanie, pomimo matej wysokosci lotu.
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Jednakze zaskakujacy zatoge brak zmiany wskazan tych przyrzadéw maégt dopro-
wadzi¢ do zwatpienia we wskazania sztucznego horyzontu. W konsekwencji do-
szto do utraty orientacji przestrzennej, niezamierzonego przejscia samolotu w
pogtebiajacy sie zakret w prawo ze znizaniem i rozpedzaniem oraz do zderze-
nia z ziemig..."

Przewodniczacy KBWL MON ptk M. Urbanski w "Wirazach™ [17] publikuje:
"...Samolot ulegt catkowitemu zniszczeniu wraz z przestarzatym rejestratorem pa-
rametrow lotu typu SPIDOBAROGRAF i zapisem catego lotu. Badajac liczne hi-
potezy mozliwych przyczyn wypadku stwierdzono, ze pilot prawdopodobnie dzia-
tajac w pospiechu nie wigczyt przed wykotowaniem ogrzewania odbiornika ciSmen
powietrza oraz innych urzadzen do lotu. Obmarzanie rurki tego odbiornika w
chmurach mogto spowodowac niewtasciwa prace przyrzadéw membranowych i
przyczyni¢ sie do zwatpienia zatogi we wskazania sztucznego horyzontu...

Pik A. Milkiewicz w opinii dla Podkomisji Nadzwyczajnej Sejmowej Komisji
Obronnosci, opublikowanej w [14], w oparciu o ekspertyze ptk E. Klechy i ptk A. Sta-
sickiego [16] wyklucza decyzje KBWL MON stwierdzajac:

" Pozostaje do wyjasnienia oblodzenie odbiornika ci$nien powietrza PWD-4. Rze-
czywiscie, gdyby ogrzewanie PWD-4 nie bylo wigczone, mozna byto sie spodzie-
wac jego oblodzenia...". .

"..Jednak KBWL MON postepujac niezgodnie z metodyka badania wypadkéw
lotniczych poddata badaniom miejsce po wytgczniku podgrzewu PWD-4 ( AZS-
10), ktory zostat wyrwany z fragmentu zniszczonej w wyniku zderzenia samolotu
z ziemig tablicy przyrzadéw pierwszej kabiny (rys.23 ). Niszczeniu i jednocze-
snemu wyrywaniu AZS-10 towarzyszyly sity tysigce razy wieksze od sity po-
trzebnej do przestawienia dzwigienki wytgcznika w potozenie wytgczony.

W przypadku catkowitej destrukcji kabiny samolotu, metodyka badania wy-
padkéw lotniczych nie zaleca okreslenia potozenia niesamohamownych dzwi-
gni wytacznikéw - przyjmuje sie co najwyzej prawdopodobienstwo ich poto-
zenia (wigczony tub wytaczony) przed momentem zderzenia z ziemig na
50%.
W przypadku katastrofy samolotu TS-11 nr 1 H0713, biorgc pod uwage zapis ha
tasmie magnetofonowej [25], a mianowicie:
11:34:4u pilot (491): " Do startu gotow 491 "
11:34:50 KL: " 491, wigcz podgrzewy i startowac zezwalam FAKTOR ”
11:34:57 pilot (491): "WHlaczone 491, startuje *,

mozna z prawdopodobienstwem wiekszym od 50% powiedzie¢, ze pilot wia-

czyt ogrzewanie PWD-4..."

Komisja BWL MON catg hipoteze katastrofy zbudowata na domniemaniu,
nie dajac wiary pilotowi potwierdzajacemu witaczenie AZS-pwd-4 na starcie. Ko-
misja przyjmuje jako wiarygodne badania laboratoryjne statyczne " wigczenie przetgcz-
nika ", gdy tymczasem niszczenie jest procesem udarowym i przy badaniach dyna-
micznych trzykrotnie nastepowato przetgczenie w pozycje "wyt".

Komisja BWL MON biorac pod uwage " Obladzanie samolotu ** rozwazata wy-
facznie obladzanie rurki OCP PWD-4 i jego wplyw na wskazniki przyrzadéw poktado-
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wych: predkosciomierza, wysokosciomierza, wariometru i machometru ( rys.23). Po-
minieto catkowicie obladzanie powierzchni no$nych samolotu i wptyw na dynami-
ke, sterowanie i zachowanie sie samolotu w powietrzu.

Rys. 23 Tablice przyrzadéw w 1 i 1l kabinie po modyfikacji oraz wybrane przyrzady
membranowe zasilane z odbiornika ci$nien powietrza PWD-4
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Komisja dawata wiare oblodzeniu PWD-4, a szczegdlnie z pierwszenstwem zakrycia
otworow cisnienia statycznego, a przeciez dawata wiare i me kwestionowata podawanej
przez zatoge droga radiowag wysokosci zgodnej z namiarem stacji radarowej - a wiec
wysokosciomierz barometryczny dziatat. Pilot nie podawat w watpliwo$¢ wskazan przy-
rzadow cisnieniowych w trakcie lotu.

Uwazam, ze jezeli brak jest jednoznacznych dowodéw technicznych po-
twierdzajacych btedne wskazania na skutek awarii przyrzaddéw ci$nieniowych -
membranowych, nalezy przyjaé, ze zatoga dziatata dobrze, a przyrzady wskazy-
waty prawidtowo.

Komisja BWL MON stwierdza:
% zaobserwowany spadek predkosci przyrzadowej na predkosmomlerzu zapewne
spowodowato odruchowe oddanie drazka pizez pilota i zwigkszenie obrotow silni-
ka oraz przejscie samolotu na znizanie, pomimo matej wysokosci lotu

Sugestie Komisji' odruchowe oddanie drgzka' uwazam za btedna.

Opinia ptkdr inz. A. Milkiwicza [14] wykluczajaca oblodzenie ptatowca jest
niewiarygodna, oparta na btednej ekspertyzie ptk A. Stasickiego [16].

KBWL MON oraz ptk dr inz. M. Urbanski [17] jako przyczyne katastrofy uznat
wylacznie oblodzenie OCP PWD-4 powodujace btedne wskazania przyrzadéw barome-
trycznych doprowadzajgce do utraty orientacji przestrzennej zatogi. Hipoteze te uwazam
za mato wiarygodna.

Ostatnie stwierdzenie z 10 maja 1999 r. ptk D. Konopy [29] o badaniach
tarczy machometru w Zaktadzie Kryminalistyki Komendy Stotecznej Po.icji i
stwierdzeniu odciskéw wskazéwki w chwili zderzenia ( co dowodzi funkcjonowania
OCP PWD-4) catkowicie dyskwalifikuje orzeczenie KBWL MON i wskazuje na
zaniedbania w przeprowadzonych badaniach przyczyny katastrofy jednoczesnie
dowodzac, ze system OCP dziatat prawidtowo.

.mvaU'o
WNIOSEK
Hipoteze oblodzenia OCP PWD-4 opartag na domniemaniach KBWL MON uwa-
zam za niewiarygodng jako bezposrednig przyczyne utraty orientacji zalogi w locie
i przyczyne katastrofy samolotu.

7. HIPOTEZA KATASTROFY - NIEWEASCIWE
WSKAZANIA SZTUCZNEGO HORYZONTU

Ptk A. Milkiewicz w opinii dla Podkomisji Nadzwyczajnej Sejmowej Komisji
Obronnosci [14], w oparciu o ekspertyze pik E. Klechy, stwierdza:

"...Po zapoznaniu sie ze zdjeciami fotograficznymi wskaznikéw sztucznego ho-

ryzontu w I-szej i 11-giej kabinie samolotu ( w zatgczeniu) mozna byto stwierdzic,

iz oba wskazniki ustawione sg przy tym samym kacie pochylenia - w poblizu lotu
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poziomego. Takiego odczytu dokonano réwniez podczas badania wypadku z tym,
ze okreslono na dwoch wskaznikach ten sam kat wznoszacy 5° ( zat. do protokotu
BWL MON Nr 5.9 ), potozenie sylwetki samolotu w | kabinie okoto poziomo, w Il
kabinie sylwetka zniszczona.

| znowu, metodyka badania wypadkow lotniczych pozwala ocenié, czy
wskazania sztucznego horyzontu tuz przed zderzeniem samolotu z ziemig byly
prawidiowe, czy tez nie. O ite wskazania wskaznikéw sztucznego horyzontu
pokrywaja sie z geometrig zderzenia samolotu z ziemig - wskazania byty wia-
Sciwe i odwrotnie, o ile wskazania odbiegajg od geometrii zderzenia —wska-
zania byty niewlasciwe. Warunkiem koniecznym jest krétki czas niszczenia
samolotu - blokowania wskaznikéw. W przypadku katastrofy samolotu TS-11
Nr 1H 0713 samolot zderzyt sie z ziemig przy kacie pochylenia -50° i kacie
przechylenia 125° na prawe skrzydto ( rys.22).

Zachodzi wiec catkowita rozbieznos¢ miedzy wskazaniami wskaznikow
sztucznego horyzontu i geometrig zderzenia samolotu z ziemig, co jedno-
znacznie wskazuje na to, ze sztuczny horyzont nie odzwierciedlat przestrzen-
nego zorientowania samolotu przed zderzeniem z ziemia.

Podczas zderzenia samolotu TS-11 Nr 1H 0713 przy predkosci 650 km/h,
czas blokowania wskazan na wskaznikach sztucznego horyzontu dla kabiny | wy-
nosit 0.016 s, a dla Il kabiny 0.027 s. Natomiast czas potrzebny do przestawienia
kata pochylania z 50° na nurkowanie do 0° wynosi 0.625 s, a wiec w stosunku do
czasu blokowania wskaznika w Il kabinie jest on dtuzszy az 20 razy. Nie ma wiec
fizycznych mozliwosci na zmiane wskazan sztucznego horyzontu w trakcie nisz-
czenia samolotu.

Szczegoty dotyczace zasady dziatania sztucznego horyzontu AGD-1 przed-
stawione sg w ekspertyzie ptk-a mgr inz. Edwarda Klechy sporzadzonej na zamé-
wienie Biura Studiéw i Ekspertyz Kancelarii Sejmu.

W oparciu o powyzsze mozna jednoznacznie stwierdzi¢, ze przyczyng
utraty przez pilota orientacji w przestrzennym potozeniu samolotu byly nie-
wiasciwe wskazania sztucznego horyzontu.

W zwigzku z powyzszymi uszkodzeniami wskaznikéw i pionu zyrosko-
powego sztucznego horyzontu w wyniku zderzenia z ziemiag i p6zniej w wyni-
ku badan przez KBWL MON, nie wida¢ mozliwosci okreslenia przyczyn(y)
niewtasciwych wskazan. Mozna jedynie hipotetycznie stwierdzi¢, iz nie mozna
wykluczyé niewtasciwego dziatania zatogi i niesprawnosci uktadu sztucznego
horyzontu, cho¢ ze wzgledu na jego niezawodnos$¢ jest to mniej prawdopo-
dobne...".

"...Biorgc powyzsze pod uwage oraz tres¢ czesci pierwszej ekspertyzy, mozna
stwierdzi¢, ze przyczyna katastrofy samolotu TS-11 Nr 1H 0713 zaistnialej
k/Otwocka w dniu 11.11.1998 r. byla utrata przez zaloge orientacji w prze-
strzennym potozeniu samolotu na skutek niewtasciwych wskazan sztucznego
horyzontu.

Przyczyny niewtasciwych wskazan sztucznego horyzontu nie udato sie ustali¢
z powodu powaznych uszkodzen zaistniatych podczas zderzenia samolotu z
ziemig oraz dalszej destrukcji zwigzanej z badaniem wypadku przez KBWL
MON. Mozna jedynie postawi¢ hipotezy: niewtasciwe wskazania byty wyni-
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Rys. 24 System sztucznego horyzontu:
6 - wskazniki sztucznego horyzontu,
7 - pion giroskopowy ( nadajnik),
8- przewody zasilajace i przekazujace

kiem niewfasciwego uzytkowania sztucznego horyzontu przez zaloge
(uzgadnianie ramek pionu zyroskopowego lub chwilowe przestawienie wy-
tacznika sztucznego horyzontu na wytgczenie podczas lotu w chmurach...) lub
jego niesprawnos$é¢, co jest mniej prawdopodobne. Ewentualne niesprawnosci
w uzytkowaniu sztucznego horyzontu przez zatoge maja zwigzek z nadmier-
nym pospiechem zatogi wyniklych z btedéw organizacyjnych i z wadliwego
dowodzenia lotami zwigzanymi z defiladg powietrzng...".

KBWL MON w oparciu o ekspertyzy nie wysuwa powyzszej hipotezy przedstawionej
przez ptk A. Milkiewicza a wcze$niej sugerowana przez ,,popularng prase .
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Przewodniczagcy KBWL MON ptk M. Urbanski w ,,Wirazach” [17] pisze:
"...Wyniki ekspertyz sztucznego horyzontu przeprowadzone w trzech niezaleznych
zakladach dowodza, ze ze wzgledu na znaczny stopien zniszczenia wskaznikow i
wezta zyroskopowego nie mozna jednoznacznie wykluczyé ich niewlasciwych
wskazan w tym locie. Uktad sterowania po starannym odtworzeniu ze szczgtkow i
wykonanych badaniach nie wskazuje na niesprawno$¢ przed zderzeniem z zie-
mig...""
Pk Andrzej Gebura z Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych, Kierownik Pracowni
Urzadzen Elektroenergetycznych i Napedéw Elektrycznych, Cztonek podkomisji Tech-
nicznej KBWL MON, brat udziat w badaniach przyczyn katastrofy TS-11 ,,Iskra”. Brat
udziat w badaniach sztucznego horyzontu AGD-1 po katastrofie, stwierdza:
"...Na miejscu katastrofy odnaleziono nadajnik sztucznego horyzontu i wskazniki
zaréwno z pierwszej jak i drugiej kabiny. Odnalezione elementy sztucznego hory-
zontu wyzej wymienione nosity $lady silnych deformacji. Za wyjatkiem strzepow
przewodoéw przy samych agregatach, (wyzej wymienionych) nie znaleziono ele-
mentéw wigzek tgczacych komplet sztucznego horyzontu ...".
"...Wirnik zyroskopu nadajnika sztucznego horyzontu do chwili zaprasowania be-
dacego nastepstwem katastrofy, obracat sie. W nadajniku sztucznego horyzontu
stwierdzono potozenie selsynéw w kanale pochylania ok. 83° (na pochylenie), a w
kanale przechylenia ok. 30° na prawe skrzydto. Poddane ogledzinom wskazniki
odpowiednio wskazywaty: a Q wskaznik z pierwszej kabiny: -po odcieciu tylnej
czesci sztucznego horyzontu wskazywat i5ew kierunku opadania™
"...Jednoczes$nie nadmieniam, iz zdjecie rys.2 z zalacznika nr 5 do protokotu Ko-
misji KBWL MON, przedstawia sztuczny horyzont z pierwszej kabiny po odcieciu
maskownicy (przediej czesci sztucznego horyzontu). Zdjecie to zatem nie odzwier-
ciedla stanu przed demontazem przyrzadu, a zatem jest mylgce...".
"...Srodek sylwetki nosi $lady przetamania i nie jest dociniety do skali pochylania,
w zwigzku z czym po tym Srodku sylwetki nie mozemy sadzi¢ o kacie przechyle-
nia;
b) wskazniki z drugiej kabiny:
e przed zdjeciem maskownicy przyrzadu 5° w kierunku wznoszenia
(wzgledem znacznikéw na maskownicy );
e po odcieciu tylnej czesci sztucznego horyzontu wskazywat potozenie 15° w
kierunku opadania;
¢ sylwetka samolotu oceniana wzgledem $ladéw przytaczen do zebatki znaj-
dowata sie w potozeniu 30° na prawe skrzydio "

"...Dane znajdujace sie na wskaznikach sztucznego horyzontu zaréwno w pierw-
szej jak i drugiej kabinie nie byly zgodne z potozeniem selsynéw w nadajniku
sztucznego horyzontu. Wedtug mnie, rozbieznos$¢ ta mogta wystgpi¢ dlatego, ze
samolot podczas opadania uderzyt na wysokosci ok 11 metréw w drzewo
(rys.22) w okolicy prawego wlotu powietrza, a wiec miejscu, gdzie prowa-
dzone sa wigzki taczace: nadajnik, wskazniki i ich zasilanie ( kompletu
sztucznego horyzontu) ( rys. 24 ). Mogta zatem powsta¢ przerwa np. w zasi-
laniu sztucznego horyzontu ( vide pkt. 4, str. 18 zalgcznika nr 5 do protokotu
KBWL) albo tez przerwanie fazy w tgczu selsynowym, ktére to z braku tech-
nicznego nie byto doswiadczalnie sprawdzone po wypadku.
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Podczas badan poprowadzonych w WZL-3 w Deblinie, ktére polegaj na
odzwierciedleniu ostatniej fazy lotu praez nadajnik sztucznego horyzontu z
jednoczesnym wylaczeniem zasilania pod koniec badan, stwierdzitem, zc>skale
pochylenia odbijajg sie od ogranicznikéw ( po odcieciu wspomniane,,

nia ) i przemieszczaja sie w kierunku horyzontu, natomiast skale przechylenia
obracaja sie chaotycznie, a zatem w taki sposéb wyttlumaczyé mozna réznice
wskazan przechylenia zarejestrowanych na wskaznikach.

Na podstawie przeprowadzonych badan nie stwierdzitem dowodow na ni -
prawidtowe dziatanie kompletu sztucznego horyzontu w czasie lotu samolotu,
ktory ulegt katastrofie...".

Przytoczytem obszerne fragmenty zeznania ptk A. Gebury i uwazam, ze badania
specjalisty przedstawiajgce jednoznacznie i merytorycznie ocene pracy i mszczenia
sztucznego horyzontu zestawu AGD-1 sg wiarygodne i catkowicie przeciwstawne przy-
puszczeniom i przyjetym domniemaniom pitk dr inz. A. Milkiewicza.

Ptk dr inz. A. Milkiewicz wprowadzit w swoich rozwazaniach:
*  przypuszczenia btednego i chaotycznego dziatania zatogi
» uderzenie w ziemie i czasy niszczenia przedniej czesci kadtuba

Rys. 22 oraz opis upadku samolotu wykonany przez Komisje Techniczng KBWL MON

przedstawia. © zderzenie w wierzchotkach drzewa na wysokosci 11 m prawg

strong kadtuba u nasady skrzydta
drugie uderzenie prawym skrzydtem w ziemie i obrét w ptaszczyzme

skrzydet
uderzenie koncowka lewego skrzydta w drzewo a nastepnie niszczenie

kadtuba

Badania techniczne przeprowadzone na szczatkach systemu sztucznego horyzontu, a w
szczegblnosci eksperyment ptk dr inz. A. Gebury, sa wiarygodne i oparte na faktach
przeciwstawnych domniemaniom ptk dr inz. A.Milkiewicza.

W Swietle powyzszych opinii uwazam hipoteze katastrofy przedstawiong preez
ptk drinz.. A. Milkiewicza jako mato prawdopodobng i niewiarygodna.

8. WNIOSKI

1 Za najbardziej prawdopodobng uwazam hipoteze katastrofy traktujaca, jako bezpo-
Srednig przyczyne oblodzenie ptatowca, ktére wystgpito gwattownie w fazie wzno-
szenia w warunkach atmosferycznych intensywnego obladzania

2 Hipoteze katastrofy przyjmujaca oblodzenie odbiornika cisnien powietrza

uwazam jako mato wiarygodna, opartgna ** przypuszczeniach ", ktérg nalezy odrzu-

Hipoteze katastrofy spowodowanej niesprawnoscig sztucznego horyzontu nalezy
uzna¢ za niewiarygodna, opartg na " domniemaniach ", wykluczong przez wiary-
godne, merytoryczne badania i ekspertyzy - nalezy odrzuci¢
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Przedstawiona hipoteza obladzania ptatowca i katastrofy jest zgodna z szerokim
przedstawieniem w | Ekspertyzie [24], Il Ekspertyzie [25] oraz Il Ekspertyzie [26].
Pptk dr hab. inz. Krzysztof Sibilski z Wojskowej Akademii Technicznej dostarczyt
mi w dniu 13 maja 1999 roku swoje wyniki badan numerycznych uzyskane z sy-
mulacji numerycznej przebiegu katastrofy samolotu TS-11 "Iskra Lot poziomy,
wznoszenie w warunkach oblodzenia przy zachowaniu poczatkowych parametréw
lotu sa zgodne z mojg hipotezg przebiegu katastrofy co do fizyki zjawiska i uzyska-
nych wartosci parametréw lotu. Przedstawione wyniki potwierdzaja hipoteze oblo-
dzenia ptatowca, a tym samym, watpliwe stajg sie hipotezy: oblodzenia OCP i awa-
rii giroskopu.
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