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Szanowni Czytelnicy

Z prawdziwg przyjemnoscig oddajemy do ragk Czytelnikéw 6sma, po
raz pierwszy dwutomowa, pozycje z serii ,,Mechanika w Lotnictwie"
zawierajacg prace wygtoszone na XII Ogo6lnopolskiej / 1l Miedzynaro-
dowej Konferencji ,,Mechanika w Lotnictwie" ML-XIlI 2006, ktora
odbyta sie w dniach 5-8 czerwca 2006 roku w Kazimierzu Dolnym. Serie
wydaje giowny organizator Konferencji - Polskie Tozvarzystwo
Mechaniki Teoretycznej i Stosowane;j.

Konferencje ,,Mechanika w Lotnictwie" sg organizowane od 1984
roku w cyklu dwuletnim i niezmiennie cieszg sie powodzeniem wsrod
lotnikdw, uzbrdéjeniowcdw i pokrewnych $rodowiskach. Kolejne
konferencje wykazaty, ze tworza forum stymulujgce i integrujgce
Srodowiska lotnicze instytutow naukowo-badawczych, wyzszych uczelni
cywilnych i wojskowych oraz przemystu. Nastepuje wymiana informacji
0 najnowszych osiagnieciach naukowych w zakresie konstrukcji, badan
doswiadczalnych, symulacji numerycznej dynamiki lotu samolotéw,
rakiet i pociskow, ich eksploatacji, jak roiuniez bezpieczefistwa w locie.

Dziekujgc sponsorom za pomoc w wydaniu zbioru, wyrazamy
nadzieje, ze i tym razem publikacja spotka sie z duzym zainteresowaniem
1 przyczyni sie do rozwoju polskiej mys$li naukowo-technicznej oraz
zwiekszy bezpieczenistwo lotow.

Jerzy Maryniak
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1. Wstep

W procesie szkolenia lotniczego najistotniejszym zadaniem jest
realizacja programu szkolenia przy zachowaniu wysokiego poziomu
bezpieczenstwa lotéw. Z praktyki wiadomo, ze niezawodno$¢é ztozonego
uktadu jest uzalezniona od niezawodnos$ci jego najbardziej zawodnego
elementu. Taki ztozony uklad stanowig dwa zasadnicze elementy, jakimi
sg cztowiek - pilot oraz maszyna - statek powietrzny. Prawdopo-
dobienstwo, iz w takim uktadzie nastgpig sytuacje awaryjne zalezy od:

wyszkolenia pilota,

sprawnosci technicznej statku powietrznego.
Dlatego tez istotne jest prowadzenie odpowiednich analiz w czasie
umozliwiajagcym wczesne przewidywanie wystgpienia niebezpiecznych
zdarzen. Stosowane obecnie w Sitach Powietrznych RP rejestratory
umozliwiajg prowadzenie analiz parametrow lotu statku powietrznego
oraz pracy zespotu napedowego, jego ukitadéw i instalacji po
zakonczeniu lotu. Brak biezacej informacji o stanie statku powietrznego
oraz jego potozeniu nie pozwala na efektywne wspieranie przez obstuge
naziemng dziatan pilota, co mogtoby zdecydowanie wptyngc¢ na poprawe
bezpieczenstwa latania, w szczegd6lnosci na etapie szkolenia.
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2. Opis systemu

Prezentowany system zostat zaprojektowany dla samolotu PZL-130
TC1 ORLIK. Zbudowano go zgodnie ze schematem ideowym
przedstawionym na rys. 1i sklada sie z nastepujgcych elementéw:

» systemu rejestracji danych (SRD);

» systemu transmisji danych na ziemie (STD);

* naziemnego stanowiska monitorowania (NSM) parametréow stanu

statku powietrznego.

System rejestracji danych (SRD) obstuguje proces pozyskiwania
danych na pokfadzie statku powietrznego oraz odpowiednie przygo-
towanie danych do zapisu i przesytania ich do naziemnego stanowiska
monitorowania (NSM).

System transmisji danych (STD) na ziemie opracowano w oparciu
o radiostacje poktadowga statku powietrznego. Umozliwia on transmisje
rejestrowanych na poktadzie statku powietrznego parametréw na ziemie,
ich odbidr na ziemi oraz poprzez port szeregowy RS przestanie do
naziemnego stanowiska monitorowania (NSM).

Naziemne stanowisko monitorowania (NSM) statku powietrznego
przeznaczone jest do wizualizacji trasy lotu na mapie we wspdtrzednych
geograficznych oraz rejestrowanych na poktadzie statku powietrznego
parametrow i transmitowanych na ziemie w czasie rzeczywistym.

Rys. 1 Schemat systemu monitorowania parametréw stanu statku powietrznego
W Czasie rzeczywistym
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2.1. Opis systemu transmisji danych na ziemie

System transmisji danych (STD) zgodnie ze schematem zamieszczo-
nym na rys. 2 sktada sie z dwdch modutdéw: naziemnego i poktadowego
umieszczonego na poktadzie statku powietrznego. Z kolei kazdy z nich
sktada sie z czeSci radiowej i modemu transmisji danych.

Jako cze$¢ radiowa zostata uzyta komunikacyjna radiostacja lotnicza
z odpowiednimi modyfikacjami dostosowujgcymi jg do transmisji
danych.

Rys. 2. Schemat systemu transmisji danych

Modyfikacja polegata na wykonaniu:

» odpowiedniego ztgcza we/wyj dla sygnatdw z modemu transmisji
danych;

» ukiadu przetgczajgcego radiostacje w tryb pracy z transmisjg
danych;

e ukladu blokujagcego sygnat z mikrofonu w sytuacji wigczenia
nadawania przez modem transmisji danych;

e uktadu do pracy z modulacjg czestotliwosci;

Modem transmisji danych sktada sig z:
* modulatora /demodulatora FSK;
* procesora sterujacego;
* Dbufora danych.
e uktadow optoizolaciji.
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Praca systemu inicjowana jest ze stanowiska naziemnego poprzez
wystanie sekwencji zapytania sktadajacej sie z dziesieciu bajtow
z komputera PC interfejsem RS 232 do modemu transmisji danych.
W modemie nastepuje przeksztatcenie sygnatu cyfrowego w sygnat FSK
umozliwiajgcy zmodulowanie nadajnika radiostacji bazowej w modulacji
AM lub FM.

Po automatycznym wprowadzeniu nadajnika w stan nadawania sygnat
zostaje przestany do odbiornika w radiostacji poktadowej badanego
samolotu. Z odbiornika zdemodulowany sygnat FSK zostaje przestany do
modemu transmisji danych gdzie z powrotem zostaje przeksztatcony
w sygnat cyfrowy. Nastepnie poprzez ukiad optoizolacji zostaje
przestany do koncentratora danych (blok S3). W bloku S3 nastepuje
identyfikacja sygnatu i wystanie w odpowiedzi zwrotnej paczki 100
bajtowej z informacja o stanie technicznym samolotu. Sygnat odpowiedzi
przebiega w analogiczny sposob jak zapytania przez ukitady modemu
i radiostacji w odwrotnym kierunku.

Przetaczanie trybow pracy w nadawaniu i odbiorze nastepuje automa-
tycznie z zachowaniem odpowiednich zaleznosci czasowych potrzebnych
do ustabilizowania pracy poszczeg6lnych uktadéw (czas przejscia
z nadawania w odbior wynosi minimum 30 ms, czas przejscia z odbioru
na nadawanie wynosi minimum 200ms). Czas przebiegu jednej
sekwencji zapytania i odpowiedzi wynosi ok. 1.5 sekundy.

W momencie braku odpowiedzi z samolotu uktad naziemny wysyta
nastepne zapytanie po ok.5 sekundach.

2.2. Opis naziemnego stanowiska monitorowania

Naziemne stanowisko monitorowania (NSM) parametrow stanu
statku powietrznego sktada sie z nastepujgcych modutow:
» komputer klasy PC;
e monitor generacji trasy lotu oraz w postaci cyfrowej
rejestrowanych parametréw;
* monitor wizualizacji kabiny statku powietrznego z animacja
przyrzadow.
Zadaniem komputera naziemnego stanowiska monitorowania jest
przetworzenie odebranej informacji oraz przygotowanie jej dla zobrazo-
wania graficznego. Jako system operacyjny zastosowano Windows 2000
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Profesional, natomiast procedury realizujgce funkcje systemu monitoro-
wania opracowano w oparciu o Borland C+-Builder 6.0.

Monitor generacji trasy lotu umozliwia zobrazowanie graficzne trasy
lotu we wspotrzednych prostokgtnych na mapie. Trzy sylwetki samolotu
obrazuja jego biezace potozenie w przestrzeni. Ponadto w postaci
cyfrowej zobrazowane sg zarejestrowane i przestane na ziemie
parametry. Istnieje mozliwo$¢ wyboru parametréw niezbednych do
analizy. Jako informacje dodatkowe generowane sg biezace wspdtrzedne
geograficzne i czas lotu oraz data lotu.

Zadaniem monitora wizualizacji kabiny statku powietrznego jest
zobrazowanie rejestrowanych parametrow na animowanych przyrzadach
w kabinie.

3. Opis dziatania systemu

Po uruchomieniu aplikacji na ekranie monitora pokazuje sie uprosz-
czona mapa Polski. Ma to na celu wybor arkusza mapy odpowiedniego
dla zaplanowanego do realizacji lotu statku powietrznego. Po dokonaniu
wyboru arkusza mapy na jednym monitorze ukazujg sie szczegOty
dotyczace danego arkusza (rys. 3), natomiast na drugim zobrazowanie
kabiny statku powietrznego (rys. 4). Po starcie samolotu sylwetka
samolotu na mapie pokazuje jego biezace potozenie natomiast linia za
sylwetka obrazuje zrealizowang trase lotu. Sylwetki samolotu z prawej
strony arkusza mapy obrazujg odpowiednio biezgce: przechylenie,
pochylenie i kurs samolotu.

Z kolei animowane przyrzady na ekranie zobrazowania kabiny
informujg na biezgco o aktualnej sytuacji w kabinie samolotu. Ponadto
dla poprawienia czytelnosci przyrzadow przewidziano mozliwosé
powigkszenia danego przyrzadu w dowolnej chwili.

W systemie oprécz analizy parametréw w czasie rzeczywistym
realizowana jest rowniez archiwizacja informacji. Umozliwia to
odtworzenie zrealizowanego lotu lub jego poszczegdlnych etapéw oraz
analize zarejestrowanych parametrow w dowolnej chwili po zakofczeniu
lotu. Przyktadowg trase zrealizowanego lotu pokazano na rys. 3.

Testy systemu podczas lotu statku powietrznego, wykazaty sprawnosc
funkcjonalng systemu. Poszczeg6lne moduty systemu (system rejestracji
danych, system transmisji oraz naziemne stanowisko monitorowania)
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dziataty poprawnie. Zgodnie z zatozeniami do budowy systemu mozliwe
byto zobrazowanie i analiza parametrow w czasie rzeczywistym.

Rys. 3. Widok ekranu zobrazowania trasy lotu

Rys. 4. Widok ekranu zobrazowania kabiny samolotu
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W trakcie dalszych prac rozwojowych systemu przewiduje sie
mozliwo$é zaimplementowania systemu do innych statkbw powietrznych
eksploatowanych Sitach Powietrznych RP oraz wzbogacenie jego
mozliwosci o nastepujgce funkcje:

* mozliwos¢ jednoczesnego Sledzenia kilku statkéw powietrznych,

« mozliwo$¢ automatycznej analizy rejestrowanych parametrow

w oparciu o procedury optymalizacyjne,

e automatyczne diagnozowanie stanu technicznego wybranych

zespotow i uktadow statku powietrznego,

e automatyczna sygnalizacje niebezpiecznych standw lotu,

* rejestracje obrazu video oraz jego transmisje na ziemie w czasie

rzeczywistym,

« transmisje danych na ziemie w postaci niejawnej.

4. Podsumowanie

W opinii autoréw opracowany system stanowi bardzo dobre
narzedzie diagnostyczne, w istotny sposéb umozliwiajagce podwyzszenie
bezpieczenstwa latania i eksploatacji statkow powietrznych.

Przyjeta modutowa budowa prezentowanego systemu umozliwia jego
tatwa modyfikacje oraz rozszerzanie funkcji realizowanych przez system
w zalezno$ci od zapotrzebowania uzytkownika.

Wprowadzenie systemu na wyposazenie Sit Powietrznych RP
umozliwi poprawe bezpieczenstwa latania i podwyzszenie poziomu
wyszkolenia personelu latajgcego.

W wersji rozwojowej mozliwe jest wykorzystanie systemu do
patrolowania wyznaczonych obszarow (stuzby lesne, straz pozarna, straz
graniczna itp.)

Zakres zastosowania systemu moze by¢ réwniez rozszerzony na
lotnictwo cywilne.

A SYSTEM FOR REGISTRATION AND TRANSMISSION OF THE
AIRCRAFT FLIGHT PARAMETERS

A system for registering and transmitting the aircraft flight parameters to the
ground station has been presented in the paper. The system was developed at
the Air Force Institute of Technology. It allows for the on-line analysis of flight
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parameters and their visualization with no ground station support required. The
system presents the flight path on the raster map background. The flight
parameters and some aircraft parameters are presented as well, in the graphical
or numerical form, or on the cockpit background.
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BADANIA W LOCIE SMIGELOWCA SW-4
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Przedmiotem artykutu jest problematyka przeprowadzonych przez Instytut
Techniczny Wojsk Lotniczych badan w locie lekkiego $migtowca SW-4.
W artykule przedstawiono metodologie realizacji poszczegélnych préb
badawczych oraz obrébki wynikéw tych préb dla potrzeb wyznaczenia
poszukiwanych charakterystyk osiggowych oraz wiasnosci lotnych badanego
$migtowca. Omawiane badania zilustrowano uzyskanymi przyktadowymi
wynikami, charakteryzujacymi badane parametry i wiasnosci $migtowca.

1. Wstep

Prowadzenie badan w locie jest $cisle powigzane z procesem
wprowadzania techniki lotniczej do eksploatacji przez przysziego
uzytkownika. Z racji tego, ze Smigtowiec SW-4 jest przewidziany do
wprowadzenia na wyposazenie lotnictwa Sit Zbrojnych RP, ITWL
przeprowadzit kompleksowe badania $migtowca, ktérych jednym
z podstawowych elementéw byty badania w locie.

W wyniku przeprowadzonych badan przyszty uzytkownik otrzymat
rzetelng petng informacje dotyczacg walorow uzytkowych statku
powietrznego.

2. Obiekt badan

Obiekt badan - Smigtowiec SW-4 - jest lekkim, wielozadaniowym
Smigtowcem o konstrukcji aluminiowo-kompozytowej, zbudowanym
w uktadzie klasycznym z pojedynczym tréjtopatowym wirnikiem
nosnym i dwutopatowym $migtem ogonowym. Zrédto napedu stanowi
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jeden silnik turbinowy Rolls-Royce Allison 250-C20R/2. Smigtowiec
przystosowany jest do transportu 5 osob (wraz z pilotem) lub 323kg
tadunku w kabinie. Producentem $migtowca sg zaklady WSK PZL-
Swidnik S.A.

W podlegajacej badaniom wersji szkolno-treningowej, $migtowiec
wyposazony byt w dodatkowy komplet sterownic, umozliwiajacy
sterowanie z prawego fotela.

3. Cel i zakres badan

Celem badahn w locie byto okreSlenie charakterystyk osiggowych
i whasnosci lotnych $migtowca SW-4 oraz ocena zgodnosci uzyskanych
wynikow badan z wymaganiami i przepisami zawartymi w:

- Zatozeniach Taktyczno-Technicznych na lekki $Smigtowiec SW-4

na potrzeby SZ RP;

- Joint Aircraft Requirement Part 27 (Wspdlne Przepisy Lotnicze

JAR-27).

W oparciu o Zatozenia Taktyczno-Techniczne oceniano spetnianie
przez badany S$migtowiec wymaganych przez SZ RP parametréw
osiggowych tj:

» predko$¢ wznoszenia oraz putap praktyczny;

» predkos$ci: maksymalna, ekonomiczna i optymalna;

» zasieg i dtugotrwato$¢ lotu w zadanych konfiguracjach;
oraz przydatnos$¢ Smigtowca do szkolenia pilotow.

Natomiast badania wtasnosci lotnych w zakresie:

» statecznosci podtuznej i kierunkowej Smigtowca;

» sterownos$ci i manewrowosci Smigtowca;

» warunkow realizacji startow i lgdowan;

e stanOw autorotacji;
realizowano i oceniano zgodnie z przepisami normatywnymi zawartymi
w JAR-27.

4. Badania charakterystyk osiggowych
4.1. Biegunowe wznoszenia

Jednym z wazniejszych etapow badarn w locie byty badania na
okre$lenie biegunowych wznoszenia, umozliwiajgcych z kolei wyzna-
czenie maksymalnych pionowych predkosSci wznoszenia w $migtowca
i odpowiadajacych im predkoSci najlepszego wznoszenia Vy. Badania
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w omawianym zakresie przeprowadzono na kilku wysoko$ciach, dla mas
Smigtowca 1500 kg i 1800 kg, na zakresie mocy maksymalnej ciggtej
Nmc, a na malej wysokoSci takze na mocy startowej Nst- Badania
polegaty na realizacji cykli ustalonych wznoszern dla danej wysokosci
w zakresie predkosci od okoto 60 km/h do bliskich maksymalnym
z dyskretyzacjg prob co kilkadziesigt km/h. Parametry prob badawczych
rejestrowano za pomocag systemu badawczego ACRA KAMS500.
Szczegb6towa metodologie prowadzenia badan zawarto w [1, 2],

Uzyskane na podstawie obrobki zarejestrowanych danych
przyktadowe wyniki omawianych badarn dla mas Smigtowca 1500 kg oraz
1800 kg przedstawiono w postaci graficznej odpowiednio na rys. 1i 2.
Symbolami punktowymi oznaczono sprowadzone do zadanej masy
i warunkéw Atmosfery Wzorcowej wartosci pionowych predkosci
wznoszenia w dla danej predkosci i wysokosci lotu. Z kolei linie na
rysunkach stanowig poszukiwane biegunowe wznoszenia bedace
aproksymacjg powyzszych danych.

Rys. 1. Zalezno$¢ predkosci wznoszenia w Smigtowca od rzeczywistej
predkosci lotu Vv Tas, wysokosci barometrycznej wznoszenia H i zakresu pracy
zespotu napedowego dla masy m= 1500 kg
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Rys. 2. Zalezno$¢ predkosci wznoszenia w Smigtowca od rzeczywistej
predkosci lotu Vv Tas, wysokos$ci barometrycznej wznoszenia H i zakresu pracy
zespotu napedowego dla masy m = 1800 kg

Jak wynika z rysunkéw dla H=0m maksymalne predkosci
wznoszenia na zakresie startowym Nst wynoszg dla masy $migtowca
1500kg - 115m/s, a dla masy 1800kg - 8,08 m/s, za$ rzeczywiste
predkosci najlepszego wznoszenia Vy odpowiednio 102km/h i 113 km/h.
Dla poréwnania na wysokosci H=3,5km, mocy maksymalnej ciagtej
N M oraz m= 1800 kg maksymalna predkos¢ wznoszenia w=1,87 m/s
i jest osiggana dla predkosci lotu Vy = 129 km/h.

4.2. Putap praktyczny

Dla celéw wyznaczenia charakterystyk putapu praktycznego
Smigtowca przeprowadzono jeden lot badawczy. Wznoszenie na pufap
realizowano dla masy startowej m = 1800 kg na zakresie maksymalnym
ciggtym NM: do wysokosci odpowiadajgcej predkosci wznoszenia
0,5 m/s, starajgc sie utrzymaé zadany, optymalny profil predkosciowo-
wysokosciowy lotu, okreslony na podstawie badania wznoszen.

Po wykonanym locie dokonano weryfikacji jego poprawnosci
oceniajgc zgodno$¢ uzyskanych predkosci przyrzadowych Yias lotu
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z zatozonymi, jak to pokazano odpowiednio w postaci symboli
punktowych oraz linii na rys. 3(b).

(@) (b)

w [m/s] VIAS [km/h]

(c) (d)

x [min] mp[kg]

Rys. 3. Zaleznosci predkosci wznoszenia w (a), predkosci najlepszego
wznoszenia VY (b), czasu wznoszenia x (C) oraz masowego zuzycia paliwa mp
(d) od wysokosci barometrycznej lotu Hbpodczas wznoszenia Smigtowca
o masie m=I 800kg na putap praktyczny w warunkach Atmosfery Wzorcowej
na zakresie mocy maksymalnej ciggtej NMC
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Dalsza procedura wyznaczania na podstawie zarejestrowanych danych
pomiarowych charakterystyk wznoszenia na putap przebiegata w opisany
ponizej sposéb. Po pierwsze, dla kazdego jednominutowego odcinka lotu
wyznaczono jego S$rednie wysokosci barometryczne Hb oraz S$rednie
wartosci predkosci wznoszenia na tym odcinku, ktore nastepnie
sprowadzono do warunkéw Atmosfery Wzorcowej i masy m= 1800 kg
i zaproksymowano odpowiednig krzywag otrzymujagc w rezultacie
charakterystyke w =f(Hb). Odczytujac z niej wysokos$¢ lotu odpowia-
dajaca predkosci wznoszenia w = 0,5 m/s okreslono, zgodnie z definicja
putap praktyczny $migtowca rowny 4100m. Wyniki tego etapu badan
przedstawiono na rys. 3(a). Z kolei catlkujagc numerycznie otrzymang
funkcje w =f(Hb) wyznaczono pokazang na rys. 3(c) charakterystyke
czasu wznoszenia Smigtowca w funkcji wysokoSci barometrycznej
x=f(Hb) i okreslono czas lotu na putap Tpi= 25,45 min. Ostatecznie,
wykorzystujagc wyznaczone z rejestracji masowe wartosci zuzy¢ paliwa
Q sprowadzone do warunkéw Atmosfery Wzorcowej oraz wyznaczone
czasy i okreslono charakterystyke mp=f(Hb) zuzywanego podczas
wznoszenia na mocy Nmc paliwa i mase paliwa potrzebng do wejscia na
putap mp=40,2kg. Powyzsze wyniki zamieszczono na rys. 3(d).

4.3. Predkosci maksymalne

Badania predkosci maksymalnych $migtowca SW-4 przeprowadzono
na kilku wysokos$ciach lotu dla mas $migtowca mozliwie bliskich
1500 kg oraz 1800 kg. Badania polegaty na realizacji cykli ustalonych
lotow poziomych na kazdej z wysokosci badawczych w zakresie
predkosci od okoto 60 km/h do predkosci maksymalnych z dyskretyzacja
préb badawczych co kilkadziesigt km/h. Nastepnie na podstawie
zarejestrowanych danych pomiarowych wyznaczono opowiadajace
warunkom Atmosfery Wzorcowej oraz przyjetym masom obliczeniowym
moce niezbedne Nndo lotu Smigtowca na okre$lonej wysokosci i z dang
predkos$cig rzeczywistg Vtas-

Przyktadowe wyniki badan odpowiadajagce masie S$migtowca
m= 1800 kg oraz wysokosci barometrycznej lotu réwnej 500m
przedstawiono na rys. 4, natomiast wysokosci 2500 m na rys. 5.
Symbolami punktowymi na rysunkach oznaczono wyliczone wartosci
mocy niezbednej Nn, natomiast linie cigglte stanowig aproksymacje tych
wynikéw. Ponadto liniami przerywanymi zaznaczono wartosci mocy
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rozporzadzalnych odpowiadajacych danej wysokosci i zakresowi mocy
maksymalnej ciggtej NM: oraz zakresowi mocy startowej Nst Smigtowca.
Uzyskane punkty przeciecia mocy niezbednych i rozporzadzalnych,
zgodnie z przyjeta metodologig badan, wyznaczajg odpowiednio:
- maksymalng predkos$¢ lotu poziomego Smigtowca VHna zakresie
mocy maksymalnej cigglej;
- maksymalng predkos¢ lotu poziomego Smigtowca VHn na zakresie
mocy startowej.

Rys. 4. Zaleznosci mocy niezbednej do lotu poziomego Nnod rzeczywistej
predkosci lotu vV Tas $migtowca o masie m = 1800 kg na wysokosci H=500 m
w warunkach Atmosfery Wzorcowej

Jak wynika z rys. 4 poszukiwane w badaniach predkosci maksymalne
Smigtowca SW-4 o masie 1800kg dla wysokosci H=500m sg réwne
Vh =206 km/h i vhm=225km/h, za$§ dla wysokosci 2500 m (rys. 5)
wynoszg odpowiednio 196 km/h oraz 212 km/h. Dodatkowo na rysun-
kach zaznaczono wartosci predkosci lotu, dla ktérych ré6znice mocy
rozporzadzalnej i niezbednej sg najwieksze i ktdre, zgodnie z teorig
powinny odpowiada¢ predkos$ciom najlepszego wznoszenia VY.
Dodajmy, ze wyznaczone tg metodg predkosci najlepszego wznoszenia
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sg praktycznie identyczne z otrzymanymi z badan biegunowych
wznoszenia, co potwierdza poprawnos$¢ przeprowadzonych badan.

Rys. 5. Zalezno$ci mocy niezbednej do lotu poziomego Nnod rzeczywistej
predkosci lotu VTas Smigtowca o masie m = 1800 kg na wysokosci H=2500 m
w warunkach Atmosfery Wzorcowej

4.3. Zuzycia paliwa. Predkosci ekonomiczne i optymalne

Badania zuzy¢ paliwa $migtowca SW-4, umozliwiajgce wyznaczenie
optymalnych parametréw lotu na zasieg i dtugotrwato$¢ i w rezultacie
maksymalnych zasiegdw i dtugotrwatosci lotu prowadzono jednoczesnie
z omoOwionymi powyzej badaniami maksymalnych predkos$ci lotu.
Mianowicie, wykorzystujac zarejestrowane parametry tych prob, w tym
rzeczywiste wydatki paliwa, wyznaczono godzinowe zuzycia paliwa Q
Smigtowca odpowiadajace  zadanym  wysokosciom  badawczym
i realizowanym predkosciom lotu poziomego dla warunkéw Atmosfery
Wzorcowej i przyjetych mas obliczeniowych 1500 i 1800 kg.
Ostatecznie, opierajac sie na ogdlnie znanej zaleznosci

g = Q/VTas’
obliczono kilometrowe zuzycia paliwa q badanego Smigtowca.
Uzyskane wartosci godzinowych Q i kilometrowych q zuzyé

zilustrowano graficznie w postaci symboli punktowych dla masy
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m= 1800kg i wysokosci H=500m na rys. 6, natomiast dla wysokosci
barometrycznej lotu H=2500m na rys. 7. Linie ciggte na rysunkach,
stanowigce aproksymacje uzyskanych wynikéw, pozwolity z kolei na
okresSlenie:

minimalnego godzinowego zuzycia paliwa Qmjn dla danej
wysokosci lotu;

odpowiadajgcej temu zuzyciu predkosSci lotu $migtowca nazywanej
predkoscig ekonomiczng V Ex;

minimalnego Kkilometrowego zuzycia paliwa gmnh dla danej
wysokosci lotu;

odpowiadajgcej temu zuzyciu predkosci lotu $migtowca nazywanej
predkoscig optymalngv ¢p lub przelotowa.

Rys. 6. Zaleznosci godzinowego Q i kilometrowego q zuzycia paliwa od

rzeczywistej predkosci V Tas lotu poziomego $migtowca o masie m=1800kg na
wysokosci barometrycznej H=500m w warunkach Atmosfery Wzorcowej

Zgodnie z rys. 7 powyzsze parametry wynoszg: Qmn= 73.7 kg/h dla

VEK= 127km/h i gmin=0.468kg/km dla VPo=190km/h. Jak ustalono
w badaniach, dla masy m = 1800kg podane zuzycia minimalne s3g
najmniejsze w catym zakresie eksploatacyjnych wysokosSci lotu, zatem
wysokosé H=2500m i podane predkosSci lotu odpowiadajg parametrom
lotu odpowiednio na maksymalng diugotrwato$¢ i maksymalny zasieg.
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Dodajmy, ze wraz ze zmniejszaniem masy $migtowca optymalna
wysoko$¢ przelotowa wzrasta, osiggajac dla m= 1500 kg wartos¢
H»3000m, za$ wartosci minimalnych zuzy¢ paliwa malejg 0o 12-14%.

Rys. 7. Zalezno$ci godzinowego Q i kilometrowego g zuzycia paliwa od
rzeczywistej predkos$ci Vtas lotu poziomego $migtowca o masie m=1800kg na
wysokosci barometrycznej H=2500m w warunkach Atmosfery Wzorcowej

5. Badania witasnosci lotnych
5.1. Stateczno$¢ statyczna podtuzna

Badania statecznosci statycznej podtuznej S$migtowca przeprowa-
dzono, zgodnie z wymaganiami przepisow JAR-27, dla przelotu,
wznoszenia, opadania autorotacyjnego oraz lotow z matymi predkos-
ciami do tytu i do przodu z wptywem ziemi. Dla kazdego z wymienio-
nych stanow lotu wykonano cykl prob badawczych z predkoSciami lotu
zmieniajgcymi sie co kilkadziesigt km/h w wymaganym przepisami
zakresie predkosci oraz dla odpowiednich mocy zespotu napedowego
i predkosSci wywazenia. Badania realizowano dla masy $migtowca
mozliwie bliskiej m= 1800kg, skrajnie przedniego xSM=750mm oraz
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tylnego xsM=600mm potozenia $rodka masy, na wysokos$ciach baro-
metrycznych H=500m i H=3500m (3000 m dla autorotacji), za$ dla
lotbw z wplywem ziemi na wysokosSci geometrycznej H«3 m.
Szczegdtowo metodologie prowadzenia omawianych badan podano
w [1,2].

Po przeprowadzonych prébach badawczych, dla kazdej pozytywnie
zweryfikowanej proby okreslono $rednig wartos¢ kata pochylenia tarczy
sterujgcej % i Srednig predkos$¢ rzeczywistg VTas proby, a nastepnie
wyznaczono krzywe rownowagi podtuznej smigtowca, bedgce podstawg
oceny jego statecznosci statycznej podiuznej. Otrzymane w przed-
stawiony wyzej spos6b przyktadowe wyniki badan pokazano w postaci
graficznej na rys. 8-rl L

Rys. 8. Zalezno$¢ kata pochylenia tarczy sterujacej %od rzeczywistej predkosci
lotu Vtas i wywazenia podtuznego Xsm $Smigtowca o masie m= 1800 kg dla
przelotu na wysokosci H=3500m

Symbole punktowe na rysunkach reprezentujg wyznaczone z rejes-
tracji parametrow prob wartosci katow pochylenia tarczy sterujagcej %
Smigtowca, odpowiadajgce danemu stanowi lotu, potozeniu $rodka masy,
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wysokos$ci i predkosci lotu. Z kolei wyznaczone metodg aproksymacji
powyzszych punktow linie ciggte, przedstawiajg poszukiwane w bada-
niach krzywe réwnowagi podtuznej $migtowca x=f(VTAs)- Na
rysunkach zaznaczono takze liniami przerywanymi okre$lone przepisami
zakresy badawcze. Jak wynika z przedstawionych przebiegéw, ich
pochodne 5x/3Vtas<0 dla predkosci lotu odpowiadajagcych wy-
maganym zakresom. Oznacza to, zgodnie z przyjeta przez autorow
konwencja znakéw, ze do osiggniecia predkosci wiekszej od danej
predkosci wywazenia konieczne jest zwiekszenie kata pochylenia tarczy
sterujacej do przodu rdéwnoznaczne z przemieszczaniem sterownicy
sterowania podiuznego do przodu i na odwro6t. Powyzsze zachowanie
badanego $migtowca oznacza na mocy przepiséw, ze jest on stateczny
statycznie podtuznie.

Rys. 9. Zalezno$¢ kata pochylenia tarczy sterujacej x od rzeczywistej predkosci
lotu Vjas i wywazenia podtuznego xSm Smigtowca o masie m = 1800 kg
dla wznoszenia na wysokosci H=500 m
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Rys. 10. Zalezno$¢ kata pochylenia tarczy sterujgcej %°d rzeczywistej
predkosci lotu v tas i wywazenia podtuznego x3vismigtowca o m= 1800 kg dla
opadania autorotacyjnego na H=3000 m

Rys. 11. Zaleznos¢ kata pochylenia tarczy sterujgcej %od rzeczywistej
predkosci lotu v Tas i wywazenia podtuznego x sm Smigtowca o m=1800kg
w lotach do przodu i do tytu z wptywem ziemi



28 Grzegorz Beczkowski i inni

5.2. Stateczno$¢ statyczna kierunkowa

Stateczno$¢ statyczng kierunkowga $migtowca badano zgodnie z prze-
pisami dla przelotu i wznoszenia. Badania polegaty na realizacji cykli
przelotéw i wznoszern z wymaganymi dla danego stanu lotu predko$ciami
i mocami oraz z ustalonymi, stopniowo wzrastajagcymi w kazdej prdébie
cyklu warto$ciami katow $lizgu p. Omawiane badania przeprowadzano
dla masy m« 1800kg, potozen srodka masy rownych xsm=750mm
ixsm=600mm, na wysokosciach  barometrycznych H=500m
i H=3500m.

Po wykonanych lotach, na podstawie zarejestrowanych parametrow
préb badawczych, okreslono srednie wartosci kata skoku $migta
ogonowego (pso oraz kata Slizgu P w kazdej prawidtowej probie,
a nastepnie na ich podstawie wyznaczono krzywe réwnowagi
kierunkowej $migtowca, umozliwiajgcq ocene jego statecznosci
statycznej kierunkowej. Otrzymane w przedstawiony powyzej sposob
przyktadowe wyniki badan pokazano w postaci graficznej na
rys. 12 i 13. Symbolami punktowymi na rysunkach zobrazowano
wyznaczone z rejestracji prob wartosci katow skoku $migta ogonowego
cpso $migtowca, odpowiadajgce danemu stanowi lotu, potozeniu $rodka
masy, wysokosci lotu oraz wartosci kata $lizgu p. Z kolei otrzymane
metodg aproksymacji powyzszych  punktéw linie ciggte sa
poszukiwanymi w omawianych badaniach krzywymi rownowagi
kierunkowej $migtowca cpso= f(P)- Jak tatwo widaé, zamieszczone na
rysunkach przebiegi krzywych réwnowagi uzyskanych z badan sg dla
wymaganego przepisami zakresu katéw S$lizgu P=-10°-10° istotnie
bliskie liniowym. Oznacza to, ze réwnomiernemu zwiekszaniu kata
skoku $migta ogonowego (pso (wychylenia sterownicy sterowania
kierunkowego) wzgledem stanu wywazonego odpowiada praktycznie
rbwnomierna zmiana wartosci kata $lizgu P $migtowca. Tym samym
badany S$migtowiec spetnia przepisy JAR-27 odno$nie statecznosci
statycznej kierunkowej.
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Rys. 12. Zaleznos$¢ kata skoku $migta ogonowego (pS od kata Slizgu p
i wywazenia podtuznego xSMiSmigtowca o masie m= 1800 kg dla
przelotu na wysokosci H=500m

Rys. 13. Zaleznos$¢ kata skoku smigta ogonowego cpso od kata $lizgu p
$migtowca o masie m = 1800 kg dla wznoszenia na wysokos$ci
H=3500m
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5.3. Sterownos$¢ i manewrowo$é

Badania w zakresie sterownosci i manewrowos$ci realizowano,
zgodnie z wymaganiami przepisow JAR-27, dla wszystkich przewi-
dywanych w eksploatacji badanego $migtowca stanéw lotu. Ze
wzgledéw praktycznych mozliwg cze$¢ tych badan, dotyczacg oceny
sterownos$ci i manewrowo$ci Smigtowca w takich stanach lotu jak
typowe starty i lgdowania, wznoszenia i opadania czy przeloty, dokonano
w oparciu o dane i opinie pilotow uzyskane z lotéw realizowanych dla
potrzeb innych badan. Tym niemniej zasadniczg iloSciowg i jakosciowg
ocene rozpatrywanych wiasnosci lotnych przeprowadzono na podstawie
lotow badawczych, w ktorych programy lotu [2] i uwaga pilotow
doswiadczalnych poswiecone byty wytacznie badaniom sterownosci
i manewrowosci. Wspomniane loty obejmowaly swoim zakresem
nastepujace préby badawcze:

- zakrety z przechyleniami do +45° w locie poziomym, na wznoszeniu
i w autorotacji, z roznymi predkosciami lotu, na matych
H=50071000m oraz duzych H=3000-"3500m wysokosciach
i zdwoma potozeniami podiuznymi x sm $rodka masy $migtowca;

- przemieszczenia wzdtuzne i boczne Smigtowca w zakresie
dopuszczalnych predkosci lotu na wysokoSciach geometrycznych
Hw3m (z wptywem ziemi) i H« 10 m (bez wptyw ziemi) dla r6znych
potozen podtuznych xsm i bocznych ysM srodka masy;

- loty manewrowe, w tym w turbulentnej atmosferze, z maksymalna
dopuszczalng predkoscig lotu vne na wysokosciach H=500"-1000 m
i H=3000"-3500m z dwoma potozeniami podtuznymi xsm $rodka
masy;

- starty i lgdowania z réznymi podtuznymi xSnm i bocznymi ysM
potozeniami $rodka masy oraz z réznymi kierunkami i predkosciami
wiatru, w tym starty i lgdowania z lgdowiska nachylonego pod katem
5° z ustawieniem $migtowca do stoku przodem, tytem, prawym
i lewym bokiem;

- ladowania autorotacyjne.

Po wykonanych lotach wyznaczone z rejestracji prob badawczych
wyniki iloSciowe poddano szczegbétowej i wieloetapowej analizie. We
wstepnym etapie, na podstawie zobrazowan istotnych parametréw lotu
Smigtowca, w tym oczywiscie katow wychylen organéw sterowania
w formie przebiegow czasowych, dokonano weryfikacji poprawnosci
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wykonania poszczegélnych préb badawczych i przeprowadzono ocene
realizowanych w nich zakreséw sterowan oraz dynamiki procesow
sterowania i zachowan $migtowca. Przyktad takiego zobrazowania repre-
zentujg przedstawione na rys.14 przebiegi czasowe kolejno katow
pochylenia % i przechylenia rj tarczy sterujgce, katow skoku Smigta
ogonowego cpso i wirnika nosnego cpwN oraz wysokos$ci geometrycznej
lotu H (celem okreSlenia momentu lgdowania) zarejestrowane podczas
ladowania $migtowca na prawy stok lewym bokiem z lewym wiatrem
o predkosci 7m/s. W nastepnej kolejnosci dla wybranych standw lotu
wyznaczono krzywe réwnowagi katow wychylen organéw sterowania
Smigtowca w funkcji charakterystycznego dla danego manewru
parametru lotu np. kata przechylenia w przypadku zakretow, czy
predkosci lotu dla przemieszczen wzdtuznych i bocznych. Pozwolito to
na tatwa analize, dla jakich potozen $rodka masy i parametréw lotu
(przechylen, predkosci, wysokosci) wystepuja ekstremalne dla danego
stanu lotu wychylenia organéw sterowania (minimalne zapasy
sterowania), warunkujace koncowa ocene wynikéw badan sterownosci
$migtowca. Ponadto, dla potrzeb wspomnianej oceny koncowej, wyniki
iloSciowe badan przedstawiono dla poszczegdlnych standéw lotu
w postaci tabelarycznej. W opracowanych tabelach zamieszczono
minimalne i maksymalne wartosci katow wychyleh poszczegdlnych
organo6w sterowania uzyskane w trakcie poszczeg6lnych préb
badawczych, tak jak to przedstawiono przykiadowo w tabeli 1 dla
przemieszczen wzdtuznych i bocznych smigtowca przy ziemi. Dla celéw
oceny minimalnych zapaséw sterowania w tabelach podano ponadto
uwarunkowane konstrukcyjnie graniczne wartosci katéw wychylen
organow sterowania, za$ kursywg wyr6zniono ekstremalne wartoSci
sterowan dla danego stanu lotu.

Podsumowujac, na podstawie wykonanych préb badawczych
ustalono, ze we wszystkich przewidywanych eksploatacyjnie stanach
lotu, nawet w przypadku najbardziej niekorzystnych dla danego manewru
potozen Srodka masy i warunkow otoczenia (predkos$¢ i kierunek wiatru,
turbulencja itp), badany $migtowiec dysponuje wystarczajacymi
zapasami sterowania. W konsekwencji, na podstawie powyzszego
wniosku oraz opinii pilotow doswiadczalnych realizujacych badania
potwierdzono odpowiednig sterowno$¢ Smigtowca.
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Rys. 14. Przebiegi czasowe katdw: pochylenia %i przechylenia r| tarczy
sterujacej, skoku Smigta ogonowego (pS i wirnika no$nego (pwn oraz
wysokosci lotu H podczas lgdowania $migtowca (m= 1800 kg, xav=750mm,
ysM=60 mm) na prawy stok lewym bokiem z lewym wiatrem 7m/s
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Tabela 1. Minimalne i maksymalne wartosci katdow wychyleri organow
sterowania $migtowca uzyskane podczas badan przemieszczen wzdtuznych
i bocznych Smigtowca przy ziemi

H X$M yém
[m] [mm [mm] Stan lotu
min
3 0,2
750 +60 lewo-prawo
10 -0,1
3 2,3
750 -60 lewo-prawo
10 2,3
3 -1,3
750 +60  przod-tyt
10 -1,2
3 -1.0
750 -60  przod-tyt
10 -0,7
3 -2,8
600 0 lewo-prawo
10 -3,0
3 -2,6
600 0 przod-tyt
10 -2,5
Graniczne wychylenia
organéw sterowania: -8

Ocene wiasnosci

x[°]

Wychylenia organéw sterowania

max

3,7

3,5

44

4,5

4,7

53

5,7

5,9

-2,0

-1,8

0,0

0,0

-1,3

-1,8

-2,4

-2,4

-1,4

-1,3

max

2,1

2,2

11

12

13

1,8

0,7

0,4

0,6

0,5

0,2

0,3

9so[°]
min  max
4,0 14,6
55 14,3
4,5 14,0
8,3 16,2
7.1 11,0
7,2 11,7
6,9 11,6
47 114
2,5 12,6
1,0 11,9
4,6 10,8
4,0 114
-10 20

mierze na podstawie szczeg6towych uwag, opinii
lotnego,
pierwsze, zgodnie z wyrazonymi opiniami ustalono, ze zachowanie sig
badanego $migtowca pozwala zaréwno na stosunkowo tatwe i precyzyjne
utrzymywanie zgdanych parametrow lotu nawet w warunkach znacznych

<Awn[°]
min  max
101 10,8
9,0 10,9
9.0 111
9,2 10,9
91 10,9
9,2 11,0
9,2 10,9
9,0 10,9
9,4 111
9,5 11,0
8,8 10,9
8,7 111
-0,5 17,5

manewrowych $migtowca dokonano w gtdwnej
i ocen personelu
a zatem miata ona zasadniczo charakter jakos$ciowy.

Po
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zaburzeh zewnetrznych, jak tez efektywne przejscie $migtowca w inny
pozadany stan lotu. Ponadto stwierdzono, ze manewrowanie Smigtowcem
w zakresie przewidzianych eksploatacyjnie stanéw lotu nie stwarza
istotnych trudnos$ci absorbujgcych nadmiernie uwagi pilota, nie wymaga
ponadprzecietnych umiejetnos$ci pilota i w efekcie zapewnia odpowiednie
zapasy bezpieczenstwa. Uwzgledniajgc powyzsze oceniono, iz $Smigto-
wiec posiada zadawalajgce wiasnosci manewrowe.

Reasumujac, na podstawie wynikdw ilosciowych i jakoSciowych
z przeprowadzonych lotdw badawczych dowiedziono, ze S$migtowiec
SW-4 spetnia wymagania przepisbw JAR-27 odnos$nie sterownosci
i manewrowosci, za$ zachowanie $migtowca w rozpatrywanych
aspektach umozliwia z pewnos$cig wykorzystanie go w procesie szkolenia
personelu lothego.

6. Podsumowanie

W ramach badan w locie $migtowca SW-4 wykonano 90 lotow
badawczych. Na ich podstawie okreslono wszystkie wymagane zaréwno
przepisami, jak tez przez potencjalnego uzytkownika charakterystyki
osiggowe i wilasnosSci lotne badanego Smigtowca. Szczeg6towe wyniki
badan lotnych wraz z oceng spetnienia przez $migtowiec wymagan
przedstawiono w protokotach [3,4] i sprawozdaniu [5] z badan.
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IN-FLIGHT TESTS OF THE SW-4 HELICOPTER

The paper presents a method for investigations into the helicopter
performance and flying qualities. The testing procedures were developed at the
Air Force Institute of Technology (ITWL). Sample results of the in- flight tests
made on the light SW-4 helicopter are shown. Basing on these results the
helicopter flying qualities were determined, which are shown in several figures.
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W pracy opisano model matematyczny poduszkowca sterowanego za
pomoca zmian wartosci i kierunku sity ciggu. Wykazano, ze sterowanie
takie uniemozliwia $cisty realizacje ruchu wzdtuz zadanej trajektorii.
Dobierajac a priori odpowiednie sterowanie przeprowadzono nastepnie
symulacje numeryczne ruchu poduszkowca podczas wykonywania
manewréw zakretu o 90° i 180°. Potwierdzono obserwowane w praktyce
trudno$ci w manewrowaniu pojazdem.

1. Wstep

Poduszkowce nalezg klasy sterowanych uktadéw mechanicznych,
w ktérych liczba m parametrow sterowania jest mniejsza od liczby n
stopni swobody (ang.: underactuated systems [1]), m<n . Przyktadami
takich ukladéw sg réwniez samoloty, statki i todzie motorowe,
dzwignice, manipulatory odksztatcalne, wahadta odwrocone [2],
Sterowanie uktadami tego typu tak, by realizowaty one zadane manewry
jest zadaniem trudnym i niejednoznacznym. Dotyczy to miedzy innymi
rozwigzania zadania symulacji dynamicznej odwrotnej, w ktérym ruch
uktadu programowany jest za pomocg m wiezOw programowych [2,3]
(serwo-wiez6w [4]), zadania okreslanego jako ruch programowy
niezupetny.

Istnienie rozwigzania dla zadania ruchu programowego niezupetnego,
czyli sterowalno$¢ uktadu w zadanym ruchu programowym, jest Scisle
zwigzane z pojeciem okreslanym w literaturze anglojezycznej jako
differential flatness [5] - cecha ukfadu sterowanego w zadanym ruchu
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programowym polegajagcg na tym, ze zaréwno stan ukladu jak i jego
sterowanie dajg sie jednoznacznie wyrazi¢ za pomocag narzuconych
charakterystyk ruchu i ich pochodnych wzgledem czasu. Uktady
posiadajagce te ceche okre$lane sg mianem flat systems, a rzad
pochodnych charakterystyk ruchu, czyli liczbha krokéw rézniczkowania
wiezéw programowych wymagana dla wyznaczenia stanu ruchu
i sterowania uktadem, stanowi o ztozonosci problemu i trudnos$ci syntezy
sterowania programowego (w pracy [2] zaproponowano alternatywny
algorytm rozwigzania tego zadania, zmniejszajagcy wymagang liczbe
krokéw rozniczkowania wiezéw programowych o dwa).

W niniejszej pracy rozwazane jest zagadnienie sterowania
poduszkowcem realizujgcego zadane manewry zakretu. Jak zostanie
pokazane, dla poduszkowca sterowanego za pomocg wektorowanej sity
ciggu, zadanie to nie da sie rozwigza¢ w oparciu 0 narzucong trajektorie
ruchu. Wyjasnione beda fizyczne przyczyny braku rozwigzania tak
postawionego zadania ruchu programowego niezupetnego, uniemozli-
wiajagce zastosowanie algorytmdw zaproponowanych w pracy [2] -
podejscia majgcego zastosowanie tylko dlaflat systems (uktadem takim
nie jest poduszkowiec sterowany w opisany wyzej sposéb). Wszystko to
czyni, ze sterowanie poduszkowcem jest zadaniem szczegdlnie
ztozonym, niemozliwym do okreSlenia analitycznego. Symulacje
numeryczne zadanych manewry zakretdw, realizowane sa wiec w pracy
poprzez dobor sterowania metodg prob i bleddw. Wyniki symulacji
potwierdzajg trudnosci realizacji manewréw poduszkowcem [6],
wymagajgce duzych umiejetnosci i dosSwiadczenia kierujgcego pojazdem.

2. Model matematyczny

Poduszkowiec pokazany na rys. 1 zamodelowano jako uktad o n=3
stopniach swobody, sterowany za pomocg m =2 (m <n) parametrow:
wartosci sity ciggu T oraz kata S zmiany jej kierunku wzgledem osi
podtuznej Oxb.Oxb. Potozenie poduszkowca wzgledem ukiadu

inercjalnego Oxy okresSlone jest przez g =[xc yc ~]r, wspdtrzedne
srodka masy C oraz kat obrotu osi podtuznej. Dynamiczne réwnania

ruchu sformutowane mogg by¢ natomiast alternatywnie w uktadzie
inercjalnym Oxy, uktadzie wiasnym Cxhyb oraz ukifadzie zwigzanym

z torem Cxwyw (rys. 1).
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y—/or ruchu

Rys. 1. Poduszkowiec PRP-560 Ranger ijego model symulacyjny

Przyktadowo, z wykorzystaniem tego ostatniego ukiadu, réwnania
ruchu poduszkowca majg postac:

XC = VC COSY

yC ~ VvCsiny
\i/ - &
mvc =-F@+Tcos(i//-S-y) Q)]

mvcy =—Tsin(*-8 -y)
Jco>~~M@+ Tasin8

gdzie vc jest predkoscig poduszkowca, ”jest katem wektora predkosci
wzgledem osi Ox, m oraz Jc o0znaczajg mase i masowy moment bez-
wiadnosci poduszkowca wzgledem C, a jest odlegtosScig punktu A przy-
tozenia sity ciagu T od $rodka masy C, natomiast Fop i M@ sa sitg oporu
(skierowang przeciwnie do predkos$ci) i momentem oporu poduszkowca.
Symboliczna posta¢ tych 2n =6 réwnan ruchu jest nastepujaca

y =f(y,u) (2)

gdzie y =[xc yc y/ vc y cof jest wektorem stanu, a u=[T J]r jest
wektorem sterowania.

3. Manewrowanie poduszkowcem

Pojeciowo najprostszym sposobem modelowania manewrédw podusz-
kowca wydaje sie narzucenie zadanej trajektorii ruchu iposzukiwanie
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sterowania wymaganego dla realizacji tak postawionego zadania symu-
lacji dynamicznej odwrotnej (ruchu programowego niezupetnego).
PodejsScie takie, stosowane z powodzeniem na przyklad dla syntezy
sterowania samolotem w ruchu wzdtuz zadanej trajektorii [7], nie
sprawdza sie jednak w przypadku poduszkowca. Dla wyjasnienia réznic
pomiedzy dynamika sterowanego ruchu samolotu i sterowanego ruchu
poduszkowca, zauwazmy, ze lot samolotu wzdtuz zadanej trajektorii
(rys. 2) jest mozliwy dzigki skoordynowanym wychyleniom steru
wysokosci SH. Wywotane tym zmiany aerodynamicznego momentu
pochylajacego M powodujg nastepnie odpowiednie zmiany kata natarcia
a, generujace z kolei site nosnag P_ wymagang dla bilansu sit czynnych
i bezwtadnosci na kierunku normalnym do trajektorii w locie po torze
zakrzywionym. Samolot w locie wzdtuz zadanej trajektorii speinia
warunek differentialflatness, co umozliwia wyznaczenie jego sterowania
w locie manewrowym [7],

Rys. 2. Sterowany ruch samolotu wzdtuz zadanej trajektorii

Dynamika ruchu manewrowego poduszkowca jest zdecydowanie od-
mienna. Sitg wymuszajgcag zakrzywienie toru, rownowazgacg site odsrod-
kowg bezwitadnosci, jest rzut sity ciggu na kierunek normalny do trajek-
torii, Tsin("-5-y) =Tsin(/7- 8) (rys. 2), a nie dodatkowa sita no$na
zalezna od konfiguracji kgtowej obiektu jak w przypadku samolotu. Dla
realizacji ruchu po torze zakrzywionym, wymagane bedzie wiec odpo-
wiednio duze T oraz duzy kat dryfu /2. Zauwazmy ponadto, ze ruch na
kierunku stycznym do toru (regulacja predkosci ruchu) realizowany jest
przez drugi rzut sity ciggu, Tcos(y/-5-y) =Tcos(/?- S), podczas gdy
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dla samolotu predko$¢ regulowana jest niezaleznie przez site ciggu.
Sterowania ruchem samolotu i poduszkowca, sg wiec odmienne, a reali-
zacja ruchu poduszkowca wzdtuz zadanej trajektorii jest niemozliwa.

Rys. 3. Ruch manewrowy poduszkowca

Rys. 4. Wejscie poduszkowca w zakret w prawo

Niemoznos$¢ realizacji ruchu poduszkowca wzdtuz zadanej trajektorii
wyjasni¢ mozna jeszcze inaczej. Zatézmy, ze poduszkowiec porusza sie
ruchem prostoliniowym ustalonym, T =Fg (rys. 3a), a jego zamiarem
jest skret w prawo. Manewr skretu wymaga odchylenia sity ciggu
o pewien kat 5 (rys. 3b) celem spowodowania obrotu pojazdu w prawo.
Efektem tego sterowania, oprécz momentu M T wywotujacego obrot jest
sktadowa TsinJ sily ciggu powodujaca poczatkowy dryf pojazdu
w lewo - efekt przeciwny do zamierzonego. Zakrzywienie trajektorii
w prawo bedzie mozliwe dopiero po pewnym czasie, gdy nastgpi
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odpowiednio duzy obrot pojazdu w prawo (przewyzszajacy kat 8). Efekt
jest jednak zawsze taki, ze kazdy skret czy pogtebienie zakretu wymaga
odpowiedniej zmiany kata ¢ kierunku sity ciggu, a w efekcie poczgtkowo
przeciwny do zamierzonego skretu dryf pojazdu. Sterowanie S$ciste
wzdtuz trajektorii o zmiennej krzywiznie, nie jest wiec mozliwe.

4. Symulacje ruchu sterowanego poduszkowca

Symulacje przeprowadzono dla danych masowo-geometrycznych
poduszkowca RPR-560 Ranger. m=1450kg, Jc=5970kgma2,
a=3.5m. Site oporu i moment oporu poduszkowca zamodelowano
wzorami F@= (20 + 10|sin/?|)v2 + 60 (dla vc podstawianego w [m/s]
wynik otrzymywany jest w [N]) oraz M@ = 100&> (dla copodstawianego
w [I/s] wynik otrzymywany jest w [Nm]). Poniewaz te ostatnie nie sg
Sciste, wyniki symulacji nalezy traktowaé raczej jajo jakos$ciowe.
Poczatkowym stanem ruchu byt $lizg ustalony (bez predkosci katowej)
na kierunku osi Ox z predkos$cig vc =10m/s. Sterowanie (tylko zmiany
S) potrzebne dla wykonania zakretow dobierano metodg préb i btedow.

Symulacje przeprowadzono dla danych masowo-geometrycznych
poduszkowca RPR-560 Ranger. m=1450kg, Jc=5970kgm2,
fl=3.5m. Site oporu i moment oporu poduszkowca zamodelowano
wzorami F = (20 + 10|sin/?])Vc +60 (dla vc podstawianego w [m/s]
wynik otrzymywany jest w [N]) oraz Mg =100 co (dla copodstawianego
w [I/s] wynik otrzymywany jest w [Nm]). Poniewaz te ostatnie nie sg
Sciste, wyniki symulacji nalezy traktowaé¢ raczej jajo jakos$ciowe.
Poczatkowym stanem ruchu byt $lizg ustalony (bez predkosci katowej)
na kierunku osi Ox z predkos$cig vc = 10 m/s. Sterowanie (tylko zmiany
5) potrzebne dla wykonania zakretow dobierano metodg préb i bteddw.

4.1. Zakret o 90°

Dobrane sterowanie poduszkowcem oraz jego efekt w postaci
zrealizowanej trajektorii ruchu przedstawione sg na rys. 5. Jak widaé
zamodelowany poduszkowiec dos¢ poprawnie wykonat zakret o 90°.
Mozliwe byto to jednak dopiero po wielokrotnym ,,poprawianiu” modelu
sterowania. Istotng obserwacja jest, ze wychylenie 5 sity ciggu w prawo
w czasie od tx do t2, potrzebne dla zainicjowania obrotu pojazdu
w prawo, bardzo szybko skontrowane musi by¢ wychyleniem sity ciggu
w drugg strone, w czasie od t2 do t3, celem skoordynowanego przejscia
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do $lizgu w prawo po skrecie. SpOZnienie tego przeciwnego manewru
wychylenia wektora sity ciggu skutkuje ,,niekontrolowanym” obrotem
pojazdu wokot osi pionowej lub $lizgiem tytem do kierunku ruchu.

Zauwazmy, ze duza cze$¢ zakretu wykonywana jest bezwtadnos$ciowo
(bez sterowania). Manewr nie konczy sie tez ruchem prostoliniowym
(bez obrotu). Osiaggniecie takiego stanu wymagatoby kolejnych , korekt”
polegajacych na odpowiednio wczesnych zmianach kierunku wektora
sity ciggu. Inng ciekawg obserwacjg sa relatywnie duze katy dryfu [5
podczas wykonywania zakretu, osiggajgce 90° - pojazd ustawia sie
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bokiem do kierunku ruchu tak, by sita ciggu umozliwita zakrzywienie
toru ruchu. Symbolicznie pokazano to na rys. 6, gdzie poduszkowiec
symbolizowany jest strzatkg o ostrzu w kierunku przodu pojazdu.

Rys. 6. llustracja konfiguracji katowej poduszkowca wzgledem
realizowanej trajektorii podczas zakretu o 90°

4.2. Zakret o 180°

Dobrane sterowanie poduszkowcem oraz jego ruch w trakcie zakretu
0 180° przedstawia rys. 7. O ile sterowanie podczas wprowadzenia
w zakret, od czasu tx do t2,jest identyczne jak podczas manewru zakretu
0 90°, w dalszej czeSci ruchu wymagane sg dwie ,kontry” wychylenia
wektora sity ciggu, pierwsza w czasie od t2 do ti dla spowolnienia

obrotu pojazdu i druga, w czasie od t4 do t5, celem zatrzymania tego

obrotu. Jak poprzednio, duza cze$¢ zakretu wykonywana jest
bezwtadnosciowo (bez sterowania). W trakcie ruchu po torze zakrzy-
wionym pojazd ustawia sie tez bokiem do Kierunku ruchu, co
symbolicznie zilustrowane jest na rys. 8.
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Rys. 7. Manewr zakretu o 180°

Na rys. 9 pokazano tez, ze r6znice w sterowaniu w fazie ruchu do
czasu t3 prawie sie nie r6znig dla obu symulowanych manewrow zakretu.
Niewielkie zmiany w sterowaniu poduszkowcem mogg zatem istotnie
zmieni¢ posta¢ realizowanego manewru, co potwierdza obserwowane
w praktyce trudno$ci w manewrowaniu pojazdem.
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Rys. 8. llustracja konfiguracji katowej poduszkowca wzgledem
realizowanej trajektorii podczas zakretu o 180°

Rys. 9. Poréwnanie sterowania dla manewrow zakretow o 180° (linia ciggta)
i 0 90° (linia przerywana)
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5. Inny model sterowania poduszkowcem

Rozwazany wczes$niej model poduszkowca, wzorowany na RPR-560
Ranger, sterowany byt poprzez zmiane wartosci i kierunku wektora cig-
gu. Jak uzasadniono to w rozdziale 3 i potwierdzono poprzez symulacje
numeryczne, manewrowanie poduszkowcem sterowanym w ten sposéb
w celu Scistej realizacji zadanej trajektorii ruchu jest niemozliwe - kazda
préba zmiany krzywizny toru lotu powoduje w pierwszym momencie
dryf pojazdu w strone przeciwng do zamierzonego. Sytuacja bedzie zgota
odmienna dla nieco innego modelu sterowania, mianowicie przy zatoze-
niu, ze mozliwe jest generowanie zmiennej wartosci sity ciggu T skiero-
wanej stale wzdtuz osi podtuznej pojazdu Cxb oraz niezaleznie momentu
sterujgcego M(rys. 10), u=[T M]r. Efekt taki mozna uzyska¢ na przy-
kltad przez umiejscowienie dwu wentylator6w napedzajacych, syme-
trycznie po obu stronach osi Cxb w odlegtosci b, o zmiennych (sterowa-
nych) wartosciach ciggéw Tx i T2 stale skierowanych na kierunku osi
Cxb. Dobierajagc Tx i T2, czyli wartoSci sit ciagu silnika lewego i prawe-
go patrzac ku przodowi pojazdu, mozna dowolnie regulowa¢ T = Tx+ T2
oraz M =(TI-T2)b. Dla takiego modelu poduszkowca, sterowanie
obrotem pojazdu (wywotane M) nie bedzie powodowac niezamierzonego
przeciwnego dryfu tak jak dla przypadku sterowania omoéwionego
poprzednio, a Scista realizacja zadanej trajektorii bedzie mozliwa.

V-tor ruchu

Rys. 10. Model poduszkowca sterowany za pomoca hiezaleznych sity ciggu T
oraz momentu M
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Réwnania ruchu dla nowego modelu sterowania, z wykorzystaniem
réwnan dynamicznych w uktadzie osi Cxwyw, przyjma postac

XC =VC COSY
yc =vcsiny

lil = co

3
mvc =-F@+Tcos(y/-y) ®)

mvcy =-T sin(" - y)
Jco—M@p+ M

ktérych posta¢ symboliczna jest identyczna jak w réwnaniu (2).
Réwnania te zastosowano w  procedurze rozwigzania ruchu
programowego niezupetnego (symulacji dynamicznej odwrotnej)
opisanej w pracy [2], Program ruchu zamodelowano przy tym w postaci
zadanej trajektorii ruchu pojazdu oraz statej predkos$¢ ruchu vc = 10 m/s

(dwa warunki wiezdw programowych). Trajektorie szkicowano przy tym
najpierw za pomocg sekwencji punktow na plaszczyZnie ruchu,
a nastepnie aproksymowano za pomocg funkcji sklejanych trzeciego
stopnia. Stosowana procedura generowania zadanej trajektorii ruchu,
zastosowana m.in. w pracy [7] dla modelowania ruchu samolotu wzdtuz
zadanej trajektorii, nie bedzie tutaj omawiana szczegétowo. Efekt tego
modelowania dla zakretu o 90° oraz otrzymane przebiegi parametrow
ruchu i sterowania poduszkowcem, ktory realizuje ten zadany ruch
programowy pokazane sg na rys. 11.

Na rys. 12 zilustrowano nastepnie katowg konfiguracje pojazdu
wzgledem zadanej trajektorii. Podobnie jak poprzednio, ruch po torze
zakrzywionym wymaga duzego dryfu bocznego poduszkowca. Kat
P =y/-y nie przekracza jednak w tym wypadku 45°. Wynika to m.in.
z wiekszych wartosci sity ciggu T wymaganych dla realizacji ruchu ze
statg predkoscig, ktorych skltadowa rzutuje sie na kierunek ortogonalny
do toru.
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Rys. 11. Zakret 0 90° - symulacja ruchu ze statg predkoscig wzdtuz zadanej
trajektorii

Rys. 12. llustracja konfiguracji katowej poduszkowca wzgledem
zadanej trajektorii
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6. Podsumowanie i wnioski

Sterowanie poduszkowcami podczas wykonywania okreslonych
manewrow jest zadaniem trudnym, w praktyce wymagajagcym duzych
umiejetnosci i doswiadczenia. Z matematycznego punktu widzenia
podstawowg tego przyczyng jest to, ze pojazdy te sg ukladami
,sunderactuated” [1] (o liczbie kanatdéw sterowania mniejszej od liczby
stopni swobody). Sterowanie takimi uktadami tak, by realizowaty zadane
manewry jest ciagle niedostatecznie poznane i opisane matematycznie.
Poduszkowce sterowane przez wektorowanie sity ciggu nie spetniaja
dodatkowo cechy okreSlanej jako ,differentiaflatness” dla ruchu wzdtuz
zadanej trajektorii, co powoduje, ze S$cista realizacja trajektorii
krzywoliniowej jest w praktyce niemozliwa. Stwierdzenia te uzasadniono
w pracy zaréwno od strony wiasnosci fizycznych sterowanego
poduszkowca jak i poprzez symulacje numeryczne.

Wyniki  symulacji numerycznych potwierdzity, ze manewry
sterowania w celu zmiany kierunku ruchu poduszkowca wykonywane
muszg byé z duzym wyprzedzeniem. Moment sterujacy (w wyniku
zmiany Kkierunku sity ciggu) jest, bowiem relatywnie niewielki
w odniesieniu do duzej bezwtadnos$ci pojazdu i manewr obrotu wymaga
znacznego czasu. Podobnie zatrzymanie obrotu pojazdu wymaga
odpowiedniego manewru Kierunkiem sity ciggu z duzym wyprzedzeniem
w czasie. Niemozliwe do realizacji sg ponadto duze krzywizny toru,
wymuszane za pomocg sity ciagu odpowiednio obréconego wzgledem
tego toru poduszkowca (ruch ,,bokiem” do kierunku predkosci, z katem
dryfu rzedu 90°). Mozliwe do osiggniecia wartosci sity ciggu sg bowiem
zwykle niewystarczajgce. Ciasne zakrety wymagajg istotnego zmniej-
szenia predkosci ruchu w celu obnizenia poziomu odsrodkowych sit
bezwtadnosci.

Opisane wyzej trudnosci w manewrowaniu poduszkowcem powoduja,
ze zamiast skretéw po torze zakrzywionym czesciej stosuje sie najpierw
wyhamowywanie predkosci w ruchu zblizonym do prostoliniowego. Jest
to mozliwe przez obrdt pojazdu o kat 180° w stosunku do kierunku
ruchu. Dopiero po zatrzymaniu pojazdu (lub znacznym zmniejszeniu
predkos$ci) odbywa sie nakierowanie poduszkowca na wtasciwy kierunek
i rozpoczyna rozpedzanie poduszkowca na tym nowym kierunku. Takie
manewry zmiany kierunku ruchu nie sgjednak ptynne i wydtuzajg czas
ich wykonywania.
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Podsumowujac, sterowanie poduszkowcem w ruchu manewrowym
jest zagadnieniem ztozonym i matematycznie Zzle uwarunkowanym.
Metody symulacji dynamicznej odwrotnej, stosowane z powodzeniem
dla syntezy sterowania szeregu innych ukiadow ,,underactuated' [2],
zawodzg dla poduszkowcow. Ta ostatnia uwaga nie dotyczy wersji
sterowania omowionej w rozdziale 5. Ten sposéb sterowania ma jednak
charakter rozwazan na razie raczej teoretycznych.
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MOTION MODELLING OF A HOVERCRAFT
UNDER COTROL

A mathematical model of a hovercraft has been developed, in which
the vehicle is subject to a control performed by means of changes
introduced into the thrust vector magnitude and its orientation relative the
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axis of symmetry. It was proved that it is impossible for the hovercraft to
follow precisely the predetermined trajectory. Then, using some specific
control inputs selected using the trial-and-error method, the right turn and
a U-turn maneuvers were simulated. Some difficulties in hovercraft
maneuvering observed in practice were verified.
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W pracy przedstawiono krétkie rozwazania na temat aerodynamiki skrzydta
0 skonczonej rozpietosci. W szczeg6lnosci dotyczy to analizy sity nosnej
loporu wynikajagcego z wystepowania sity nosnej, zaréwno dla skrzydta
ptaskiego jak i uktadu nieptaskiego. Drugi wariant oferuje mozliwosc¢
pewnego obnizenia oporu. Omoéwiono pewne niezgodnosci powszechnie
stosowanej teorii linii no$nej (badz teorii powierzchni nosnej) z wynikami
eksperymentalnymi badz opartymi o bardziej zaawansowane metody analizy
optywu. Podano réwniez pewne reguty efektywnego projektowania takich
ptatow.

1. Wprowadzenie

Najbardziej znang i najczesciej stosowang metoda analizy witasnosci
skrzydta o skonczonej rozpietosci jest teoria linii nos$nej, badZz w bardziej
wyrafinowanej postaci teoria powierzchni no$nej. Ma ona jednak szereg
ograniczen i wrecz niezgodnos$ci z obserwowanymi wynikami ekspery-
mentalnymi. Podstawowym jej zatozeniem jest mozliwos$¢ stosowania
modelu przeptywu potencjalnego oraz formowanie $ladu wirowego
wynikajacego z oderwania wystepujacego na ostrej krawedzi sptywu
profilu ptata. Fizycznie oznacza to mozliwos¢ wyrownywania cisnien
poprzez poprzeczny optyw koncéwki skrzydta i generowania S$ladu
wirowego o maksymalnej intensywnosci na kohcéwce. Model takiego
optywu mozna podsumowac szkicem zamieszczonym na rys. 1. Na og6t
zaklada sie dodatkowo mozliwo$s¢ modelowania $ladu wirowego ptaska
powierzchnig réwnolegta do kierunku predkos$ci niezaburzonej.
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Rys. 1 Szkic przedstawiajacy klasyczny model optywu skrzydia
o0 skonczonej rozpietosci

Model taki pozwala na opracowanie stosunkowo prostych metod
analizy charakterystyk aerodynamicznych skrzydta o skoriczonej
rozpietoSci, wigczajagc w to mozliwos$¢ wyznaczenia rozktadu sity nosnej
oraz globalnych wartoSci sity nosnej i sity oporu. Model taki byt jednak
powaznie krytykowany juz w momencie jego powstania (Baristow, 1915,
patrz [1]) z powodu jego niezgodnosSci w obserwacjami eksperymen-
talnymi. Rzeczywisty obraz optywu oraz rozktady obcigzenia stosun-
kowo znacznie odbiegaty od wyznaczonych przez opracowane metody
analityczne, bazujagce na powyzszym modelu. Dotyczyto to w szcze-
golnosci koncowki skrzydta, gdzie obserwowano oderwanie na krawedzi
bocznej, ktérego efekt silnie zalezat od ksztattu koncowki. W efekcie
§lad wirowy nie rozpoczyna sie na krawedzi sptywu, lecz przede
wszystkim (bo o najwiekszej intensywnos$ci) na krawedzi bocznej, jest
silnie zdeformowany w tym obszarze i silnie oddziatywuje z gdrng
powierzchnig ptata: rys. 2. Wplywa to znaczgco zaré6wno na rozkiad sity
nosnej i oporu w tym obszarze, jak réwniez na finalny opér pilata.
Niestety klasyczna teoria skrzydia o skonhczonej rozpietosci catkowicie
ignoruje  zarébwno wptyw ksztattu koncowki na charakterystyki
aerodynamiczne, jak i zjawiska tam wystepujgce. W pdzniejszym okresie
rozwoju aerodynamiki krytyka taka praktycznie zanikla, co wynikato ze
stosunkowo duzej (generalnie) zgodnosci finalnych wartosci sity nosnej
i sity oporu indukowanego z wartosciami obserwowanymi.
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Rys. 2. Rzeczywisty obraz optywu koricowki plata

Pewne korekty (np. wynikajace z ksztattu zakonczenia ptata: Sciety,
zaokraglony, itp.) wprowadzono na zasadzie poprawek quasi-ekspe-
rymentalnych. Taki prosty model obliczeniowy pozwalat rowniez na
bardziej spektakularne zastosowania, np. na okre$lenie warunkow
minimalizacji oporu indukowanego zaréwno dla ptatow plaskich jak
i uktadéw nieptaskich (np. dwuptat, wznios lub zagiete koncowki).
Warunki minimalizacji wynikajace z takiego podejscia byty powszechnie
akceptowane i stosowane praktycznie. Jednak badania eksperymentalne
w tunelach aerodynamicznych, badz badania w locie, nie zawsze
potwierdzajg stuszno$¢ takiego podejscia. Np. teoria linii nosnej
wskazuje, ze najmniejszy opo6r indukowany ma skrzydto o obrysie
eliptycznym. Whnioski wynikajace z systematycznych badarn tunelowych
ptatbw o umiarkowanych wydtuzeniach wskazujg jednak, ze ,ptat
eleptyczny nie posiada zadnej fundamentalnej przewagi nad ptatem
prostokatnym” [2], Jest to w catkowitej sprzecznos$ci z teorig. Istnieja
jednak réwniez spostrzezenia [3] (badania w locie szybowcow i mody-
fikacja obrysu koncéwki), ktore sugerujg bardzo istotny wptyw obrysu na
charakterystyki aerodynamiczne plata - wrecz znacznie wigkszy niz
wynika to z klasycznej teorii skrzydta o skonczonej rozpietosci, a na
dodatek niezgodny z tg teorig. Ostatnie wnioski byty na tyle sugestywne
i obserwowane réwniez przez innych badaczy i konstruktoréw, ze pewne
rozwigzania weszty do kanondw projektowania ksztattdéw skrzydet
szybowcow wyczynowych.
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2. Modele obliczeniowe analizy ptata skonczonego i ich
zastosowanie

Wyznaczenie sit dziatajacych na skrzydto o skoriczonej rozpietosSci
optywane strumieniem plynu mozna by¢ przeprowadzona bazujac na
analizie objeto$ci kontrolnej jak na rys. 3.

Rys. 3. Objeto$¢ kontrolna do analizy sit dziatajacych na ptat w przeptywie

Zaktadajac, ze na ptyn w objetoSci V nie dzialajg sity zewnetrzne
mozemy, stosujagc zasade zachowania pedu (z uwzglednieniem udziatu
naprezen stycznych), zapisaé nastepujgce rownanie:

—f n+{pV =0 1)
*$00+ SB+ +$SH

ktére mozna przedstawi¢ w postaci sumy catek po poszczeg6lnych
powierzchniach:

Apn-fa~ (pvny\is +\[.~s+ J[.]1s + <€f.\Is =0 (2)
sb (G A

Jest oczywistym, ze pierwsza catka, liczona po powierzchni
optywanej bryly jest wypadkowa sitg R, z jaka ptyn oddziatywuje na tg
bryte. Zaréwno powierzchnia $ladu za brytg (skrzydiem) jak i powierz-
chnia fali uderzeniowej sg nieobcigzone (nie sg powierzchniami
sztywnymi i nie moga przenosi¢ obciazenia), wobec czego powyzsze
catki po tych powierzchniach muszg sie zerowa¢ i mozna je usungc
z powyzszego rownania (metody obliczeniowe aerodynamiki niestety nie
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zawsze speiniajg ten warunek). Zaktadajgc, ze powierzchnia Sao jest
odsunieta daleko od bryty optywanej oraz, ze powierzchni bryty jest
nieprzenikliwa mozna, uwzgledniajagc skutki tych zatozen, doprowadzic¢
réwnanie (2) do postaci:

R-<"[p n-f m\IS =. -n+ (pV mri)v (3)
Sb S,

Powyzsze wyrazenie wskazuje na dwie mozliwe drogi okreslenia

wypadkowej sity aerodynamicznej dziatajacej na optywane ciato:

- poprzez wyznaczenie naprezen normalnych i stycznych na
powierzchni optywanej bryly, a nastepnie scatkowanie ich w celu
okreslenia wypadkowej sity (jednym ze sposobow takiego
~catkowania” jest bezpos$redni pomiar sity np. waga aerody-
namiczna w tunelu aerodynamicznym) - jest to tzw. metoda
bliskiego pola

- poprzez scatkowanie strumienia pedu na zewnetrznej granicy
obszaru przeptywu (inaczej: poprzez okre$lenie zmiany lub straty
pedu) - jest to tzw. metoda dalekiego pola

Jezeli pominiete wczesniej catki po powierzchniach sladu wirowego
oraz fali uderzeniowej sg rzeczywiscie réwne zero, to obie metody sg
(matematycznie) rownowazne. Praktyczna implementacja obu metod,
zwitaszcza w odniesieniu do metod obliczeniowych aerodynamiki, moze
niestety prowadzi¢ do istotnie roznej jakosci wynikéw, a czasem wrecz
do braku zgodnosci obu metod.

Rys. 4. Prostokatny obszar kontrolny do analizy sit dziatajacych na skrzydto
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Upraszczajgc geometrie obszaru kontrolnego (rys. 4) i rozpatrujac
jedynie przeptyw niesciS$liwy mozna, bez istothego ograniczania
og6lnosci rozwazan, sprowadzi¢ druga catke w wyrazeniu (3) do rowno-
waznej postaci (odpowiednio sita no$na i sita oporu):

(42)

(4b)

gdzie: P =p +paV 2/2 oznacza cisnienie catlkowite (spietrzenia).
Ptaszczyzna T, rozciggajaca sie daleko za ptatem (formalnie w nieskon-
czono$ci) i nazywana jest ptaszczyzng Trefftza.

Jezeli zalozymy, ze cisnienie catkowite (tj. stata Bemouli’ego) jest
state w calym obszarze przeptywu, to nie wystepuje strata cisnienia
catkowitego i wyrazenie na opOr uprosci sie do bardziej znanej postaci,
stusznej przy zatozeniu przeptywu potencjalnego:

Pominiety na mocy powyzszego zalozenia czton interpretowany jest
jako opor profilowy, chociaz czeSciowo musi sie on zawieraé réwniez
w pozostatych cztonach réwnania. Jezeli zatozy¢ brak oporu profilowego
skrzydta, to w plaszczyznie Trefftza z zatozenia jedynymi zaburzeniami
predkosci sgte, ktore wynikajg z oddziatywania $ladu wirowego. Wynika
stad, ze wyrazony we wzorze (5) op6r moze by¢ spowodowany jedynie
z generacji sity nosnej. Jezeli przyjac, ze Slad wirowy rozciggajacy sie za
ptatem jest réwnolegty do predkoSci niezaburzonej, to sktadowa
predkosci zaburzen u na kierunek osi x zeruje sie. Powyzsze zatozenie
jest rownowazne warunkowi matego obcigzenia ptata, co implikuje mate
wartosci predkosci indukowanych przez ptat i $lad wirowy (w stosunku
do predkosci niezaburzonej) i w efekcie brak deformacji $ladu.
Wyrazenie (5) przyjmie wowczas uproszczong postac:

(6)

ktora czesto przedstawiana jest jako definicja oporu indukowanego
skrzydta. Warto zauwazy¢, ze wyrazenie to przedstawia sobg energie
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kinetyczng ptynu wynikajgcg z nadania mu predkosci poprzecznych
(normalnych do predkosci niezaburzonej) przy jednostkowym przemiesz-
czeniu skrzydta badZz strumienia wzgledem skrzydta. Oznacza to, ze
straty przeptywowe powodujgce opdr indukowany wynikaja wytacznie
z nieodwracalnego oddania energii (mechanicznej) do przeptywu poprze-
cznego.

Stosujgc tozsamos$ci Greena i postugujgc sie cyrkulacjg predkosci
w przekrojach plata mozna powyzsze catki powierzchniowe sprowadzic¢
do rownowaznych postaci catek krzywoliniowych po konturze przeciecia
Sladu wirowego z ptaszczyzng Trefftza:

L = Py oo,Jr(/)" (7a)
D=~ \r (i,wn(,)dl (7b)

SLAD
Najprostszym modelem obliczeniowym ptata skonczonego, bazu-
jacego na modelu przeptywu potencjalnego i metodzie bliskiego polajest
ten, przedstawiony schematycznie na rys. 5.

Rys. 5. Model ptata stosowany w teorii linii nosnej

Prowadzi on bezposrednio do teorii linii nosnej. Podstawowym jej
zatozeniem jest mata warto$¢ cieciwy w stosunku do wymiaréw
poprzecznych (rozpietosci) i mozliwos¢ traktowania przeptywu w prze-
krojach skrzydta jako quasi-dwuwymiarowy. Wyznaczajagc efektywng
redukcje kata natarcia w przekroju y wynikajacg z predkosci
indukowanych przez wirowo$¢ unoszong w $ladzie i uwzgledniajac
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zwiazek miedzy cyrkulacjg i sita no$ng okreslony wzorem Zukowskiego
mozna uzyskac nastepujgce wyrazenie (mozliwe sg inne jego postacie):

dcz 1 d(Cz c)/dr]

da A (y)- il g d” (8)

Cz(y) =

z ktérego wyznaczamy rozkiad obcigzenia i (uwzgledniajagc wzor
Zukowskiego) rozktad oporu oraz globalne wartosci tych sit. Zostajg one
przedstawione bardzo zwieztymi i co z tego wynika uzytecznymi
praktycznie wyrazeniami. Przyjmuja one posta¢ (odpowiednio nachy-
lenie charakterystyki sity nosnej i opér indukowany skrzydia o skonczo-
nej rozpietosci):

(dCz\
dcz _ | da (9a)
da 1+ dCz
da KA(L +t)
Cz2
Cx. =x2%-(1 +9) (9b)
" nA

gdzie ti 5 wynikajg z rozktadu cyrkulacji (obcigzenia).

Charakterystyczng cechg wyznaczonych w ten sposéb rozktaddéw jest
zerowanie obcigzenia na koncoéwce skrzydta (dokladnie: eliptyczny
charakter rozktadu w poblizu koncowki).

Teoria linii nosnej odnosi sie jedynie do ptaskiego skrzydia bez
skosu. Mozliwe jest oczywiscie stosunkowo proste rozwiniecie tej teorii
na bardziej ztozone przypadki nieptaskie i uwzgledniajgce skos, jednak
ich rozwigzanie musi sie raczej sprowadzi¢ do przyblizonych metod
numerycznych. Pomijajac jednak bezposrednig analize optywu (metode
bliskiego pola), a ograniczajgc sie do analizy w ptaszczyznie Trefftza
mozna uzyskaé zamkniete i uzyteczne praktycznie warunki minimalizacji
oporu indukowanego [4], rowniez dla skrzydet nieptaskich (np. z ptytami
brzegowymi lub zagietymi koncéwkami - wingletami) lub uktadu ptatow
(wlgczajac w to dwuptat lub ukiad skrzydto-usterzenie klasyczne lub
kaczka). Ogdblny warunek minimalizacji oporu wywodzacy sie z wzoréw
(7) wyraza sie trescig trzeciego twierdzenia Munka.

wn ~ cos 0 (10)
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Opér indukowany ptata (badZz ukitadu ptatéw) osigga minimum
dla takiego rozktadu cyrkulacji wzdtuz jego rozpietosci, dla
ktérego w ptaszczyzZnie Trefftza sktadowa predkosci indukowanej
normalna do $ladu jest proporcjonalna do lokalnego kata wzniosu.

3. Nieptaskie uktady aerodynamiczne. Idea wingletow

Zastosowanie nieptaskiego uktadu aerodynamicznego pozwala
zredukowa¢ opoér indukowany w stosunku do skrzydia ptaskiego.
Spostrzezenie to zaowocowato koncepcjg ptyt brzegowych i wingletéw
[5] (,rozpraszaczy wir6w brzegowych”) oraz metodyka ich projekto-
wania opartg na warunku (10). Projektowanie wingletow nie jest jednak
zagadnieniem czysto aerodynamicznym. Jak pokazano na rys. 6 zasto-
sowanie wingleta w postaci koncowki zagietej do goéry pod katem 90%
pozwala (przy optymalnym rozkladzie obcigzenia) na redukcje oporu
indukowanego w przyblizeniu w stosunku Cxi/Cxio=I-2h/b. Jedno-
cze$nie zwiekszenie rozpietosci skrzydta o wymiar h pozwala na
dwukrotnie wieksza redukcje oporu. Winglet pozwala jednak uzyskac
mniejsze momenty gnace i mase konstrukcji przy takiej samej redukcji
oporu [6], ktorag uzyskujemy poprzez zwiekszenie rozpietosci. Jego
projektowanie jest, wiec typowym problemem interdyscyplinarnym.
Jednoczes$nie zastosowanie wingletbw nie zawsze potwierdzato ich
przewidywang skuteczno$¢, a czesto wrecz prowadzito do pogorszenia
charakterystyk i wzrostu oporu [7],

Rys. 6. Idea zmniejszenia oporu indukowanego zagieciem koncowki plata
(wingletem)
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Przyczyny nalezy sie doszukiwa¢ w zwiekszonym oporze profilowym
(tarcia) spowodowanym zwiekszong powierzchniag omywang oraz silng
niekorzystng interferencjg aerodynamiczng w narozu miedzy skrzydtem i
wingletem. Jest to widoczne na rys. 7 w postaci obszaru o niekorzystnie
zmienionych rozkiadach ci$nien (zwiekszonych maksymalnych podci-
$nieniach i dodatnich gradientach cisnienia w czesci sptywowej).

Rys. 7. Rozkfad cisnient w narozu miedzy skrzydtem i wingletem.

Nalezy jeszcze wspomnieé o innej koncepcji redukcji oporu induko-
wanego i to dla ptaskiego skrzydta. Klasyczna teoria przewiduje, ze dla
skrzydta plaskiego minimalny opdr uzyskuje sie przy eliptycznym
rozktadzie obcigzenia. Zakladajgc ptaskie skrzydio, jednak uwzgled-
niajgc niezerowg warto$¢ kata natarcia mozna doprowadzi¢ do powstania
nieptaskiego $ladu wirowego, a co za tym idzie analiza sit w ptasz-
czyznie Trefftza moze wykaza¢ opdr indukowany mniejszy, niz dla
ptaskiego skrzydta z ptaskim Sladem. Najbardziej znanym przyktadem
takiego rozwigzania, wielokrotnie analizowanego zaré6wno obliczeniowo
jak i eksperymentalnie jest skrzydto o ksztatcie sierpowym, ze skos$ng do
tytu krawedzig sptywu w obszarze koncowki [8, 9], Przestrzenna
deformacja $ladu dla takiego skrzydta wzrasta wraz ze wzrostem katem
natarcia, a tym samym powinno wzrasta¢ jego wydtuzenie efektywne.
Nalezy dodaé, ze badania tunelowe czesciowo potwierdzajg mozliwosé
zmniejszenia oporu przy wykorzystaniu tej idei, jednak redukcja oporu
jest znacznie mniejsza od przewidywanej teoretycznie. Nalezy jednak
wspomnie¢ o innych niekorzystnych zjawiskach, pogarszajgcych warunki
optywu takiego skrzydia, zwiaszcza niekorzystne zmiany w rozktadach
cisnienia w przekrojach korncowych, prowadzace do wzrostu oporu
profilowego i oderwania. Istotny wptyw moze mieé rowniez deformacja
$ladu na skutek predkosci indukowanych przez ptat i $lad.



Aerodynamika skrzydta o skoriczonej rozpigtosci.. 63

Rys. 8. Plaskie skrzydto sierpowe (crescent wing) z nieptaskim
Sladem wirowym

4. Nieliniowe zjawiska przeptywowe i ich wptyw na
charakterystyki skrzydta

Pominiecie strat cisnienia catkowitego za ptatem w wyrazeniu (4b)
pozwala uzyska¢ proste, a przy dodatkowych zatozeniach upraszcza-
jacych jawne wyrazenia (9) na site nosng i oporu. Jednak juz w okresie
miedzywojennym zaobserwowano, ze zalozenie to nie jest zgodne
z rzeczywistoscig. W rdzeniu wiru formujacego sie na brzegu $ladu
wirowego (wir brzegowy) wystepuje znaczacy spadek ci$nienia
catkowitego. Znajac rozktad cisnienia catkowitego w wirze Hoemer [2]
oszacowat opor wynikajacy z tego faktu. Okazato sie, ze ten dodatkowy
sktadnik oporu (okreslony przez niego jako opdr szkodliwy korncowki)
zalezy silnie od ksztattu koncdwki ptata ijest proporcjonalny do trzeciej
potegi wspdiczynnika sity nosnej. Najwiekszg wartosci skiadnik ten
uzyskuje dla prosto Scietej koncowki ptata prostokatnego i osigga 2"-3%
wartosci klasycznego oporu indukowanego. Nalezy jednak odnotowac,
ze te same badania wskazujg ze catkowity opdr zalezny od sity nosnej
dla takiego ptata nie jest wiekszy niz op6r ptata eliptycznego, a mniejszy
niz opor plata prostokatnego z zaokraglong koncdwka. Wyniki te wydajg
sie, wiec pozostawa¢ we wzajemnej sprzeczno$ci. Interesujagce sg
réwniez spostrzezenia poczynione przy okazji modyfikacji skrzydet
szybowca ASW-12 i przeprowadzanych badan w locie [3], Ich podsumo-
wanie brzmi:

1) opdr skrzydta zalezy znacznie bardziej od obrysu lata, niz wynika
to z klasycznej teorii ptata skohAczonego, przy czym najlepsze
wyniki uzyskuje sie dla bardzo matych cieciw koncowych
(znacznie ponizej tych, wynikajgcych z teorii),

2) winglety moga ,drastycznie” poprawi¢ wiasnosci i to bez
wzgledu na ich wysokos¢,

3) koncdwka ptata powinna miec lekki skos do tytu.
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Whnioski te pozostajg w czeSciowym konflikcie z wnioskami
Hoemera, lecz nalezy zauwazy¢, ze sformutowane zostaty dla platow
0 znacznie wiekszym wydtuzeniu niz w pierwszym przypadku.

Wyjasnienie powyzszych ,paradokséw” zachowania sie skrzydia
lgenerowanych charakterystyk niewatpliwie nie jest mozliwe w oparciu
0 model przeptywu potencjalnego. W rzeczywistosci nastepuje zaréwno
silna deformacja $ladu wirowego, ktéry generowany jest nie tylko na
krawedzi sptywu, lecz réwniez na krawedziach bocznych ptata, a pew-
nych przypadkach nawet na krawedzi natarcia (zwtaszcza w poblizu
skosnej koncéwki). Slad wirowy i formujacy sie za ptatem skoncen-
trowany wir brzegowy réwniez nie moze byé traktowany jako cienka
powierzchnia nieciggto$ci. Wystepuje rdéwniez silne bezposrednie
oddziatywanie wiru brzegowego =z gdrng powierzchnig skrzydia,
powodujgce generowanie dodatkowych podcisnien w tym rejonie,
aw efekcie dodatkowych skladnikéw sity nosnej i sity oporu.
Najprostszg analogig do rzeczywistego optywu koncéwki skrzydia
lgenerowanych zjawisk moze by¢ optyw skrzydia smukiego (w tym
skrzydet pasmowych) i nieliniowe charakterystyki aerodynamiczne
takiego uktadu. Rys. 9 przedstawia model skrzydta smuktego z uwzgle-
dnieniem oddziatywania wiru brzegowego [10, 11]. Wir ten generuje
duze podci$nienia na koncéwce skrzydta, powodujac powstanie zaréwno
dodatkowej sity nodnej (tzw. wirowej) jak i dodatkowego oporu
(wynikajacego z faktu, ze wypadkowa sita cisnieniowa jest prostopadia
do powierzchni ptata. W oparciu o tzw. analogie Polhamusa, mozna
stosunkowo prosto wyznaczy¢ zarowno dodatkowy skiadnik sity nosnej,
jak ioporu.

aDv ANySInfor)

SUCTION FORCE:

Rys. 9. Oddziatywanie wiru brzegowego z powierzchnig i analogia
podsysania Polhamusa
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Nalezy zaznaczy¢, ze dodatkowy skiadnik sity nosnej jest propor-
cjonalny do kwadratu kata natarcia. Bedzie on znaczacy jedynie dla
skrzydet o bardzo matym wydtuzeniu i bedzie malat ze wzrostem
wydtuzenia. Dodatkowy skiadnik oporu bedzie proporcjonalny do kata
natarcia w trzeciej potedze (i tym samym proporcjonalny do trzeciej
potegi wspoétczynnika sity nosnej), co znakomicie wspdigra z wynikami
analizy danych eksperymentalnych Hoemera. Nalezy sie réwniez
spodziewaé znacznego przesuniecia $rodka parcia wzdtuz rozpietoSci
i znaczacego wzrostu momentu gnacego, co rowniez potwierdzaja
badania eksperymentalne [11],

5. Analiza optywu skrzydta w oparciu o réwnania
Eulera

Oddziatywanie wiru brzegowego z powierzchnig zasadniczo nie
moze by¢ analizowane na bazie przeptywu nielepkiego. Wynika to
zarébwno z oderwania przeptywu na koncowce ptata prowadzacego do
generowania wiru brzegowego, jak i wpltywu dyssypacji na charakte-
rystyki przeptywdéw wirowych. Z drugiej strony uwzglednienie lepkosci
praktycznie uniemozliwia wydzielenie sktadnikow oporu wynikajgcych
bezposrednio z generowania sity nosnej (tradycyjnie okre$lanego oporem
indukowanym, chociaz w rozpatrywanym przypadku nalezy uogdélnié
jego sens). Korzystajagc z pewnych wilasnosci numerycznych metod
rozwigzywania réwnan Eulera, mianowicie dyssypacji numerycznej,
ktorej efekt dziatania jest zblizony do lepkosci fizycznej, mozna sie
jednak pokusi¢ o rozwigzanie pewnych szczeg6lnych przypadkow
optywu skrzydta o skonczonej rozpietosSci. Dotyczy to skrzydet z ostrymi
krawedziami sptywu i krawedziami brzegu, na ktérych lepkos¢
numeryczna wymusza ,,nielepkie” oderwanie, ktérego wasnosci niewiele
odbiegaja od zjawiska fizycznego. Prezentowane nizej wyniki uzyskane
zostaty w oparciu o réwnania Eulera dla przeptywu niescisliwego
i metode sztucznej Scisliwosci. W celu zmniejszenia skutkow dyssypacji
numerycznej zastosowano schemat trzeciego rzedu doktadnosci,
uwzgledniajacy niejednorodnos$¢ siatki. Warto zaznaczyé, ze dostepne
programy komercyjne maja doktadnos$¢ drugiego rzedu i dyssypacje na
tyle duzg, ze nie zapewniajg poprawnosci rozwigzania przeptywdw
wirowych. Na rysunku 10a przedstawiono rozkiad cisniern dla réwnan
Eulera na skrzydle prostokatnym o wydtuzeniu 5.17 przy kacie natarcia
20°. Dla pordwnania rysunek 10b przedstawia ten sam przypadek
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otrzymany metodg panelowga (przeptyw potencjalny). Jak widaé rozktad
ci$nien na koncowce jest zasadniczo rézny dla obu modeli przeptywu.
Generacja wiru brzegowego na krawedzi bocznej i jego oddziatywanie
z gorng powierzchnig plata powoduje powstanie silnego obszaru
podcisnien przy koncéwce. Powoduje to zardwno powstanie dodatkowej
sity nodnej jak i sity oporu w tym obszarze.

Rys. 10. Rozkiad cisnienia na placie prostokatnym, a) rownania Eulera,
b) przeptyw potencjalny.

Rys. 11 przedstawia odpowiednio intensywno$¢ generowania sity
nosnej (a) i sity oporu (b), przedstawione jako iloczyn lokalnego
wspoétczynnika cisnienia i sktadowej wektora normalnego do powierz-
chni odpowiednio na kierunek sity nosnej (prostopadle do predkosci
niezaburzonej) i na kierunek oporu (wzdiuz predkosci niezaburzonej).
Jak wida¢ oddziatywanie wiru brzegowego powoduje intensywna
generacje na koncowce obu sktadowych sit.

a) b)

Rys. 11. Rozkiad intensywnos$ci generowania sity nosnej (a) i sity
oporu (b) na ptacie prostokatnym (réwnania Eulera)



Aerodynamika skrzydta o skoriczonej rozpietosci... 67

Kolejne dwa wykresy pokazujg rozktad sity nosnej i sity oporu
wzdtuz rozpietosci skrzydta wyznaczony z réwnan Eulera i réwnan
przeptywu potencjalnego. Jak widac¢ roznice jakoSciowe jak i iloSciowe,
sg znaczne.

a) b)

Rys. 12. Rozk}ad sity nosnej i sity oporu wzdtuz rozpietoSci w oparciu
o réwnania Eulera i dla przeptywu potencjalnego

Interesujgce jest porownanie rozwigzan przeptywu w oparciu
o rownania Eulera (polowe) i potencjalne (metoda panelowa) dla uktadu
skrzydta nieptaskiego (z wingletami). Rozktad cisnien na takim placie
jak rowniez w przekrojach za ptatem obliczone metoda Eulera przedsta-
wia rysunek 13.

Rys. 13. Rozktad ci$nien na skrzydle z zagieta koncéwka (wingletem) -
rozwigzanie Eulera

Obraz optywu i rozkiady ci$nienia wyznaczone metodg panelowg
zasadniczo nie rdznig sie od powyzszych. Wynika to z bardzo matego
obszaru oddziatywania wiru brzegowego z koncdwki wingleta zjego
powierzchnig. Ponadto kat ustawienia powierzchni wingleta w stosunku
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do kierunku predkosci niezaburzonej nie ulega zmianie przy zmianie kata
natarcia - efektem tego jest usuniecie mechanizmu generacji oporu
szkodliwego koncowki (rys. 9) i w efekcie niemal catkowita eliminacja
tej sktadowej oporu. Mozna stad wnioskowaé, ze zastosowanie koricowki
typu winglet pozwala uzyska¢ pewng dodatkowag redukcje oporu
wystepujacego na ptaskim skrzydle o duzej cieciwie koncowki (brzegu).

Interesujgce moze by¢ rowniez poréwnanie obrazu straty ci$nienia
catkowitego za skrzydiem, bedacego Zrodiem oporu szkodliwego
koncowki (Hoemer). Przedstawia to rys. 14. Jak wida¢, strata cisnienia
catkowitego jest znacznie wieksza za plaskim skrzydtem prostokgtnym,
co sugeruje, ze zrddtem oporu szkodliwego koncowki jest rzeczywiscie
bezposrednie oddziatywanie wiru wynikajagcego z oderwania na bocznej
krawedzi skrzydta zjego gorng powierzchnia.

Rys. 14. Strata ci$nienia catkowitego za skrzydiem ptaskim i koncéwka typu
winglet

Przeprowadzone analizy optywu w oparciu o réwnania Eulera objety
zarowno wczesniej przedstawione skrzydia, jak i dodatkowo ptat skosny
(skos 30°) o tym samym wydtuzeniu oraz skrzydto o wydtuzeniu 12.
Obliczenia objety zakres katéw natarcia do 20°, a dla skrzydia
z wingletem od -20° do +20° (réwnowazne analizie skrzydia
z wingletem odchylonym do dotu lub do géry). Wyrazajac opér
wynikajacy z generowania sity nosnej w postaci Cxy=Kv Cz/(nA), gdzie
Kv mozna nazwa¢ wskaznikiem jakos$ci dla oporu wirowego (zaleznego
od sity nosnej). Klasyczna teoria linii nosnej przewiduje minimalng
wartos¢ tego parametru na 1 dla przypadku eliptycznego rozkiadu
obcigzenia. Uzyskany przebieg tego parametru przedstawia rys. 15.
Sprawg dyskusyjng moze by¢ doktadnos$¢ absolutna wyznaczenia tego
parametru, natomiast interesujagce jest pordéwnanie réznic w jego



Aerodynamika skrzydta o skoriczonej rozpietosci.. 69

przebiegu dla ré6znych ptatéw. Poniewaz zastosowano siatki strukturalne
z prawie tg samg iloscig i wielkoScig elementéw, przy stosunkowo duzej
rozdzielczosci siatki (ok. ImlIn elementéw) oraz schemacie trzeciego
rzedu mozna oczekiwaé, ze doktadnosc¢ jest stosunkowo wysoka.

Rys. 15. Przebiegi wskaznika jakosSci dla oporu wirowego

Dla skrzydta z wingletem przedstawiono dodatkowo przebieg
wspdiczynnika Kv uzyskanego metoda panelowg. Jak widaé¢ dla ptata
prostokatnego o matym wydtuzeniu Kv osigga wartos¢ bliska (lub nawet
ponizej) jednosci, z lokalnym minimum dla Cz» 1i powolnym wzrostem
dla wiekszych nos$nosci. W przypadku piata skoSnego o tym samym
wydtuzeniu oraz ptata prostokatnego o duzym wydtuzeniu przebieg tego
parametru jest nieco inny: op6r wirowy wraz ze zwiekszaniem kata
natarcia wzrasta coraz szybciej (innymi stowy pojawia sie czion
proporcjonalny do trzeciej potegi sity nosnej). Przeptyw potencjalny daje
oczywiscie statg wartos¢ tego parametru, przy czym metoda panelowa
(w petni trojwymiarowa) prowadzi do mniejszych wartosci niz teoria linii
nosnej. Najbardziej interesujacy jest przebieg tego parametru dla uktadu
nieptaskiego. Zarbwno metoda Eulera jak i metoda panelowa (ze $ladem
rownolegtym do predkosci niezaburzonej - warunek zgodnos$ci metod
bliskiego i dalekiego pola) dajg nieliniowy przebieg tego parametru.
Winglet odchylony do gory ma wieksza skuteczno$¢ niz skierowany do
dotu (i wiekszg niz przewiduje klasyczna teoria uktadu nieptaskiego -
rys. 6) oraz dodatkowo jego efektywno$¢ wzrasta ze wzrostem sity
nosnej. Dla wingleta skierowanego do dotu skutek jest odwrotny. Warto
zauwazyé, ze wyniki uzyskane dla skrzydta z wingletem w oparciu
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0 metode Eulera oraz o przeptyw potencjalny sg bardzo zblizone. Wyja$-
nienie powyzszych przebiegdw (zaktadajac ich poprawnos$é) wydaje sie
stosunkowo oczywiste. Oderwanie i generacja $ladu wirowego na kra-
wedzi bocznej skrzydta oraz krawedzi sptywu powoduje powstanie
nieptaskiego $ladu wirowego za ptatem (widoczne to jest na rys. 2 i 14,
a przez analogie rowniez wynika z rys. 8). W rzeczywisto$ci wzgledne
przewyzszenie wiru brzegowego ponad piat rosnie najszybciej przy
matych katach natarcia. Sugerowana przez J. Weber [1] warto$¢ tego
przewyzszenia wynosi:

h/b =y[am/b=4a /A (11)

1 sugeruje, ze klasyczny opér indukowany dla pojawiajgcego sie
nieptaskiego $ladu wirowego za skrzydiem bedzie wzrastat coraz wolniej
w miare zwiekszania kata natarcia. Dodatkowo mozna oczekiwaé, ze
bardziej przestrzenna geometria $ladu (i tym samym wieksza redukcja
klasycznego oporu indukowanego) bedzie miata miejsce dla platow
0 matym wydtuzeniu! Ze wzrostem kata natarcia pojawia sie coraz
silniejszy wir brzegowy, a co za tym idzie pojawia sie dodatkowy wypor
wirowy na koncéwece ptata oraz opér szkodliwy koncéwki (wzrastajacy
z trzecig potegg kata natarcia i tym samym powodujgcy liniowy wzrost
wspdiczynnika Kv). Pojawienie sie dodatkowego wyporu wirowego (nie-
zwigzanego ze wzrostem cyrkulacji w $ladzie (i tym samym ze wzrostem
oporu indukowanego) czeSciowo kompensuje powstawanie oporu
szkodliwego koncowki, ale jego udziat w sile nosnej skrzydia szybko
maleje ze wzrostem wydtuzenia. Stad silniejszy efekt redukcji wspot-
czynnika Kv dla matych wydtuzen skrzydta. Wzrost wydtuzenia plata
powoduje zmniejszenie przyrostu sity nosnej od wyporu wirowego oraz
mniejsza przestrzenng deformacje $ladu (zgodnie z wyrazeniem (11)),
atym samym mniejszg redukcje oporu indukowanego. Udziat oporu
szkodliwego koncdwki w oporze catkowitym skrzydta pozostaje jednak
niezmienny (wzrost wydtuzenia powoduje spadek oporu szkodliwego
1klasycznego oporu indukowanego w tym samym stopniu). Wynika stad
do$¢ zaskakujacy i paradoksalny wniosek, ze whbrew intuicji wplyw
efektow nieliniowych (zjawisk zwigzanych z optywem koncowki) na
globalne charakterystyki skrzydta jest wiekszy dla skrzydet o duzym
wydtuzeniu! Dla skrzydet o matym wydtuzeniu poszczegblne efekty
wzajemnie czeSciowo sie znoszg. Zastosowanie skosu skrzydta powoduje
przesuniecie obcigzenia w kierunku koncéwki, a co za tym idzie
wzmochienie efektow nieliniowych. Jednoczes$nie $lad wirowy za
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skrzydtem powstajacy na skosnej krawedzi sptywu i krawedzi bocznej
staja sie przestrzennie mniej rozseparowane. Prowadzi to sumarycznie do
szybszego wzrostu oporu wirowego. Wytlumaczenie zmiennosci Kv dla
skrzydta z wingletem jest réwniez do$¢ oczywiste. Ze wzrostem sity
nosnej nastepuje wzrost predkosci przeptywu nad ptatem i redukcja
predkosci ponizej niego. Winglet umieszczony nad skrzydiem doznaje
w efekcie coraz szybszego wzrostu obcigzenie przy zwiekszaniu kata
natarcia. Dla analizowanego przypadku powoduje to (a szereg podob-
nych analiz sugeruje, ze jest to regutg) poprawe rozkladu obcigzenia
(zblizenie do rozktadu optymalnego). W przypadku wingleta skierowa-
nego do dotu efekt jest odwrotny. Inny efekt to przestrzenna deformacja
$ladu wirowego, przy czym w przypadku koncowki odchylonej do géry
Slad staje sie bardziej przestrzenny [12, 13] (co prowadzi do spadku
oporu indukowanego) i vice versa. Jednoczes$nie odchylenie koncowek
do go6ry (lub do dotu) pozwala na eliminacje efektow nieliniowych
wynikajgcych z bezposredniego oddziatywania wiru brzegowego
z powierzchnig plata.

CcD

Rys. 16. Charakterystyka oporu w funkcji kwadratu sity nosnej
z badan tunelowych (Re=0.35 min)

Rysunek 16 przedstawia wyniki badan tunelowych skrzydia
ptaskiego oraz skrzydia z koncdwkami odchylonymi do goéry oraz do
dotu. Na osi pionowej wystepuje Cz2 natomiast na poziomej Cx.
Nachylenie przedstawionych przebiegéw jest, wiec proporcjonalne do
wartosci Kv. Wyniki te potwierdzajg charakter itendencje uzyskane
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w obliczeniach, chociaz redukcja oporu wynikajgca z zastosowania
wingletow jest nieco mniejsza niz wynikajgca z analizy przeptywu
nielepkiego. Wart odnotowania jest rowniez niewielki wzrost nosnosci
maksymalnej skrzydta z wingletem skierowanym do géry, co wynika
z bardziej rownomiernego rozktadu obcigzenia.

W podsumowaniu mozna stwierdzi¢, ze powyzsze wyniki i rozwa-
zania wskazujg, ze whbrew intuicji i powszechnie gtoszonej opinii
zastosowanie wingletéw jest znacznie bardziej efektywne i celowe dla
ptatdbw o duzym wydtuzeniu niz dla wydtuzeh matych! Istotnym z punktu
widzenia praktycznych zastosowarn jest réwniez wniosek, ze metody
oparte na modelu przeptywu potencjalnego s3g znacznie bardziej
odpowiednie do analizy (i projektowania) nieptaskich uktadéw aerodyna-
micznych, w ktérych z zalozenia zostajg ostabione zjawiska i efekty
0 charakterze nieliniowym. Analiza optywu skrzydet ptaskich w zasadzie
wymaga zastosowania bardziej wyrafinowanych metod obliczeniowych.

6. Projektowanie aerodynamiczne skrzydta
0 skonczonej rozpietosci

Celem projektowania aerodynamicznego jest okreslenie takiego
ksztattu zewnetrznej powierzchni obiektu (skrzydia), ktéra zapewnia
optymalne speinienie stawianych wymagan, a wiec: maty opdr w catym
zakresie eksploatacji, duzg no$no$¢ maksymalng, wiasciwy przebieg
przeciggniecia, skuteczno$¢ powierzchni sterowych, odpowiednie
charakterystyki buffetingu, itd. Nie wchodzgc w filozofie procesu
projektowania, ktére z zatozenia jest procesem iteracyjnym i interdyscy-
plinarnym, mozna zaproponowa¢ schematycznie zasadnicze etapy
projektowania aerodynamicznego skrzydta z wingletami (z ogranicze-
niem do predkosci podkrytycznych).

Calkowity opdr skrzydia z wingletem (pomijajac efekty nieliniowe)
mozna wyrazi¢ jako sume oporu profilowego skrzydta, oporu
profilowego wingleta i oporu indukowanego [14]:

Cx(Cz) =CxHZ(Cz) + B *gl CxmNAL(Cz) + N -K v (12)

SKRZ ftA
Celem projektowania bedzie minimalizacja oporu profilowego skrzydta
lwingleta oraz oporu indukowanego. Nalezy jednak pamietac¢, ze opor
profilowy skrzydta nie jest tozsamy z oporem profilu 2-wymiarowego.
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Wynika to z efektow 3-wymiarowych przy optywie ostatecznego uktadu
(zwhaszcza uwzgledniajgc rowniez kadtub). Rysunek 17 przedstawia
obraz wizualizacji olejowej optywu skrzydet o r6znym obrysie.

Rys. 17. Obraz wizualizacji optywu skrzydet o r6znych obrysach [9]

Ptat eliptyczny przy wiekszych katach natarcia charakteryzuje sie
wystepowaniem poprzecznych gradientéw cisnienia i w efekcie do spty-
wania warstwy przy$ciennej wzdtuz rozpietosSci. Powoduje to oczywiscie
pogorszenie do pewnego stopnia warunkéw optywu i finalnych
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charakterystyk, w tym skutecznosci lotek. Skrzydto sierpowe, podobnie
jak skosne charakteryzuje sie podobnymi (spltywanie warstwy
przysciennej odbywa sie w przeciwng strone), lecz jeszcze silniejszymi
efektami, ktdre mogg prowadzi¢ nawet do problemoéw ze statecznosciag
podiuzng. Najbardziej obiecujacy jest obrys (c) charakteryzujacy sie
prosta krawedzig sptywu i brakiem poprzecznych gradientéw cisnienia
w obszarze, ze warstwa przyscienna jest najstabsza i najbardziej podatna
na takie zjawiska. Widoczne jest jednak oderwanie na mocno skosnej
krawedzi natarcia przy kohAcéwce, mogace prowadzi¢ do wzrostu oporu.
Zastosowanie wingleta o mniejszym kacie skosu krawedzi natarcia
pozwala (o ile zapewnimy zerowy gradient ci$nienia wzdtuz rozpietosSci
w poblizu naroza) umozliwia uzyskanie praktycznie idealnego, 2-wymia-
rowego charakteru optywu skrzydia.

Optymalny rozktad obcigzenia mozna okresli¢ korzystajac z twier-
dzenia Munka, a optymalny obrys dzielgc optymalne obcigzenie przez
optymalny dla profilu skrzydta wspdtczynnik sity nosnej (przy
projektowaniu wielopunktowym jest to zwykle stata wartos¢ Cz
przekroju na catej rozpietoSci skrzydta poza wingletem). Znajac rozktad
cieciw mozna wyznaczy¢ powierzchnie omywang wynikajacg z zastoso-
wania wingleta, a dobierajgc parametry geometryczne (np. promien
przejécia skrzydto-winglet) zminimalizowa¢ powierzchnie omywang
skrzydtald W efekcie mozemy w kolejnych iteracjach projektowania
okre$li¢ obrys (a w praktycznym rozwigzaniu réwnoczes$nie zapro-
jektowaé¢ profile aerodynamiczne przekrojow skrzydia optymalnie
wpisujgce sie w wymagania skrzydta), ktéry umozliwia minimalizacje
wszystkich sktadnikéw wyrazenia (12).

Ztozenie optymalnego obrysu z optymalnymi profilami prowadzi
niestety do nieoptymalnego skrzydia z powodu wystepowania nieko-
rzystnej interferencji aerodynamicznej ze skutkami jak np. na rys. 7.
Mozna je skutecznie usungé stosujagc metody optymalizacyjne badz
metody odwrotne. W efekcie modyfikacja geometrii pozwala wyelimi-
nowac niekorzystng interferencje (rys. 18) i uzyska¢ planowane charakte-
rystyki aerodynamiczne. SzczegOty przedstawione sg w pracach [14, 15].

Efektem proponowanej procedury projektowania jest skrzydto, ktdre
powinno optymalnie spetnia¢ wymagania. W rzeczywistosci nalezy
uwzgledni¢ dodatkowe aspekty, jak np. zapewnienie wiasciwej progresji
oderwania i zapewnienie odpowiednich wiasnosci pilotazowych
w ekstremalnych warunkach lotu. Na ogdt mozna tego dokonaé bez
istotnych kosztow w osiggach.
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Rys. 18. Rozktad cisnien w narozu skrzydio-winglet z rys.7 po
projektowaniu szczeg6towym metodg odwrotng

Opisana procedura projektowania stosowana byta miedzy innymi
w modyfikacji skrzydet samolotéw PZL-130 Orlik TC2 i PZL-104 Wilga
2000 oraz przy projektowaniu skrzydet do szybowca wyczynowego
Diana-2 oraz (w TU Delft) przy projektowaniu szeregu szybowcow
wyczynowych produkcji niemieckiej [16]. Uzyskane efekty wydajg sie
w petni potwierdza¢ zatozenia i oczekiwania. Przyktadowo koncowka

Rys. 19. Samolot PZL-104 Wilga 2000 ze zmieniong koncowka plata

skrzydta samolotu Wilga 2000 ma wysoko$¢ ok. 300mm ponad gorng
powierzchnie plata. Teoretyczna redukcja oporu indukowanego wynosi
6%, jednak uwzgledniajgc przewidywane efekty nieliniowe, wyjgtkowo
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silne przy duzych wspdéiczynnikach sity nosnej osiggalnych na tym
samolocie pozwala oczekiwa¢ znacznie wiekszej redukcji oporu,
przynajmniej przy mniejszych predkosciach. Modernizacja samolotu
objeta réwniez inne elementy, natomiast uzyskany wzrost predkosci
wznoszenia ponad 30% przy niezmienionej mocy silnika pozwala
przypuszczat, ze réwniez efekt modyfikacji skrzydiajest znaczacy.

Rys. 20. Szybowiec wyczynowy Diana-2 zaprojektowany zgodnie
z przedstawiong metodologig.
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AERODYNAMICS OF A FINITE SPAN WING - PHENOMENA,
PROPERTIES, DESIGN PROCESS

The paper presents some investigations into aerodynamics of a finite span

wing, particularly in view of the lift and lift-induced drag for both: planar and
non-planar configurations. Some discrepancies between the classical theory
and experimental results are discussed. The design procedure of the optimum
wing of finite span is also discussed.
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W pracy pokazano, ze zagadnienia sterowania optymalnego sformutowane
w réznych dyscyplinach wiedzy: dynamice lotu samolotow i rakiet oraz
medycynie, sg bardzo podobne. Rozwazono dwa zagadnienia: minimalizacji
ilosci ciepta przekazywanego jednostce powierzchni korpusu rakiety
w czasie manewru wejscia w atmosfere Ziemi oraz minimalizacji ilosci
cytostatyka skumulowanego w organizmie chorego.

1. Wstep

Celem pracy jest pokazanie, ze pewna nieklasyczna metoda
sterowania optymalnego, metoda ekstremalizacji catek krzywoliniowych
za pomocag twierdzenia Greena, opracowana przez Mielego w koncu lat
pieédziesigtych ubiegtego wieku oraz stosowana do rozwigzania wielu
zagadnien z zakresu dynamiki lotu, z powodzeniem moze by¢ wyko-
rzystana w medycynie. Pokazano, ze zagadnienia wywodzace sie
zroznych dziedzin wiedzy majg w istocie bardzo wiele punktow
wspdblnych, poczagwszy od sformutowania probleméw, poprzez metode
rozwiazania, skonczywszy na podobienstwach rozwigzan optymalnych.
Rozwazono dwa zagadnienia: wejscie rakiety w geste warstwy atmosfery
oraz chemioterapie nowotworéw. Z uwagi na to, ze skupiono sie na
przedstawieniu tendencji, w pracy ograniczono sie do modeli najprost-
szych dostepnych w literaturze przedmiotu.
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2. Minimalizacja nagrzewania korpusu rakiety przy wejsciu w geste
warstwy atmosfery

Zagadnienie sformutowane jest w nastepujacy spos6b (pordéwnaj
Miele, 1962). Rakieta bez wykorzystania napedu wchodzi w geste
warstwy atmosfery. Predko$¢ wejScia va musi zosta¢ zredukowana do
znanej wartosci v», przy czym strata wysokosci (he-hA) jest réwniez
znana. Do hamowania rakiety wykorzystywane sg hamulce aero-
dynamiczne.

Zatozenia upraszczajgce sg najczesciej nastepujace:

* Nie uwzglednia sie krzywizny Ziemi oraz jej ruchu obrotowego.

» Trajektorig lotu rakiety jest prosta pionowa (znane sg uogolnienia
zagadnienia na przypadek innych trajektorii (Beiner, 1987)).

e Predkos$¢ rakiety znacznie przekracza predkos$¢ dZzwieku.

* Rakietajest traktowana jak punkt materialny.

Przy podanych zatozeniach rdwnanie ruchu rakiety wynikajgce
z drugiej zasady Newtona jest nastepujace:

dv._ 0.5pSCxv ¢
dh m Y,

gdzie: v - predkosé rakiety, h - wysokos¢ lotu, p - gesto$¢ powietrza, S -
pole powierzchni odniesienia, g - przyspieszenie ziemskie, m - masa
rakiety, Cx - wspdtczynnik oporu aerodynamicznego. Wspoétczynnik ten
jest traktowany jak zmienna sterujgca i moze on by¢é wybrany dowolnie
z przedziatu:

(Cx)n,in - Cx(h) < (Cx)nM. (2)

Wielkosci  (c x)min I (cx)max oOdpowiadajg potozeniom hamulcédw
aerodynamicznych - ztozonym i maksymalnie otwartym.
Rozwigzanie réwnania (1) powinno spetnia¢ warunki brzegowe:

v(hA) = va > v(hB) = vb » (3)
gdzie: VvA wvb sg danymi predkosciami na zadanych wysokosSciach:
poczagtkowej hAi koricowej he.

Proces nagrzewania korpusu rakiety opisuje nastepujgce réwnanie
rézniczkowe (poréwnaj: Miele, 1962; Beiner, 1987)

- Rpvd, @

dt
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gdzie H - ilo$¢ ciepta przekazywana jednostce powierzchni korpusu
rakiety, K - stata dodatnia zalezna od rodzaju rakiety, t- czas. Réwnanie
to jest rwnowazne catce
B
Hb=- K Jp(h) v2dh -> MIN . (5)
A
Granice catkowania A i B odpowiadajg punktowi poczatkowemu
i koncowemu trajektorii. Funkcjonat (5) zawiera niewiadoma funkcje -
zalezng od wysokosci lotu predkosé rakiety v(h), ktora to predkosé
podlega wyznaczeniu.
Zadanie polega na takim wyznaczeniu zmiennej sterujgcej Cx(h)
z przedziatu (2), aby funkcjonat (5) przyjat wartos¢ minimalng przy
spetnionym zagadnieniu brzegowym (1), (3).

3. Minimalizacja skumulowanego efektu toksycznego chemioterapii

Najprostszy model pozwalajagcy na wyznaczenie optymalnej strategii
chemioterapii raka bazuje na tak zwanym wyktadniczym modelu wzrostu
komérek. Podstawowe zatozenia upraszczajgce sg nastepujace:

e Strumien komdrek (liczba dzielgcych sie komérek w jednostce

czasu) jest proporcjonalny do liczby komorek w populacji.

» Kazda komdrka-matka dzieli sie na dwie komarki-caérki.

» Cytostatyk zabija tylko komorki-cérki tuz po podziale - nie

niszczy komarek-matek.

Dynamika wzrostu komdrek nowotworowych w obecnosci cytosta-
tyka jest reprezentowana przez réwnanie stanu (poréwnaj: Swan, 1990;
Swiemak i Duda, 1992; Swierniak, Polanski i Duda, 1992; Swiemiak
iin., 1994; Maronski, 2003; Maronski, 2006)

an N (2u-I) (6)
— =a u-1) ,
dt

gdzie N(t) - liczba komoérek nowotworowych, t - czas, a(t) - znana

funkcja opisujaca szybko$¢ wzrostu komorek (intrinsic rate), u(t) -
zmienna sterujgca reprezentujgca prawdopodobieAstwo przezycia
komérek-corek tuz po podziale. Zmienng te nalezy dowolnie wybrac
z przedziatu

0 <u(t)e <1 )
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Warto$¢ u(t)=0 oznacza, ze wszystkie komorki-corki ging, czyli
dostarczono maksymalng dawke leku. Wartos¢ u(t)=l oznacza, ze
wszystkie przezywajg, czyli lek nie jest podawany. W tym ostatnim
przypadku rownanie (6) opisuje dobrze znany z biologii wyktadniczy
model wzrostu komoérek (Smith, 1974).

Zakladamy, ze na poczatku terapii liczba komdrek nowotworowych
Na jest znana i w zadanym czasie terapii (te-tA) ma zosta¢ zredukowana
do mniejszej zadanej liczby Nb, zatem warunki brzegowe dla rownania
(6) sa nastepujace:

N(tA)=NA, N (tB)=NB. (8)

Skumulowany efekt toksyczny stosowania leku reprezentuje funkcjonat
B
JB= J[Il—u(t)]dt — MIN , 9
A
ktory jest minimalizowany. Istotnie, gdy lek nie jest podawany, u(t)=lI,
catka (9) przyjmuje warto$¢ Jb=0, gdy dawka leku jest maksymalna,
u(t)=0, wartos¢ catki (9) jest maksymalna.
Zagadnienie polega na takim wyznaczeniu zmiennej sterujgcej u(t)
z przedzialu (7), aby funkcjonat (9) przyjat warto$¢ minimalng przy
spetnionym zagadnieniu brzegowym (6), (8).

4. Metoda rozwigzania

Do rozwigzania obu sformutowanych zagadnieh mozna wykorzystac
metode ekstremalizacji catek krzywoliniowych za pomocg twierdzenia
Greena. Metoda ta zostata opracowana przez Mielego (1962) i wykorzys-
tana do rozwigzania wielu zagadnien z dynamiki lotu samolotdw i rakiet
na przetomie lat piecdziesigtych i sze$¢dziesigtych ubiegtego wieku.
Metoda ta moze by¢ zastosowana dla zagadnien liniowych ze wzgledu na
sterowanie, co zachodzi w rozwazanych przypadkach.

W przypadku minimalizacji nagrzewania korpusu rakiety funkcjonat
(5) mozemy uwaza¢ za catke krzywoliniowg zalezng od dwdch
zmiennych: predkosci i wysokosci lotu (v, h),

HB= JO0 dv + [-K p(h) v2]dh (10)

A
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Podobnie minimalizacja efektu toksycznego oddziatywania leku na
komérki zdrowe polega na minimalizacji catki krzywoliniowej zaleznej
od dwdch zmiennych: czasu i liczby komo6rek nowotworowych (t, N),

dN. (U)

Catke (11) otrzymujemy z funkcjonatu (9) eliminujgc sterowanie u(t). W
tym celu wykorzystujemy réwnanie stanu (6). Dalej metoda polega na
wyznaczeniu funkcji fundamentalnych rozwigzan o i badaniu ich
znakéw we wnetrzu zbioréw rozwigzan dopuszczalnych. W pierwszym
przypadku

co(v,h) = - 2Kp(h)v, (12)
w drugim za$
1 da
oo (t,N 13
(tN) 2a2N dt (13)

Z réwnosci (12) wynika, ze co(v, h) < 0 i znak funkcji fundamentalnej
nie zalezy od predkosci v i wysokosci lotu h. W drugim przypadku znak
funkcji fundamentalnej zalezy od charakteru zmiennosci funkcji a(t). Dla
ustalenia uwagi przyjmijmy, ze a(t) maleje monotonicznie, czyli
da/dt < 0, woéwczas rowniez eo(t, N) < 0 bez wzgledu na chwile czasu t
i liczhe komorek nowotworowych N. Przypadek ten odpowiada
sytuacji, gdy $redni czas podziatu komodrek rosnie, zatem dzielg sie one
coraz wolniej. Inne przypadki omoéwiono w pracach Marofiskiego (2003,
2006).

Z zastosowanej metody wynika, ze w obu przypadkach rozwigzania
na ptaszczyznach (v, h) i (t, N) znajdujg sie na prawych brzegach
zbioréw rozwigzan dopuszczalnych patrzac z punktu poczatkowego A
w kierunku punktu kohAcowego B. Zbiory rozwigzan dopuszczalnych
otrzymuje sie catkujac rdwnania stanu (1) oraz (6) dla Cx = (Cx)min lub
Cx= (Cx)max, oraz u=0 Ilub u=Il, zgodnie z naturalnym uptywem
zmiennych niezaleznych i wstecz (poréwnaj Miele, 1962). Przeciecia
krzywych (punkty o nieciggtej pochodnej) wyznaczajg punkty
przetgczenia sterowan.
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v [m/s]

Rys. 1 Rozwigzanie minimalizujace ilo$¢ ciepta doprowadzanego
do korpusu rakiety (gérna krzywa)

t

Rys. 2. Rozwigzanie minimalizujgce skumulowany negatywny
efekt stosowania cytostatyka (dolna krzywa)
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5. Podsumowanie

Praca zawiera poréwnanie dwdéch zagadnien sterowania optymalnego:
jedno dotyczy minimalizacji nagrzewania korpusu rakiety w czasie
manewru wejscia w geste warstwy atmosfery, drugie minimalizacji
skumulowanego toksycznego efektu chemioterapii. Oba zagadnienia
majg na celu ograniczenie procesow destrukcji. W obu nastepuje
zmniejszenie zmiennych stanu z zadanych warto$ci poczatkowych do
zadanych wartosci kofcowych. Sa to odpowiednio: predkosé lotu i liczba
komorek nowotworowych. Oba zagadnienia sg liniowe ze wzgledu na
sterowania: wspotczynnik oporu aerodynamicznego Cx(h) i prawdopo-
dobienstwo przezycia komorek-cérek u(t). Oba zagadnienia mozna
rozwigza¢ metodg Mielego. Rozwigzania optymalne wystepujg na
brzegach zbiorow rozwigzan dopuszczalnych na ptaszczyznach (v, h)
i (t, N). W obu nie wystepujg tak zwane tuki osobliwe. W przypadku
ruchu rakiety optymalna strategia polega najpierw na maksymalnym
hamowaniu, a potem na locie ze schowanymi powierzchniami
hamujacymi. Podobnie w przypadku chemioterapii - najpierw nalezy
zastosowaé maksymalng dawke leku, a potem przerwac¢ podawanie leku.
Trzeba jednak dodaé, ze sytuacja taka zachodzi dla modelu wykitad-
niczego z monotonicznie malejgcg funkcjg a(t). Dla a(t)=const. lub dla
funkcji a(t) monotonicznie rosnacej, rozwigzania optymalne sg inne
(poréwnaj: Maronski, 2006). Tylko przypadek rozwazany w niniejszej
pracy jest zgodny z praktyka kliniczna.
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ON CONNECTIONS BETWEEN THE MISSILE ATMOSPHERIC
RE-ENTRY AND CANCER CHEMOTHERAPY

The goal of the paper is to show that some optimal control problems

formulated in different branches of knowledge: dynamics of atmospheric flight
and medicine, are very similar. Two problems were considered: minimization of
the heat transferred from the boundary layer to the rocket skin during the re-entry
manoeuvre and minimization of the negative cumulative effect of the drug during
cancer chemotherapy.
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W pracy przedstawiono koncepcje slota, ktéry podobnie jak staty slot
klasyczny, steruje rozwojem warstwy przysciennej przy duzych katach
natarcia - jednak dziatajgc z nieco innym efektem. W szczeg6lnosci nie
powoduje gwattownego wzrostu oporu przy mniejszych katach natarcia,
a w szeregu sytuacji wrecz zaobserwowano jego spadek.

1. Wprowadzenie

Klasyczny slot stanowi popularny i efektywny sposdb sterowania
optywem wokét profilu przy duzych katach natarcia, prowadzac do
przesuniecia przeciagniecia na wieksze katy natarcia oraz zwiekszenia
maksymalnej sity nosnej. Jest on ulokowany przy krawedzi natarcia
profilu gtdwnego i przy wystepowaniu na nim dodatniej cyrkulacji
(i sity nosnej) powoduje redukcje predkosci i maksymalnych podci$nien
na nosku profilu. Prowadzi to w konsekwencji do obnizenia gradientow
ci$nienia i zapobiega oderwaniu. Slot taki dziata wasciwie i poprawia
charakterystyki profilu przy duzych katach natarcia, jednak powoduje
znaczacy wzrost oporu przy mniejszych warto$ciach wspoétczynnikéw
sity nosnej, typowych dla warunkéw przelotowych. W celu niedopusz-
czeniu do takiej sytuacji stosuje sie sloty wysuwane lub automatyczne,
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ktére sg schowane w warunkach przelotowych. Z drugiej strony na
niektérych lekkich i stosunkowo prostych samolotach typu STOL oraz
rolniczych wcigz stosuje sie sloty state w celu poprawy charakterystyk
ladowania oraz aby zabezpieczy¢ przed przeciggnieciem w typowych
warunkach lotu na matej wysokosSci, z matg predkoscig i przy silnej
turbulencji atmosferycznej. Przyktadem moga by¢ samolotu PZL-104
Wilga i PZL-106 Kruk. Rozwigzanie takie stosowane jest z uwagi na
jego prostote i lekko$¢, lecz przy wiekszych predkosciach przelotowych
powoduje silne oderwanie na zawietrznej stronie slota i znaczny opor.
Typowa geometria skrzydta ze statym slotem pokazana jest na rys. 1
(PZL-104 Wilga) w konfiguracji przelotowej i do lagdowanie.

Rys. 1 Ukfad skrzydio - slot staly - klapa szczelinowa

Wida¢ wyraznie, ze slot, optymalizowany w badaniach tunelowych
dla warunkéw duzej sity nosnej jest nieodpowiedni dla matych katow
natarcia. Narzucajgcg sie metoda obejscia tego problemu jest uksztatto-
wanie slota tak, aby zapobiec oderwaniu przeptywu przy matych katach
natarcia, ale aby wciaz sterowat on w sposéb witasciwy przeptywem przy
duzych katach natarcia. Poczatkowg ideg rozwigzania tego problemu
byto zastosowanie dodatkowego cienkiego profilu (w poblizu noska
profilu gtéwnego), prawdopodobnie obracanego, ktéry bytby ustawiony
w przyblizeniu wzdtuz linii pradu profilu gtdwnego przy duzych
predkosciach, ale ktéry cigz produkowatby wystarczajgca cyrkulacje do
kontroli oderwania przy matych predkos$ciach. Jego idea przestawiona
jest na rys. 2. Oczekiwany wzrost oporu przy matych katach natarcia
powinien by¢ w przyblizeniu rowny oporowi tarcia dodatkowego profilu
slota, a wiec przy wzglednej cieciwie slota rzedu 15% nie powinien
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przekroczy¢ ok. 20% oporu profilu wyjsciowego. Ze wzgledu na réznice
geometryczne rozwazanego slota i slota klasycznego jak i omdwione
dalej réznice w jego zachowaniu i charakterystykach w dalszym ciggu
bedzie on okre$lany jako slot-deflektor.

Rys. 2. ldea obrotowego slota do sterowania optywem profilu
2. Badania tunelowe

W celu weryfikacji idei obrotowego slota-deflektora wykonano
modele aerodynamiczne do badan wagowych w tunelu o otwartej przes-
trzeni pomiarowej oraz badan cisnieniowych w tunelu matej turbulenciji.
Wstepne wyniki badafn (przy liczbie Reynoldsa 0.84 min) wskazaty na
do$¢ zaskakujgce wiasnosci. Cienki, symetryczny profil (10% grubosé
i 10% wzgledna cieciwa) pozwolit na znaczacag (zaleznie od pozycji
i kata ustawienia) poprawe charakterystyk w pordéwnaniu do wyjscio-
wego profilu NACA 2415 przy duzych katach natarcia, lecz jednoczes$nie
op6r produkowany przez dodanie nowego elementu okazat sie bardzo
maty - réwniez przy katach natarcia bliskich zeru. Nawet wiecej: dla
pewnych konfiguracji opér uktadu byt mniejszy niz dla profilu izolowa-
nego, réwniez przy relatywnie matych wartoSciach wspotczynnika sity
nosnej. Badano szereg slotéw rézniacych sie geometrig (rys. 3), lecz
symetryczny z maksymalng grubosciag w 20% jego cieciwy i matym
katem sptywu (zaprojektowany obliczeniowo) dawat najbardziej intere-
sujgce wyniki.

Rys. 3. Sloty badane z profilem gtéwnym NACA-2415
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Na rys. 4 pokazano charakterystyki aerodynamiczne uzyskane w tunelu
matej turbulencji dla powyzszego slota-deflektora przy réznych potoze-
niach i katach jego ustawienia. Nalezy zauwazy¢ trzy efekty: pojawiania
sie siodta o matym oporze w pewnym zakresie wspdiczynnikow sity
nosnej (charakterystyka podobna jak dla klasycznych profili lami-
namych), wyrazna poprawa nosnosci profilu ze slotem oraz zmniejszenie
oporu zarowno w zakresie matych wspotczynnikdw sity nosnej (0.3+0.5)
jak i dla wigkszych (powyzej 0.8) - w zaleznos$ci od ustawienia slota.
Wystepuje tez bardzo istotny wzrost maksymalnej doskonatoSci aero-
dynamicznej profilu ze slotem-deflektorem.

D 1714 f
profil NACA 2415

profil ze slotem deflektorem ip=0°

profil ze slotem deflektorem (p=05°
profil ze slotem deflektorem <p=10°
profil ze slotem deflektorem <p=15°
profil ze slotem deflektorem <p=20°
profil ze slotem deflektorem ip=25°
profil ze slotem deflektorem ip=30°

profil ze slotem deflektorem (p=35°

Rys. 4. Charakterystyka oporu profilu izolowanego
oraz uktadu profil-slot deflektor

Na rysuneku 5 przedstawiono uzyskane charakterystyki sity nosnej
i momentu aerodynamicznego. Jak wida¢ Uzyskano wzrost maksymalnej
wartosci wspotczynnika sity nosnej z ok. 1.5 do ok. 2.0 oraz o ok. 5
wzrost krytycznych katéw natarcia. Bardzo zblizone wyniki uzyskano
w trakcie badan wagowych w tunelu z otwartg przestrzenig pomiarowa.
Interesujgca jest bardziej szczegétowa analiza rozktadéw cisnienia na
profilu i slocie oraz zasady jego pracy. Powszechnie stosowang zasadg
projektowania aerodynamicznego uktadow profili wieloelementowych
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jest zapewnienie takich warunkéw optywu, aby nie dopusci¢ do oder-
wania warstwy przysciennej na pierwszych elementach uktadu [1],

D 1614 ¢
/ == profil NACA 2415

profil ze slotem deflektorem tp=0°

i profil ze slotem deflektorem <p=05°

Z]_ profil ze slotem deflektorem (p=10°
M profil ze slotem deflektorem <p=15°
profil ze slotem deflektorem (p=20°

profil ze slotem deflektorem (p=25°

profil ze slotem deflektorem <p=30°
profil ze slotem deflektorem <p=35°;

Rys. 5. Charakterystyka sity nosnej profilu izolowanego
oraz uktadu profil-slot deflektor

Oznacza to, ze oderwanie powinno sie najpierw pojawia¢ na elemen-
cie koncowym (w przypadku profil-slot oderwanie powinno sie
rozpoczyna¢ od krawedzi sptywu profilu gtbwnego). Zapewnia to peing
kontrole rozktaddw predkosci i cisnief (a wiec i poprawno$é optywu) na
noskach kolejnych elementow. Oderwanie przeptywu na rozpatrywanym
uktadzie profil - slot (cienki i symetryczny) rozpoczyna sie na krawedzi
natarcia slota - rys. 6, jednak wcigz skutecznie steruje on optywem noska
profilu gtdwnego i zapobiega oderwaniu na nim. Jak wida¢ na calej
gérnej powierzchni slota mamy wyrownane wartosci podcisnien,
sugerujgce oderwanie od samego noska (czyli oderwanie typu diugiego
pecherza laminarnego), ktore pojawia sie przy kacie natarcia ok. 10°.
Jednak doskonale widoczne jest rowniez, ze maksymalne podcisnienia na
nosku profilu gtéwnego sa wyraznie zredukowane w stosunku do
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wystepujacych na profilu izolowanym, jak réwniez, ze nastepuje likwi-
dacja (a=15°) lub ostabienie (a=20°) oderwania. Warte odnotowania
jest dosé niespodziewane dziatanie slota: ze wzrostem kata natarcia sita
nosna i cyrkulacja na slocie wcigz rosng, pomimo petnego oderwania na
gérnej jego powierzchni (inaczej, niz w przypadku oderwania na profilu
izolowanym).

Rys. 6. Rozktady cisnienia na badanym uktadzie skrzydto - slot-deflektor
(Re=8.4105

3. Badania analityczne (obliczeniowe)

Wyniki pomiaréw sit w tunelu aerodynamicznym zaprezentowane
wyzej zostaly réwniez potwierdzone wynikami obliczeniowymi. Do
analizy optywu profili wieloelementowych stosowano program MSES
[2], pozwalajacy na uwzglednienie silnego oddzialywania przeptyw
nielepki - warstwa przys$cienna, wigczajagc w to oderwanie. W przypadku
cienkiego profilu slota zwiekszenie kata jego ustawienia (w stosunku do
przeptywu) powoduje zintensyfikowanie oderwania, lecz prowadzi do
wzrostu obcigzenia slota i ograniczenia oderwania na profilu gtdwnym -
rys. 7. Obliczeniowe charakterystyki oporu dla warunkéw optywu
rownowaznych badaniom tunelowym odbiegajg jednak nieco od
charakterystyk eksperymentalnych. Wg. obliczer dodanie slota powoduje
wzrost oporu ukitadu - jednak jest on mniejszy niz mozna bylo
oczekiwaé. Rys. 8a przedstawia obliczeniowa charakterystyke oporu
profilu izolowanego oraz ukfadu profil - slot-deflektor. Rys. 8b
przedstawia tg sama charakterystyke uktadu, lecz poréwnywany jest
z oporem profilu powiekszonym o minimalny op6r izolowanego slota.
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Jak widaé opor powyzszego ukiadu jest mniejszy niz suma oporow jego
elementdw. Sugeruje to ewidentne wystepowanie korzystnej interferencji
aerodynamicznej miedzy elementami. OczywisScie opdr gwattownie
wzrasta przy katach natarcia, przy ktérych pojawia sie oderwanie na
slocie (pomimo poprawnego optywu profdu gtéwnego).

Jeszcze ciekawszy obliczeniowo jest przypadek duzych liczb
Reynoldsa, zblizonych do warto$ci wystepujagcych w locie samolotu
klasy Wilgi.

b)

Rys. 7. Obliczeniowy obraz optywu uktadu profil - slot-deflektor,
kat ustawienia slota: a) -30°, b) -20°
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a)

b)

Rys. 8. Obliczeniowa charakterystyka oporu uktadu profil - slot deflektor,
poréwnane z: a) profilem izolowanym, b) profilem + opdr min. slota.

Wyniki takiej analizy przedstawia rys. 9. Jak wida¢ op6r pewnych
konfiguracji nie tylko jest mniejszy od oporu elementéw izolowanych,
ale dla pewnych katéw ustawienia slota pojawia sie zmniejszenie oporu
ponizej oporu profilu zasadniczego. Wystepuje to dla Cz powyzej 0.75.
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104- CD

Rys. 9. Obliczeniowy op6r uktadu cienki slot-deflektor - profil gtéwny,
Re = 4.0* 106/ SQRT(Cz)

4. Obliczeniowa optymalizacja uktadu profil -
slot-deflektor

Pomimo, ze wyniki obliczeniowe odbiegaja od wynikow badan
tunelowych zaobserwowano pewne podobiefAstwo zjawisk i przebiegu
charakterystyk uzyskiwanych obu metodami. Dodatkowo okreslono
pewne prawidtowosci i zjawiska, ktére jak sie wydaje prowadzag do
zaobserwowanego efektu wystepowania korzystnej interferencji miedzy
slotem-deflektorem i profilem3. Zaowocowato to opracowaniem oblicze-
niowej metodyki projektowania aerodynamicznego takiego uktadu
z zastosowaniem pakietu programéw MSES (w tym LINDOP - optyma-
lizacyjnego). Podejscie takie zastosowano miedzy innymi do zaprojekto-
wania cienkiego stota, ktérego wyniki badan zaprezentowano w poprzed-
nim rozdziale. Takg sama metode zastosowano do opracowania
optymalnego slota-deflektora do skrzydta samolotu Wilga. Analiza
obliczeniowa pracy takiego ukiadu przy rzeczywistych liczbach
Reynoldsa sugeruje, ze mozna jeszcze nieco zmodyfikowac idee takiego
rozwigzania. Stosujac slot o wiekszej cieciwie i grubosci ok. 20% mozna
(na podstawie obliczen) oczekiwac, ze ulegnie zmiania typ oderwania na
slocie, zapewniajagc jednocze$nie lepsze parametry konstrukcyjne



98 Robert J6zwiak i inni

i wytrzymatosciowe. W efekcie mozna zaprojektowac slot-deflektor
znacznie mniej wrazliwy na katy naptywu strug (lub, co jest do pewnego
stopnia rownowazne, na katy ustawienia slota). W efekcie mozna pokusié
sie 0 zaprojektowanie statego slota tego typu (bez koniecznos$ci zmiany
kata ustawienia w locie), ktory bedzie pracowat poprawnie zaréwno przy
duzych katach natarcia, jak i w warunkach przelotu z wiekszymi
predkosciami. Rys. 10 pokazuje geometrie zaprojektowanego (zopty-
malizowanego) ukfadu slot-deflektor - profil - klapa szczelinowa.

Rys. 10. Geometria uktadu slot-deflektor - profil - klapa szczelinowa uzyskane
na drodze optymalizacji.

Na rysunku 11 pokazano obliczone charakterystyki aerodynamiczne
oraz charakterystyki uzyskane dla uktadu oryginalnego (rys. 1). Jak
widaé mozna sie spodziewaé znacznej poprawy wiasnosci przy duzych
predkos$ciach, przy zachowaniu pozadanych witasnos$ci w zakresie duzych
katow natarcia. W obliczeniach zalozono wymuszong turbulizacje
przeptywu w 7% cieciwy oraz zastosowano bardzo niskg warto$¢
krytycznego wspotczynnika amplifikacji ncr w celu zasymulowania
niskiej jakosci powierzchni plata. Opér skrzydta ze slotem w konfiguracji
ze schowang klapa tylngjest nie gorszy od oporu profilu izolowanego.

Oznaczenia na rysunku: WILGA S i WILGA KS oznaczaja
oryginalny uktad profil-slot i profil-slot-klapa., W/S15(OPT)F20
i W/KS15(OPT)F20 oznaczajg optymalizowany uklad slot-deflektor -
profil oraz slot-deflektor - profil - klapa.
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Rys. 11. Obliczeniowa charakterystyka uktadu wyjsciowego (rys. 1) oraz
uktadu optymalizowanego (rys. 10) dla rzeczywistych liczb Reynoldsa

Wykresy na rysunku 12 przedstawiajg rozktady cisnienia na uktadzie
slot-deflektor (0o wzglednej cieciwie 10%) profil przy kacie natarcia 9°.
Wykres 12a uzyskany zostat dla slota grubego (19%) przy liczbie
Reynoldsa 0.84 min. Wykres 12b dotyczy optywu ukiadu ze slotem
cienkim (12.5%) lecz przy wiekszej liczbie Reynoldsa (2.2 min.). W obu
przypadkach widaé, ze na catej gdrnej powierzchni slota wystepuje petne
oderwanie. Rozpoczyna sie ono na nosku slota, co wskazuje, ze jest to
oderwanie warstwy laminamej (z formowaniem dlugiego pecherza
laminamego). Wykres 12c uzyskany zostat dla tej samej geometrii jak na
rys. 12a (gruby slot), lecz przy liczbie Reynoldsa 2.2 min. Jak wida¢
obraz przeptywu ulegt zupeinej zmianie. Na nosku slota wystepujg
bardzo duze podcisnienia, krore wskazujg na brak oderwania, lub co
najmniej, ze stabe oderwanie pojawia sie dopiero w tylnej czesci slota.
Potwierdza to w peini wczes$niejsze wnioski wywodzace sie z analizy
obliczeniowej. We wszystkich trzch przypadkach przeptyw wokot profilu
gtéwnego jest prawidtowy i catkowicie pozbawiony oderwania.
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b)

o

Rys. 12. Rozktady cisnienia na profilu i slocie-deflektorze:
a) gruby slot, liczba Re 0.84*106
b) cienki slot, liczba Re 2.20*106
c) gruby slot, liczba Re 2.20*106
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5. Podsumowanie

Wyniki obliczeniowej analizy i projektowania ukfadu slot-deflektor -
profil oraz wyniki badafA tunelowych w zakresie wigkszych liczb
Reynoldsa w peini potwierdzajg, ze zaproponowane rozwigzanie ukiadu
ptata wieloelementowego moze byé bardzo interesujgcg alternatywa dla
schematu profilu ze slotem statym. Jednocze$nie przy rzeczywistych
warto$ciach liczb Reynoldsa, typowych dla samolotéw turystycznych
i rolniczych, mozliwe jest zaprojektowanie efektywnego uktadu z gru-
bym, nieruchomym (nieobrotowym) slotem deflektorem. Ostatnia uwaga
jest rowniez istotna z punktu widzenia konstrukcji i wytrzymatos$ci ptata.
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THE INFLIENCE REYNOLDS NUMER AND GEOMETRICAL
PARAMETERS UPON AERODYNAMIC CHARACTERISTICS OF
AN AIRFOIL WITH A SLAT-DEFLECTOR

A classical leading edge slat is a common method for he flow control over
an airfoil at high angles of attack by means of increasing max. lift and critical
angles of attack. The main drawback of the fixed slat consists in excessive drag
at lower lift coefficients typical for a cruise. In the paper a new idea of slat,
called the slat-deflector is presented. The proposed slat reveals the same
efficiency at high angles of attack, but produces much lower drag under cruise
conditions (sometimes even below the magnitude for an isolated airfoil). \
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Sposéb przyjetego sterowania oraz metoda pomiarow w procesie automa-
tycznej realizacji prostych manewréw okresla rodzaje i zakresy wystepu-
jacych oddziatywan. W proponowanym rozwigzaniu rozwazano wplyw
wybranych urzadzehA pomiarowych, uktadéw wykonawczych oraz zaburzenia
atmosfery. Przedstawiono matematyczny model badanego obiektu, elementéw
toru pomiarowego i wykonawczego oraz wspdtczynniki wzmocnien
w przyjetych prawach sterowania. Zamieszczono przyklady wynikéw
symulacji ilustrujgcych wptyw omawianych oddziatywan na przebieg ruchu
samolotu w trakcie wybranego manewru.

1. Wprowadzenie

Na przebieg ruchu obiektu w okreslonym S$rodowisku wplywajg
czynniki charakterystyczne dla otoczenia. W ruchu automatycznie stero-
wanego samolotu istotne znaczenie posiadajg, zatem nie tylko dynamika
obiektu i prawa sterowania, ale r6znego rodzaju zakidcenia. Wstepnie
mozna je sklasyfikowac jako zewnetrzne np. pochodzgce od podmuchow
wiatru i turbulencji (predkos$¢ w) oraz wewnetrzne wywotane istnieniem
réznego rodzaju urzadzen np. wykonawczych, pomiarowych i przeli-
czajagcych. Wyznaczone w torze pomiarowym (schemat blokowy na
rys. 1) parametry stanu i porOdwnane z wartoSciami zadanymi xz
umozliwiajg wyliczenie poprzez prawa sterowania sygnatow sterujagcych
u stanowiacych (po wczesniejszym przetworzeniu) wymuszenia uktadow
wykonawczych. Zadaniem tych ostatnich jest przemieszczenie
powierzchni sterowych do zagdanego potozenia kagtowego 5
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Rys. 1L Czynniki oddziatywujgce na automatycznie sterowany

2. Matematyczny model dynamiki toru pomiaru predkosci katowej

Ponizej przedstawiono modele urzadzen toru pomiaru predkosci
katowej [5], [6], [8] i [10] w uktadzie wspdtrzednych zwiagzanych z sa-
molotem. Model dynamiki pomiaru predkosci katowej P, Q, R:

PpG =-192.9PpG- 1 8769PC+ 18769P
Pc = Ppo

Qr,, - -220.1 - 24649Qa + 246490

<2>

8a=Q Pa

RpG =-\92.9RpG-\8769R C+187697?

i<c = R,,c <3>
Modele fdtru pierwszego stopnia pomiaru predkosci katowej P, Q, R:

Pn = -200PFL+ 200PC (4)

e F1=-200eFl1+200eG (5)

Rn =-200Rn +200Rg (6)
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Modele filtru drugiego stopnia pomiaru predkosci katowej P, Q, R:
% =-142.15PpF2-m06.5P F2+PpsH+\4216PpFI+m06.5P¥

Pf2~ PpFl’ PR —PpR\> PpR\ ~ PpsA @
opF2 =-68QpPR2-4624QR +QpsFI+13.6QpF +4624QFI,
Qf2=QpF2> Qp\= QpFl-> QpF\= QpsF\ ©
RpF2=-~rpF2 - 49007 + N + 14N | +a900rFl,
Rf2 =RpF2 R-FI = RpF\" RpFI = RpsFI ©)
Model dynamiki przelicznika predkosci katowej P, Q, R:
PM=-\6\3P M-P pF2+\6\3PR2 (10)
QM=-\6\3QM-Q pR2+\6\3QR2 (11)
N=-161.30-~+161.3" (12)

3. Matematyczny model dynamiki toru uktadu wykonawczego

Zgodnie z [4], [6], [8], [10] elementy toru ukitadu wykonawczego
opisywane sg liniowymi réwnaniami rozniczkowymi. Model dynamiki
filtru pierwszego stopnia w uktadzie sterowania ma posta¢:

UHR =-22.62uHH -358.7uHX+0.2uH +13.04uHp +354.3uH,

(13)
"HE1  HpFI> UH FIp?  Hp ~ u Hps
uMR =-22.62uMH -358.7i/ +0.312uv +\6.\lu\p+356.2uv,
UVFi ~ uwf\> =uw> Uyp = uws 4
ulpR =-22.62wlpR -358.7i/LFL+ 0.2z/£ +13.04wip +354.3uL, (15)

™IF\ = ulpf\m = ulLp, ulp —ulps

Model dynamiki filtru drugiego stopnia w uktadzie sterowania:
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uM2=-27.35V2-0.2413uMH +21.3uVH,
(17)
UVRA = UVpR

uLF2 ——27.38LF2 —0-2473Mipf,, +27 .3uLFl,
(18)

ULF\ — ULpF\

Model  dynamiki  przetwornika cyfrowo-analogowego  uktadzie
sterowania:

UHC = -239.8uHC-0.5uHR2 +239.8uHR2 (19)
uvc = -239.8uvc -0.5uMR2+239.8u\R2 (20)
ulC=-239.8ulC-0.5ulpR2 + 239.8wiF2 (21)

Model dynamiki uktadu wykonawczego:

YH=-144.8 yH +144.8 uHC, (22)
XH =“20.2 xH + 20.2 yH, (23)
SH =- 1080SH - 5091.968H + 5097.96xOT,
(24)
K = 5Hp
yv =-144.8 yv +144.8 uvc, (25)
xsr = -20.2 xsv + 20.2 Yv > (26)
Sw=-\w 08vp-5091.968v + 5097.96xSK
(27)
K = Sw
=—1448yL+144.8 uLC, (28)
*st = ~202 xsl + 202 v > (29>
= - 1080~ - 5097.96A, + 5097.96xSi,
(30)

Istotnym uzupetnieniem opisu ruchu uktadéw wykonawczych sa
ograniczenia natozone na potozenia katowe powierzchni sterowych,
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ktore dla rozwazanego samolotu zawieraty sie w nastepujacych
przedziatach:

-25° <bh <25\ -30 0<6v<30° -2150<SL<2150, (31

a takze ograniczenia predkosci katowych, ktérych wartosci bezwzgledne
nie przekraczaty ponizszych wartosci:

SH <60 Sv <120 N<80 — . (32)
sek sek sek
-150 <Pr <150 - 80— <Qr <80--—--
sek sek sek G sek
-150 <Rr <150 (33)
sek sek

Charakterystyczne sg rozne zakresy katow obrotu powierzchni
sterowych, ich predkosci, a takze nie identyczne zakresy pomiarowe
predkosci katowych.

4. Matematyczny model samolotu i prawa sterowania
Model dynamiki samolotu w ukladzie osi zwigzanych opisujg
nieliniowe rownania [4], [5], [7] i [9] o nastepujacej postaci:
x=M 'Q,-K ,x +M_1Q25, (34)
gdzie: M - macierz bezwitadnosci, K - macierz sztywnosci,

Qi,Q 2- macierz zewnetrznych sit i momentéw sit pochodzace od
grawitacji aerodynamiki i uktadu napedowego przyjmujace

forme (35):
X! ~~ ~U~ 0 -R Q o 0 0"
Y v v R -p O 0 O
A w w - P 0 0 0 0
Q_LIX:p'X:p?K'i_O W V 0 -R
M Q Q w 0O -u R 0 -p
N R R -v u 0 -Q 0
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0 X *H 0 m 0 0 0 S2  ~sy~
va 0 0o m 0 .s. 0 s
0 zy O 0 0 m sy -sx 0
0= L st 0 K , 0 -sXxX Sy Jx -J* -K
0 Ms, O S 0 .sx -gy Jy 0
R 0 - ~Sy Sx 0 Jy J-

oraz réwnania zwigzkéw kinematycznych (36):
i, =Ucos&cos'F - A(sincPsinQcos!/7-cos0sin”) +~(cos”sinéteosl' +sin”sin),
Y, =Ucos& sin17+ K(sin<2>sin(9sin'’// + cos0cos™/) + W(cos<Esin(9sm'/' -sin~cosT)
i, =-U sin<®+ V sin0cos6> + Wcos&Cos&,

0 =P+Qs\n0tg0 +Rcos0tgO0,

. (36)
0 =Q cos<P-Rsin0,

Y =Q sin<f sec6> + R cos& secO.

Wektor stanu zaproponowanego modelu matematycznego zawiera 69
zmienne:

X = \MH * ALHT AL "MH AHF] " AFFI*ALF\'AHF\ " AFFI A IF I >

W//F2 5WFF2 » ULF1*W//C > WKC’ WLC H’”Vv’’VL’> XSH”’ , S L,

SH,Sv,SL,U,V,W,P,Q,R,xxyxzx,0,0",P GQGRc,PGQG,
» F1’0F1 AF1»F1’ 0F1>"F1 'AF1'0F1 AF1 '~"F2>0F2 ~F2"

Pf2’Q f2’R-F2’Pm >

\yh PYVIY L xsn 1 zmienne stanu
modelu uktadéw wykonawczych,
[~ 75w[/, JuH, lip,, ul, u , M/, ,uhp\, Uypi» .

- zmienne

WZF1’ UHF2* MKF2* ULF2]

stanu filtréw sygnatéw dla serwomechanizméw, [uHC, uvc, uLCJ

- zmienne stanu modelu przetwornika cyfrowo-analogowego,
zmienne stanu modelu samolotu: [t/,V, W, P, Q, R, X,,¥yxzx0,0,'?]T
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gdzie: VO=[U, V, W]T - predkos¢ liniowa podtuzna, poprzeczna,

pionowa samolotu wzgledem Ziemi, Q0= [P,Q, i?]r - predkos¢ katowa
przechylenia, pochylenia, odchylenia samolotu,
[X,,y{,z, ]r - potozenie liniowe samolotu wzgledem Ziemi,

[0, - potozenie katowe samolotu: przechylenie, pochylenie,

odchylenie 8 =\dL, SH, SLJ - katowe potozenia powierzchni steru

wysokosci, steru kierunku, lotek, \PGQ C,RG, PG,Q G,RCJ - zmienne
stanu modelu pomiaru predkos$ci katowej samolotu,

[A-1j Q F\>R fI‘EI_fI'Qf\”‘F\”“’FI'Qf\”‘F\"‘FZ'QfZ"‘FZ’ .
) - zmienne

Pr270F2> |
stanu filtrow pomiaru, [PM, <9V, - zmienne stanu poktadowego
przelicznika.

Stosowanie podanego opisu matematycznego jest poprawne pod wa-
runkiem przyjecia zatozeh upraszczajgcych miedzy innymi: samolot trak-
towany jest jako bryta sztywna, powierzchnie sterowe sg niewazkie itp.

5. Przebieg symulacji

Symulacje numeryczne modelu samolotu oraz toru pomiarowego
i wykonawczego przeprowadzono wediug przedstawionego na rys. 2
schematu blokowego, w ktorym uwzgledniono wspomniane modele (1)
do (30) i (34) do (36) oraz ograniczenia (31) do (33). Oddzielnie badano
wplyw zaktoécenia w postaci pojedynczego podmuchu i oddzielnie
turbulencji. Na poczatku manewru (po Is) obiekt byt poddany zaktéce-
niu odpowiadajgcemu podmuchowi wiatru o zmiennej predkoSci w cza-
sie i statym Kkierunku, ktéry w poczatkowej chwili wzgledem osi
podtuznej samolotu stanowit Ww = 45°. Przebieg predkosci podmuchu
wiatru opisuje zalezno$¢ w =woO(l -cos(;r jg/d m)) gdzie: w0=6.72 m/s
warto$¢ chwilowej predkosci wiatru, dm wielko$¢ geometryczna
stanowigca krotno$¢ rozpietosci skrzydet samolotu (dm<\0b).

Turbulencja powietrza opisana modelem Karmana [1], [2] charakte-
ryzujgca sie nieskorelowanymi przebiegami dla trzech skladowych
predkosci byta wprowadzana po Is od rozpoczecia manewru i trwata 5s.
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Rys. 2. Schemat blokowy struktury numerycznej symulacji

W postepowaniu z pozostatymi fragmentami modelu zaréwno toru
pomiarowego, jak i sterowania przyjeto zasade badania wplywu
wszystkich razem a nastepnie usuwano niektére z nich obserwujac
zmiany przebiegu ruchu samolotu. Przyjety do symulacji samolot miat
mase m=8890 kg i rozpietoS¢ skrzydet 6=9.14 m. W poczatkowej fazie
samolot poruszat sie lotem ustalonym z predkoscig FO=90 m/s na wysokosci
H=200 m a nastepnie wykonywat prosty manewr zakretu z arbitralnie zadang
zmiang kata odchylenia o wartos¢ 90°. Symulacja cyfrowa polegata na
rozwigzaniu réwnan rézniczkowych (1) do (30) oraz (34) do (36) za
pomocg standardowej procedury wykorzystujgcej metode Runge-Kutty
czwartego stopnia. Stabilne numerycznie rozwigzania uzyskano przy
kroku catkowania nie wiekszym niz 0.005s, mimo ze symulacja cyfrowa
samego samolotu nie uwzgledniajgca modeli serwomechanizmoéw dawata
zadawalajace wyniki dla wartosci O.Ofs. Automatyczne sterowanie
realizowane bytlo w trzech kanatach: pochylania, odchylania iprzechy-
lania wg praw [4], [5] i [7]:

UH=K b «9m- g )+Kg (Qm- Qz)+ K"{WM-W,) +K" (z,m+
- 42) +KZ(UM-U 2),

uy=KI(OM-02)+Kp(PM-P2)+KV(VM-V7)+K ~ M-~ 2)
(38)
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«L=KU*M-*) +Kt(Pu -P,) +KKVM-V"') +K(yM- ¥ t)
+K E(Rm-R 2)

Wspétczynniki wzmocnierh praw sterowania obliczono dla zlineary-
zowanego modelu samego samolotu, poniewaz dodatkowe uwzgled-
nienie modelu pomiaru predkosci katowej i uktadow wykonawczych
zgodnie z [4] i [5] tylko w niewielkim stopniu wpltywa na wartosé
wspomnianych wspdiczynnikow. Wykorzystujagc catkowo-kwadratowy
wskaznik jakos$ci otrzymano wspdtczynniki wzmocnien zamieszczone
w tabeli L

Tabela 1
0sek
K B Fe o " 0 sek 0 0
m K k "h
ka  rad m K rad
- -
-0.6262 0.0576 0.7974 0.0128 6.1373
0sek 0sek 0sek 0 0
KV K Kl
m rad rad rad rad
-0.0454 -0.0151 0.4239 0.2590 0.5642
0sek 0sek 0sek 0 ro
K K Kt
m rad rad rad rad
0.0384 0.0377 0.0921 1.5822 2.4355

6. Wyniki eksperymentéw symulacyjnych

Przyktadowa odpowiedZ samego modelu pomiaru na sygnat
skokowy dla predkosci katowej przechylania i odchylania ilustruje
wykres na rys. 3. Pokazano na nim takze odpowiedZ modelu pomiaru
z filtracjg dla wspomnianych toréw. Maksymalne opdznienie ukiadu
z filtrem wynosi ok. 0.15s.
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0.2 0.2
« skok
uP, R [deg/sek]
* P, R [deg/sek]+filtr

CcL
-0.4 -0.4
-0.6
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 0 0.4 0.8 1.2 1.6

t [sek] t [sek]

Rys. 3. Reakcja modelu pomiaru na  Rys. 4. Reakcja ukfadu wykonawczego
wymuszenie skokowe na wymuszenie skokowe

Odpowiedzi modeli na sygnat skokowy samych ukladéw
wykonawczych oraz dodatkowo z wprowadzong filtracjg dla steru
wysokos$ci i lotek przedstawia rys. 4. Maksymalny czas opOZnienia
reakcji uktadu wykonawczego z filtracjg wynosit ok. 0.4s. W dalszej
czesci pracy zostang zaprezentowane wybrane wyniki symulacji
komputerowej ruchu automatycznie sterowanego samolotu uwzgled-
nieniem modeli urzadzen toru pomiarowego i toru wykonawczego.
Oscylacyjne zmiany predkosci katowej samolotu obserwowane
w poczatkowej fazie manewru zakretu potwierdzajg znaczny wplyw
turbulencji i podmuchu wiatru. Najwiekszym zmianom pod wpitywem
zewnetrznych zaburzen ulega predkosé katowa przechylania (rys. 6),
ktérej maksymalna warto$¢ osigga 47deg/s. Pomimo zaklécen obiekt
zgodnie z pokazanym przebiegiem potozenia katowego (rys. 5) bez
wiekszych trudno$ci uzyskuje po ok. 40s. zatozone potozenie katowe
osiggajac zgdang zmiane kata odchylenia o 90°. Po tym czasie samolot
powraca do prostoliniowego, ustalonego lotu.
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P [deg/sek] (turb)
Q [deg/sek] (turb)
R [deg/sek] (turb)

-20 -20
0 10 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50
t [sek] t [sek]
Rys. 5. Potozenie katowe samolotu Rys. 6. Predkosci katowe samolotu
podczas manewru podczas manewru
® [deq]
40

0 10 20 30 40 50 0 1 2 3 4 5

t [sek] t [sek]

Rys. 7. Potozenie powierzchni Rys. 8. Kat przechylenia i

sterowych samolotu podczas manewru pochylenia samolotu

Zmiany potozenia katowego powierzchni sterowych zgodnie z poda-
nymi prawami sterowania stabilizujg ruch samolotu w manewrze zakretu.
Lokalne zafalowania (rys. 7) wywotane zostaty turbulencjg atmosfery.
Na wykresie (rys. 8) zawierajgcym wartosci katy przechylenia
i odchylenia samolotu obserwujemy nieznaczne opdznienie reakcji katéw
potozenia w przypadku zastosowania wspomnianych filtrow, Kktdre
z oczywistych powodow nie wplynety na wygtadzenie zmian tych katow.
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Wyrazna reakcja samolotu na turbulencje manifestuje sie gwattownymi
zmianami predkosci katowej przechylania i odchylania. Poza efektem
opOzZnienia reakcji na zaktdcenie mozna zauwazy¢ roéwniez wygtadzajgce
dziatanie filtracji (rys. 9 i rys. 10) polegajace na zmniejszeniu maksy-
malnych wartosci amplitudy oscylacji.

-----———-R [deg/sek]
b [degisel] (i) ———R [deg/sek] (filtr)

1 2 3 4 5 6
t [sek]

Rys. 9. Predkos¢ katowa przechylenia ~ Rys. 10. Predko$¢ katowa odchylania
samolotu samolotu

Petniejsza analize wptywu poszczegblnych urzadzen uzyskamy
wprowadzajagc rozne zaburzenia atmosfery. Na pokazanym wykresie
(rys. 11) zmiany potozenia powierzchni steru kierunku i lotek w trakcie
trwania turbulencji majg podobny przebieg zaréwno z filtracjg jak i bez
niej. Na wykresie (rys. 12) w sposob niebudzacy watpliwosci widoczny
jest ttumigcy efekt filtracji oscylacji potozenia powierzchni sterowych
w obecnosci pojedynczego podmuchu wiatru. Dla steru Kkierunku
otrzymujemy dwukrotne ttumienie sygnatu.

Doktadniejsza analizy skutkéw dziatania r6znego rodzaju zakiécen
wymaga rozréznienia wptywu toru pomiaru i wykonawczego a z drugiej
strony wptyw samej filtracja w obecnosci pojedynczego podmuchu
wiatru. Uwzglednienie modeli urzadzen pokiadowych spowodowato
op6znienie w granicach ok. 0.3-0.5s (rys. 13 i rys. 14) dla katow
przechylenia i odchylenia w stosunku do reakcji samego samolotu.
Wzrosta takze wrazliwo$¢ na zaburzenie. Dla kata przechylenia nawet
dwukrotnie. Filtracja zgodnie z oczekiwaniami powoduje opdznienie
0 kolejne ok. 0.5s i wytlumienie zaburzenia Kkata przechylenia
lodchylenia.
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Rys. 11. Potozenie powierzchni steru  Rys. 12. Potozenie powierzchni steru
kierunku i lotek kierunku i lotek

Rys. 13. Kat przechylenia samolotu Rys. 14. Kat odchylenia samolotu

Efekt dziatania filtracji zgodnie z przewidywaniami najsilniej
wystapit (rys. 15 i rys. 16) dla predkosci katowych przechylania
i odchylania. Ponad dwukrotne zmniejszenie maksymalnej wartosci
predkosci odchylenia od stanu odniesienia odbyto sie kosztem znacznego
wydtuzenia czasu powrotu do tego stanu $rednio o ok. 1.5s w stosunku
do uktadoéw nie filtrowanych i ok. 2.5s w stosunku do samolotu
pozbawionego jakichkolwiek urzadzen. Jednoznacznie niekorzystng role
dla pokazanych przebiegéw predkosci katowych odgrywajg elementy
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sprzetowe w torze wykonawczym. Manifestuje sie to nie tylko wydtu-
zeniem czasu regulacji, ale przede wszystkim dla predkosci katowej
przechylania Kkilkudziesieciu procentowym wzrostem maksymalnej

wartosci.

3 3
t [sek] t [sek]
Rys. 15. Predkos$¢ katowa Rys. 16. Predko$¢ katowa odchylania
przechylania samolotu samolotu
60 18
t [sek] t [sek]
Rys. 17. Kat przechylenia samolotu Rys. 18. Kat odchylania samolotu

Kolejne wykresy (rys. 17, 18, 19, 20) sg ilustracjg wynikdw nastep-
nego etapu prac opierajagcego sie na bardziej szczegdtowej analizie.
Polegata ona na badaniu oddzielnie wptyw czujnikow pomiaru predkosci



Zmiany ruchu automatycznie sterowanego obiektu.. 117

katowej (‘g’), uktadu wykonawczego (‘s’) oraz jednoczesnego ich
oddziatywania (‘g,s’) w obecnosci podmuchu wiatru. Wymienione
elementy wprowadzajg w réznym stopniu spowolnienie reakcji katow
przechylenia i odchylenia. W rozpatrywanym przypadku dominujaca role
zar6wno pod wzgledem opdZnienia jak i zmiany maksymalnej wartosci
katow samolotu (rys. 17 i rys. 18) odgrywajg czujniki pomiarowe
predkosci katowej.

m
2 2.5 2
t [sek] t [sek]
Rys. 19. Predko$¢ katowa Rys. 20. Predko$¢ katowa odchylania
przechylenia samolotu samolotu

Podobng tendencje wptywu czujnikéw pomiarowych obserwujemy
dla predkosci katowych przechylenia i odchylenia (rys. 19 i rys. 20).
Wyrazne opbznienie ok. 0.5s spowodowane pomiarem obserwowane jest
dla obu predkosci katowych. Nastepuje takze wydtuzenie czasu osiggania
stanu odniesienia o ok. 1.5s. Wzrasta warto$¢ maksymalna reakcji
predkosci katowej przechylania na zakt6cenie. Zachowanie sie predkosci
katowej przechylania samolotu odzwierciedla dodawanie kolejnych
poktadowych urzadzen. Samolot pozbawiony jakichkolwiek urzadzen
okreslat stan odniesienia. Uklad wykonawczy wnosit nieznaczny wzrost
amplitudy reakcji. Opdznienie byto efektem dziatania przede wszystkim
urzgdzenia pomiarowego. Wyrazny wzrost warto$ci maksymalnej
sygnatu i opOznienie pochodzg jednoczes$nie od ukiladu wykonawczego
i pomiarowego.

Na wykresie predkosci katowej odchylania (rys. 20) wida¢, ze
pomimo matego wptywu samego uktadu wykonawczego jego oddziaty-
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wanie wspolnie z urzagdzeniem pomiarowym jest znacznie silniejsze niz
samego pomiaru.

7. Wnioski

W oparciu o analize wynikéw uzyskanych z symulacji cyfrowej

samolotu oraz toru pomiaru i toru wykonawczego mozna wyciagngé
nastepujace wnioski stanowigce istotne wskazowki przy projektowaniu
automatycznego sterowania.

1

Zasymulowany samolot z uwzglednieniem oddziatywania uktadéw
wykonawczych i pomiaru wykonat poprawnie manewr zakretu po-
mimo obecnosci zakiécenia typu podmuch wiatru lub turbulencje.

Najwiekszy efekt oddziatywania zakiécen obserwuje sie w zmia-
nach predkosci katowej przechylania i odchylania.

W znacznie mniejszym stopniu ujawnia sie wptyw zaburzen
w przebiegu katowego potozenia samolotu.

Zmiany ruchu samolotu wywotane elementami toru pomiaru
i sterowania ujawniatly sie tylko podczas trwania zewnetrznego
zaktocenia i krotko po jego zaniku.

Filtracja sygnatow pomiarowych i dla ukladéw wykonawczych
powoduje z jednej strony opOznienia reakcji i wydluza czas
regulacji a z drugiej zmniejsza maksymalnag warto$¢ zaburzenia.
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SOME SELECTED DISTURBANCE-AFFECTED CHANGES IN
MOTION OF AN OBJECT UNDER AUTOMATIC CONTROL

Motion of the object in specified surroundings is affected by characteristic
factors of the environment. The methods used for control and measurement in
automatic performance of simple manoeuvres define kinds and scales of the
impacts appearing. Deviations and time lags for selected measuring devices and
actuators, as well as the influence of atmospheric disturbances have been
introduced into the proposed solution. Sources of disturbances for particular
elements of the control process are discussed separately. Mathematical models
of the considered object and control system are presented as well as the
computation procedure for control law parameters. Some simulation results
illustrate the influence of discussed impacts on the airplane motion during a
selected manoeuvre.
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W pracy przedstawiono wyniki teoretycznej analizy dynamicznych wiasciwosci
samolotu bezpilotowego HOB-bit klasy Mini wyposazonego w system
automatycznego sterowania lotem. Badania wykonano poprzez numeryczng
symulacje przestrzennego ruchu samolotu. Ocenie podlegata wielko$¢ ttumienia
ruchéw wiasnych oraz ich okresy. Rezultaty poréwnano z danymi zarejestro-
wanymi w czasie lotu. Przeprowadzono réwniez obliczenia pokazujace, jaki
wptyw na dynamike ruchu i trajektorie lotu majg zmiany wspdtczynnikow
wzmocnienia w prawach sterowania autopilota.

1. Wstep

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych opracowany zostat
bezpilotowy samolot klasy mini, ktory przeznaczony jest do realizacji
zadan rozpoznawczych. W zwigzku z tym bedzie on wykonywat loty
autonomiczne na znaczne odlegtosci bez udziatu operatora. Loty takie,
realizowane w roznych warunkach pogodowych stwarzajg liczne
problemy dotyczace precyzji wykonywania manewrow. Dotyczy to
w szczeg6lnosci lotu po zadanej trasie wedtug okreslonych przed lotem
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punktéw bazowych. Dlatego wazne jest wyposazenie samolotu w auto-
matyczny ukiad sterowana zapewniajacy realizacje zaplanowanych
zadan.

Jednym z elementéw prac zwigzanych z realizowanym tematem byta
ocena stateczno$ci dynamicznej samolotu oraz ukitadu samolot-uktad
sterowania. W tym celu opracowano program komputerowy do
numerycznych symulacji lotu samolotu. Bazowano na obliczonych
teoretycznie charakterystykach aerodynamicznych i dynamicznych
samolotu. W oprogramowaniu uwzgledniono prawa sterowania
rzeczywiscie zabudowanego na samolocie ukladu automatycznego
sterowania. Przeprowadzono szereg obliczen, ktére pozwolity ocenic
mozliwos$¢ skutecznego wykonania manewrow.

Samolot HOB-bit wyposazony w dwa $migta napedzane silnikami
elektrycznymi zbudowany zostat w ukladzie klasycznym - rys.l.
Sterowanie odbywa sie poprzez wychylanie steru kierunku oraz steru
wysokos$ci - w celu uproszczenia konstrukcji zrezygnowano z lotek.
Rozpieto$¢ skrzydta wynosi 1.7 m, diugos$¢ kadtuba - 1.14 m cieciwa
skrzydta - 0.25 m, masa startowa - od 3.5 do 5 kg. Zmierzone w lotach
osiggi wynoszg: predkosé lotu do 90 km/h, czas lotu do 90 min, promien
operowania do 20 km.

Rys. 1 Widok samolotu mini BSP HOB-bit
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2. Model matematyczny ruchu samolotu

W obliczeniach przyjeto, ze:

1. Samolot jest brytg sztywng o sze$ciu stopniach swobody o stalej
masie i momentach bezwiadno$ci oraz niezmiennym potozeniu
$rodka masy.

2. Organy sterowania sg sztywne i niewazkie. W ukladzie stero-
wania nie wystepuje tarcie.

3. Na samolot nie oddziatujg zaktécenia zewnetrzne.

4. Samolot ma ptaszczyzne symetrii, ktéra jest jednoczesnie
ptaszczyzng symetrii geometrycznej, masowej i aerodynamicznej.

Uwzgledniajgc powyzsze zatozenia ruch przestrzenny samolotu
mozna opisa¢ uktadem dwunastu rownan rézniczkowych zwyczajnych
pierwszego rzedu. Wchodzace w sktad tego ukladu réwnania rownowagi
sit i momentéw w postaci ogdélnej majg postaé:

(1)
@)

gdzie: m - masa samolotu;
V - wektor predkosci srodka masy samolotu;
'‘j Ft - wektor sit zewnetrznych dziatajgcych na samolot;

K - moment pedu wzgledem wybranego punktu odniesienia;
- moment sit zewnetrznych dziatajagcych na samolot.

Pozostate szes¢ réwnan to zwigzki kinematyczne pozwalajgce
wyznaczy¢ zmiany w czasie katow okreslajagcych przestrzenne potozenie
samolotu (pochylenie, przechylenie i odchylenie) - rys. 2 oraz trajektorie
Srodka masy samolotu.

W analizie wykorzystano uktady wspotrzednych zgodne z Polskg
Norma;

Uktad osiprzeptywu Oxay dza

Poczatek uktadu znajduje sie w srodku masy samolotu. O$ oporu Oxa
jest rownolegta do kierunku przeptywu powietrza i skierowana zgodnie
z kierunkiem wektora predkosci samolotu. O$ sity nosnej Oza lezy
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w ptaszczyznie symetrii samolotu i skierowana jest w kierunku dolnej
czesci kadtuba. O$ sity bocznej Oya jest prostopadia do piaszczyzny
Oxaai ma dodatni zwrot w kierunku prawego skrzydia.

Uktad zwigzany z samolotem Oxyz

Poczatek uktadu osi przyjmuje sie w srodku masy samolotu. O$
podtuzna Ox skierowana jest do przodu zgodnie z kierunkiem gtdwnej
osi bezwladno$ci samolotu. O$ normalna Oz lezy w plaszczyznie
symetrii samolotu i skierowana jest ku dotowi samolotu. O$ poprzeczna
Oy, jest prostopadta do ptaszczyzny symetrii samolotu, skierowana jest w
kierunku prawego skrzydia.

Uktad osi zwigzany z Ziemig (inercjalny) O/Xly/z/

Poczatkiem uktadu wspotrzednych moze by¢é dowolny punkt na
powierzchni Ziemi (przyjmuje sie zwykle punkt startu samolotu). O$ Oz/
skierowana jest wzdtuz promienia w kierunku do $rodka Ziemi. O$ Oxj
lezy w ptaszczyznie poziomej normalnej do osi pionowej. Dodatni zwrot
osi Oxi jest dowolny i zalezy od rodzaju zadania. O$ boczna Oyi lezy
rbwniez w plaszczyznie poziomej i jest prostopadta do ptaszczyzny
Oxjzi, tworzac uktad prawoskretny.

Uktad grawitacyjny Oxgygg

Osie uktadu grawitacyjnego sg rownolegte do osi uktadu zwigzanego
z Ziemig. Poczatek uktadu umieszczony jest w srodku masy samolotu.

Rys. 2. Wzajemne potozenie Rys. 3. Wzajemne potozenie
Oxyz iOxgyzg uktadéw Oxyz iOxayaza
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Wzajemne potozenie ukladéw osi wspOtrzednych opisane sg
nastepujacymi katami:

kat natarcia a - kat miedzy osig Ox, a ptaszczyznag Oxaya rowny
katowi miedzy osig Oz, a osig Oza;

kat $lizgu J3 - kat miedzy ptaszczyzng Oxz, a osig Oxa réwny
katowi miedzy osig Oy, a osig Oya;

kat przechylenia samolotu O - kat zawarty miedzy osig Oz
i krawedzig ptaszczyzn Oxzgi Oyz;

kat pochylenia samolotu 0 - kat zawarty miedzy osig Ox i lokalng
ptaszczyzng poziomag Oxgyg;

kat odchylenia samolotu - kat zawarty miedzy rzutem osi Ox
na ptaszczyzne pozioma Oxgyg i 0sig OXxg;

Jezeli réwnania réwnowagi sit (1) zapisa¢ w ukladzie zwigzanym
z przeptywem Oxgy a&a, za$ réwnania réwnowagi momentéw sit (2)
w uktadzie zwigzanym z samolotem Oxyz, to ostatecznie otrzymuje sie
uktad réwnan (3), ktéry stanowit podstawe do symulacji:

V= (Xscosp + YssinP)
m

P =
mV

q_
Y

(Yscosp - XssinP)+psina —rcosa

X*z 1xz 3)
+[N+Jcog+ (IX-1r)pqg-Ixzarjl™}

[M —Jcor+(lz—x)rp+1" (r —p )]

1

2 {[L "wm0-Y 1z) ar 1XZpgqijlxz

0 =p +(rcos0 +qsin0)tg O
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W= (rcos0 +qsin0O)
cosO

xg = V[cosacos ficos0 cos W+ sinfi (sin0 sin 0 cos W-cos 0 sin '¥) +
+sina cos fi(cos 0 sin 0 cos ¥ +sin 0 sin W)]

yg = V[cosacosficos0sin¥ +sin[j (sin<Psin 0 sin 'F +cos <Pcos '¥) +
+sinacos fi (cos0 sin0 sinW- sin0 cosV )]

z =V[-cosacosfisin0 +sinfisin0 cos0 +sinacos ficos0 cos 0]

Uktad réwnan (3) pozwala obliczy¢ zmiany w dziedzinie czasu
wektora parametrow lotu (V, a, fi,p, q,r, O, 0, W, xg,vyg, zg,)
gdzie:

V- predkos¢ lotu,

a - kat natarcia,

/?- kat Slizgu,

p, g, r - predkosci katowe: przechylania, pochylania i odchylania,

< 0 , W - katy przechylenia, pochylenia i odchylenia samolotu,

X@, Y0 zg- wspoltrzedne Srodka masy samolotu w uktadzie O&iyjzj

Wystepujace po prawych stronach ukfadu réwnan (3) sity sg sumg sit:
aerodynamicznych, masowych i sit generowanych przez uktad napedowy. Sg
one odpowiednio réwne:

pVv2

Xs -(T cosY j.- mgsinO)cosa-(Tsiny/T-mgcos0cos0)sina-Cx S
(4)
gdzie:
T- cigg od uktadu napedowego,
y/T- kat zamocowania silnikéw,
Cxa, Cya, Cza- wspdltczynniki sit aerodynamicznych,
S - powierzchnia skrzydta.
Momenty sit okre$lone sg wzorami:
SbA, N =C, P\2/ Sl (5)

gdzie:
/ - rozpietos$¢ skrzydta, bA - Srednia cieciwa aerodynamiczna.
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W drugim z rownan uktadu (3) uwzgledniono, ze sita no$na zalezy
miedzy innymi od predkos$ci zmiany kata natarcia, tzn.:
=CdA+C“d (6)
gdzie:
Czl - cze$¢ wspdtczynnika Cza niezalezna od d ;

C
Céa = ?j(;zad - cze$¢ wspotczynnika C,a zalezna od a.

W ten sposob sita ZSi jest rowna:

Z9 =-(T cosy/T- mgsin0)sina-(T sini//T- mgcos0 cos<Pcosa - cax”V?s

zas: zgl =cppy S

Wspotczynniki sit i momentéw aerodynamicznych, a w szczegolnosci
pochodne dynamiczne, obliczono stosujagc metody zaczerpniete
z [1] 7[6]. Koncowa posta¢ wyrazen znalez¢ mozna w [7],

3. Prawa sterowania autopilota

Samolot HOB-bit wyposazony zostat w uktad automatycznego
sterowania. Jego zadaniem bylo sterowanie samolotem w sposéb
umozliwiajgcy realizacje lotu po zadanej trasie. Trasa okreSlana byta
poprzez wprowadzenie do pamieci uktadu wspétrzednych ,,punktow
zwrotnych”. W oparciu 0 znajomos$¢ biezagcych wspdtrzednych samolotu
oraz wspotrzednych ,,punktéw zwrotnych” autopilot wyliczat azymut
lotu zapewniajacy osiagniecie kolejnego ,,punktu zwrotnego”. Przyktad
zaplanowanej trasy lotu samolotu podczas jednej z préb pokazano na
rysunku 4, za$ zdjecie z realizacji tego lotu na rysunku 5.

Rys. 4. Zaplanowana trasa lotu Rys. 5. Zdjecie wykonane w czasie
samolotu HOB-bit lotu
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Ze wzgledu na wyposazenie samolotu jedynie w ster wysokosci i ster
kierunku sterowanie odbywato sie tylko w tych dwoch kanatach wedtug
nastepujacych praw:

w kanale odchylania:
(dryn (cwn

$y (o — zad ~ (o 1+ "cKldt (7)
dt s zad dt Ji

w kanale pochylania:
SH(t) = kHSv(t) (8)
Wzo6r (7) pokazuje, ze autopilot dobierat wychylenie steru
proporcjonalnie do réznicy pomiedzy:
azymutem zadanym i azymutem w danej chwili lotu T/Ct);

zadang predkosciag zmiany azymutu dt i predkoscia

w danej chwili lotu
dt

Natomiast ster wysokosci /wyrazenie (8)/ wychylat sie propor-
cjonalne do wychylenia steru kierunku. Jego zadaniem byto zapobieganie
utracie wysokosci lotu w czasie wykonywania zakretow.

4. Wyniki symulacji
4.1. Analiza ruchéw wiasnych samolotu

W obliczeniach zatozono, ze poczatkowym stanem lotu jest ustalony
lot poziomy. Przyjeto, ze na samolot dziata krdtkotrwate zaburzenie
polegajgce na impulsowym wychyleniu steru kierunku lub wysokosci.
Otrzymano przebiegi w funkcji czasu parametrow lotu, ktére pokazano
na rysunkach 6-~16. Majg one kazdorazowo charakter ttumionych
oscylacji. Na ich podstawie oszacowano okresy drgan oraz tlumienie.
Okresy odczytano bezposrednio z poszczeg6lnych przebiegéw. Aby
obliczy¢ ttumienie zatozono, ze przebiegi majg posta¢ funkcyjna:

RS , -nt jeot
f(t) =Ae e
i biorac wartosci parametrow dla czasu t=T oraz t—kT otrzymano
zalezno$¢ na wspotczynnik ttumienia:

n= In
kT
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Wyniki zebrano w tabeli 1

Tabela 1. Okresy oraz ttumienie ruchéw wiasnych

Parametr

Predkos¢ lotu V
Kat natarcia a
Kat pochylenia samolotu ©

Predkos¢ katowa pochylania g

Wysokosci lotu H=-zs
Kat $lizgu @

Predkos¢ katowa przechylania p
Predkosé katowa odchylania r

Okres wahan Ttumienie
[l
9.47 0.1352
9.62 0.0898
9.59 0.1319
9.86 0.1440
9.705 0.1397
1.64 0.6101
161 0.6101
1.625 0.6103

Nalezy podkresli¢, ze wykresy pokazane na rysunkach 6-rl6 w przy-
padku ruchu podtuznego przedstawiajg jedynie ruchy dtugookresowe
(fugoidalne) samolotu. W praktyce nie obserwuje sie krotkookresowych
ruchow podtuznych, ktére charakteryzujg sie bardzo duzym ttumieniem.

Rys. 6. Zmiana predkosci lotu po
wychylenie steru

Rys. 8. Zmiana kata $lizgu po
wychylenie steru

Rys. 7. Zmiana kata natarcia po
wychylenie steru

Rys. 9. Zmiana predkosci katowej
przechylania po wychylenie steru
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Rys. 10. Zmiana predkosci katowej  Rys. 11. Zmiana predkosci katowej
pochylania po wychylenie steru odchylania po wychylenie steru

Rys. 12. Zmiana kata przechylenia po Rys. 13. Zmiana kata pochylenia po
wychylenie steru wychylenie steru

W

Rys. 14. Zmiana kata odchylenia po Rys. 15. Zmiana wysokosci lotu
wychylenie steru po wychylenie steru

Rys. 16. Rzut trajektorii lotu na
ptaszczyzne O My i
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Dla ruchu bocznego, pojawiajgcego sie po impulsowym wychyleniu
steru kierunku, obserwuje sie oscylacje, ktdre zanikajg po okoto pieciu
okresach. Sg to oscylacje dotyczace gtdwnie kata slizgu rys. 8, ktére
odpowiadaja holendrowaniu samolotu. Po ich ustaniu samolot pozostaje
w przechyleniu (rys.12), kt6ére jest dalej samoczynnie likwidowane.
Oznacza to, ze samolot pozostaje stateczny w ruchu spiralnym.

4.2. Lot samolotu sterowanego automatycznie

W obliczeniach dotyczacych lotu samolotu sterowanego przez
zabudowanego na poktadzie autopilota wykorzystano uktad réwnan (3),
w ktérym uwzgledniono sygnaty sterujgce (7) i (8). Podstawowym
problemem byto wstepne okre$lenie wystepujacych w prawach
sterowania wspotczynnikéw wzmocnienia. Wyznaczenie ich wtasciwych
wartosci juz na etapie symulacji daje mozliwos¢ rezygnacji z wielu lotéw
prébnych oraz zwieksza bezpieczenstwo samolotu w czasie takich lotéw
zmniejszajac  zagrozenie r6znego rodzaju przesterowaniami. Na
rys. 17-°27 pokazano wyniki takich symulacji przy zatozeniu, ze samolot
ma wykona¢ zakret o 180°. Oznacza to, ze w prawie sterowania (7)
zalozono \Fza/=180°. Jednocze$nie przyjeto, ze autopilot reaguje na

biezgcg predko$é zmiany azymutu tzn. =0.
v dt d

4.2.1. Wplyw wspdtczynnika wzmocnienia ky

W toku obliczen wustalono, ze jezeli niezerowy jest jedynie
wspdltczynnik wzmocnienia ky, za$ pozostate sg rowne zeru, to samolot
wykonuje zakret po trasach podobnych do pokazanych na rys. 17.
Promien zakretu jest tym wiekszy im mniejsza jest bezwzgledna warto$é
wspdiczynnika hy. Pojawia sie przesterowanie (rys. 21) i azymut osigga
wieksze warto$ci od zatozonej Fzd - rys. 18. W czasie manewru samolot
przechyla sie (rys. 19) zaleznie od wartosSci ky. Jednocze$nie nastepuje
utrata wysokosci (rys. 20). Manewr wykonywany jest mato precyzyjnie.
Aby zwiekszy¢ dokladno$é osiggania zadanego azymutu (bez
przesterowan) nalezy zmniejsza¢ bezwzgledng warto$¢ wspdtczynnika
ky, co z kolei powoduje wzrost promienia zakretu.
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Rys. 17. Rzut trajektorii lotu na  Rys. 18. Zmiana kata odchylenia

ptaszczyzne OiX,yi toru lotu 'P(t)
Rys. 19. Zmiana kata Rys. 20. Zmiana wysokosci
przechylenia ®(t) lotu H(t)
tf

Rys. 21. Zmiana kata wychylenie
steru kierunku 8v(t)

4.2.2. Wplyw wspdtczynnika wzmocnienia kami

Dalsze obliczenia mialty na celu okreSlenie wplywu wartosSci
wspotczynnika wzmocnienia kd'v/dt na wykonanie zakretu. Okazato sie, ze
jego bezwzgledna warto$¢ powinna by¢ okoto 10-krotnie wieksza od
bezwzglednej wartosci wspoétczynnika ky. Pozwala to na plynne
wykonanie zakretu bez przesterowania rys. 26 i asymptotyczne
osiggniecie zatozonego azymutu koricowego rys. 23. Ro$nie jednak
zasadniczo promien zakretu rys. 22.

Rysunki 22h-26 przedstawiajg wykonanie manewru dla wspotczyn-
nika A\p=-0.01. Poréwnano przypadki &\t =0 oraz £d. Mt =0.1 Widac, ze
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zwiegkszenie wspotczynnika powoduje, iz zakret jest wykonywany z
mniejszym przechyleniem (rys. 24) i mniejszg utrata wysokosci - rys. 25.

4600 -1400 -1200 -1000 800 00 400 -200 O 200 400
Xg[m]

Rys. 22. Rzut trajektorii lotu na Rys. 23. Zmiana kata odchylenia
ptaszczyzne QiXiyi toru lotu vf'(t)
Rys. 24. Zmiana kata Rys. 25. Zmiana wysokosci
przechylenia ®(t) lotu H(t)
Rys. 26. Zmiana kata wychylenie steru Rys. 27. Zmiana wysokosci
kierunku 5v(t) lotu H(t)

4.2.3. Wplyw wspotczynnika wzmocnienia kH

Ostatnim etapem symulacji byto dobranie takiej wartosci
wystepujacego we wzorze (8) wspotczynnika kn, aby samolot nie tracit
wysokosci podczas wykonywania zakretu. Analizowano rdzne warianty
ustalajgc wartosci kH, zapewniajgce utrzymanie wysokosci lotu w trakcie
manewru. Na rys. 27 pokazano wynik symulacji otrzymany dla
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przypadku: £y=-0.01, k“m =0.1. Przyjmujac warto$¢ kjf=0.22 mozna
zapewnic, ze samolot utrzyma wysokos$¢ lotu.

4, Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych badarn symulacyjnych oraz wielu
lotow badawczych stwierdzi¢ mozna, ze:

bezpilotowy samolot HOB-bit jest stateczny dynamicznie
zaréwno w ruchu bocznym jak i podtuznym,
moze on realizowac loty bez ingerencji operatora,
zastosowany do sterowania autopilot mimo prostoty praw
sterowania zapewnia realizacje lotu po trasie okre$lonej zbiorem
»punktow zwrotnych”,
opracowany  program  symulacyjny umozliwia  wstepne
oszacowanie wspotczynnikbw wzmocnienia w prawach stero-
wania, co obniza koszty badan samolotu i obniza zagrozenie
katastrofg samolotu,
zastosowanie metod symulacji numerycznej pozwala na szybka
analize wptywy zmian konstrukcyjnych samolotu na jego
wiasciwosci lotne.
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DYNAMICS OF THE UNMMANNED AIR VEHICLE HOB-BIT
EQUIPPED WITHAN AUTONOMOUS CONTROL SYSTEM

The paper presents results of theoretical analysis of unmanned air
vehicle dynamic features. The plane named HOB-bit is a ,,mini” class
UAV equipped with autonomous automatic control system. All the
investigations were performed by means of numerical simulation of a 3D
flight of the plane. Both the damping and periods of all natural modes
were evaluated. The results were compared to those obtained from
in-flight tests. The calculations showing the influence the changes in
control law coefficients exert on the dynamics and trajectory of flight
were also done.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej

Mechanika w Lotnictwie

ML-X11 2006

MATHEMATICAL MODEL FOR THE AUTONOMOUS
GLIDING DELIVERY SYSTEM

Leszek Loroch
Krzysztof Sibilski

Andrzej Zyluk
Air Force Institute of Technology, Warsaw, .Poland
e-mail: krzysztof.sibilski@itwl.pll

For parafoil and payload aircraft, control is affected by changing the
length of several rigging lines connected to the outboard side and rear
of the parafoil leading to complex changes in the shape and orientation of
the lifting surface. Flight mechanics of parafoil and payload aircraft
most often employ a 6 or 9 DOF representation with the canopy modeled
as a rigid body during flight. The effect of control inputs usually is
idealized by the deflection of parafoil brakes on the left and right side of
the parafoil. This work focused on description of a 9 DOF parafoil and
payload aircraft simulation model.

1. Introduction

Parafoil-load-systems are unique devices for recovery, rescue and
delivery of air cargo. Known since the late 60s they obtain importance
for today’s applications because of several reasons:

» They are cheap, or better say low-cost, compared to fixed wings.

. They are lightweight and small (when packed), crucial for aerial
delivery and space recovery.
It is possible to face wind-offsets because of their ability to glide and
steer. This is a major advantage against conventional (round) para-
chutes.

. Precise and very soft landings are possible, which makes parafoil-load-
systems applicable for sensitive instruments or injured humans.
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In science and industry there are two major efforts for the enhancement
of these systems made: to scale the parafoils up for higher payloads, and
to add autonomy to the systems, enabling automatic guidance, navigation
and control (GNC) tasks. The Air Force Institute of Technology focused
on the latter task and developed an experimental vehicle for the
demonstration of an autonomous landing of a parafoil-load-system. The
design of a GNC-concept presupposes fundamental knowledge of the
system’s qualities and performance. A flight mechanical model is
required which predicts the reactions to control inputs and disturbances.
Primary for the development of this model are flight tests in which
excitations and significant states of the system are recorded, providing
data for a supplementary analysis. In this procedure the modeling of the
relative motion, i.e. the movement between canopy and load, is a task of
special interest. On one hand quantitative information of that motion is
needed to convert data coming from sensors mounted to the load to
corresponding values for the canopy. On the other hand relative motion is
an integral part of the flight mechanical model itself.

Compared to conventional fixed wing aircraft configurations, parafoil
and payload air vehicles are compact and lightweight before launch,
exhibit relatively long endurance, fly at low speed, and impact ground
with low vertical velocity. For some air vehicle missions these charac-
teristics are quite attractive, particularly for autonomous micro aircraft
with long-term sensing or sensitive equipment delivery requirements.
The most common means to steer a parafoil is through deflection of right
and left brakes on the parafoil. lacomini and Cerimele [7, 8] performed a
detailed study on the turn performance of the X-38 parafoil and demon-
strated extraction of lateral-directional aerodynamic coefficients from
flight data. This data was inserted into an 8 degree-of-freedom parafoil
and payload model for flight simulation validation. They noted that under
certain conditions, adverse turn rates can be experienced, which they
attributed to parafoil brake reflex. Jann [24] considered turn performance
of the ALEX (Autonomous Landing Experiment) parafoil to support the
development of a guided parafoil and payload system. Flight test data of
parafoil turning angle was fit to a first order filter driven by brake
deflection angle. Siegers and Costello [14, 15] also considered turning
performance of parafoil and payload systems and like lacomini and
Cerimele [7, 8] found turning performance to be a complex function of
canopy curvature, rigging angle, and brake deflection. They showed right
and left parafoil brake deflection exhibit two basic modes of lateral
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control, namely, skid and roll steering, which generate lateral response in
opposite directions. This control reversal is a complex function of rigging
angle, canopy curvature, aerodynamic properties of the parafoil, as well
as parafoil brake deflection magnitude and is particularly bothersome for
autonomous systems that must automate control activity. While left and
right parafoil brake deflection is far and away the most common method
of control, other control mechanisms for parafoil and payload systems are
possible. For example, a method affect turn control for a parafoil and
payload system is to create an asymmetry in the suspension line lengths
on both sides of the parafoil leading to a tilted canopy. Also, rigging
angle has a powerful effect on the descent rate of the system. Large
negative rigging angles lead to larger descent rates but are more stable at
higher forward speed while rigging angles close to zero lead to lower
descent rates but are less stable at high forward speed. For longitudinal
control, the rigging angle can be dynamically changed in flight. While
direct canopy tilt and dynamic rigging angle control appear on the
surface to offer a viable control mechanism they have to date been
unexplored in literature. The work reported here explores the capability
of canopy tilt for lateral control and dynamic rigging angle for
longitudinal control of parafoil and payload systems.

New concepts for gathering real-time battlefield information rely on
autonomous parafoil and payload aircraft. Relative to other air vehicles,
parafoil and payload aircraft enjoy the advantage of low speed flight,
long endurance, and low ground impact velocity. Control is affected by
changing the length of several of the parafoil rigging lines connected to
the outboard side and rear of the parafoil lifting surface. To efficiently
tailor this type of aircraft to a particular design environment, dynamic
modeling and simulation is applied to an idealized representation of this
complex system. Flight mechanics of parafoil and payload aircraft are
typically modeled using a 6 or 9 degree-of-freedom representation. In
both cases, the parafoil canopy is considered a rigid body once it is
inflated. There are two methods used to represent control. Perhaps the
simplest method to model control forces and moments is through the use
of control derivatives with the coefficients identified from flight data.
The advantage of this method lies in the simplicity of the approach. The
disadvantage is that little insight is provided into design parameters that
effect the control response. Another method to model the control force
and moment caused by the action of changes in rigging line length on
each side of the parafoil is a plain flap or parafoil brake that can be
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deflected downward only. While more complicated, the advantage of this
method lies in the close connection to design parameters of the parafoil.
W olf [20] and later Doherr and Schilling [2] reported on the development
of dynamic models for parachute and payload aircraft, Hailiang and
Zizeng [6] used a 9-degree of freedom model to study the motion of a
parafoil and payload system, losilevskii [9] established center of gravity
and lift coefficient limits for a gliding parachute. Brown [1] analyzed the
effects of scale and wing loading on a parafoil using a linearized model
based on computer calculated aerodynamic coefficients. More recent
efforts by Zhu, Moreau, Accorsi, Leonard, and Smith [23] as well as
Gupta, Xu, Zhang, Accorsi, Leonard, Benney and Stein [4] have incorpo-
rated parafoil structural dynamics into the dynamic model of a parachute
and payload system. A significant amount of literature has been amassed
in the area of experimental parafoil dynamics beginning with Ware and
Hassell [18] who investigated ram-air parachutes in a wind tunnel by
varying wing area and wing chord. More recently extensive flight tests
have been reported on NASA’s X-38 parafoil providing steady-state data
and aerodynamics for large-scale parafoils [7, 8],

This paper describes a 9 degree-of-freedom simulation model which is
allowed to predict control performance of an autonomous parafoil and
payload system.

2. Mathematical model of parafoil - load system
2.1. Basic assumption

Video analysis yielded data that represent certain system qualities. A
model of this system has to perform preferably the same way. Thus high
demands are made against the model: it must map the real geometry very
closely. All elements involved in the relative motion should also be
considered in kinematic modeling [13].

On the other hand for limitation of complexity some simplifications are
required:

Combination of functionally similar bodies.

Elimination of unnecessary degrees of freedom.

Simplification ofjoints.
 Modeling restricted to rigid bodies.

The latter point needs some explanation, because it seems oversimplified
to treat textile elements without any stiff components as rigid. However,
harness, belts and lines are of a very flexible nature. Forces can only be
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transmitted in one single direction; transmission of moments is not
possible. Depending upon material, elements elongate distinctly under
stress, showing highly nonlinear characteristics. Nevertheless here lines
and belts are to be modeled as rigid bodies. This assumption is justified
by following reasons:

Many possible motions are restricted or prevented by combining
single lines or belts to functional units (“trusses”).

e Used materials offer practically no lengthening when stressed; their
modulus of elasticity is of the size of steel.

Lift of the parafoil and weight of the capsule produce an initial
tension in harness and suspension lines which is increased by
maneuvering loads; sagging is not to fear.

Mechanical constraints additionally brace the connections between
canopy and capsule.
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In addition to the rigid bodies there are some other basic elements of a

multi-body-model, generally referred as “couplings”. Where individual

bodies interact kinematically, couplings have to be defined. For the

modeling ofthe parafoil-load-system, following types have been used:

e Usually the participating bodies are connected by joints. These
feature degrees of freedom like observed in the real system.

Where it’s not possible to treat lines, belts or other fabrics as rigid,

flexibility is modeled by the use of springs and dampers. Here this

type has been used just for experimental purposes at the coupling of
canopy and suspension-lines and at the slider. That kind of con-
nection is massless.

Some interactions between bodies can not be described appropriately

by above-mentioned elements. There, a formulation of a constraint

may help.

For example the shoulder strap of the harness is modeled by the
condition “constant distance of two specific points”. Using all the
assumptions and simplifications described in this chapter, the kinematic
model has been established. In Figure 1the main elements and functional
units can be seen.

Figure 1 shows a schematic of the parafoil and payload system. With
the exception of movable parafoil brakes, the parafoil canopy is
considered to be a fixed shape once it has inflated. The combined system
of the parafoil canopy and the payload is represented with a 9 degree-of-
freedom (DOF) model, originally developed by Siegers and Costello
[14]. The degrees-of-freedom include three inertial position components
of the joint C as well as the three Euler orientation angles of the parafoil
canopy and the payload. The canopy shape is modeled as a collection of
panels oriented at fixed angle with respect to each other as shown in
Figure 2.

Connected to the outboard end panels are brakes that locally deflect the
canopy downward. The parafoil canopy is connected to joint C by a rigid
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massless link from the mass center of the canopy. The payload is
connected to joint C by a rigid massless link from the mass center of the
payload. Both the parafoil and the payload are free to rotate aboutjoint C
but are constrained by the force and moment at the joint

The canopy shape is modeled as a collection of panels oriented at
fixed angle with respect to each other as shown in Figure 3. Deflection
of the control arms on the payload causes two on the parafoil canopy.
Connected to the outboard end panels are brakes that locally deflect the
canopy downward. Due to the fact that the parafoil canopy is a flexible
membrane, deflection of the control arms on one side of the parafoil
also creates tilt of the canopy. Both these effects combine together
to form the overall turning response. The parafoil canopy Iis
connected to joint C by a rigid massless link from the mass center of
the canopy. The payload is connected to joint C by arigid massless link
from the mass center of the payload. Both the parafoil and the payload
are free to rotate about joint C but are constrained by the force and
moment at the joint. The combined system of the parafoil canopy and
the payload are modeled with 9 degrees-of-freedom (DOF), including
three inertial position components of the joint C as well as the three
Euler orientation angles of the parafoil canopy and the payload. The
kinematic equations for the parafoil canopy and the payload are provided
in Equations 1through 3.

K ' sin®btan &h  cos0Atan©6
= 0 COS®A -sin<I>A a (1)
0 sSin®A/cos®©j cos /cos@b R,

sin® tan0 cos© tan©
p p p p

p

0 cos®/, -sin® ) QP 2
0 sin®p/cos©p cos®p/cos©p R.

[*¢ yc zc]=TP[ W-r (©)

where matrix Tpis given by Equation 6.
The equations of motion can be presented using the following matrix
form [13, 14, 15]:



144 Leszek Loroch i inni

0 mJ h |—‘z| B,
0 -1 FST- moSE AA D +mpT w b2
5oL p pTp @)
0 0 ScTa Ffc. b3
0 -s;i,sa -SpTp b4

The matrix in Equation 4 is a block 4 x 4 matrix where each element is a
3 x 3 matrix. Rows 1-3 in Equation 4 are forces acting on the payload
mass center expressed in the payload frame and rows 7-9 are the
moments about the payload mass center also in the payload frame. Rows
4-6 in Equation 4 are forces acting on the parafoil mass center expressed
in the parafoil frame and rows 10-12 are the moments about the parafoil

mass center also in the parafoil frame. The S/ matrices are cross product

operator matrices, working on different vectors from i toj associated
with the system configuration.

zZu y «
SI= z, 0 X, (5)
X, 0

The matrix T* represents the transformation matrix from an inertial
reference frame to the payload reference frame:

cQ.c'F, cQ .s'F, -s0A
sO0jsGjCrj-cOjsYj S~sgs™ +crch c0AsO,
cO0AsOicWwA+s(D6s'Fi cO .sers”-shcT', ¢cQbcOb

(6)
while, Tp represents the transformation matrix from an inertial
reference frame to the parafoil reference frame.
cCQpc¥p COps * -s0p

Ta= sS®ps®pc'¥p-c<f>ps'¥p s*s*s*+c¢cO ~c”™ cOps®p
c$?s0,c”™ +s<D,s» CcO~”sO”s'Fp-sOpCfr c®pcd>p

()

The common shorthand notation for trigonometric functions is

employed where sin(a) =s<, cos(a) =ca and tan(a) =ta . The matrices
Ib and Ip represent the mass moment of inertia matrices of the payload
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and the parafoil body with respect to their respective mass centers and
the matrices If and Im represent the apparent mass force coefficient
matrix and apparent mass moment coefficient matrix respectively.

‘A0 0"
I 0 B 0 (8
0 0o C
"X 0 I xz
= 0 0 )
xz O 1z
Equations 28 through 31 provide the right hand side vector of Eq. 22.
B, = (10)
B;=w, +F'- 1T, [xy,if -S3,[a,,v,w,f +
(11)
[ xcp-yc,-zcpl
BlJ=Mc-S 3 ([/>t,a,iltf (12)
B4=M,-T,T;Mc-S;(l,+1,,)[P,,e,,« (13)
[i.y .if -s;s5 f
where
—
°© Rb Qb~
s§= R, 0 b (14)
— Fo O
0 _rp Qp
Rp 0 _pP (15)

P B °

The weight force vectors on both the parafoil and payload in their
respective body axes are given in Equations 16 and 17

WA= w6 [-sin0A sinOAco0s0& cosd>6cos0f]? (16)

Wp=mpg sin0”" sin cos0” cosO” cosO; (17)
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Equation 36 gives aerodynamic force on the payload from drag, which
acts at the center of pressure of the payload assumed to be located at the
payload’s center.

K =-~pA ViCB[ub,vhwh\ (18)

The payload frame components of the payload’s mass center velocity
that appear in Equation 36 are computed using Equation 37.

(19)

The shape of the parafoil canopy is modeled by joining panels of
the same cross section side by side at angles with respect to a horizontal
plane. The zh panel of the parafoil canopy experiences lift and drag
forces that are modeled using Equations 18 and 19, where w v, ,w, are
the velocity components of the center of pressure of the 1- th canopy
panel in the /- th canopy panel frame (Figure 3).

(20)
(21)
Equation 40 provides the total aerodynamic force on the parafoil canopy.
n
@2)

The applied moment about the parafoil’s mass center contains
contributions from the steady aerodynamic forces and the coupling
joint’s resistance to twisting. The moment due to a panel’s steady
aerodynamic forces is computed with a cross product between the
distance vector from the mass center of the parafoil to the center of
pressure of the panel and the force itself. Equation 23 gives the total
moment from the steady aerodynamic forces.

n

M<=ZSAX (L,+D)) (23)
1 0 0

T, = 0 cosa, -sina, (24)

0 sina,, cosa,

The resistance to twisting of the coupling joint is modeled as a rotational
spring and damper given by Equation 25.
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0 (25)

The angles 'P and are the modified Euler yaw angles of the parafoil
and payload that come from a modified sequence of rotations where the
Euler yaw angle is the final rotation. The Euler yaw angles 'F and
*¥bfor the modified sequence of rotations can be related to the original
Euler angles by Equations 26 and 27.

sin<l)psin 0~ cosT” cos3” sin'FA

'P = arctan (26)
cosO,p cosT";

, sin sin &bcos *¥b- cos <PAsin Y,
F, = arctan (27)
cos 0 Acos'?,,

From the same modified sequence of rotations *F and W6 are given
in Equations 28 and 29.

'Fp=-BncogF,, tpn0,, +0sin'F ptan© p+Rp (28)
A =-A cos'Fjtan & +Qtsin **tan©, + Rb (29)
cos® ,sin©,, cos *F,,- sin(D sin'Fr
tan0 = % P p P i-cos'F, (30)
co0s0,, COSVF,,
B . E i . i
tano, = _C_(_)_S_Q_bSIHO'bCOS ’b __S_I_I'l@_, ?!I:'___T}/_(;os'F, (31)

COSOACOS'Fj

Given the state vector of the system, the 12 linear equations in Equation
22 are solved using LU decomposition and the equations of motion
described above are numerically integrated using a fourth order Runge-
Kutta algorithm to generate the trajectory of the system from it’s point of
release.

Fig. 3 shows results of an extensive simulation analysis of the
trajectory tracking control system using the 9DOF model discussed
above.
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Fig. 3. Simulation results of the paraglide trajectory.

3. Conclusions

Parafoil-load-systems vary a lot in configuration and geometry. So
the results of this study can not be applied to other systems, at least the
multi-body-model has to be reworked due to other geometry and other
terms of inertia. Since the simulation environment is designed very
modular, changes can be made easily, as well as enhancements and
refinements.

Dynamic simulation models for flight mechanics of parafoil and pay-
load aircraft most often employ a 6 or 9 DOF representation. During
flight, the parafoil canopy is modeled as a rigid body. The affect of
control inputs is idealized by deflection of parafoil brakes on the left
and right side of the parafoil. For controllable parafoil and payload air-
craft a dynamic model should include the effect of right and left parafoil
brake deflection and canopy tilt to replicate system turning dynamics.
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MODEL MATEMATYCZNY AUTONOMICZNIE STEROWANEGO
SPADOCHRONU SZYBUJACEGO PRZEZNACZONEGO DO
PRECYZYJNEGO PRZENOSZENIA t ADUNKOW

Ograniczenia narzucone przez odksztatcalno$¢ (wiotko$¢ konstrukcji
paralotni), powoduja, ze obiekt ten jest silnie nieliniowy i nie mozna tu
stosowa¢ klasycznego podejécia syntezy algorytmow sterowania znanych
z teorii automatycznego sterowania samolotéw. Ponadto, mata predkosc
i niskie obcigzenie jednostkowe paralotni (rzedu 2,5-6 kg/m2) powodujg ich
niskg odporno$¢ na wiatr, deszcz, podmuchy i turbulencje. Niezbedne jest
zatem opracowanie odpowiedniego ukfadu sterowania tym urzadzeniem.
Przedmiotem pracy jest zbudowanie modelu matematycznego uktadu para-
lotnia-tadunek traktowanego jako dynamiczny ukfad wieloczionowy o 9-ciu
stopniach swobody), obcigzony sitami aerodynamicznymi, oraz synteza
adaptacyjnego uktadu sterowania pozwalajgcego na przeciwdziatanie zaktdce-
niom oraz na precyzyjne ladowanie w wybranym, z géry wyznaczonym
punkcie.
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W pracy przedstawiono system identyfikacji ujmujacy w sposéb kompleksowy
catoksztatt zagadnien zwigzanych z identyfikacjag parametryczng obiektu
balistycznego. Na potrzeby prowadzonych analiz sprecyzowano definicje
identyfikacji i optymalizacji. Omdwiono przestrzer parametréw rozpatrywanego
systemu identyfikacji. Przedstawiono metodyke wyznaczania iloSciowej oceny
jakosci systemu identyfikacji. W oparciu o iloSciowg ocene przedstawiono
metodyke optymalizacji systemu identyfikacji.

1. Wstep

System identyfikacji parametrycznej obiektu balistycznego stanowi
zbidr narzedzi (sprzet, oprogramowanie) niezbednych do osiggniecia celu
gtoéwnego, jakim jest wyznaczenie, z jak najmniejszym btedem, wartosci
parametrow modelu matematycznego ruchu obiektu balistycznego
(pocisku). Osiggniecie w/w celu gtéwnego uwarunkowane jest spetnie-
niem nastepujacych celdéw czastkowych:

- identyfikacja parametrow zakiécen, parametrow systemu pomia-
rowego, parametrow generatora wymuszen (dziata),

- optymalizacja parametréw systemu pomiarowego, parametrow
generatora wymuszen, parametrow algorytmu identyfikacji oraz
parametréw obliczehn modelu matematycznego ruchu pocisku.
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Zatem zadanie gtowne wyznaczenia wartosci parametrow modelu
matematycznego ruchu obiektu balistycznego z jak najmniejszym
btedem, rozdzielono na dwie grupy zadan: zadania identyfikacji
parametréw oraz zadania optymalizacji parametrow.

W trakcie dalszych analiz zatozono, iz pod pojeciem ,identyfikacja
parametryczna” rozumie sie zadanie minimalizacji funkcjonatu wia-
zacego wektor pomiarow i odpowiadajacy mu wektor obliczen, natomiast
pod pojeciem ,optymalizacja parametryczna” zadanie minimalizacji
funkcjonatu wigzacego ocene biedu rozwigzania zadania identyfikacji.
Podczas optymalizacji parametréw rozpatrywanego systemu zadanie
identyfikacji jest zadaniem wewnetrznym zadania optymalizacji.

Zadanie optymalizacji parametrow systemu identyfikacji prowadzone
jest wylgcznie w trakcie komputerowych badan symulacyjnych.
Wyznaczone w ten sposdb optymalne parametry systemu identyfikacji
nalezy uwzgledni¢ przy przeprowadzaniu badan obiektu rzeczywistego.

2. Struktura systemu identyfikacji parametrycznej
obiektu balistycznego

Spetnienie celu gtownego jak rowniez celéw czastkowych wymaga
opracowania odpowiedniej struktury systemu identyfikacji parametrycz-
nej obiektu balistycznego. Przedstawiona w pracy struktura systemu
identyfikacji ujmuje w spos6b kompleksowy catoksztatt zagadnien
zwigzanych z identyfikacjg parametryczng obiektu balistycznego. System
identyfikacji parametrycznej obiektu bali-stycznego zawiera pie¢ podsta-
wowych komponentdw: obiekt bali-styczny, zaktdcenia dziatajgce na
obiekt, system pomiarowy, generator wymuszen, algorytm identyfikacji.

Wzajemne relacje pomiedzy poszczegdlnymi komponentami systemu
przedstawiono schematycznie na rysunku 1

Praktyczna realizacja przedstawionego systemu identyfikacji wymaga
opracowania modelu matematycznego systemu identyfikacji parame-
trycznej obiektu balistycznego. Powyzsze zagadnienie zrealizowano po-
przez opracowanie modeli matematycznych dla poszczegdinych kompo-
nentow systemu identyfikacji. | tak opracowano nastepujace modele
matematyczne:

- modele matematyczne ruchu obiektu balistycznego,
- modele matematyczne zaktdcen dziatajgcych na obiekt,
- modele matematyczne systemu pomiarowego,
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- modele matematyczne generatora wymuszen,
- modele matematyczne algorytmu identyfikacji.

} . ZAKELOCENIA
zaktocenia

OBIEKT BALISTYCZNY

03

stan
obiektu

SYSTEM POMIAROWY

warunki
poczatkowe

sterowanie
pomiarem

ALGORYTM
IDENTYFIKACJI

pannarow

ZIDENTYFIKOWANE
PARAMETRY

Rys. 1 Schemat blokowy systemu identyfikacji parametrycznej
obiektu balistycznego

Poszczegdlne modele matematyczne opracowano w postaci zamien-
nych modutdéw, blokéw oprogramowania. Okre$lono protok6t wymiany
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danych pomiedzy poszczegdlnymi modutami oprogramowania, sprzetem
pomiarowym oraz srodkiem ogniowym (dziato, wyrzutnia).

Na rys. 2 przedstawiono schemat blokowy modelu matematycznego
systemu identyfikacji parametrycznej obiektu balistycznego.

Rys. 2. Schemat blokowy modelu matematycznego systemu identyfikacji
parametrycznej obiektu balistycznego

Ze wzgledu na zadania realizowane przez system identyfikacji
parametrycznej w opracowanych modelach matematycznych wyraznie
wyodrebniono strukture modelu oraz parametry modelu. Transmisje
danych (dane wejsciowe, wyjsciowe oraz parametry) pomiedzy
poszczegOlnymi blokami oprogramowania i rzeczywistym sprzetem
zrealizowano po magistrali.
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3. Przestrzen parametrow systemu identyfikacji
parametrycznej obiektu balistycznego

Budowa systemu identyfikacji parametrycznej obiektu balistycznego
wymaga uprzedniego zdefiniowania przestrzeni roboczej. Dla przyjetej,
znanej struktury modelu matematycznego systemu identyfikacji
przestrzenig roboczg jest przestrzen szeroko rozumianych parametrow.
I tak parametrami systemu identyfikacji beda zaréwno parametry
algorytmu obliczen (krok catkowania) jak i wsp6tczynniki charakterystyk
pocisku czy tez parametry algorytmu wykonania pomiaru lub warunki
strzatu.

Stan systemu identyfikacji parametrycznej okreslony jest przez wektor
parametrow systemu identyfikacji ¢ wyznaczony w n-wymiarowej
przestrzeni parametrow systemu identyfikacji Q- (rysunek 3).

Rys. 3. Przestrzen parametrow systemu identyfikacji parametrycznej
obiektu balistycznego

Potozenie wektora parametrow systemu identyfikacji ¢ ogranicza
hiperpowierzchnia Sg- wyznaczona przez graniczne, dopuszczalne

wartosci parametrow systemu identyfikaciji.

Ograniczona przestrzen Qdp_c Q- wyznaczona przez Sg- stanowi

zbidr dopuszczalnych warto$ci parametrow systemu identyfikacji.
Wektor parametrow systemu identyfikacji ¢ stanowi ztozenie dwdch

niezaleznych wektoréw:

- wektora znanych parametréw systemu identyfikacji b, oraz

- wektora identyfikowanych parametrow systemu identyfikacji a .



158 Jozef Gacek i inni

Wektor znanych parametréw systemu identyfikacji b okreslony jest
W przestrzeni dopuszczalnych wartosci znanych parametréw
QdpEd Qdp- wyznaczonej przez hiperpowierzchnie Sg 6 stanowigca

graniczne, dopuszczalne wartoSci znanych parametréw. Natomiast
wektor identyfikowanych parametrow systemu identyfikacji a okreslony
jest w przestrzeni dopuszczalnych wartosci parametréow wektora
identyfikowanych parametrow ~ cp.ic Mjop.E wyznaczonej przez
hiperpowierzchnie Sg5 stanowigcag graniczne, dopuszczalne wartosci

identyfikowanych parametréw.

Przyjeta struktura systemu idenyfikacji parametrycznej umozliwia
zgrupowanie parametréw i przyporzadkowanie ich do poszczegdlnych
komponentow systemu. Na rysunku 4 przedstawiono schematycznie
poszczegOlne wektory skiadowe wektora parametréw  systemu
identyfikacji c.

W rozpatrywanym systemie identyfikacji parametrycznej obiektu
balistycznego, wyznaczane s parametry zgrupowane w nastepujace
wektory skladowe wektora identyfikowanych parametrow systemu
identyfikacji a:

- wektor identyfikowanych parametréw zaktocen azak,

- wektor identyfikowanych parametréw pocisku apoc,

- wektor identyfikowanych parametrow generatora wymuszeA agnwm,
- wektor identyfikowanych parametréw systemu pomiarowego asspm.

Wektorami  sktadowymi wektora znanych parametrow systemu
identyfikacji b sa:

- wektor znanych parametrow zakitocen bzak,

- wektor znanych parametréw pocisku bpx,

- wektor znanych parametrow generatora wymuszen bgnwm,

- wektor znanych parametréw algorytmu identyfikacji bag ict ,

- wektor znanych parametrow systemu pomiarowego bsspm.

Wartoéci parametrow wektorow sktadowych wektora znanych
parametrow systemu identyfikacji b wyznaczone sg na podstawie
wynikow badan laboratoryjnych na modelach materialnych obiektow
balistycznych badZ na podstawie obliczen teoretycznych.
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Rys. 4. Sktadowe wektora parametrow systemu identyfikacji ¢

Poszczegblne wektory sktadowe wektora parametrow systemu identy-
fikacji c okreSlone sg w podprzestrzeniach ograniczonych hiperpo-



160 Jozef Gacek i inni

wierzchniami stanowigcymi graniczne, dopuszczalne warto$ci para-
metrow. Na rys. 5 przedstawiono schematycznie przestrzen parametrow
systemu identyfikacji z wydzielonymi podprzestrzeniami odpowiada-
jacymi poszczegdlnym komponentom systemu identyfikacji.

..................................... 3
Dopuszczalne Dopuszczalne Dopuszczalne Dopuszczalne J Dopuszczalne
wartosci wartosci wartosci wartosci wartosci
parametrow parametréow parametréw parametrow parametrow
algorytmu systemu generatora pocisku zaktocen
identyfikacji pomiarowego wymuszen
PRZESTRZEN ZNANYCH PARAMETROW
IV* " PRZESTRZEN OPTYMALIZACII
I~ fislgukt 1 ~dop fissspali 1 dop fisen wym ~dop 6poc ! Sak \
PRZESTRZEN IDENTYFIKACII T"—AN
\ s /!

o 1ASKMt A ik S W\ Y izk J

Rys. 5. Wydzielone podprzestrzenie systemu identyfikacji parametrycznej
obiektu balistycznego

Wyszczeg6lniono podprzestrzen znanych i identyfikowanych para-
metrow. Z przestrzeni znanych parametrow wyodrebniono przestrzen
parametrdw optymalizowanych. Zagadnienie optymalizacji systemu
identyfikacji omdwiono szerzej w rozdziale 5. Aby mozliwe bylo
przeprowadzenie procesu optymalizacji systemu koniecznym jest
wyznaczenie iloSciowej oceny jakosci systemu identyfikacji.

4. Metodyka wyznaczania ilosciowej oceny jakoS$ci systemu
identyfikacji parametrycznej

lloSciowa ocena jakosSci systemu identyfikacji parametrycznej polega
na wyznaczeniu miary skalarnej bledu identyfikacji. Podstawg metody
jest modelowanie systemow identyfikacji oraz badania symulacyjne
prowadzone na opracowanych modelach.
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W trakcie badan symulacyjnych systeméw identyfikacji parame-
trycznej obiektu balistycznego rozréznia sie dwa rodzaje modeli
matematycznych:

- modele matematyczne odniesienia:
« model odniesienia obiektu balistycznego,
 model odniesienia zaktdcen,
model odniesienia systemu pomiarowego,
» model odniesienia generatora wymuszen,
- modele matematyczne identyfikacji:
model identyfikacji obiektu balistycznego,
model identyfikacji zaktocen,
« model identyfikacji systemu pomiarowego,
« model identyfikacji generatora wymuszen.

Odpowiednie modele matematyczne odniesienia i identyfikacji sa
modelami identycznoSciowymi tzn. posiadajg identyczng strukture.
Réznica wystepuje wytacznie w interpretacji i warto$ciach parametrow.

Modelem odniesienia jest model, ktéry w sposob formalny ujmuje
catg wiedze o badanym obiekcie posiadang przez eksperymentatora [3],
W badaniach symulacyjnych model odniesienia zastepuje rzeczywisty
obiekt pomiaréw. Modelem identyfikacji jest model, w ktérym nalezy
wyznaczy¢ nieznane warto$ci parametréw wektora a . W badaniach
symulacyjnych model identyfikacji jest ,,dostrajany” do modelu odnie-
sienia. Proces ten jest procesem iteracyjnym.

Poszczeg6lne etapy wyznaczania oceny iloSciowej systemu
identyfikacji przedstawiono schematycznie na rysunku 6.

W pierwszym etapie wyznaczania oceny ilosciowej nalezy wyge-
nerowa¢ pomiary odniesienia. Pomiary odniesienia wyznaczane sg
w bloku odniesienia modelu matematycznego systemu identyfikacji
parametrycznej obiektu balistycznego. Danymi wejsciowymi sg wartosci
parametrow nastepujgcych wektoréw:

- wektora znanych parametréw systemu identyfikacji b, oraz
- wektora odniesienia identyfikowanych parametrow ach .

Dane zawarte w wektorach b i ach umozliwiajg przeprowadzenie

symulacji  strzatu, wyznaczenie parametrow lotu pocisku przy
uwzglednieniu zaktocen oraz przeprowadzenie symulacji pomiaru, czego
wynikiem sg pomiary odniesienia. Uzyskane w ten spos6b dane

pomiarowe ujeto w macierz pomiarow odniesienia M pdmodn..
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Rys. 6. Etapy wyznaczania oceny ilosciowej systemu identyfikacji
parametrycznej obiektu balistycznego
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W drugim etapie wyznacza sie warto$ci parametrow wektora identy-
fikowanych parametrow systemu identyfikacji a. W tym etapie danymi
wejsciowymi sg:

- macierz pomiaréw odniesienia M pmodn,
- wektor znanych parametrow systemu identyfikacji b,
- punkt startu identyfikacji a0.

Identyfikacja parametrow wektora a jest procesem iteracyjnym.
Punkt startu identyfikacji a0 stanowi dowolny wektor o warto$ciach
parametrow wybranych z ograniczonej przestrzeni dopuszczalnych
wartosci identyfikowanych parametréw Qdp~. Nalezy zwrdéci¢ uwaga,

ze blad identyfikacji moze zaleze¢ od wyboru punktu startu
identyfikacji a0. Ma to miejsce w przypadku, gdy w przestrzeni Qdp-

istnieja rozwigzania lokalne a°. Wynikiem procesu identyfikacji jest
wektor zidentyfikowanych parametrow a*.

W trzecim etapie wyznaczane sg roznice pomiedzy warto$ciami
poszczegOlnych parametrow wektorow aoh i a*. R6znice te stanowig
wartosci btedéw wyznaczenia poszczegdlnych parametrow wektora a.
Otrzymane wartosci btedoéw wyznaczenia parametrow wektora a ujeto
w wektor btedu identyfikacji da.

Rzeczywiste pomiary wykonywane sg zawsze z pewnym losowym
btedem. Zjawisko to uwzgledniono réwniez w systemie pomiarowym
w trakcie symulacji wykonywanych pomiaréw. Stad ocena systemu
identyfikacji nie moze sie opiera¢ wytgcznie na wyznaczeniu, dla
jednego losowego przypadku, wektora btedu identyfikacji da. Losowy
charakter procesu identyfikacji, spowodowany losowag zmiennoscig
wynikdw pomiaru, powoduje konieczno$¢ postugiwania sie w ocenie
btedow identyfikacji miarami statystycznymi.

W czwartym etapie wyznaczane sg parametry rozkiadu wielo-
wymiarowej zmiennej losowej uzyskanej przez K-krothg realizacje
trzech pierwszych etapéw. Rezultatem k-tej préby jest wyznaczony

wektor btedu identyfikacji df k. Miare skalarng oceny jakosci systemu
identyfikacji parametrycznej wyznacza sie w oparciu o funkcjonat

wigzacy parametry rozktadu powstatej wielowymiarowej zmiennej
losowej.
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5. Optymalizacja systemu identyfikacji parametrycznej
obiektu balistycznego

Wyznaczenie wartosci parametréw obiektu balistycznego jest
w znacznym stopniu ograniczone mozliwoscig pomiaru stanu obiektu.
Koniecznym staje sie, wiec optymalne zarzgdzanie (sterowanie) dyspo-
nowanym sprzetem pomiarowym. Réwnie waznym jest odpowiednie
wyeksponowanie pocisku, umozliwienie pomiaru. Stad optymalizowa¢
nalezy rowniez parametry dziata (generatora wymuszenia). Osobnym
zagadnieniem jest optymalizacja parametréw algorytmu minimalizacji
wskaznika jakosci identyfikacji, w tym parametrow obliczen modelu
matematycznego ruchu pocisku.

Stan systemu identyfikacji parametrycznej, przy wyodrebnieniu
parametrow optymalizowanych, wyznaczony jest przez trzy wektory
sktadowe wektora parametréw systemu identyfikacji c:

- wektor identyfikowanych parametréw systemu identyfikacji - a,
- wektor znanych, ustalonych parametrow systemu identyfikacji - b "',

- wektor optymalizowanych parametrow systemu identyfikacji - bat .

Na rysunku 7 przedstawiono poszczegbélne skladowe wektora
parametrow systemu identyfikacji ¢ wyznaczone w przestrzeni systemu
identyfikacji parametrycznej.

Rys. 7. Sktadowe wektora parametrow systemu identyfikacji ¢
wyznaczone w przestrzeni systemu identyfikacji parametrycznej
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W przestrzeni szeroko rozumianych parametréw systemu identyfikacji
z przestrzeni znanych parametrow Qdpb wyodrebniono przestrzen

parametrow optymalizowanych fidpE . Pozostate nie optymalizowane

parametry przestrzeni Qdpb tworza przestrzen QdpE.

Na rysunku 8 przedstawiono og6lny schemat algorytmu optymalizacji
systemu identyfikacji w oparciu o ocene iloSciowg jakoSci systemu
identyfikaciji.

W algorytmie optymalizacji parametrdw systemu identyfikacji
wyrdznia sie trzy procesy iteracyjne:

- identyfikacja parametréw wektora a,
- wyznaczenie K-elementowego, uporzadkowanego zbioru btedéw

identyfikacji D- = {ds,,d52,...,d5k, ... d5K},
- optymalizacja parametréw wektora b t.

Proces optymalizacji parametréw wektora bqt zawiera w sobie
proces wyznaczenie zbioru btedéw identyfikacji D5, ktéry z kolei

zawiera proces identyfikacji parametrow wektora a .

Proces identyfikacji, w j-tym kroku realizacji algorytmu optyma-
lizacji, polega na minimalizacji funkcjonatu F(a) przy statych para-
metrach wektora bgt. Natomiast proces optymalizacji polega na
minimalizacji funkcjonatu Q (bqtj przy zidentyfikowanych parametrach
wektora ¥*.

W praktyce jako wskaznik jakos$ci optymalizacji przyjmowano
nastepujacy funkcjonat

Q (V) =sum(std(E>5)) (¢D)

Dla wskaznika jakoSci optymalizacji opartego na ocenie iloSciowej
stosowane sg metody minimalizacji funkcjonatlu identyczne jak
w procesie minimalizacji wskaznika jakosci identyfikacji. W ograni-
czonej przestrzeni optymalizowanych parametrow Qdpb wyznaczany
jest kierunek optymalizacji kgt oraz dobierany krok optymalizacji kopt .

Metody wyboru kierunku optymalizacji oraz doboru kroku optymalizacji
w  wybranym kierunku sg typowymi metodami stosowanymi
w zagadnieniach identyfikacji parametryczne;j.
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i
Licznik realizacji procesu identyfikacji
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T (proces losowy)
Licznik realizacji procesu optymalizacji T
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- . F(a)
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Wyznaczenie btedu identyfikacji
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T
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wy-tym kroku optymalizacji
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optymalizacji ?
| Optymalne parametry
it/ systemu identyfikacji, Minimalizacja wskaZnika jakosci
optymalizacji

(  KONIEC %)

Rys. 8. Ogdlny schemat algorytmu optymalizacji systemu identyfikacji
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Przy doborze parametrow algorytmu minimalizacji nalezy jednak
uwzgledni¢ fakt, ze wartoscig funkcjonatu Q(bgt) jest ocena biedu

identyfikacji. Ocena btedu identyfikacji bedzie zawsze oceng
przyblizong wyznaczong dla pewnego zadanego poziomu ufnoSci.
Przyjety poziom ufnosci wyznacza okreslong liczbe realizacji
rozumianych tu jako odrebne, niezalezne procesy identyfikacji
parametréw wektora a.

Przyjeta metodyka w ogélnym przypadku wymaga DUZYCH mocy
obliczeniowych. Przy dysponowanej mocy obliczeniowej mozliwa liczba
optymalizowanych parametréow w skorczonym, realnym czasie zalezy
w szczegdblnosci od:

- liczby identyfikowanych parametrow wektora a,
- szczegOtowosci modelowania ruchu obiektu,
- kompilatora kodu programu.

W praktyce, dla systemu identyfikacji parametrycznej obiektu
balistycznego, przy obecnie dysponowanych przez autoréw jednostkach
obliczeniowych, mozliwa jest wylgcznie optymalizacja pojedynczych
parametréw systemu identyfikacji. Mozliwy jest rowniez podziat
ogolnego zadania optymalizacji parametréw na zadania czastkowe.

Pierwszym z czastkowych zadah optymalizacyjnych systemu iden-
tyfikacji przeprowadzanym niezaleznie jest optymalizacja parametréw
obliczen modelu matematycznego ruchu pocisku. Zadanie to obejmuje:

- wybor optymalnej metody catkowania réwnan ruchu,

- ustalenie optymalnych wartosci parametréw wybranej metody
catkowania rownan ruchu,

- wybdr metody interpolacji (aproksymacji, ekstrapolacji) wartosci
charakterystyk pocisku danych zbiorem warto$ci dyskretnych.

Celem tego zadania jest minimalizacja btedu obliczeh, wyznaczania
parametréw stanu obiektu balistycznego. Zmniejszenie btedu wyzna-
czania parametrow stanu wptywa na zmniejszenie btedu identyfikacji
stanowigcego gtowny cel optymalizacji systemu identyfikacji
parametrycznej.

Drugim, niezaleznym zadaniem optymalizacji jest dobd6r wartosci
parametrow bloku modelu matematycznego algorytmu identyfikacji.
Zadanie to obejmuje:

- wybdr optymalnej metody wyznaczania Kkierunku poszukiwania
minimum;



168 Jozef Gacek i inni

- ustalenie optymalnych warto$ci parametréw wybranej metody
wyznaczania kierunku poszukiwania minimum;

- wybor optymalnej metody minimalizacji w wyznaczonym kierunku;

- ustalenie optymalnych wartosci parametréw wybranej metody
minimalizacji w wyznaczonym Kkierunku;

- wybdr optymalnej metody omijania rozwigzan lokalnych;

- ustalenie optymalnych wartosci parametréw wybranej metody
omijania rozwigzan lokalnych;

- wybor optymalnego Kkryterium (jednego Ilub kilku) zakonczenia
obliczen;

- ustalenie optymalnych wartosci parametrow wybranego kryterium
zakoriczenia obliczen.
Wybdr metod i ustalenie parametréw algorytmu identyfikacji wptywa

bezposrednio na cel optymalizacji - zmniejszenie biedu identyfikacji.
Kolejnym, trzecim zadaniem optymalizacji systemu identyfikacji

jest optymalizacja parametrow systemu pomiarowego, uzalezniona od

parametréw generatora wymuszen. Dobierajagc odpowiednie wymuszenie

optymalnie ,,eksponujemy” obiekt pomiaréw. Optymalny dobér para-

metréw systemu pomiarowego uzalezniony jest wyborem optymalnych

parametrdw generatora wymuszen. Zadanie to, jest zatem zadaniem

dwupoziomowym. Poziomem zewnetrznym jest optymalizacja paramet-

réw systemu pomiarowego, natomiast poziomem wewnetrznym optyma-

lizacja parametrow generatora wymuszen. Proces optymalizacji zar6wno

na poziomie zewnetrznym jak i na poziomie wewnetrznym jest procesem

iteracyjnym.

6. Podsumowanie

Przedstawiony w pracy system identyfikacji parametrycznej obiektu
balistycznego byt juz czeSciowo testowany w trakcie prac nad przelicz-
nikiem balistycznym radiolokacyjnego zestawu rozpoznania artylerii.
Praktyczna realizacja zestawu wymagata okreSlenia optymalnych para-
metrow radaru artyleryjskiego. Na podstawie przeprowadzonych badan
symulacyjnych opracowano rdwniez wytyczne eksploatacyjne dla
pododdziatdw artylerii.

Obecnie system identyfikacji parametrycznej obiektu balistycznego
znajduje praktyczne zastosowanie do oceny wskaznikdw eksploata-
cyjnych nowych konstrukcji dziat oraz pociskdw. W wielu przypadkach
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wyniki przeprowadzanych badan symulacyjnych sg jedyng wskazéwka
dla konstruktora.
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PARAMETRIC IDENTIFICATION SYSTEM FOR
A BALLISTIC OBJECT

On a broad basis, the paper discusses the issues concerning parametric
identification system for ballistic objects in general. In the paper we have defined
the problems of identification, optimization and parametric space for the
considered identification system. A method for quantitative quality assessment of
the parametric identification system was developed. Based on quantitative
assessment the methodology for optimization of the identification system is
presented as well.
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W pracy podjeto prébe dokonania analizy wptywu uproszczen modelowych
na wyniki symulacji lotu pociskéw artyleryjskich stabilizowanych obrotowo,
ktore sa stateczne dynamiczne i osiowo symetryczne. Poréwnano wyniki
obliczen uzyskane w oparciu o trzy, rdznigce sie stopniem uproszczenia
oddziatywania aerodynamicznego, modele matematyczne ruchu 122 mm
pocisku OF-462.

1. Wstep

Jednym z najwazniejszych problemoéw przy konstruowaniu systemow
kierowania ogniem artylerii polowej jest opracowanie w miare prostych
(chodzi o szybko$¢ uzyskania obliczen), a przy tym doktadnych modeli
symulacyjnych lotu pociskow moZdzierzowych, artyleryjskich i rakie-
towych w rzeczywistych warunkach atmosferycznych. W panstwach
cztonkowskich NATO na potrzeby systemdw kierowania ogniem
artylerii oraz do zestawiania tabel strzelniczych klasycznych pociskow
artyleryjskich stabilizowanych obrotowo, wykorzystywane sg dwa
modele matematyczne opisane w Stanagu 4355 Ed.3 [4]:

- model punktu materialnego (ang. Point Mass Trajectory Model),

- zmodyfikowany model punktu materialnego (ang. Modified Point

Mass Trajectory Model).

Oba modele, dla skompensowania efektow poczynionych zatozen

upraszczajagcych, zawierajg pewne wspétczynniki korekcyjne (ang.fitting
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factors) majace na celu dopasowanie wspo6trzednych punktu upadku
pocisku uzyskanych w oparciu o symulacje komputerowe z wynikami
strzelan poligonowych. Metodyka wyznaczania wspéiczynnikow
dopasowania w funkcji kata podniesienia lufy dziata QE, na podstawie
strzelan poligonowych przeprowadzanych wedtug odpowiedniego
programu badawczego, zawarta jest w Stanagu 4144 Ed.2 [3]. Podsta-
wowym, a zarazem najobszerniejszym programem badawczym jest
strzelanie poligonowe dla pieciu katow podniesienia lufy dziata
QE = 350, 550, 750, 950, 1150 milsl, dwoma seriami, po pieé¢ pociskow
w kazdej serii. Pomierzone wspdtrzedne Srednich punktéow upadku
pociskéw sa wykorzystywane do kalibracji modelu matematycznego,
przy czym wspoOtczynniki dopasowania wd w funkcji kata QE aproksy-
muje sie wielomianem, jeszcze do niedawna drugiego (Stanag 4355
Ed.2), a obecnie trzeciego stopnia w postaci:

wd =al0+a, (QE) +a2(QE)2+ (QEf

W pracy podjeto prébe ocenienia doktadnosSci obliczen trajektorii lotu
pocisku w rzeczywistych warunkach atmosferycznych wedtug obu
uproszczonych modeli opisanych w Stanagu 4355 Ed.3, skalibrowanych
zgodnie z metodyka opisang w Stanagu 4144 Ed.2.

Ze wzgledu na brak danych ze strzelan poligonowych, do weryfikacji
modeli uproszczonych postuzono sie wynikami obliczen symulacji
przestrzennego lotu 122 mm pocisku artyleryjskiego OF-462
(traktowanego jako wirujagca dookota osi podiuznej bryla sztywna
0 szeSciu stopniach swobody), poddanego oddziatywaniu peinej sity
aerodynamicznej.

2. Charakterystyki modelu fizycznego pocisku testowego
Badania przeprowadzono na przykiadzie symulacji strzelania

pociskiem odtamkowo-burzagcym OF-462 (rys. 1) ze 122 mm haubicy
samobieznej 2S1 ,,Gozdzik”.

Jjednostka kata stosowana w artylerii, kat petny 271= 6400 mils
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Rys. 1 Schemat aerodynamiczny pocisku odtamkowo-burzacego OF-462

Ponizej przedstawiono podstawowe charakterystyki geometryczne
i masowo-bezwtadnosciowe pocisku OF-462;

- Lp - dtugosé pocisku = 559 mm,

-d - kaliber = 122 mm,

-1 -wydtuzenie = 4,58,

-m - masa pocisku = 21,760 kg,

- Ix - biegunowy moment bezwtadnosci = 0,0459 kgmz2,
-ly - rownikowy moment bezwtadnosci =0,4092 kgmz2,
- Xém- potozenie srodka masy = 375 mm.

W tabeli 1zestawiono warto$ci poczagtkowych predkosci postepowych
VO i obrotowych pO pocisku dla szesciu tadunkéw, na ktdrych moze

odbywac sie strzelanie z haubicy 2S1 pociskiem OF-462.

Tabela 1
Numer fadunek fadunek tadunek tadunek tadunek tadunek
fadunku petny  zmniej- pierwszy  drugi trzeci  czwarty
szony
vo [m/s] 687 563 491 415 334 275
po [rad/s] 1415 1160 1011 855 688 566

Charakterystyki aerodynamiczne pocisku OF-462 wyznaczono
teoretycznie, a nastepnie zweryfikowano symulacyjnie w oparciu o dane
zawarte w tabelach strzelniczych [5]. Przebiegi wybranych wspot-
czynnikow oraz pochodnych wsp6tczynnikéw sit i momentdw aero-

dynamicznych w funkcji liczby Macha przedstawiono na wykresach
(rys. 2-7).
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Rys. 6. Wykres Cfra(Ma) Rys. 7. Wykres C* (Ma)
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3. Modele matematyczne ruchu pociskéw artyleryjskich
stabilizowanych obrotowo

W badaniach rozpatrzono trzy, r6znigce sie stopniem uproszczenia
oddziatywania aerodynamicznego pocisku z powietrzem, modele mate-
matyczne ruchu pocisku testowego:

- model punktu materialnego o trzech stopniach swobody (MPM),

- zmodyfikowany model punktu materialnego o czterech stopniach

swobody (ZMPM),

- model bryty sztywnej o szesciu stopniach swobody (MBSz).

Réwnania ruchu pocisku dla wszystkich modeli wyprowadzono
w uktadach odniesienia (rys. 8) zgodnych ze Stanagiem 4355 Ed.3.

N

3.1. Model punktu materialnego

Model punktu materialnego (MPM), opisany w Stanagu 4355
zblizony jest do modelu znanego w krajowej literaturze jako model
problemu gtéwnego balistyki zewnetrznej, w ktdrym pocisk roz-
patrywany jest jako punkt materialny, poddany dziataniu tylko jednej
sktadowej sity aerodynamicznej a mianowicie sile oporu. Jest to model
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o trzech stopniach swobody, opisywany nastepujacym wektorowym
réGwnaniem ruchu:

wu = DF + wg + mA (1)
gdzie:
- przyspieszenie wywotane sitg oporu aerodynamicznego
1
CDvw
m
V=u-w - wektor predko$¢ pocisku wzgledem powietrza,
w - wektor predkos$ci wiatru,
i - wspdbtczynnik dopasowania donosnosci,
CD - wspoétczynnik sity oporu, okreSlany zaleznoscig
CD=a0+aMa+a2(Ma)" +a3(Ma)3+a4[Ma) ,
Ma=via - liczba Macha.

przyspieszenie wywotane sitg ciezkoSci

X x/R
g=~g0(R2/r3)f =-g0 1-2X2/R
XJR
r=X-R - potozenie pocisku wzgledem $rodka masy Ziemi,

R = 6356766 m - promien Ziemi,
go = 9.80665[1-0.0026¢c0s(2/¢rt)] m/s2 - przyspieszenie ziemskie,
lat- szeroko$¢ geograficzna.

- przyspieszenie wywotane sitg Coriolisa

A =-2(¢5xu)
Qcos(/al)cos("Z)

0= Qsin(to) - wektor predkos¢ katowej Ziemi,
-Q cos(lat)sin(AZ)

n =7.292115 10'5rad/s - modut predkos$¢ katowej Ziemi,

predko$¢ pocisku wzgledem Ziemi

t

u=u0+ Judt
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uOcos(0Zi)cos(A/4Z)
un= u0sin(QE)
uOcos(2/t)sin(A/4Z)

AAZ - katowe odchylenie wylotu lufy w plaszczyznie poziomej
od osi 1 mils,

- potozenie pocisku w uktadzie ziemskim Ool23
t

X = X0+ Judt

Iwcos(QE) cos(A”Z)
X0= Xi +lwsm(QE)
Iwcos(2£')sin(A"Z)
Iw - odlegto$¢ od czopa zawieszenia obrotowego broni do

przekroju wylotowego lufy [m],
X2 -wysoko$¢ czopa zawieszenia obrotowego broni wzgledem

poziomu morza [m].
3.2. Zmodyfikowany model punktu materialnego

Zmodyfikowany model punktu materialnego (ZMPM), znany jest
réwniez jako model o czterech stopniach swobody (3 wspotrzedne Srodka
masy pocisku plus predkos$¢ obrotowa). Jest on oparty na tradycyjnych
rbwnaniach ruchu punktu materialnego, ale wzbogaconych o sity
i momenty aerodynamiczne (site oporu indukowanego, site odchylajaca
site Magnusa) wywotane katem nutacji ae (yaw of repose), ktéry

wyznaczany jest z warunku chwilowej réwnowagi dynamicznej pocisku.
Model matematyczny stanowig nastepujace rownania wektorowe [4]:

mii = DF + LF + MF + mg + mA @)
gdzie:
- przyspieszenie wywotane sitg oporu aerodynamicznego
DF _ Tipid2

m 8m Ch+cDH(E£V 02)vv

Qd - wspoiczynnik dopasowania oporu indukowanego,
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CD - wspdiczynnik sity oporu przy zerowym kacie nutacji,

CD2 - druga pochodna wspoétczynnika sity oporu po kacie nutacji,

- przyspieszenie wywotane sitg nosng w ptaszczyznie oporu

LF npdifL
C, +C, al\v a
m 8m \ ° k3 e!

fL - wspétczynnik dopasowania odchylenia bocznego,
CL ,CL, - pierwsza i trzecia pochodna wspotczynnika sity nosnej

po kacie nutacji,

przyspieszenie wywotane sitg Magnusa
mf xpdQ MpCneyf
(aexv)
m 8m
Qm - wspotczynnik dopasowania sity Magnusa,
Cmegf - pochodna wspdiczynnika sity Magnusa po bezwymia-
rowej predkosci katowej p ,
kat nutacji
8/w(vxu)
npd\C Ma+CM al2)v4

ae(/ =0)=0,

predkos¢ katowa pocisku wokot osi podtuznej

t

P =Pv+ \pdt
0
npdA/C . : . :
p =---mmm —p - przyspieszenie katowe pocisku ,
p0= ’ - predkos¢ katowa pocisku przy wylocie,
tc
tc - dtugos¢ skoku gwintu na koncu lufy wyrazona w kalibrach,
C, -pochodne wspoétczynnikéw sit i momentow aerodyna-

micznych okres$lone sg w funkcji liczby Macha nastepujaco
C, =am+anMa+ai2(Ma)2+ai3(M af +aid(Ma)4.
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3.3. Model bryty sztywnej

Model o sze$ciu stopniach swobody, w ktérym pocisk rozpatrywany
jest jako osiowosymetryczna bryla sztywna, poddana dziataniu
wypadkowej sity aerodynamicznej (sile oporu, bocznej i nosnej), sile
Magnusa i Coriolisa oraz wypadkowego momentu aerodynamicznego
wywotanego katem natarcia a , katem S$lizgu /3 oraz predkoSciami
katowymi pocisku p, q, r jest opisany szczegétowo w pracy [1].
W ukladzie poruszajagcym sie z pociskiem, na podstawie praw mechaniki
klasycznej o zmianie pedu i kretu wektorowe réwnania ruchu pocisku
moga by¢ wyrazone nastepujaco:

(3)

KO+»pxKO0=Mo (4)
W postaci skalarnej, w ukladzie odniesienia pokrywajacym sie

z centralnymi osiami bezwladnosci pocisku, model matematyczny
stanowia:

- dynamiczne réwnania ruchu postepowego pocisku:

-Em +quz- ruy =(buP)@+ bl2Pym+ bXdz )/m +alxgx+ ang2+axy 3+ 2oxuy - 2coyuz

du
— +rvx- pu, = (b2APA +b2ZPya + bZPZa)/m +a2f, + a2y 2+ a2y} +200xuUz - 20RUX

+PUy - qux ={bMPx + bZP\j +b3FPZ)/m + a3y, + aZy2+ay3+2coyux - 2axuy
- kinematyczne réwnania ruchu postepowego pocisku:
OIXX:anux +a2uy +a3duz

d;iz =aXlx + a2uv+ aluz

d;iS —aXx +aZuv+ aduz

- dynamiczne réwnania ruchu dookota srodka masy pocisku:
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kinematyczne réwnania ruchu dookota srodka masy pocisku:

%i, =p +tgy/{rcosy +gsiny)
%? ={rcosy +qsin/) /cosy/

—q\—A—I— cos/ - rsin
T y

réwnania dodatkowe:
- na predkos$¢ pocisku wzgledem powietrza

Vv =yj(ux-w x)2+ (uy - Wv)' + (uz- wz)2

na kat natarcia i kat $lizgu
uy -w . . /uz—w z\
a = arctg fi = arcsin
\'
gdzie:
ux,uy,uz - skfadowe wektora predkosci pocisku wzgledem ziemi
w ukfadzie zwigzanym Oxyz,
wx,wy,wz - sktadowe wektora predkosci wiatru w ukladzie zwigzanym
Oxyz,
p.q,r -sktadowe wektora predkosci katowej pocisku (apw
uktadzie zwigzanym Oxyz,
ax,covcoz  -sktadowe wektora predkosci katowej Ziemi w ukiadzie
zwigzanym Oxyz,
Px ,PV,P. -kolejno: sita oporu, no$na i boczna - skladowe sily aero-
dynamicznej R f w ukfadzie przeptywu Oxa " a,
Mx,Mv,Mz - sktadowe wypadkowego momentu aerodynamicznego
w uktadzie zwigzanym Oxyz,

KO0 - wektor momentu pedu pocisku wzgledem $Srodka masy,
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A - macierz transformacji z uktadu ziemskiego do uktadu zwigzanego,

cos 9 cosyl/, cos 9 sinyl/, -sin yr,

an ap <78 s
_ -cos;'sin 9+ cos/cos $ +

A= g2 a2 a3 = . ] ) ) . sin/ cosyl,
siny siny/cos 9, sinysiny/sin9,
N A2

sinysin $+ - sinycos9 +

. . . cosy cosy/,
cosysiny/cos9, cosysiny/sin9,

B - macierz transformacji z uktadu przeptywu do uktadu zwigzanego,

bn B2 bn cosa cosJ3, sina, -cosa sinfi,
B= b2 b2 ,,, = -sinacos/?, cosa, sinasin/?,
K ~2  bas_ sinp, 0, cos /?,

4. Wyniki badah numerycznych

Celem okresSlenia wptywu uproszczen modelowych na wyniki
obliczen parametréw lotu pocisku, przeprowadzono kompleksowe
badania symulacyjne wedtug nastepujacej metodyki:

1. Wykorzystujgc model MBSz obliczono wsp6trzedne punktéow
upadku pocisku dla 5 kagtéw podniesienia lufy dziata (QE = 350, 550,
750, 950, 1150 mils) oraz 6 predkosci poczagtkowych z tabeli 1.

2. Wspotczynniki dopasowania wystepujagce w modelach uprosz-
czonych dobrano tak, aby uzyskaé¢ zgodnos$¢ zasiegu X/ (w przypadku
modelu MPM i ZMPM) oraz zgodno$¢ odchylenia bocznego Xj
(w przypadku modelu ZMPM) z wynikami otrzymanymi dla modelu
MBSz.

3. Wyznaczono postaé wielomianéw 2-go i 3-go stopnia aproksymu-
jacych wspotczynniki dopasowania (i oraz /L) modeli uproszczonych
w funkcji kata QE, tak opracowane modele uproszczone nazwano (na
potrzeby pracy) modelami skalibro-wanymi.

4. Wykorzystujagc model MBSz oraz skalibrowane modele uproszczone
przeprowadzono szereg poréwnawczych symulacji strzelania (dla
petnego uzytkowego zakresu katéw podniesienia lufy dziata
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0° < QE <80°) w warunkach normalnych (tabelarycznych) oraz
w warunkach zaktéconych.

W pracy zamieszczono wybrane wyniki przeprowadzonych badan
numerycznych (najczesciej dla minimalnej Vn = 275 m/s oraz
maksymalnej V0= 687 m/s predkosci poczatkowej pocisku).

Dla zobrazowania rzeczywistego ruchu pocisku dookota srodka masy,
ponizej przedstawiono wykresy $ladu zataczanego, w plaszczyznie
prostopadtej do wektora predkoSci, przez wierzchotek pocisku, ktory
zostat wystrzelony z predkoscig Vo = 687 m/s torem ptaskim (rys. 10)
oraz torem stromym (rys. 12). Dla obu wariantéw strzelania na rys. 9
oraz rys. 11 poréwnano przebiegi kata nutacji S wyliczonego z modelu
MBSz (na wykresie opisany jako - delta) z katem rownowagi
dynamicznej ae wyliczonego z modelu ZMPM (na wykresie opisany

jako - Alfae).

Przebieg kata nulacji

Rys. 9. Przebieg kata nutacji w funkcji czasu lotu podczas strzelania
torem ptaskim QE =350 mils z VO=687 m/s
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$lad osi pocisku

Rys. 10. Slad zataczany przez wierzchotek pocisku podczas strzelania
torem ptaskim QE = 350 mils z Vo= 687 m/s

Przebieg kata nutacji

Rys. 11. Przebieg kata nutacji w funkcji czasu lotu podczas strzelania
torem stromym QE =1150 mils z Vo= 687 m/s
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Slad osi pocisku

Rys. 12. Slad zataczany przez wierzchotek pocisku podczas strzelania
torem stromym QE = 1150 mils z V0= 687 m/s

Wyniki analiz aproksymacji wielomianami 2-go i 3-go stopnia
wspétczynnikéw dopasowania zasiegu i (dla obu modeli uproszczonych
MPM i ZMPM) oraz wspbiczynnikbw dopasowania odchylenia
bocznegofi (dla modelu ZMPM) przedstawiono na kolejnych wykresach
(rys. 13 18). Rozpatrzono dwa warianty strzelan dla minimalnej
Fo= 275 m/s oraz maksymalnej VO = 687 m/s predkosci poczatkowej
pocisku.

W przypadku aproksymacji wspdtczynnika dopasowania donosnosci
i dla danych uzyskanych przy zastosowaniu modelu MPM (rys. 13 i 14),
wyraznie wida¢ duzg rozbiezno$¢ miedzy aproksymacjg wielomianem
2-go stopnia a wielomianem 3-go stopnia zwilaszcza przy strzelaniu
z maksymalng predkoscig poczatkowg na malych katach rzutu
QE < 300 mils.



Modelowanie numeryczne dynamiki lotu. 185

Aproksymacja wspoétczynnika dopasowania dono$nosci pocisku
w modelu MPM dla Vo = 275 m/s
1,280
1.260
1,240
1,220
1,200
1,180
1,160
1,140
1,120
1,100
1,080
1,060
150 350 550 750 950 1150

Rys. 13. Aproksymacje wspotczynnika dopasowania i dla wariantu strzelania
z minimalng predkoscig poczatkowg V0= 275 m/s w modelu MPM

Aproksymacja wspoétczynnika dopasowania donos$nosci pocisku
w modelu MPM dla Vo = 687 m/s
1,100
1,080 . wspt. dop. - i
1060 wiel. 2-go stop.

--------- wiel. 3-go stop.
1,040

1,020
1,000
0,980
QE [mils]

0,960
150 350 550 750 950 1150

Rys. 14. Aproksymacije wspdiczynnika dopasowania i dla wariantu strzelania
z maksymalng predkoscia poczatkowg V0= 687 m/s w modelu MPM
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Aproksymacja wspoétczynnika dopasowania dono$nosci pocisku w
modelu ZMPM dla Vo = 275 m/s

Rys. 15. Aproksymacije wspétczynnika dopasowania i dla wariantu strzelania
z minimalng predkos$cig poczatkowg Vo= 275 m/s w modelu ZMPM

Aproksymacja wspotczynnika dopasowania donosnosci pocisku w
modelu ZMPM dla Vo = 687 m/s

1,015

Rys. 16. Aproksymacje wspétczynnika dopasowania i dla wariantu strzelania
z maksymalng predkoscia poczatkowg V0= 687 m/s w modelu ZMPM
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Aproksymacja wspoétczynnik dopasowania odchylenia pocisku w
modelu ZMPM dlla Vo = 275 m/s
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0,0052
0,0050

0,0048
150 350 550 750 950 1150

Rys. 17. Aproksymacje wspdtczynnika dopasowania// dla wariantu strzelania
z minimalng predkoscig poczatkowg V0= 275 m/s w modelu ZMPM

Aproksymacja wspoétczynnika dopasowania odchylenia pocisku w
modelu ZMPM dla Vo = 687 m/s
0,0058
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0,0048

0,0046
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Rys. 18. Aproksymacje wspétczynnika dopasowania”, dla wariantu strzelania
z maksymalna predkoscig poczatkowa V0= 687 m/s w modelu ZMPM

W przypadku aproksymacji wspdtczynnikéw dopasowania i oraz fL
dla danych uzyskanych przy zastosowaniu modelu ZMPM (rys. 15718),
takze wida¢ duzg rozbiezno$¢ miedzy aproksymacjg wielomianem 2-go
stopnia a wielomianem 3-go stopnia przy strzelaniu na matych katach
rzutu - QE < 300 mils.
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Celem zobrazowania wpltywu stosowanych aproksymacji wielo-
mianowych wsp6iczynnikdw dopasowania (i oraz f£) na doktadnosc
wyznaczenia punktu upadku pocisku podczas strzelania w warunkach
normalnych, w tabeli 2 oraz tabeli 3 zamieszczono wyniki symulacji
strzelania na kacie QE= 150 mils, dla ktérego (jak wynika z rys.
13 18) wystepujg najwieksze r6znice w aproksymacjach.

Tabela 2. Porownanie wynikéw symulacji strzelania wedtug modeli
uproszczonych dla wariantu QE = 150 mils, VO= 275 m/s

Typ Stopien Xi Biad bez. Biad wzg. X3 Bfad bez. Biad wzg.

modelu  wielom. [m] X, [m] X, [%]. [Milsl xj [mils]  x3[o%]
MBSz - 2195,9 Om 0% 2,96 0 0%
2stop. 22328 36,9 m 1,68% - -
MPM
3stop. 22199 240 m 1,09%
2stop. 22217 25,8 m 1,17% 2,62 0,34 -11,6%
ZMPM
3stop. 22145 18,6 m 085% 2,73 0,22 7,6 %

Tabela 3. Poréwnanie wynikéw symulacji strzelania wedtug modeli
uproszczonych dla wariantu QE = 150 mils, Vo= 687 m/s

Typ Stopien X, Blad bez. Btad wzg. X3 Bladbez. Biad wzg.
modelu  wielom. [m] X,[m] X, [%] [mils] X3 [mils] X3[%]

MBSz - 7263,8 0 0% 4,25 0 0
2 stop. 7167,6 -96,2 -1,32% - - -

MPM
3stop. 73716 1078  1,48% -
2 stop.  7266,6 28 0,04% 4,13 -0,12 -2,8 %
ZMPM
3stop. 7257,9 -5,9  -0,08 % 4,28 0,03 0,7 %

W powyzszych tabelach zastosowano nastepujace oznaczenia:
Xi - zasieg strzelania (dono$no$¢) w [m],
Biad bez. Xi - blad bezwzgledny wyznaczenia zasiegu w [m],
Biad wzg. Xi - biagd wzgledny zasiegu w [%],



Modelowanie numeryczne dynamiki lotu.. 189

Xi - odchylenie boczne pocisku od ptaszczyzny strzelania w [mils],
Biad bez. X3- biad bezwzgledny wyznaczenia odchylenia w [mils],
Biad wzg. X3- biad wzgledny wyznaczenia odchylenia w [%].

Na zakonczenie zostang przedstawione wyniki badan doktadnosci
obliczen (w oparciu o skalibrowane modele uproszczone MPM oraz
ZMPM) wspébtrzednych punktu upadku pociskow w przypadku strzelania
w tzw. warunkach zakit6conych odpowiadajgcych warunkom rzeczy-
wistym. Zaprezentowane ponizej wyniki (w postaci btedéw wzglednych
donos$nosci i odchylenia bocznego) dotyczg wariantu strzelania z maksy-
malng predko$cia poczatkowag VO = 687 m/s dla trzech katow
podniesienia lufy dziata QE = 350 mils (rys. 19), QE =750 mils (rys. 20)
oraz QE= 1150 mils (rys. 21). W badaniach uwzgledniono nastepujgce
typowe zaktocenia warunkéw strzelania:

- odchytke masy pocisku o 2%,

- odchytke predkosci poczgtkowej o 5%,
- odchytke temperatury powietrza o 20°C,
- wiatr podtuzny o predkosci 10 m/s,

- wiatr boczny o predkosci 10 m/s.

Whyniki strzelania dla kata QE = 350 [mils]
tadunek petny - Vo = 687 m\s
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0,08
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0,00
Typ zakiécen warunkéw strzelania

Rys. 19. Analiza btedéw dono$nosci - strzelanie na kacie QE = 350 mils
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Whyniki strzelania dla kata QE = 750 [mils]
tadunek petny - Vo = 687 m/s
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Rys. 20. Analiza btedéw donosnosci - strzelanie na kacie QE = 750 mils

Whyniki strzelania dla kata QE = 1150 [mils]
tadunek petny - Vo = 687 m/s
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Rys. 21. Analiza bledéw dono$nosci - strzelanie na kacie QE = 1150 mils

Wyniki strzelania wedlug modelu ZMPM
tadunek pelny - Vo = 687 m/s

0,30
0,25
0,20
0,15
0,10

0,05 (% W

0,00

v
v

0 +30ud
oG e
o

QE [mils]

Rys. 22. Analiza btedéw odchylenia bocznego przy wietrze bocznym
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Z analizy wykresow wynika, iz najwieksze bledy wyznaczania
donos$nosci w oparciu o modele uproszczone, wystepujg podczas
strzelania torami stromymi, ale nawet wéwczas nie przekraczajg poziomu
0.4.%. Doktadno$¢ obu modeli uproszczonych jest poréwnywalna,
aczkolwiek nieco wiekszg doktadnoscig, dla duzych katow podniesienia
lufy dziata QE > 1150 mils, charakteryzuje sie model ZMPM.

5. Podsumowanie

Przeprowadzone obliczenia i analizy wykazaty, iz oba uproszczone
modele (MPM oraz ZMPM) pozwalajg obliczy¢ tor pociskéw pod
wzgledem donos$nosci z duza doktadnosScia, przy czym model ZMPM
réwniez pod wzgledem odchylenia od kierunku strzelania. Zastosowanie
aproksymacji wspo6tczynnikbw dopasowania (donosnosci - i oraz
odchylenia - fL) wielomianem trzeciego stopnia zmniejsza bledy
wyznaczenia toru lotu w oparciu o0 modele uproszczone.

Celem zwigkszenia doktadnosci wyznaczania punktéw upadku,
w oparciu 0 modele uproszczone, dla matych katow QE, wydaje sie by¢
celowe rozszerzenie badan poligonowych (Stanag 4144 ED.2) o strze-
lania na dodatkowym kacie podniesienia lufy dziata ponizej 350 mils.

Reasumujac, odpowiednio skalibrowany model ZMPM jest dosta-
tecznie doktadny a przy tym szybki w dziataniu, co predysponuje go do
wykorzystania w procesie sporzgdzania tabel strzelniczych oraz
w systemach kierowania ogniem artylerii polowej.
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Praca naukowa finansowana ze srodkow Komitetu Badarh Naukowych
w latach 2004-2006 jako projekt badawczy 0T00B00127

NUMERICAL MODELING OF IN-FLIGHT DYNAMICAL
BEHAVIOUR OF SPIN STABILIZED PROJECTILES BASING ON
MATHEMATICAL MODELS OF DIFFERENT SIMPLICATION
LEVELS

The paper shows the investigations into the influence the simplifications
introduced into mathematical models exert on the results obtained from
numerical simulation of exterior ballistics of spin stabilized projectiles, that are
dynamically stable and reveal at least trigonal symmetry. In the work we have
examined and compared between three mathematical models of a 122 mm
projectile OF-462, which differed in complexity levels in view of aerodynamic
aspects.
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W artykule przedstawiono badania wiasnosci dynamicznych matogabary-
towej bomby lotniczej. Zaprezentowano niektére wyniki badan aerodyna-
micznych i symulacyjnych. Przedstawiono og6lny model matematyczny
lotniczych $rodkéw bojowych.

1. Wstep

Stosowanie bomb ¢wiczebnych ma na celu podniesienie bezpie-
czenstwa szkolenia zatég w atakowaniu celé6w naziemnych z uzyciem
bombardierskich $Srodkéw razenia przy jednoczesnym obnizeniu jego
kosztow. Bomby C¢wiczebne matych wagomiaréw utatwiajg obstuge
techniczng i zabezpieczenie logistyczne poprzez prostote podwieszania
na samolocie, niewielkie rozmiary i mase a co za tym idzie szybsza
obstuge techniczng oraz dogodne warunki skitadowania i przewozu.
W przypadku zastosowania adapteréw, pozwalajgcych na podwieszanie
kilku bomb ¢wiczebnych na jednym podwieszeniu szkolenie lotnicze
w bombardowaniu moze przebiegaé efektywniej i szybciej.

Stosuje sie dwa rodzaje bomb ¢éwiczebnych:

- bomby do szkolenia podstawowego (matego wagomiaru),
- bomby do szkolenia zaawansowanego (petnowymiarowe).

Cwiczebne bomby matego wagomiaru sg przeznaczone do szkolenia
podstawowego i majg z reguty niewielkg mase (od 5 do 25 kg). Nie-
wielka masa ma zmniejszy¢ skutki ewentualnego zrzutu bomby poza te-
renem poligonu i ograniczy¢ ewentualne szkody. W miare mozliwosci
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i potrzeb konstruuje sie bomby d¢wiczebne o balistyce podobnej do
balistyki najczesciej stosowanych bomb bojowych.

Znajomos$¢ charakterystyk dynamicznych (balistycznych) lotniczych
$srodkow bojowych w tym bomb lotniczych ma istotne znaczenie
w procesie ich projektowania, badan, produkcji oraz eksploatacji.
Parametry kinematyczne toru lotu tych obiektéw, a takze ich charak-
terystyki dynamiczne sg funkcjami wielu zmiennych, miedzy innymi
warunkéw poczatkowych ruchu, parametrow konstrukcyjnych, charak-
terystyk aerodynamicznych i masowych, parametréw otoczenia itp.

Bomby ¢wiczebne sg one elementem systemu wyposazenia samolotu
bojowego ijako takie powinny spetnia¢ wymagania techniczne w zakre-
sie kompatybilnosci z nosicielem, a w tym minimalizacje wspdtczynnika
oporu, optymalizacje miejsca usytuowania ich na ptatowcu oraz
zapewnienia bezpiecznego i bezkolizyjnego zrzutu, strzatu, odpalenia,
miotania. Z punktu widzenia dynamiki, bomby lotnicze jako przedmiot
badan, zaszeregowano do zbioru obiektdw ruchomych, w tym do
podzbioru obiektéw swobodnych.

2. Model matematyczny i symulacyjny bomby lotniczej

Bombe lotniczg w ogdélnym przypadku zdefiniowano jako bryte
sztywng o skonczonych wymiarach i statlej masie, o 6 stopniach
swobody, na ktorg dziatajg sity i momenty sit grawitacyjnych i aero-
dynamicznych.

Ogdlne rownania ruchu wyprowadzono na podstawie podstawowych
zasad dynamiki ruchu bryty sztywnej:

- pochodnej pedu wzgledem czasu:

O

pochodnej kretu wzgledem czasu:

©)

W ukladzie wspoétrzednych zwigzanym sztywno z bomba,
z poczatkiem w dowolnie wybranym punkcie otrzymano nastepujace
réwnania ruchu:

dt
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SJh Lo x7m=F ®)
st

SK"QxK0+wm7m:M 4)
St

Ogdblny model matematyczny bomby w ruchu przestrzennym mozna
przedstawié
w postaci macierzowej:
MV + KMV =Q (5)
gdzie:
V=[U,Vv,W,P,Q,Rf

V=[U,Vv,W,P,Q,R]7

wektor przyspieszen:

wektor predkosci:

F
Q =
macierz sit zewnetrznych:
macierz bezwtadnosci:
m 0 O 0 -9
0 m 0 .S 0 SX
M (0] 0 m sy S
0 -s h L
0 S X ty* h 1*
Sx 0 1% Jz

macierz parametrow kinematycznych:

0 - R Q
R
:'Q P 0
K 0
w
-V u 0 -Q P 0

Zwigzki kinematyczne mozna przedstawi¢ w postaci:

r=[xvyxivi>$y]JT=F [U,V,W,P,Q,R] ©)
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Powyzszy ukiad réwnan tgcznie z zaleznoSciami opisujgcymi sity
i momenty sit zewnetrznych, zwigzki kinematyczne, kat natarcia i $lizgu,
zmiane gestosci z wysokoscig oraz predkos¢ optywu stanowi og6lny
model matematyczny bomby w ruchu przestrzennym.

W wyniku rozwigzania réwnan ruchu i zwigzkdw kinematycznych
oraz uwzglednieniu warunkéw poczatkowych otrzymano: potozenie
katowe 0, O, ¥ oraz liniowe xi, yi, z\; predkosci liniowe U, V, W oraz
katowe P, Q, R; katy aerodynamiczne natarcia a i Slizgu (3 oraz predkosé
lotu Vo i odpowiadajacajej liczbe Macha Ma.

Na podstawie przyjetego modelu matematycznego ruchu oraz optywu
bomby, opracowany zostat cyfrowy model symulacyjny ruchu ¢wiczeb-
nego $rodka bojowego w niejednorodnym polu predkosci.

3. Badania aerodynamiczne

Wyniki pomiaréw i obliczen wsp6tczynnikéw aerodynamicznych
modelu bomby przedstawiono na rys.3”6. W badaniach uwzgledniono
wptyw liczby Reynoldsa Re, liczby Macha Ma i kata natarcia oc na
przebieg charakterystyk. Pomiary wykonano dla dwéch typdw modeli
bomb (rys.l) o tych samych parametrach geometrycznych, réznigcych sie
czescig tylng (uktadem statecznika).

Typ 1

Typ 2



Badania wtasnosci dynamicznych matogabarytowej bomby ¢wiczebnej 197

Parametry geometryczne modelu bomby przedstawiono ponizej:
- dbugos¢ catkowita Li=0,65 m;
- $rednica maksymalnego przekroju Di=0,lIm;
- wydtuzenie ~,= 5,91;
- powierzchnia odniesienia Si= 0,00950m2
Badania wykonano dla dodatnich oraz ujemnych katéw natarcia
(zakres -25 deg do +25 deg) przy wybranej predkosci naptywajacego
strumienia (rys. 2).

Kata natarcia a = 25°

Kata natarcia a = 0°

Rys. 2. Wizualizacja modelu bomby w tunelu aerodynamicznym
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Rys. 3. Wspdtczynnik oporu aerodynamicznego Cxa(a)

Rys. 4. Wspétczynnik aerodynamicznej sity nosnej Czx(a)
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—m—g=500typ 1

—m=— =1000typ 1

--* -.q=500 typ 2
g=i000 typ 2

Rys. 5. Wspotczynnik aerodynamiczny momentu pochylajacego Cnia)

199
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4. Badania symulacyjne ruchu bomby lotniczej

Symulacje ruchu bomby ¢wiczebnej przeprowadzono dla obiektdw
0 réznych masach: 5 kg, 10 kg, i 15 kg.

Zaprezentowano wyniki symulacji (rys.7”-13) dla bomby o masie 15
kg. Analizujagc te wykresy mozna stwierdzi¢, ze bomba z belki
podwieszeniowej schodzi prawidtowo nie ma niebezpieczenstwa kolizji
jej ze strukturg samolotu. Ruch bomby jest stateczny, szybko stabilizuje
sie ona na torze.

> — X
\ ) \
\ " N
\ 0 )] L) i)
Kat natarcia a=-3 deg Kat natarcia oc=0 deg
X X
X
X
1 X
\
\
Kat natarcia a=3 deg Kat natarcia a=6 deg

Rys. 7. Tory ruchu bomby ¢wiczebnej dla r6znych poczatkowych wartosci
kata natarcia
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Trajektoria lotu
dla m=15kg

Rys. 8. Poréwnanie torow ruchu bomby ¢wiczebnej.
Poczatkowe katy natarcia a=-3, 0, 3, 6 deg

Charakterystyki dla
m= 15kg i gamma = -3 st.

gamma

Rys. 9. Charakterystyki ruchu bomby ¢wiczebnej
Poczatkowy kat natarcia a=-3 deg
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Charakterystyki dla
m= 15kg i gamma= 0 st.

gamma

10
t

Rys. 10. Charakterystyki ruchu bomby ¢éwiczebnej
Poczatkowy kat natarcia a=0 deg

Charakterystyki dla
m= 15kg i gamma’ 3st.

Rys. 11. Charakterystyki ruchu bomby ¢wiczebnej
Poczatkowy kat natarcia a=3 deg



Badania wtasnos$ci dynamicznych matogabarytowej bomby ¢wiczebnej

Charakterystyki dla
m= 15kg i gamma= 6 st.
10

-20

Rys. 12. Charakterystyki ruchu bomby ¢wiczebnej
Poczatkowy kat natarcia a=6 deg

vV [m/s]

t[s]

Rys. 13. Zmiana predkosci bomby na torze w zaleznosci od kata
zrzutu
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5. Whnioski

Analiza wynikéw przeprowadzonych badan umozliwita przedsta-

wienie nastepujgcych wnioskow.

1. Opracowany model charakteryzuje sie:

- mozliwoscig badan uktadéw z uwzglednieniem ich ztozonosci
konstrukcyjnej, zmian parametrow wejsciowych, oddziaty-
wania otoczenia itp.,

- mozliwoscig identyfikacji parametrow,

- tatwoscig w postugiwaniu sie modelem,

- szerokim zakresem mozliwoS$ci badawczych iich zastosowan,

- fatwoscig modyfikacji modelu dzieki ogdlInosci jego opisu.

2. Symulacja procesu oddzielenia wykazata, ze odejScie bomby od
samolotu przebiega poprawnie, bezkolizyjnie i nie zagraza bez-
pieczenstwu nosiciela.

3. W wyniku symulacji trajektorii wyznaczono:

- tor lotu bomby,

- zmiane predkosci na torze lotu,

- zmiane kata pochylenia i odchylenia na torze lotu,

- przebieg katéw natarcia i $lizgu na torze.

4. Analiza dynamiki ruchu bomby wykazata, ze jest ona stateczna
na torze lotu.

5. W wyniku przeprowadzonych obliczeA uzyskano predkosé
charakterystyczng V© = 270 m/s.

6. Uzyskane wyniki badan aerodynamicznych i symulacyjnych zos-
tang zweryfikowane w praktyce. Weryfikacja wnioskow z badan
symulacyjnych zostanie potraktowana jako sprawdzian popraw-
nosci opracowanych modeli badawczych.
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INVESTIGATIONS INTO DYNAMICAL BEHAVIOUR OF
A SMALL-SIZED PARCTICE BOMB

The paper presents the investigations into dynamical behaviour of a small-
sized aerial bomb.

Some results are presented obtained from aerodynamical tests and
numerical simulations, respectively. A general mathematical model of warfare
ammunition has been developed as well.
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Celem pracy jest przedstawienie zagadnienie sterowania przeciwpancernymi
pociskami mozdzierzowymi i bombami lotniczymi. Pociski tego typu sg
naprowadzane na cel z goérnej poisfery. Uklad sterowania oddziatuje na
trajektorie lotu poprzez zestaw jednorazowych, rakietowych silnikow
korekcyjnych. Sterowanie odbywa sie jedynie w czasie ostatniej stromej fazy
lotu. Pocisk nalezy do klasy pociskdw ,,wystrzel i zapomnij”, jest wystrzeliwany
nad obszar operowania celéw i w trakcie opadania naprowadza si¢ na wybrany
cel. W referacie przedstawiono czesciowo wyniki badan dotyczacych proceséw
sterowania w fazie ataku. Z badan symulacyjnych otrzymano dobre wyniki dla
strzatow, gdy trajektoria lotu w ostatniej jego fazie jest dostatecznie stroma.
Problemy wystagpity przy maksymalnym zasiegu strzatow (powyzej pieciu
kilometréw). Trajektoria lotu jest woéwczas dos$¢ ,ptaska”. Pociski upadajg
wowczas czesto przed celem. Praca omawia szczeg6ty tego problemu
i proponowane przez autor6w sposoby jego rozwigzania.

1. Wprowadzenie do zagadnienia

W referacie zawarte zostaty wybrane wyniki badan nad zagadnieniem
naprowadzania sterowanych pociskdbw mozdzierzowych i bomb lot-
niczych z gdérnej péisfery poprzez korygowanie ich toru lotu przy po-
mocy jednorazowych impulsowych rakietowych silnikow korekcyjnych.
Szczegdblng uwage zwrdcono na problemy wystepujgce przy strzelaniu na
maksymalnych zasiegach oraz przedstawiono propozycje ich rozwigzania
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opartg na algorytmach sterujgcych bazujacych na sztucznych sieciach
neuronowych.

Pocisk wystrzeliwany jest z mozdzierza i sterowany jest jedynie
w fazie opadania juz na stromym odcinku swej trajektorii lotu. Pociski
takie zaliczamy do amunicji inteligentnej (rysunek 1). Realizujg zasade
fire and forget sg niejako wstrzeliwane w obszar dziatania i dopiero
w koncowej stromej fazie swego lotu naprowadzane na cel. Muszg by¢
dos$¢ doktadnie wprowadzone nad obszar dziatania celow. Zaktada sie, ze
gtowica Sledzaca ma kat obserwacji do 12° i postrzega cele z odlegtosci
do 1000m. Pocisk wiruje w trakcie lotu ruchem wymuszonym poprzez
przekoszenie brzechw.

ZASADA DZIALANIA AMUNICJI INTELIGENTNEJ

SCHEMAT OBIEGU ZEWNETRZNYCH SYGNALOW STERUJACYCH

POCISK

Rys. 1 Zasada dziatania amunicji inteligentnej

W takim typie pocisku, gdzie sterowanie lotem jest tylko
w koncowej jego fazie, wymagane jest niezbyt duze, ale szybkie wpty-
wanie na jego wektor predkosci. Zadanie takie bardzo dobrze moze by¢
zrealizowane przez uktad wykonawczy zbudowany na bazie rakietowych
silnikow korekcyjnych. Niewielkie silniki rakietowe skuteczniej beda
oddziatywaé na wektor predkosci pocisku niz klasyczne sterowanie
aerodynamiczne. Przez co mogg da¢ lepsze od niego efekty samo-
naprowadzania.
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2. Dynamika zjawiska

Stosowane dotychczas metody sterowania obiektami latajgcymi
zaktadajg iz uktad wykonawczy sterowania tak oddziatywuje na obiekt
sterowany, aby sity pochodzace od steréw wywotywaty zmiane momentu
sit oddziatujacych na obiekt, powodujac jego obrét woko6t srodka masy,
dzieki czemu powierzchnie nosne otrzymujg niezbedny kat natarcia
potrzebny do wytworzenia sity sterujgcej. Tak wiec, najpierw wywo-
tywany jest obrot obiektu wokot srodka masy co dopiero pocigga za soba
zmiane wektora predkosci srodka masy obiektu.

Rys. 2. Schemat blokowy dynamiki obiektu latajgcego sterowanego poprzez
oddziatywanie bezposrednio na $rodek ciezkosci

W proponowanym rozwigzaniu uktad wykonawczy sterowania (zespét
rakietowych silnikow korekcyjnych) oddziatywuje na $rodek masy
obiektu, a ruch woko6t Srodka masy jest dopiero nastepstwem tego
pierwszego i oddziatywan aerodynamicznych (rys. 2). Rozwigzanie takie
pozwala na duzo efektywniejsze oddzialywanie na jego wektor
predkosci.

W obiektach wirujgcych, gdzie jeden kanat stuzy do sterowania
zarbwno w plaszczyznie poziomej jak i pionowej, przyjecie takiego
rozwigzania pozwala nie tylko na szybsza reakcje obiektu na bodzce
sterujgce ruchem, a co za tym idzie mozliwos¢ precyzyjniejszego
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naprowadzania obiektu na cel, lecz réwniez umozliwia uproszczenie
uktadu wykonawczego sterowania.

System naprowadzania, bedacy przedmiotem opisu, nie posiada
giroskopowego uktadu odniesienia. Caly proces naprowadzania, rea-
lizowany w systemie, jest prowadzony w uktadzie wspo6trzednych
zwigzanych z wirujgcym pociskiem. Upraszcza to znacznie aparature
sterujacg ale jednoczesnie komplikuje logike przetwarzania sygnatdéw
oraz dynamike sterowanego ruchu obiektu

Vc,Ka
Obserwator

Programator

' nastaw MozZdzierz
[(9),% poczatkowych

; A Gtowica 6" . K .
<i i Ui 10X gedzaca tE|l<D< BSU » BNIS ——p BWS

"wybadr

celu Xg,Y9,29y,".g

Rys. 3. Schemat blokowy systemu naprowadzania pocisku do celu

Ogélny schemat blokowy systemu, opisujacy podstawowe jego
funkcje przedstawia rysunek 3. Podstawowymi wiasciwoSciami tego
systemu sga:

e Gtlowica Siedzaca z liniowym jednowymiarowym detektorem
mozaikowym zwigzanym z wirujgcym pociskiem, umozliwia on
nieciggty (raz na jeden obrét pocisku) pomiar kata odchylenia linii
obserwacji celu.

« Blok Sygnatu Uchybu (BSU) przetwarzajacy impulsowy sygnat
uchybu E na sygnat ciggty s, w bloku tym dokonujemy rdéwniez
filtracji i prognozowania.

» Blok Nawigacji i Sterowania (BNiS) inicjuje proces sterowania oraz
ocenia wzajemne potozenie pocisku i celu w nastepstwie czego
generuje sygnat sterujacy K.

 Blok Wykonawczy Sterowania (BWS) skiada sie z zespotu jedno-
razowych silnikbw korekcyjnych rozmieszczonych promieniscie
wokot srodka ciezkosci pocisku.
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3. Metoda realizacji sterowania impulsowego poprzez rakietowe
silniki korekcyjne

W rozwigzaniu tym sterowanie jest realizowane za pomoca
jednorazowych rakietowych silnikdw korekcyjnych rozmieszczonych
promieniscie woko6t $rodka ciezkosci pocisku. Uruchomienie pojedyn-
czego silnika powoduje powstanie impulsu sity skierowanego prosto-
padle do osi gtéwnej symetrii pocisku i skierowanego wzdtuz prostej
przechodzgcej przez jego $Srodek ciezkosci (rys. 4).

Zadziatanie silnika oddziatywuje bezposrednio na zmiane wektora
predkosci lotu pocisku zaréwno co do kierunku jak i co do wartosci.
Precyzyjne naprowadzanie na cel realizuje sie poprzez kolejne odpalanie
kilku silnikéw. Na podstawie pomiaru potozenia celu w polu widzenia,
wypracowywany jest czas i kierunek impulséw korygujacych tor lotu,
a nastepnie sygnaty inicjujace dla impulsowych rakietowych silnikéw
sterujacych.

3.1. Blok wykonawczy sterowania

Rys. 4. Rozmieszczenie silnikow korekcyjnych wokét osi pocisku. Ich
numeracja odpowiada kolejnosci odpalania

Koncepcje sterowania poprzez oddzialywanie bezposrednio na
Srodek ciezkosci obiektu latajgcego przedstawiono w rozdziale 2.
Wymuszenia zmiany kierunku lotu zapewniono stosujgc tzw korekcyjne
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silniki rakietowe. Silniki rozmieszczone sa promieniscie woko6t $rodka
ciezkoSci. Dajg jednorazowe impulsy sterujace, skierowane prostopadle
do osi gtownej pocisku. Funkcja inicjujaca odpalanie silnikdw zalezy od
wartosci uchybu, fazowego potozenia celu oraz potozenia katowego
pocisku (rys. 5). Lot przestrzenny pocisku, przy jednokanatowym stero-
waniu, mozliwy jest dzieki ruchowi wirowemu obiektu i odpalaniu
kolejnych silnikbw w odpowiednim czasie. Tak wiec logika przetwa-
rzania sygnatu w przyjetym bloku wykonawczym realizowana jest
w uktadzie jednokanatowym.

Rys. 5. Zasada sterowania pociskiem przy uzyciu rakietowych silnikéw
korekcyjnych. Obszar 26ty przedstawia czas pracy silnika korekcyjnego

W proponowanym rozwigzaniu uktad wykonawczy sterowania (zespo6t
rakietowych silnikdw korekcyjnych rysunek 4) oddziatywuje na $rodek
masy obiektu, a ruch wokdét sSrodka masy jest dopiero nastepstwem tego
pierwszego i oddziatywan aerodynamicznych. Rozwigzanie takie poz-
wala na duzo efektywniejsze oddziatywanie najego wektor predkosci.
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Rys. 6. Zmiana wartosci: a) impulsu sterujgcego, b) sity sterujacej w zaleznosci
od czasu pracy rakietowego silnika korekcyjnego, c) czas pracy silnika (kolor
czarny) w stosunku do okresu obrotu

llo$¢ silnikéw korekcyjnych powinna zapewni¢ kontrole ukiadu
sterujgcego nad lotem pocisku od momentu przechwycenia celu, az do
momentu uderzenia w cel. Czas pracy silnikbw nie powinien by¢
dtuzszy od 0,4 okresu obrotu pocisku wokét osi wiasnej. Badano
mozliwos$ci naprowadzania pocisku z ilosciag od 5 do 15 silnikdw.
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Ostatecznie przyjeto wersje pocisku z 12 silnikami sterujagcymi. Na
rysunku 6 przedstawiono zaleznoSci pomiedzy wartoScig impulsu
sterujgcego i sily sterujgcej a czasem pracy silnika korekcyjnego
w stosunku do okresu obrotu.

3.2. Model matematyczny BWS

Dla potrzeb modelu matematycznego podzielono BWS na dwa
elementy sterownik i zesp6t silnikéw korekcyjnych (rysunek 7). Z UNiS
wychodzi sygnat sterujacy K i trafia do sterownika BWS w ktérym
zawarte sg algorytmy odpalania silnikéw sterujgcych. Sterownik
podejmuje decyzje D czy nalezy odpali¢ kolejny silnik korekcyjny
nastepnie okre$la numer kolejnego silnika i wylicza moment jego
inicjacji tD.

BLOK WYKONAWCZY STEROWANIA
Rys. 7. Schemat blokowy BWS.

Sterownik
0 podjeciu decyzji o uruchomieniu kolejnego silnika korekcyjnego
decyduja trzy kryteria:
1. czy nalezy dokona¢ korekty toru lotu
K>K prog (1)
gdzie: Kprog warto$¢ sygnatu sterujgcego powyzej ktérej ukitad
sterujacy powinien dokonac korekty toru lotu;

2. czy od ostatniego impulsu sterujgcego uptyneta wymagana liczba
obrotow

t-tD>Tk*N 2
gdzie: t czas aktualny,
Tk ostatni wyliczony okres obrotu,
N krotnos$¢ odpalania silnikéw korekcyjnych;
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3. czy pozostaty niewykorzystane silniki korekcyjne

L<12 3)
gdzie: L numer kolejnego silnika korekcyjnego, ktéry chcemy
uruchomic.

Jezeli zostaty spetnione wszystkie powyzsze warunki to nastepuje
wyliczenie momentu inicjacji odpalenia kolejnego silnika korekcyjnego
to. Uruchamiany jest kolejny silnik numer L. Poniewaz silniki
rozmieszczone sg promieniscie na obwodzie pocisku to musimy czekac,
az pocisk obrdci sie, aby silnik znajdowat sie w odpowiednim potozeniu.
Sterownik dobiera z pamieci kat <L odpowiadajacy potozeniu
konkretnego silnika L na pocisku wzgledem plaszczyzny, w ktorej
znajduje sie detektor (patrz rysunek 5). Odpalenie silnika musi by¢
ponadto zainicjowane tak, aby w wypadkowa sita Ps byta skierowana
w kierunku celu.

Czas odpalenia silnika korekcyjnego L opisany jest zaleznoscia:

*d=h +J"Tk~°%5Bts- ]
jezeli to<t

(4)

tp =tk + 2-n1k-~ —+ + TK
gdzie: tk czas przyjscia ostatniego pomiaru uchybu
<=L kat miedzy osig silnika L a osig detektora
Tk ostatni wyliczony okres obrotu
ts czas pracy silnika korekcyjnego
tj op6znienia miedzy decyzja sterownika a rzeczywistym
rozpoczeciem pracy przez silnik korekcyjny

Zespol silnikow korekcyjnych

Ze sterownika do zespotu silnikow wysytany jest dwustanowy sygnat
D jako impuls inicjujacy odpalenie silnika. Dla potrzeb niniejszych
badan przyjeto, ze silnik na staly cigg w czasie calego czasu pracy ts.
Zatozenie to odbiega od rzeczywistych charakterystyk pracy silnikéw
rakietowych, nie jest to jednak wazne na etapie prac nad catosScia
systemu sterowania (rysunek 8). Przy pracy z silnikiem o rzeczywistej
charakterystyce nalezy moment odpalenia silnika skorygowac tak, aby
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sita Ps byta skierowana w kierunku celu (modyfikacja wspotczynnika
stojacego przy tsobecnie przyjetego jako 0,5).

Rys. 8. Rozkiad ciggu silnika korekcyjnego w czasie w warunkach
normalnych

4. Badania symulacyjne

Celem naszych badan byto znalezienie algorytmow i okresSlenie
wiasnosci dynamicznych impulsowego sterowania obiektem tatajgcym,
wedlug wilasnych metod. Badania przeprowadzono na modelu
numerycznym dynamiki pocisku sterowanego. Model matematyczny
zostat sporzadzony jako uktad réwnan rézniczkowych. Model ten jest
nieciagty i nieliniowy. Opisuje ruch przestrzenny pocisku we wszystkich
fazach lotu od wystrzelenia do uderzenia w cel lub w ziemie. Opis ruchu
jest na tyle ogoélny, ze pozwala na badania nad procesami sterowania
przy zastosowaniu r6znych metod naprowadzania.

Eksperyment numeryczny zostat przeprowadzony w oparciu 0 model
sporzadzony w S$rodowisku obliczeniowym MATLAB/SIMULINK.
Potwierdzit on duze mozliwosci sterowania matych obiektéw latajacych
poprzez oddziatywanie bezposrednio na ich $rodek ciezkosci oraz
mozliwosé zastosowania sterowania impulsowego do sterowania
obiektéw swobodnie opadajgcych. Takich jak pociski mozdzierzowe
i pociski lotnicze. Doktadnosci trafien i jako$¢ sterowania osiggniete
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w trakcie symulacji komputerowych, pozwalajg wigza¢ duze nadzieje na
zastosowanie tego typu ukladéw sterowania. Systemy tego typu
powodujg wzrost komplikacji algorytmow sterujgcych dajagc w zamian
uproszczenie uktadu wykonawczego sterowania. Sklada sie on jedynie
z zestawu silnikoéw rakietowych i elektrycznego systemu ich odpalania.
Rysunek 9 przedstawia przyktadowy przebieg procesu sterowania.
Widzimy jak praca kolejnych silnikéw korekcyjnych najpierw zmniejsza
uchyb naprowadzania a nastepnie utrzymuje go w przedziale ponizej
0.5°

*[

Rys. 9. Przebiegi czasowe kata uchybu i warto$ci mierzonej przez Glowice
Siedzaca w trakcie lotu sterowanego

5. Problem oceny potozenia pocisku wzgledem celu

Oparty na tych zatozeniach uklad sterowania pociskiem dat zadawa-
lajace rezultaty. Uchyby koncowe mieszczace sie w obrysie przecietnego
czotgu przyjmujac jako punkt celowania obszar najcieplejszy, czyli
silnik. Jako$¢ sterowania pogarsza sie jednak, gdy trajektoria lotu
pocisku lub bomby jest bardziej ptaska. Szczeg6lnie dotyczy to strzelania
pociskiem na dalsze odlegtosci. Plaska trajektoria lotu moze powodowacé
niedoloty pociskéw w skrajnych przypadkach uniemozliwiajgce trafienie
w cel. Dla uktadu sterowania bardzo istotng informacja pozwalajacg
uktadowi sterowania przeciwdziata¢ temu zjawisku jest kat obrotu
pocisku i wynikajgca stad mozliwos¢ oceny, czy cel jest widziany
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ponizej, czy powyzej osi gtdwnej pocisku. Informacja taka jest
zazwyczaj dostepna z uktadu giroskopowego. Jego zastosowanie podraza
jednak koszty pocisku, komplikuje jego konstrukcje, a w przypadku
pociskdw mozdzierzowych jest czesto niemozliwe z powodu przecigzen
panujacych przy wystrzale. W przedstawionych badaniach ocene potoze-
nia czy cel jest widziany powyzej czy ponizej osi pocisku starano sie
uzyskac przy zastosowaniu sztucznych sieci neuronowych.

Rys. 10. Tory lotu i parametry $ledzenia celu z wysokosci 1000m
dla pociskow 1i2

Na rysunku 10 przedstawiono dwa skrajne przypadki sytuacji pocisku
w chwili rozpoczecia sterowania. Pocisk nr 1 widzi cel powyzej swojej
osi gtéwnej. Pocisk nr 2 widzi cel ponizej swojej osi gtowne;j.
Zaznaczony grubszg linia tor lotu odpowiada lotowi niesterowanemu,
a zatem przedstawia zmiany kierunku osi gtéwnej pocisku. Widzimy
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stad, ze w pierwszym przypadku sterowanie nalezy rozpoczaé
niezwtocznie po detekcji celu w drugim przypadku znacznie korzystniej
bedzie az o$ pocisku przejdzie przez cel. Daje nam to bardziej stromy tor
ataku (fatwiejszy w sterowaniu) i pozwala uzyé mniejszej iloSci
impulsowych silnikéw korekcyjnych. Rysunek 11 przedstawia rozktad
impulséw w trakcie lotu sterowanego dla pocisku drugiego z rysunku 10.
Wykres a) z informacja czy cel znajduje sie powyzej osi pocisku, wykres
b) bez tej informacji. Doktadnos¢ trafienia w pierwszym przypadku jest
od 30 do 50% wieksza mimo uzycia mniejszej liczby silnikow
sterujacych.

d 1 1 i 1 * 1 | I, Li i [V
k3 X vV 36 35 40 < t i u
[T R TR u — ; L ) TR i
35 » 37 38 40 4 <2 43 4 45

Rys. 11. Przebiegi impulséw od silnikow sterujacych dla pocisku 2
a) z dodatkowg informacjg o potozeniu przestrzennym
b) bez dodatkowej informacji

Jednak dla zwigzanej na state z pociskiem glowicy $ledzacej obydwa
przypadki sg nierozrdznialne. Kat uchybu, pod jakim gtowica widzi cel
jest w obu przypadkach taki sam. Brak ukitadu giroskopowego nie
pozwala na rozréznienie obu przypadkéw. W celu rozpoznania, w ktorej
powyzszych sytuacji znajduje sie nasz pocisk zastosowano uktad oceny
potozenia przestrzennego pocisku oparty na sztucznych sieciach
neuronowych. Uzyto tréjwarstwowej sieci neuronowej propagacji
wstecznej btedu, ktéra analizuje przebiegi czasowe zmian kata uchybu.
Na podstawie tych zmian sie¢ ocenia czy cel znajduje sie powyzej czy
ponizej osi gtownej pocisku. Sie¢ korzysta dodatkowo jeszcze z infor-
macji o biezacej predkosci obrotowej pocisku.
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6. Badania

Badania przeprowadzono w oparciu o modele symulacyjne pocisku
mozdzierzowego i bomby lotniczej zbudowane w $rodowisku
Matlab/Simulink. Uktad sterowania wykonany jest w trzech wersjach.
Pierwsza wyposazona jest w informacje z uktadu giroskopowego. Druga
nie posiada tej informacji, a w trzeciej zastosowano modut z siecig
neuronowa. W ukfadzie sterowania wykorzystano sztuczng siec
neuronowag propagacji wstecznej btedu. Sie¢ posiadata trzy warstwy po
50 neuronoéw w kazdej. Pary uczace zostaly wykonane na podstawie
pracy uktadu wyposazonego w giroskop. Na tej podstawie sie¢ byta
uczona rozpoznawania czy cel jest widziany powyzej czy ponizej osi
gtownej pocisku zastepujac w  kolejnych  symulacjach  ukiad
giroskopowy.

Rysunki 12 a, b i c przedstawiaja wykresy sygnatow sterujagcych dla
przypadku lotu pocisku 2 z rysunku 10. Pocisk leci najpierw lotem
niesterowanym i w trzydziestej dziewiatej sekundzie nastepuje detekcja
celu. Na rysunku 12a mamy przebieg sygnatu sterujgcego, gdy ukiad
sterowania pozbawiony jest informacji o tym czy cel jest widziany
powyzej czy ponizej osi gtéwnej pocisku. Rysunek 12b pokazuje
przebieg tegoz sygnatlu, gdy ukiad sterowania wyposazony jest
w informacje o kacie obrotu pocisku. Rysunek 12c przedstawia przebieg
sygnatu sterujgcego w czasie lotu pocisku dla sterowania bez ukiadu
giroskopowego z zastosowaniem sieci neuronowej do oceny potozenia
przestrzennego pocisku wzgledem celu. Wyniki uzyskane dla tych
eksperymentow numerycznych najlepsze otrzymano dla przypadku b.
Jednak wynik sterowania mierzony uchybem koncowym trafienia
uzyskany dla przypadku c jest o 50% lepszy niz dla przypadku a. Nie
udato sie nam jak na razie poprzez uzycie sztucznej sieci neuronowej
uzyska¢ wyniku takiego samego, jak dla uktadu sterowania
wyposazonego w giroskop. Sie¢ nie zawsze prawidtowo ocenia potozenie
przestrzenne pocisku wzgledem celu. Jednak jej uzycie poprawia
rezultaty uzyskane bez uzycia giroskopu.
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Rys. 12. Przebieg sygnatu sterujgcego w czasie lotu pocisku dla sterowania
bez uktadu giroskopowego (a), z uktadem giroskopowym (b) oraz dla
sterowania bez ukfadu giroskopowego z zastosowaniem sieci neuronowej do
oceny potozenia przestrzennego pocisku wzgledem celu (c)
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IMPULSE CONTROL SYSTEM FOR AERIAL MISSILES
AND PROJECTILES

The paper at discussion of the guidance problem for missiles and anti-tank
mortar bombs. A missile is guided from the upper hemisphere. The flight
trajectory is corrected by a set of one-shot vernier engines. The guidance
process is performed in the last phase of flight. This fire-and-forget projectile is
fired over the target activity area and at the descent phase of flight is
automatically guided onto a target. In the paper the Authors present some
research results obtained in the field of control performed in the attack phase.
The control system is shown in figure 1 Especially promising results have been
obtained in the case when the flight trajectory was steep. Some problems have
appeared in the case of “flat” trajectory at maximum firing range, i.e. exceeding
five kilometers, in which the quality of guidance was rather poor. As a result of
flat-trajectory firing the missiles usually drop before the target since in extreme
situations it is impossible to reach the target. The Authors put forwards some
suggestions on solving the aforementioned problems.
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Model fizyczny samobieznego przeciwlotniczego zestawu rakietowego zostat
zbudowany na gruncie mechaniki klasycznej. Opracowany na podstawie modelu
fizycznego model matematyczny obejmuje zalezno$ci analityczne w postaci
czterdziestu jeden réwnan ruchu, cztonéw sterujagcych, zaleznosci kinema-
tycznych, réwnan ruchu celu, parametrow opisanych funkcjami i dwudziestu
jeden réwnan réwnowagi statycznej. W chwili opuszczania wyrzutni przez
kazdg z czterech rakiet determinowane sg poczatkowe parametry ich lotu.
Miedzy innymi od wartosci tych parametrow zalezy ksztatt realizowanej
w przestrzeni przez rakiete trajektorii lotu. Opracowany model przestrzenny
samobieznego zestawu przeciwlotniczego pozwala na wyznaczenie determi-
nowanych przez uktad poczatkowych parametrow lotu kazdej z czterech rakiet
bliskiego zasiegu.

1. Obiekt badan

Obiektem badan jest samobiezny przeciwlotniczy zestaw rakietowy.
Zestaw taki zapewnia obrone przeciwlotniczg jednostkom wojskowym
zwiekszajgc jednocze$nie ich mobilno$é. Szybka zmiana aktualnego
potozenia jest nieodzownym czynnikiem strategii obowigzujgcej na
wspotczesnym polu walki. Szczegdlnie istotne jest to dla oddziatdw
szybkiego reagowania, ktdre otrzymujg dla wiasnych dziatan wsparcie
przeciwlotnicze. Niewielkie gabaryty zestawu umozliwiajg transport
Srodkami lotniczymi i zrzut w rejon docelowy. Obecnie coraz wiecej
krajow wyposaza swoje armie w zestawy samobiezne. Do znanych
zestawOw samobieznych z pociskami bliskiego zasiegu nalezy zaliczy¢:
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zestaw AVENGER z rakietami Stinger, zestaw SANTAL oraz ASPIC
z rakietami Mistral, zestaw z rakietami RBS-70 zamontowany na lekkim
pojezdzie terenowym, zestaw VSHORAD =z rakietami Starburst oraz
Starstreak i zestaw POPRAD z rakietami Grom. Podane przyktady
istniejacych konstrukcji i projektowanie nowych zestawdéw np. polski
zestaw POPRAD z rakietami Grom, $wiadczg o wzrastajgcej potrzebie
wykorzystania tego typu zestawdw na polu walki.

Rozwazany uktad generalnie sklada sie z pieciu obiektow, ktdre
mogg mie¢ wptyw na skutecznos$¢ dziatania zestawu. Do tych obiektow
zalicza sie:

pojazd samochodowy,

operatora i kierowce siedzacych na fotelach,
wyrzutnie,

cztery pociski rakietowe,

cel.

Kazdy z wymienionych obiektow w procesie modelowania uznany
jest za hipotetyczny, tzn. uklad poddany badaniom jest wynikiem
przetworzenia dostepnych informacji na temat rzeczywistych konstrukcji.

Pierwszy z obiektow to nos$nik bedacy pojazdem samochodowym
(rys. 1).

Rys. 1 Pojazd samochodowy

Podstawowymi elementami tego pojazdu to:
1 Podwozie.
1.1. Uklad napedowy.
1.2.  Uklad jezdny.
1.3.  Uklad kierowniczy.
1.4. Ukfad hamulcowy.



Samobiezny zestaw przeciwlotniczyjako uktad... 225

2. Nadwozie.

3. Silnik.

4. Uktady elektryczne.

Rzeczywisty pojazd ztozony jest z wielu powigzanych ze sobg
uktadow, ktére moga wpiywaé na drgania generowane w zestawie.
Pojazd w trakcie realizacji strzelania moze pozostawa¢ w spoczynku lub
porusza¢ sie pokonujac nieréwnosci terenu. Podstawowym wymogiem
stawianym pojazdowi jest zapewnienie komfortu pracy dla operatora
oraz startujacej rakiety.

Drugi z obiektéw to cztowiek, a whasciwie dwoch ludzi spetniajgcych
funkcje kierowcy i operatora zestawu (rys. 2).

Rys. 2. Cztowiek

Czlowiek jako istota stanowigca materie ozywiong sktada sie miedzy
innymi z nastepujgcych uktadéw:
1. Uktad kostno-mig$niowy.
Uktad nerwowy.
Uktad pokarmowy.
Uktad krazenia.
Uktad oddechowy.

arwd

Cztowiek to niewatpliwie skomplikowany uktad biologiczny
stanowigcy do dnia dzisiejszego nie do konca zgitebiong zagadke.
Operator zestawu rakietowego to nie tylko ciato, ale réwniez jego stan
psychofizyczny, ktory decyduje o percepcji srodowiska i reakcji na
bodzce o réznej naturze. Od cztowieka wymaga sie, aby wypracowat dla
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obstugiwanego przez siebie zestawu mozliwie najkorzystniejsze warunki
wystrzelenia rakiety [2].

Trzeci z obiektéw to wyrzutnia, z ktérej startujg rakiety przeciw-
lotnicze (rys. 3).

Rys. 3. Wyrzutnia

Podstawowymi elementami tej wyrzutni to:
1. Cokoét
2. Wieza.
2.1. Platforma.
2.2. Uktad czterech prowadnic.
3. Uklad sterowania platforma i uktadem prowadnic.
4. Mechanizm startowy.
5. Zrodto zasilania.

Cokoét posadowiony jest na pojezdzie samochodowym i stanowi
ogniwo posrednie miedzy pojazdem a wiezg. Wieza umieszczona jest na
cokole i sktada sie z dwoch obiektéow platformy oraz uktadu czterech
prowadnic. Prowadnica rurowa ma wewnatrz ksztalt tworzacej walca.
PierScienie prowadzgce pocisku umieszczonego wewnatrz prowadnicy
stykajg sie z jej wewnetrzng S$ciang. Proces przechwytywania celu
realizowany jest przez operatora obstugujgcego przyrzady nawigacyjne.
W procesie tym odbywa sie sterowanie potozeniem wiezy w przestrzeni.
Uktad sterowania ruchem platformy i ukladu prowadnic, to zespot
urzadzen zapewniajgcych ich obrot w dwdch wzajemnie prostopadtych
ptaszczyznach o katy wymagane do przechwycenia celu. Przebieg zmien-
nosci w czasie tych katdw wypracowany jest przez uktad przechwytujacy
cel. Wyrzutnia zainstalowana jest na pojezdzie samochodowym i stanowi
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ogniwo posrednie miedzy pojazdem a rakietag. Przez caly czas ruchu
pocisku wzdtuz prowadnicy rakieta ma z wiezg bezposredni kontakt.
W zwiazku z tym od wyrzutni wymaga sie, aby mozliwie najkorzystniej
izolowata rakiete od niepozadanych drgafn pojazdu oraz zapewnifa
warunki prawidtowej lokacji celu przez pocisk.

Czwarty z obiektéw to przeciwlotniczy pocisk rakietowy bliskiego
zasiegu samonaprowadzajacy sie na cel i obracajacy sie wokot osi
podtuznej (rys. 4).

Rys. 4. Pocisk rakietowy

Podstawowymi elementami tego pocisku to:
1. gtowica samonaprowadzajaca,

gtowica bojowa,

silnik rakietowy,

silnik startowy,

pierscienie prowadzace,

powierzchnie nosne.

o oA wN

Rakieta jest bardzo istotnym elementem zestawu, gdyz w sposéb
bezposredni realizuje jego podstawowe zadanie, jakim jest osiggniecie
i zniszczenie obiektu ataku. To jedyny obiekt zestawu, ktéry opuszcza go
i samodzielnie realizuje postawione przed nim zadanie. Chwila opusz-
czenia zestawu jest dla kontynuacji ruchu rakiety waznym momentem,
gdyz determinowane sg poczatkowe kinematyczne parametry lotu, ktdre
nie zawsze sa korzystne. Rakieta to generalnie ztozony uktad opto-
-elektro-mechaniczny, od ktérego wymaga sie skuteczno$ci w dziataniu.
Niewatpliwie skuteczno$¢ pracy pocisku uwarunkowana jest bardzo
szeroko rozumianym komfortem, jaki rakiecie powinien zagwarantowac
zestaw przeciwlotniczy.
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Piaty z obiektéw to cel (rys. 5).

Rys. 5. Cel

Cel jest wukladem poruszajgcym sie w polu grawitacyjnym
i w atmosferze ziemi. Wymagane jest, aby poruszat sie w polu razenia
pocisku rakietowego bliskiego zasiegu. Niepozgdanym obiektem moze
by¢ samolot, Smigtowiec lub inny Srodek latajacy. Mechanika lotu tak
ztozonych uktadéw jest zagadnieniem wymagajacym niezaleznych
studiow. Dziatanie zestawu przeciwlotniczego jest bezposrednio
zwigzane z ruchem celu, ktéry moze wykonywa¢ manewry obronne
utrudniajgce jego zestrzelenie.

Samobiezny zestaw rakietowy jest ukladem o ztozonej charakterys-
tyce konstrukcyjnej i duzej liczbie oddziatywan fizycznych o roznej
naturze. Kazdy z pieciu pokrdtce omoéwionych obiektéw wchodzacych
w skiad zestawu jest niezwykle skomplikowanym uktadem pod wzgle-
dem konstrukcyjnym i funkcjonalnym. Kazdy z nich moze stanowié
niezalezny obiekt badan.

2. Cel opracowania

Gtéwnym celem niniejszej pracy jest opracowanie podstaw
teoretycznych skutecznego wystrzelenia pociskow rakietowych bliskiego
zasiegu samonaprowadzajagcymi sie na obiekt ataku z samobieznego
przeciwlotniczego zestawu rakietowego. Tak zdefiniowany cel wymaga
sformutowania adekwatnego modelu, ktéry pozwoli na stwierdzenie,
ktore zjawiska i elementy konstrukcji oraz w jakim stopniu mogg miec
wptyw na skuteczno$é wystrzelenia rakiet z zestawu.

W chwili opuszczania wyrzutni przez kazdg z czterech rakiet
determinowane sg poczatkowe parametry ich lotu. Miedzy innymi od
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wartos$ci tych parametrow zalezy ksztatt realizowanej w przestrzeni przez
rakiete trajektorii lotu. Ze wzgledu na krotki czas niezbedny do
wypracowania witasciwej trajektorii lotu przez rakiete bliskiego zasiegu
oraz natozone na nig ograniczenia techniczne i warunki bezpieczenstwa
poczatkowe parametry lotu mogg decydowaé o trafieniu w cel. Opraco-
wany model przestrzenny samobieznego zestawu przeciwlotniczego
powinien pozwoli¢ na wyznaczenie determinowanych przez ukiad po-
czatkowych parametrow lotu kazdej z czterech rakiet bliskiego zasiegu.

W niniejszej pracy autor koncentruje sie na sformutowaniu
modelu samobieznego zestawu przeciwlotniczego, ktory pozwoli na
analize determinowanych przez uktad poczatkowych parametrow
lotu kazdej z czterech rakiet

3. Model fizyczny

Samobiezny zestaw rakietowy jest uktadem o zlozonej charakterys-
tyce konstrukcyjnej i duzej liczbie oddziatywan fizycznych o réznej
naturze [3,5]. Kazdy z pieciu pokrotce omowionych obiektow wchodzg-
cych w skiad zestawu jest niezwykle skomplikowanym uktadem pod
wzgledem konstrukcyjnym i funkcjonalnym. Kazdy z nich moze stano-
wic¢ niezalezny obiekt badan. Analizujgc samobiezny zestaw rakietowy
nalezy i$¢ na kompromis miedzy rozbudowg strukturalng poszczegol-
nych obiektéw i ztozonoscig proceséw zachodzacych w trakcie jego
dziatania, a otrzymywanymi wynikami z badan. Model nieuwzglednia-
jacy catej ztozonoSci rzeczywistego uktadu, ale jeszcze adekwatny do
potrzeb wynikajacych z przeprowadzanych rozwazan, prowadzi do ogdl-
niejszych wnioskdw. Niewatpliwg zaletg takiego modelu jest przej-
rzystos¢ otrzymywanych wynikéw i to, ze jego wiasnosci mozna trakto-
wac jako wzorcowe dla formulowania modeli o wiekszej ztozonosci
strukturalnej i funkcjonalnej. Nie wszystkie elementy konstrukcyjne
i zjawiska fizyczne towarzyszgce dziataniu zestawu zostang uwzglednio-
ne w niniejszym opracowaniu. Degeneracja uktadu ma na celu uwypuk-
lenie najistotniejszych dynamicznych cech realnej konstrukcji. Uwzgled-
nione zostang te elementy konstrukcji zestawu i te zjawiska, ktére moga
znaczaco wpiyna¢ na skuteczno$¢ dziatania zestawu. W rozwazaniach
autor ogranicza sie wytacznie do oddziatywan mechanicznych, zatem
sformutowane modele majg postaé uktadu mechanicznego. Budujac
model przeciwlotniczego zestawu rakietowego autor skoncentrowat sie
na realizacji postawionego celu niniejszego opracowania.
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SAMOBIEZNY PRZECIWLOTNICZY
ZESTAW RAKIETOWY

GIROSKORP i
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RAKIETA i
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POJAZD SAMOCHODOWY

Rys. 6. Model fizyczny samobieznego przeciwlotniczego zestawu rakietowego
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Ze wzgledu na ztozono$é opracowanego modelu fizycznego zestawu
zostanie on zaprezentowany w formie ogdélnej. Przedstawiany model
fizyczny zestawu przeciwlotniczego zostat zbudowany na gruncie
mechaniki klasycznej. Sklada sie on z elementow inercyjnych w postaci
punktéw materialnych i bryt sztywnych oraz z elementéw nieinercyjnych
o wiasnosciach restytucyjnych i dyssypatywnych jak na rysunku 6.
W zwiagzku z tym sformutowany model fizyczny zestawu przeciw-
lotniczego nalezy zakwalifikowa¢ do uktadéw dyskretnych. Generalnie
zbudowany model sktada sie z dziesieciu punktéw materialnych, czterech
bryt sztywnych, czterech obiektow zmiennych w czasie, jednego punktu
matematycznego, szesnastu elementdw nieinercyjnych oraz czterech
uktadow sterowania.

Zostaly zdefiniowane niezbedne uktady wspotrzednych, Kktére
umozliwiajg jednoznaczne okreSlenie ruchdéw realizowanych przez
poszczegOlne obiekty zestawu przeciwlotniczego. Przedstawiony model
fizyczny pozwala na sformutlowanie modelu matematycznego
umozliwiajgcego analize drgan pionowych o niewielkich warto$ciach
przemieszczen uogdlnionych poszczeg6lnych obiektéw. Zbudowany
model uwzglednia nastepujace opcje:

1. Pojazd samochodowy pozostaje w spoczynku:
e Zaburzenia generowane sg w ukladzie przez startujace
z wyrzutni rakiety.
e Zaburzenia generowane sg w ukladzie przez startujgce
z wyrzutni rakiety i wymuszenie zewnetrzne od strony drogi
bedgce wynikiem ruchu tektonicznego skorupy ziemskiej na
skutek pobliskiego wybuchu naziemnego.
2. Pojazd samochodowy realizuje ruch podstawowy:
e Zaburzenia generowane sa w ukladzie przez startujace
z wyrzutni rakiety. Droga jest idealnie gtadka, tzn. na zestaw nie
dziata wymuszenie zewnetrzne.

e Zaburzenia generowane sg w ukladzie przez startujgce

z wyrzutni rakiety i wymuszenie zewnetrzne od strony drogi
bedace wynikiem przejazdu przez pojazd pojedynczego garbu.

e Zaburzenia generowane sg w ukladzie przez startujgce

z wyrzutni rakiety i wymuszenie zewnetrzne od strony drogi
bedace wynikiem przejazdu przez pojazd po nawierzchni drogi
o okreslonym profilu.



232 Zbigniew Dziopa

Uwzgledniajagc wytacznie drgania wynikajgce z dziatania zestawu
przeciwlotniczego liczba stopni swobody opracowanego modelu uktadu
w 0gblnym przypadku wynosi czterdziesci jeden:

a) Pojazd samochodowy:

* dwie bryty sztywne - piec¢ stopni swobody,

* dwa punkty materialne - dwa stopnie swobody,
b) Operator i kierowca siedzacy na fotelach:

e osiem punktow materialnych - osiem stopni swobody,
c) Wyrzutnia:

* dwie bryty sztywne - sze$¢ stopni swobody,

d) Pociski rakietowe:
» cztery obiekty zmienne w czasie - osiem stopni swobody,
e cztery bryty sztywne - dwanascie stopni swobody.

Ze wzgledu na ograniczong liczbe stron i obszerny materiat opisujacy
w szczegdtach model fizyczny catego samobieznego zestawu przeciw-
lotniczego zaprezentowany zostanie tylko model rakiet. Dzieki temu
w nieco szerszym zakresie uwzgledniony zostanie cel niniejszego
opracowania zmierzajagcy do sformutowania podstaw teoretycznych
determinowania przez zestaw poczagtkowych parametrow lotu kazdej
z czterech rakiet.

W  funkcjonowaniu zestawu szczeg6lng role odgrywa pocisk
rakietowy, od ktorego w bezposredni spos6b zalezy, czy obiekt ataku
zostanie unieszkodliwiony. Skuteczne wystrzelenie pocisku rakietowego
bliskiego zasiegu samonaprowadzajgcego sie na cel wymaga spetnienia
kilku ograniczen technicznych i warunkéw bezpieczenstwa. Pociski
omawianej klasy wyposazone sg w giroskopowy uktad koordynatora,
ktory aktywowany jest na wyrzutni. Cel emituje fale elektro-
magnetyczng ktéra w tym ukladzie podlega detekcji. Drgania moga
spowodowaé wzbudzenie giroskopu, a tym samym zaktocenia w procesie
Sledzenia celu. W przypadku stabilnej pracy giroskopu drgania moga by¢
przyczyng przekroczenia ograniczen technicznych zwigzanych z polem
widzenia gtowicy oraz czestotliwos$cig katowych zmian linii obserwacji
celu [1]. Pocisk moze zosta¢ pobudzony do takich drgan bezposrednio
przez wyrzutnie, ktéra naktada wiezy na polozenia i predkosci jego
punktow. W takim przypadku drgania wyrzutni mogg spowodowac
nieskutecznosé pocisku jeszcze przed jego wystrzeleniem [6], Wyrzutnia
jest jednym z obiektdw catego zestawu przeciwlotniczego i zaburzenia,
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ktore ona generuje wynikajg z oddziatywan bedgcych konsekwencjg
sprzezen wystepujagcych w uktadzie. Po opuszczeniu zestawu pocisk
kontynuuje ruch w kierunku obiektu ataku. Co prawda zestaw nie ma
bezposredniej mozliwos$ci oddziatywania na pocisk podczas jego lotu, ale
jego ingerencja w te faze ruchu odbywa sie w momencie opuszczania
wyrzutni przez rakiete. Uklad w jednej chwili czasu ulega naturalnej
degeneracji, tzn. ulega podziatlowi na dwa niezalezne systemy w postaci
zestawu przeciwlotniczego i pocisku. W tym momencie determinowane
sg poczatkowe kinematyczne parametry lotu rakiety [4], Tor lotu pocisku
ksztattowany jest miedzy innymi w zaleznosci od wartosci tych
parametrow. Uklad samonaprowadzania pocisku rakietowego bliskiego
zasiegu ma niewiele czasu na wypracowanie skutecznej trajektorii lotu.
Ruch zestawu moze spowodowac realizacje przez rakiete niekorzystnej
krzywizny trajektorii, a tym samym przekroczenie dopuszczalnych
przecigzen. Od konstrukcji i pracy catego zestawu zalezy ostateczny
sukces w postaci zniszczenia obiektu ataku.

W zestawie przeciwlotniczym wystepujg cztery rakiety. Ruch pocisku
na wyrzutni uwarunkowany jest strukturg ukitadu prowadnica-rakieta.
Kazda rakieta w ogélnym przypadku jest uktadem zmiennym w czasie.
Model fizyczny pocisku rakietowego przedstawiony jest na rysunku 7.

RAKIETA i

ITIpi Ipixp Ipiyp Ipizp

Igsi XsmKi
Ipsi i ypi
Q
Sss 0.
CZL
JE UbD 1.°I UupP— ,
> Spo Sgi Xpi
Ismss XsmO
Iss Xsmi gdzie: i=1,2,3,4

Rys. 7. Rzut gtéwny modelu fizycznego pocisku rakietowego
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W tylnej czeSci korpusu znajduje sie silnik startowy, ktérego zada-
niem jest nadanie pociskowi odpowiedniej predkosci liniowej i katowej.
W zwigzku z tym rakieta na wyrzutni porusza sie wzdtuz prowadnicy
i obraca sie jednocze$nie wokot wiasnej osi podiuznej. Silnik startowy
dysponuje uktadem szesciu dysz jak na rysunku 8. Pie¢ z nich znajduje
sie na obwodzie silnika wytwarzajagc jednoczes$nie site ciggu i moment
niezbedny do nadania rakiecie niezbednej predkosci katowej. Szdésta
dysza potozona jest w osi pocisku i wytwarza wytgcznie site ciggu.

SILNIK STARTOWY
RAK'ETYI gdzie: i=1,2,3,4
dysze 1, 2,3, 4,5, 6

Rys. 8. Rzut boczny prawy modelu fizycznego silnika startowego rakiety

Moment Mssi generowany przez silnik startowy jest wynikiem
odpowiedniej orientacji przestrzennej dysz 1, 2, 3, 4 i 5. Na rysunku 9
przedstawiony jest kierunek dziatania sity Pss6 wytwarzanej przez dysze

centralng oraz sity Ps2 wytwarzanej przez dysze znajdujacg sie na
obwodzie silnika. Kierunek dziatania sit Pssl, Pss3, Pss4, Pss5 okreslany

jest analogicznie jak sity Pss2. Rakieta obraca sie woko6t wiasnej osi

podtuznej zgodnie ze zmiang w czasie wspoétrzednej e pi. Przebieg

zmienno$ci w czasie kata (ppi zalezy m.in. od momentu M ssl.
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Rys. 9. Orientacja w przestrzeni sit generowanych przez silnik startowy rakiety

W przedniej czesci korpusu znajduje sie uktad giroskopowy, ktoérego
model nie zostanie oméwiony ze wzgledu na ograniczong liczbe stron
artykutu. Zatozono, ze ruch rakiety generuje wymuszenie zakldcajgce
prace giroskopu, natomiast sprzezenie zwrotne zwigzane z przekazaniem
zaburzenia na pocisk jest niewielkie i w zwigzku z tym pomijane
w rozwazaniach. Na rysunku 7 przedstawiona jest charakterystyka
geometryczna pocisku rakietowego w zakresie niezbednym do przepro-
wadzenia analizy dynamiki zestawu.

W trakcie dziatania zestawu przeciwlotniczego uwzglednionych jest
kilka etapow zwigzanych ze zmiang parametrow charakteryzujacych
bezwitadnos¢ rakiety. Do tych parametrow zaliczamy mase rakiety, jej
momenty bezwiadnos$ci oraz potozenie Srodka masy. Od chwili prze-
chwycenia celu przez pocisk do chwili uruchomienia silnika startowego
parametry nie ulegajg zmianie, a rakieta jest brylg sztywna. Nastepny
etap zwigzany jest z uruchomieniem silnika startowego i ruchem pocisku
wzdtuz prowadnicy wyrzutni, az do wypalenia tadunku prochowego.
Parametry zmieniajg sie w sposob ciggly, a rakieta jest uktadem
zmiennym w czasie. Po zakonczeniu tego etapu pocisk kontynuuje ruch
wzdtuz prowadnicy, jego parametry nie ulegaja zmianie, a rakieta jest
brytg sztywng. W chwili odigczenia silnika startowego od korpusu
rakiety parametry zmieniaja sie w sposob dyskretny. Pocisk przez
moment jest uktadem zmiennym w czasie. Po odigczeniu silnika starto-
wego rakieta traci kontakt z zestawem i porusza sie niezaleznie od niego.

Pocisk rozpoczyna lot w kierunku celu. Tuz po opuszczeniu wyrzutni
do chwili uruchomienia silnika rakietowego o startowej sile ciggu
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parametry nie ulegaja zmianie, a rakieta jest brylg sztywnag W trakcie
dziatania silnika rakietowego o startowej, a nastepnie marszowej sile
ciggu parametry zmieniajg sie w sposob ciggly, a rakieta jest uktadem
zmiennym w czasie. Przebieg zmiennosci w czasie parametréw rézni sie
w zaleznos$ci od tego, ktdry stopien silnika rakietowego wytwarza site
ciggu. Po zakonczeniu pracy przez drugi stopief silnika parametry nie
ulegajg zmianie, a rakieta jest brytg sztywna. Model pocisku uwzglednia
osiem etapdw zwigzanych ze zmiang parametrow charakteryzujgcych
bezwtadnos$é rakiety. Reasumujgc otrzymujemy:
ruch pocisku na wyrzutni:
etapl: rakieta jest brytg sztywna,
etap2: rakieta jest ukladem zmiennym w czasie (parametry
zmieniajg sie w sposob ciggty),
etap3: rakieta jest brytg sztywng
etap4: rakieta jest ukltadem zmiennym w czasie (parametry
zmieniajg sie w sposéb dyskretny),

lot pocisku:
etap5: rakieta jest brytg sztywng
etapo: rakieta jest uktadem zmiennym w czasie (parametry

zmieniajg sie w sposob cigglty, dziata pierwszy stopien
silnika rakietowego),

etap7: rakieta jest uktadem zmiennym w czasie (parametry
zmieniajg sie w spos6b ciggly, dziata drugi stopien silnika
rakietowego),

etap8: rakieta jest bryla sztywna,

Realizacja przez pocisk etapu 7 i 8 zwigzana jest z czasem lotu
rakiety, jezeli cel zostanie osiggniety wczesniej to etapy te w procesie
symulacji ruchu moga zosta¢ pominiete.

Rakieta w rozwazaniach dotyczacych analizy zestawu przeciwlot-
niczego powinna by¢ traktowana jako obiekt zmienny w czasie. Z punktu

widzenia formutowania modelu rozpatrywanego ukladu istotne sa
nastepujgce zatozenia:

« Srodek masy rakiety przemieszcza sie wzdluz osi podtuznej
korpusu,

» Jedynym skifadnikiem sity reaktywnej jest sita ciggu silnika
rakietowego,

« Masa i momenty bezwitadnos$ci rakiety sg funkcjami czasu.
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4. Model matematyczny

Na podstawie przyjetego modelu fizycznego opracowany zostat
model matematyczny zestawu przeciwlotniczego [8,10]. Uwzgledniajac
rozwazania dotyczace formutowania modelu fizycznego wybrano
czterdziesci jeden niezaleznych wspétrzednych uogoélnionych, okreslono
energie kinetyczng i energie potencjalng opracowanego modelu oraz
rozktad sit uogdlnionych. Nastepnie korzystajac z réwnan Lagrange’a
li-go rodzaju wyprowadzono rownania ruchu rozpatrywanego ukiadu
[7,9], Rozwazany uktad sprowadzony zostat do postaci strukturalnego
modelu o budowie dyskretnej, w zwigzku z tym okreslony jest
réwnaniami rdézniczkowymi o pochodnych zwyczajnych. ZaleznoSci
analityczne uwzgledniaja przestrzenny model uktadu, ktéry w og6lnym
przypadku ma czterdzieSci jeden stopni swobody, cztony sterujgce,
zaleznosci kinematyczne, roéwnania ruchu celu i parametry opisane
funkcjami oraz wymagajg rozwigzania dwudziestu jeden roéwnan
rbwnowagi statycznej.

Ze wzgledu na ograniczong liczbe stron i obszerny zapis rownan
zaprezentowane zostang tylko zaleznosci kinematyczne okreslajace ruch
rakiet w trakcie startu z zestawu. Dzieki temu w nieco szerszym zakresie
uwzgledniony zostanie cel niniejszego opracowania zmierzajagcy do
sformutowania podstaw teoretycznych determinowania przez zestaw
poczatkowych parametrow lotu kazdej z czterech rakiet.

Zaleznos$ci kinematyczne charakteryzujace ruch rakiety w trakcie
startu z wyrzutni opisane sg réwnaniami, w ktérych indeks i oznacza
jedng z czterech rakiet (/ =1,2,3,4).

Potozenie Srodka masy Spi rakiety nr i w ukladzie wspo6trzednych

Ovxwyvzv:
Api (rpixv ’rpiyv mrpiyv) (1)
rpixv ~ %pi*E ’V~ pitrij Mrli K
rpiyv ~ ~hM A p i Mt

rpizv. ~ (1?pjr/ 1/ji K ApincC tg

Wspotrzedne wektora predkosci Srodka masy Spi rakiety nr i w uktadzie

wspoétrzednych Ovxwyvzv:
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b ()

o5, = (A + N 9v—,cRVHpi +[zpih + " K ~{8Pik +ie)pv+y»

vek  ={le +I4Pv)Zpj +{$Fil, + Ki\pv
Modut i katy kierunkowe wektora predkosci srodka masy 51 mrakiety
nri

VP, = p)

/"z.v

VRiZosypi
Wspotrzedne wektora predkosci katowej rakiety nr / w uktadzie
wspoOtrzednych Spixpiy pizpi:

sinr,,, = - sfhy;,: =

a&P\copiXp,copiyp,copiZp) (4)

mPXp +eJ2+vpi

Mpiyp = 473 + <PJ4

«Vs +CJ6

®pizp
Wspdbtrzedne wektora przyspieszenia kagtowego rakiety nr / w ukladzie
wspoOtrzednych Spixpiy pizpi:
£ pi i6-pixp >£ piyp ’ j (5)
=*VI+N2 + <NV
=n~3 + <pu4d
=75 +<RH6

W zaleznos$ciach od (1) do (5) wystepuja parametry, ktdre okreSlone sg
nastepujagcymi réwnaniami:
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h = cos &pv cos YpV

u =sin&pv (6)

h = COS Spysin WPy

h\ = typsi ~ POju ~ dpv SN 9PV [OWpy + dvl sin Y pv
=Xpsi~‘J W dpvcos3pv )
h =Xpsi~ U +dpySin3pvsinwpy +dVicos Y py

=\ ps2 ~mpo " +dpvsin3pv cos YpV+du sin Y pv
1,2 ~ vps2  ‘p0”Yj ~ dpv COS3py (8)
la =vps2 ~poh - J f sin9pvsin~py +dvicosy/py

= Vps3 ~ Ipo) sin 9pVCOSAV_d\BSin’\pV

= Vp83~ |p0,\ dpvcos9pv (9)

h =\p3~1po~ +dpvSin9pvsiny pv ~dv3cow py

h* =\‘ps4 ~ IpO,h +dpv sin 9pvcos’\v~d\,35inypv

If/4 ~ \ ps4 1pO K ~dPvcos$pv (10)
I£4 = xps4 ~'1pO sin Spv sin yspv ~ d v3 cos y/pv
h =—cos &WVsiny pv /2 =cos 9pvcosY pv
h =-SiXi$pV gjpr v /i =-sin~ vcosy/pv (11)
h - ~-cosy/pv / - sinYpv

5. Whnioski

W chwili opuszczania wyrzutni przez kazdag z czterech rakiet
determinowane sg poczatkowe parametry ich lotu. Miedzy innymi od
wartos$ci tych parametrow zalezy ksztatt realizowanej w przestrzeni przez
rakiete trajektorii lotu. Ze wzgledu na krotki czas niezbedny do
wypracowania wiasciwej trajektorii lotu przez rakiete bliskiego zasiegu
oraz natozone na nig ograniczenia techniczne i warunki bezpieczenstwa
poczatkowe parametry lotu mogg decydowac o trafieniu w cel.
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Opracowany model przestrzenny samobieznego zestawu przeciw-
lotniczego pozwala na wyznaczenie determinowanych przez ukfad
poczatkowych parametrow lotu kazdej z czterech rakiet bliskiego
zasiegu. W zwigzku z tym po przeprowadzeniu symulacji ruchu ukfadu
mozna okresli¢ czy:

» ukfad sterowania rakiety w poczatkowej fazie lotu zdazy

skorygowac utrate stabilnosci,

e czas niezbedny na wypracowanie pozadanego toru lotu nie

bedzie za krétki,

» spelnione zostang ograniczenia techniczne i warunki bezpie-

czenstwa:
maksymalne przecigzenie,
maksymalny kat natarcia,
oraz czy nie zostanie przekroczona:

* maksymalna predko$¢ katowa Linii Obserwacji Celu,
* maksymalny kat widzenia obiektywu koordynatora,
« maksymalny kat obrotu osi giroskopu,
« maksymalny moment sterujacy osig giroskopu,
oraz czy zostanie zachowana:

e zalozona predkos$¢ katowa rakiety w ruchu obrotowym
wokot osi podtuzne;j.
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A MOBILE ANTI-AIRCRAFT UNIT CONSIDERED AS ASYSTEM

THAT DETERMINES INITIAL PARAMETERS OF
A MISSILE FLIGHT

A physical model of a mobile anti-aircraft missile unit was developed

following the classical mechanics approach. A mathematical model formulated
basing on the physical one comprises analytical relations in terms of forty-one
equations of motion, control elements, kinematical relations, equation of the
target motion and parameters having the form of functions. The initial parameters
of each missile flight were determined in the phases of launching four of them.
The values of these parameters affect many aspects of the problem, also the
shape of real flight trajectory followed in space by the missile. The developed 3D
model of mobile anti-aircraft unit allows for determination of the unit-dependent
initial flight parameters for each of the four short-range missiles.
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W pracy przedstawiono filozofie projektowania aerodynamicznego i oblicze-
niowg analize osiaggéw przelotowych szybowca wyczynowego Diana-2
w réznych warunkach termicznych. Pozwolito to okre$li¢ dla danego typu
termiki (jej sity, rozciggtosci komindw, diugosci szlakéw i duszerh miedzy-
kominowych) przewidywang predko$¢ przelotowa szybowca jak réwniez
optymalne parametry przelotu. Gtéwnym celem przeprowadzonej analizy
byta optymalizacja parametréw konstrukcyjnych szybowca oraz pomoc
w podejmowaniu decyzji taktycznych przez pilota.

1. Wprowadzenie

Szybowiec SZD-56 Diana zostat zaprojektowany w 1989, a pierwszy
lot wykonat w 1990. W szybowcu zastosowano niespotykane i orygi-
nalne rozwigzania konstrukcyjne, szczeg6lnie w odniesieniu do struktury
skrzydta. Szybowiec miat szereg niezwykitych cech, wsrdd ktérych
nalezy wymieni¢ przynajmniej kilka. Wsréd wszystkich szybowcdw tej
klasy ma najnizszag mase witasng (175 kg w stosunku do 230-250
winnych), najcienszy profil skrzydta (13%), najwyzsze wydtuzenie
(27.6) i najwiekszg wséréd tej klasy szybowcow pojemnos$¢ zbiornikéw
wody balastowej (160 kg). Skrzydto ma niespotykang skorupowg struk-
ture, ktora pozbawiona masywnego dzwigara, zachowuje precyzyjnie
ksztatt i gtadkos¢ w ciggu catego okresu eksploatacji (bardzo powazny
problem we wszystkich konstrukcjach dZzwigarowych). W koncu lat 80-
tych i na poczatku 90-tych aerodynamika szybowcowa podlegata bardzo
szybkiemu rozwojowi, zaréwno dzieki intensywnym badaniom w tune-
lach aerodynamicznych jak i szybkiemu rozwojowi zaawansowanych
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metod obliczeniowych optywu. Zaowocowato to nowymi koncepcjami
aerodynamicznymi, gtdwnie w odniesieniu do optywu profili i geometrii
skrzydet, pozwalajac na znacznag redukcje oporu oporu profilowego
i niekorzystnej interferencji aerodynamicznej miedzy skrzydiem i kadtu-
bem. Prace te koncentrowaly sie gtéwnie w osrodkach zachodnich
i traktowane byty w znacznej czesci komercyjnie. SZD Bielsko-Biata nie
miata w tym okresie mozliwosci skorzystania z takich zasobow.
Szybowce innych firm (gtéwnie niemieckich), ktére powstaty 3-6 lat po
Dianie w petni wykorzystaly wszystkie to mozliwosci. W efekcie
zaowocowato znaczng poprawg ich osiggéw, a Diana - najbardziej
zaawansowany technicznie i technologicznie szybowiec, ale oparty
0 przestarzatg juz nieco aerodynamike (profil NN27-13 typu Wortmanna
ze swobodnym przejsciem, oparty na technologii aerodynamicznej lat 70-
tych). W latach 90-tych zaktady szybowcowe w popadty w kiopoty
finansowe prowadzac do ich upadku, a w efekcie rowniez do wstrzy-
mania rozwoju Diany. Catkowite prawa do szybowca Diana odkupit od
syndyka jej konstruktor - Bogumit BereS. W roku 2003 podjeto decyzje
0 dalszym rozwoju szybowca i opracowaniu nowej, zaawansowanej
aerodynamiki do Diany. W przypadku szybowcéw wyczynowych klasy
wyscigowej (15m) ok. 60% oporu przy duzych predkosciach i az ok.
90% oporu przy predkosciach matych generuje skrzydto. Z uwagi na
powyzsze oraz przewidywane koszty modernizacji ograniczono sie
jedynie do opracowania nowego skrzydia, w dodatku o niezmienionej
konstrukcji, technologii i materiatach. Zeby ograniczyé ewentualne
nieprzewidziane, a przykre niespodzianki ograniczony jedynie zostat
poziom naprezen w konstrukcji o ok. 10%.

Gtownym celem projektu nowoczesnego szybowca wyczynowego jest
maksymalizacja finalnych osiggéw, mierzonych predkoscig przelotowg
w okreSlonych warunkach termicznych. W celu rozwigzania takiego
problemu konieczne jest stworzenie odpowiedniego matematycznego
modelu przelotu, ktdry musi uwzgledniaé¢ witasnosci termiki, charakte-
rystyki aerodynamiczne szybowca (zalezne od szeregu parametrow
konstrukcyjnych oraz przyjetej koncepcji czy tez ,technologii” aero-
dynamicznej) oraz jego masy (ilosci balastu wodnego). Zagadnienie jest
bardzo ztozone (w szczeg6lnosci w odniesieniu do warunkéw termicz-
nych), co powoduje, ze mozliwe jest zastosowanie jedynie bardzo
uproszczonego modelu. Rzeczywisty proces projektowania jest ztozonym
1ma z natury iteracyjny charakter. Stad kolejne modyfikacje parametréow
konstrukcyjnych szybowca i rozwigzan aerodynamicznych, okreSlanie
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koncowej efektywnos$ci oraz ewentualna zmiana przyjetych koncepcji
i zatozen. Przedstawiane wyniki dotycza ostatecznej wersji rozwigzania
Diany-2 (w sumie byto czternascie wersji projektu aerodynamicznego)

2. Analiza osiggow przelotowych

Typowy schemat przelotu szybowcowego przedstawiono na rys. L
Obejmuje on krazenie w kominie, przeskoki miedzykominowe oraz
przeloty pod szlakiem. Parametry, ktdre opisujg warunki termiczne to
rozmiary komina, warto$¢ i rozktad predkosci pionowej w kominie, site
duszen miedzykominowych rj (wyrazonych jako utamek maksymalnej
predkos$ci pionowej w kominie) oraz wzgledna dtugos¢ szlakow rlcsi ich
Srednia sita rcs (odniesiona jak wczesniej do maksymalnej predkosci
pionowej w kominie).

/ \ -—-'Me;,

Rys. 1 Zatozony schemat przelotu szybowcowego

Okreslenie charakterystyki termiki jest najwiekszym wyzwaniem
w tej problematyce, jako uzaleznione od bardzo wielu trudnych do ujecia
czynnikéw (pogoda i pora roku, region geograficzny, wiasnosci podtoza,
wysokos$é, czas i inne) oraz z zasady rzgdzone stochastycznymi prawami.
Dodatkowo problemem pogtebia bardzo mata ilos¢ danych pomiarowych
dostepnych w literaturze. Prawdopodobnie najbardziej realistycznym
modelem komina jest model Horstmann’a [1,2], oparty o badania termiki
europejskiej. Zawiera on cztery standardowe profile komina, bedace
kombinacjg: silnego(2) i stabego(l) oraz szerokiego(B) i waskiego(A)
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komina. Na zewnatrz rdzenia o promieniu 60m zaktadajg one liniowg
zmienno$¢ predkosci pionowej.

Bezposrednie zastosowanie tych modeli do stawionego zadania jest
niestety niemozliwe. Konieczne jest uzycie ciagtego spektrum sily
komina i stosownych rozktadéw predkosci. W tym celu zastosowano
rodzine komindw opartg o liniowga interpolacje modeli Horstmann’a.
Analize przeprowadzono dla trzech typow kominoéw: A:waski, B:szeroki,
C:$redni. Noszenia zmieniajg sie liniowo pomiedzy promieniami 60m
i Rmax (dla ktérego osigga zero). Zatozono paraboliczny rozkiad pred-
kosci pionowej wewnatrz rdzenia komina - rys. 2.

Rys. 2. Zatozony rozktad predkosci w rozwazanych kominach

Rzeczywiste wznoszenie szybowca o okreslonych charakterystyce
aerodynamicznej i masie w konkretnym kominie moze by¢ okreslone
jako roznica predkosci pionowej w kominie i opadania wtasnego:

we = wT—wINK (1)

gdzie noszenie komina dla konkretnego promienia krgzenia i opadanie
mozna wyrazi¢ funkcyjnie:

wt="r(THERMAL MODHL, wto, RGRc(VaRC RiRY))

W =t*w{MFC Rrc mass, aerodynamics) (2)

Ostateczne roéwnanie bilansu wysokosci w przelocie przyjmuje
forme:

{wT - ws,m )-tCIRC = {wSINK +wd) ¥ ~ + (WSINK-w cs)-1 - (3)

*H *rs
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a predkos$¢ przelotowg szybowca mozna wyrazi¢ jako funkcje nastepu-
jacych parametrow:
Vec =/(THERMAL MODEL, wTn, rd, rcs, rlcs,
MASS, AERODYNAMICS,

yCIRC’ <PORC " i' VC9) Q)

Jak wida¢ rzeczywiste wznoszenie szybowca zalezy od modelu
komina, jego sity wTo , masy szybowca, jego charakterystyki
aerodynamicznej, predkosci i kata przechylenia w krazeniu. Podobnie
Srednia predko$¢ przelotowa =zalezy od wszystkich powyzszych
parametréw oraz dodatkowo od modelu pogody (rd rlG, rcs), predkosci
przeskokow  miedzykominowych oraz predkosci pod szlakami
cumuluséw. Dla okre$lonego modelu pogody, modelu komina, masy
i charakterystyk aerodynamicznych szybowca optymalne parametry
przelotu i krazenia, jak rowniez wynikowg predkos$¢ przelotowg mozna
stosunkowo tatwo okresli¢ korzystajgc z metod programowania
nieliniowego (optymalizacji). Taki model taktyki szybowcowej jest
jednak zasadniczo rownowazny taktyce MacCready’ego, ktdra nie jest
stosowana praktycznie - z uwagi na stosunkowo niski poziom prawdo-
podobienstwa dolotu. Bardziej zaawansowane metody matematyczne
pokazujg jednak, ze odpowiednia modyfikacja taktyki MacCready’ego
prowadzi do bardzo matych zmian (strat) przewidywanej predkosci
przelotowej dla danej termiki i wiasnosci szybowca - przy jednocze$nie
znacznym zwiekszeniu prawdopodobierstwa dolotu [3,4], Potwierdza to
poprawnos$¢ i uzyteczno$é zastosowanego tutaj podejscia do analizy
wiasnosci przelotowych szybowca i optymalizacji jego parametrow.

3. Analiza wtasnosci w krazeniu.

Réwnanie (3) wskazuje, ze poprawa o0siggéw Kkrazenia (wyko-
rzystania komina) prowadzi bezposrednio do poprawy o0siggow
przelotowych. Rysunek 3 przedstawia obliczeniowe zaleznosci miedzy
wartoscig wspot-czynnika sity nosnej, katem przechylenia i promieniem
krazenia, a predkos$cig wznoszenia szybowca w kominie (dla maksy-
malnej masy szybowca i maksymalnej predkosci pionowej w kominie
A7-0=4m/s). Pokazane sg wyniki dla dwdch profdi predkosci w kominie,
odpowiadajagcych kominowi S$redniemu i rozlegtemu. Jak wida¢ im
wieksza warto$¢ dopuszczalnego wspdiczynnika sity nosnej w kragzeniu
tym bardziej efektywne wykorzystanie komina i wieksza predkosc
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rzeczywistego wznoszenia.Bardziej dogiebna analiza wskazuje, ze im
wieksza wartos¢ Cz szybowca w Kkrazeniu tym mniejsze optymalne
warto$ci predkos$ci, promienia i kata przechylenia w krgzeniu oraz
wieksze przewidywane predkosci przelotowe. Rysunek 4 przedstawia
przewidywang predko$s¢ wznoszenia szybowca i S$rednig predkosc
przelotowag dla maksymalnej masy w zalezno$Sci od sity termiki,
odpowiednio dla rozlegtych i $rednich kominow.

a) komin rozlegty(B) b) komin $redni(C)

VCBTC*mocffv  CL* 8A« ANOLE -WOt tmEWAIL vtwrcAL vaociTv v*a sbaak nnoli wan the«ma..mass

ak3ma&ubw ci«oxiBarksh

Rys. 3. Wptyw wartosci Cz na optymalny promien krgzenia i kat przechylenia
oraz predkos¢ wznoszenia:

a) komin rozlegty(B) b) komin $redni(C)

Wen sec v*wo. woe twbrmai. mass sooq iucc vtwio. mian tvsbmai, mass 50Qkg

140 h

Rys. 4. Wplyw wartosci wspotczynnika sity nosnej i sity komina na predkosc
wznoszenia szyboweca i predkos¢ przelotowa

Nowoczesne profile aerodynamiczne wspoOtczesnych szybowcdw [5]
posiadajg do$¢ specyficzng ceche. Przy katach natarcia zblizonych do
Czmax cCharakteryzujg sie spadkiem sity nosnej przy zwiekszaniu kata
natarcia (majg lokalne minimum). Przyczyng takiej cechy jest gwaltowna
wedrowka punktu turbulizacji do przodu i gwaltowne pogrubienie
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warstwy przysciennej. Niepublikowana praca Dushyna i Boermansa
(zaprezentowana na kongresie OSTIV w 2003 roku) pokazuje, ze taka
wiasciwosé profilu moze mieé istotny wpltyw na zachowanie szybowca
przy wejsciu w komin (podmuch) i krazenie w turbulentnym kominie.
Sytuacja ta jest schematycznie przedstawiona na rys. 5. Podmuch od géry
(zmniejszenie predkos$ci pionowej w kominie) powoduje zawsze zmniej-
szenie kata natarcia i sity nosnej, a w konsekwencji spadek predkosci
wznoszenia. W sytuacji podmuchu od dotu (wzrost predkosci pionowej)
sprawa jest bardziej ztozona. Jezeli profil skrzydta ma monotonicznym
przebieg charakterystyki Cz(a), to wzro$nie kat natarcia i w konse-
kwencji spowoduje wzrost sity nosnej, predkosci poziomej i wznoszenia.
Jezeli profil charakteryzuje sie lokalnym minimum w przebiegu
charakterystyki Cz(a) a krazenie odbywa sie w poblizu lokalnego C zmax
to wejscie w podmuch od dotu spowoduje spadek sity nosnej, spadek
predkosci poziomej i utrate wysokoSci. Zmiany kata natarcia w turbu-
lentnym kominie dochodzg do 5°. Tak, wiec krazenie szybowca ze
skrzydtem o takich witasnosciach profilu musi sie odbywa¢ na
zmniejszonych katach natarcia (i wspotczynnikach sity nosnej) -
zaréwno z uwagi na niebezpieczenAstwo przeciggniecia przy podmuchu
jak ispadku efektywnoSci krazenia w przypadku silnej turbulencji.

Rys. 5. Schemat zachowania sie profilu przy zmianie kata natarcia
na skutek podmuchu pionowego

4. Projekt profili aerodynamicznych skrzydta Diany-2

Bazowe profile aerodynamiczne skrzydia zaprojektowane do Diany-2
réznig sie w stosunku do typowych profili szybowcowych. Poréwnanie
charakterystyk (obliczeniowych) jednego sposrdéd rodziny profili
skrzydta Diany-2 i typowego, nowoczesnego profilu szybowcowego
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przedstawia rys. 6. Podstawowg cechg nowego profilu jest monotoniczny
przebieg charakterystyki sity nosnej i znacznie wieksza wartos$¢
maksymalna wspotczynnika sity nosnej. Jednocze$nie uzyskano znacznie
mniejszg wrazliwo$¢ profilu na przedwczesng turbulizacje, a wiec na
brud (rozbite owady) i deszcz. Ostatnia wiasnosc jest szczegdlnie istotna,
jako ze problem sprowadza sie nie tylko do wzrostu oporu w takich
warunkach, ale réwniez znacznej redukcji sity nosnej - szczegdlnie przy
wychylonych do dotu klapach. Gtéwng wadg zaprojektowanych do
Diany-2 profili jest wezszy zakres siodta laminamego (a wiec zakres
katow natarcia, przy ktorych opor jest maty), jednak op6r minimalny
profilu rowniez udato sie nieco zredukowaé¢ w stosunku do innych profili
szybowcowych. W stosunku do tych ostatnich zaprojektowany profil jest
niestety bardziej wrazliwy na poprawno$¢ dostosowania klap do
warunkow lotu (predkosci). Profil wyposazony jest w klapy o cieciwie
17%, ktére moga sie wychylaé w zakresie -2°-H-28°. Przeptyw
laminamy obejmuje do 70-75% gdérnej powierzchni skrzydtg. Na dolnej
powierzchni rozcigga sie do 92% cieciwy, gdzie nastepuje wymuszenie
turbulizacji (przez turbulizator pneumatyczny) w celu niedopuszczenia
do oderwania warstwy laminamej. Charakterystyka profilu sugeruje, ze
bezpieczne i efektywne Kkrazenie mozliwe jest przy wartosciach
wspotczynnika sity nosnej okoto 1.5. Taka charakterystyka profilu
uzyskana zostata dzieki nieco nietypowemu rozkladowi cisnien wzdtuz
cieciwy (z mniejszymi gradientami cisSnien w obszarze odzysku cisnienia
i zmniejszonej stateczno$ci warstwy laminamej) oraz mniejszej grubosci.
Profil Diany-2's jest jeszcze ciefszy niz w oryginalnej Dianie SZD-56,
zmieniajac sie od 12.8% u nasady do 12.2% na koncéwce (i jeszcze
mniej na winglecie). Pomimo, ze profil jest cienszy niz w SZD-56, to
zaréwno charakterystyki wytrzymatosciowe i sztywnos$ciowe jak i prze-
kroj poprzeczny nowego profilu sg lepsze. Ma to istotne znaczenie dla
masy skrzydfa, naprezenia w strukturze oraz mozliwg objetos¢
zbiornikdw wody balastowej. Skrzydta wyposazone sg w klapolotki na
calej rozpietosci.

Rysunek 7 pokazuje porownanie starego i nowego profilu skrzydia,
a rysunek 8 podsumowuje spodziewane charakterystyki aerodynamiczne
obu profili. Jak wida¢ oczekiwana redukcja oporu osigga okoto 20-"25%
w catym zakresie wspdtczynnikdw sity nosnej, a wiec i warunkow lotu.



Analiza osiggéw i wtasnosciprzelotowych szybowca Diana-2 253

KL-002- 128F<0.83, -0.01M15)
KL-002-12BF<Q.83.
CaiREX

1.5

——————— KL-002- 128F<0.83. -0.DI> { 1 Re/CL - 1000000 Ha/CL -0.000
——————— KL-002-128F<0.83. -0.01»{15} Ra/ct - ioooooo iWCL-o0.0a0
~TrPICni.--RJRF«D.8B. D. DD»{2D> Re/CL - 1000000  Ha/tL =0.000
rYPICRL-0]RF«0.8B.0.00>{2D? Pe/CL - 1000000 Ma/CL - 0.000

Rys. 6. Poréwnanie obliczeniowych charakterystyk profilu Diany-2 i typowego
nowoczesnego profilu szybowcowego: profil czysty i w warunkach deszczu,
a) klapy neutralne, b) klapy wychylone

Rys. 7. Geometria starego i nowego profilu Diany
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Rys. 8. Obwiednia charakterystyki oporu starego i nowego profilu Diany
5. Projekt aerodynamiczny skrzydia

Jak juz wspomniano wczeéniej modernizacja szybowca objeta jedynie
opracowanie nowego skrzydta z catkowicie nowg aerodynamika. Kadtub
i usterzenie sg praktycznie takie jak w wersji pierwotnej. Rowniez
sprawdzona wewnetrzna struktura skrzydta zostata zachowana. Projekt
aerodynamiczny skrzydta obejmuje szereg etapow [6]: optymalizacja
obrysu, projekt aerodynamiczny profili, a w koricowej fazie usunigcie
niekorzystnych efektow interferencji aerodynamicznej (gtéwnie w obre-
bie potgczenia skrzydio-kadtub i w narozu skrzydto-winglet). Celem
projektowania aerodynamicznego jest zapewnienie mozliwie najlepszych
osiggoéw w réznych warunkach lotu szybowcowego, wigczajagc w to mata
predkos$¢ przeciggniecia i mate opadanie w catym zakresie predkosci.
Dodatkowo nalezy zapewni¢ poprawng charakterystyke przeciggniecia,
efektywnos$¢ uktadu sterowania w kazdych warunkach, dobre wiasnosci
w krazeniu, matg wrazliwosé na owady (brud) i deszcz. Przy malych
predkosciach lotu nawet 90% oporu szybowca wytwarza skrzydia, przy
czym ok. 65% to op6r indukowany. Przy duzych predkosciach lotu jest to
ok. 60%, gtéwnie opor profilowy). Jest, wiec oczywiste, ze najwazniej-
szym celem projektowania aerodynamicznego skrzydta jest minima-
izacja tych dwdch sktadnikéw oporu. Pierwszy z nich mozna osiggnaé
poprzez maksymalizacje obszaru optywu laminamego oraz eliminacje
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(lub maksymalne ostabienie) pecherzy oderwania laminamego. Poniewaz
parametry przeptywu (jak liczba Reynoldsa i wspotczynnik sity nosnej)
zmieniajg sie wzdiuz rozpietosci, powinno sie zaprojektowa¢ odrebny
profil dla kazdego z przekrojow skrzydia tak, aby w sposéb optymalny
spetni¢ wymagania. Minimalizacja oporu indukowanego moze by¢
osiggnieta poprzez zapewnienie wiasciwego rozktadu obcigzenia (co
wynika miedzy innymi z wiaSciwego obrysu ptata) oraz zastosowanie
wingletéw. Proces projektowania skrzydta Diany-2 obejmowat szereg
decyzji i musiat uwzgledniaé wzajemne interakcje réznych parametrow
konstrukcyjnych i przeptywowych. Przyktadowo w celu poprawy cha-
rakterystyki przy duzych predkosciach zwiekszono nieco powierzchnie
skrzydfa (8.65 m2 w stosunku do 8.16m2 w oryginalnej Dianie). Dzieki
temu zmniejsza sie udziat oporéw szkodliwych, zwieksza objetos¢
zbiornikdw balastowych oraz sztywno$¢ i wytrzymato$¢ skrzydia. Do
projektowania wykorzystano szereg programoéw komputerowych, ktére
pozwalaty zarobwno na analizowanie, projektowanie i optymalizacje
2-wymiarowych profili skrzydta [7], jak i petnej, 3-wymiarowej konfi-
guracji szybowca [8], Obrys skrzydfa jest catkowicie krzywoliniowy.
Pozwolito to na minimalizacje zardwno oporu indukowanego, jak
i profilowego skrzydia, ale rowniez na zapewnienie wiasciwego rozwoju
oderwania na skrzydle przy przeciggnieciu. Profile zmieniajg sie
w sposéb ciggty wzdtuz rozpietosci.

Optymalny rozktad obcigzenia wzdtuz rozpietosci na skrzydle
z wingletem okre$lano korzystajgc z twierdzenia Munka. Optymalny
obrys, minimalizujgcy zarowno opdr indukowany jak i profilowy mozna
okresli¢ dzielac optymalne obcigzenie przez optymalng warto$¢ wspoét-
czynnika sity nosnej w kazdym przekroju. Dodatkowa konieczna jest
modyfikacja tak wyznaczonego obrysu w celu zapewnienia wiasciwego
zachowania przy przeciggnieciu. Wszystkie te parametry, jak i obrys oraz
profile w réznych przekrojach byly kolejno (w iteracyjny sposob)
modyfikowane w celu speinienia stawianych wymagan. Finalny obrys
i przekroje byty uzyskane jako efekt uzycia 3-wymiarowych metod opty-
malizacyjnych w procesie projektowania szczegOtowego. Koncowym
etapem projektu byta minimalizacja szkodliwej interferencji aerody-
namicznej w obszarze przejScia skrzydito-kadtub i skrzydto-winglet.
Obrys skrzydta Diany-2 i rodzina profili skrzydta i wingleta pokazana
jest na rysunkach 9 i 10.

Cata wewnetrzna przestrzen skrzydia wykorzystana zostata jako
integralny zbiornik wody balastowej. Moze on pomiesci¢ ponad 50%
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wiecej balastu niz oryginalna Diana. Tak, wiec Diana-2 moze lataé
zarbwno z najwiekszym jak i najmniejszym obcigzeniem ws$rdd
wszystkich szybowcow klasy wyscigowej.

Rys. 9. Obrys skrzydta szybowca Diana-2

Rys. 10. Rodzina profili skrzydfa i wingleta Diany-2

Przy petnym zatankowaniu ok. potowy masy szybowca stanowi masa
balastu. Optymalne wywazenie szybowca dla pilota o dowolnej masie
zapewnia zbiornik ogonowy o pojemnosci 5.6 1 Polozenie S$rodka
ciezkosci minimalizujagce op6r wywazenia to 39% S$redniej cieciwy
aerodynamicznej. Projekt szybowca, w tym definicja geometrii skrzydta
wykonana zostata w systemie Unigraphics NX. Makiety skrzydia
wykonane zostaty na obrabiarce sterowanej numerycznie z doktadnoscia
ponizej 0.1 mm, co zapewnia perfekcje geometrii, ktora jest zasadnicza
dla skutecznosci zastosowanego tu dos$¢ subtelnego projektu aero-
dynamicznego.
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6. Analiza osiggéw szybowca

Osiggi Diany-2 byly wyznaczane w sposob dos$é niekonwencjonalny.
Poniewaz znane sg 0siagi szybowca SZD-56 Diana (na podstawie badan
w locie wykonanych przez Richarda Johnsona) mozna byto na ich
podstawie okresli¢ charakterystyki oporu tego szybowca. Wyznaczajac
obliczeniowo (metodg panelowa z uwzglednieniem oddziatywania
warstwy przysciennej) charakterystyki skrzydta tego szybowca mozna
byto w efekcie oszacowac rzeczywiste opory pozostaltych elementéw
szybowca (opory szkodliwe). Dodajac do nich obliczony opdr nowego
skrzydta (wyznaczony w ten sam spos6b) mozna okresli¢ charakterystyki
nowej Diany-2. Jednym stowem, procedura taka wprowadza obli-
czeniowg korekte do wyznaczonych w locie charakterystyk szybowca
SZD-56 w celu okre$lenia charakterystyk nowego szybowca. Wyniki
eksperymentalne nie sg jednak gtadkie, co wymusito wygtadzenie
charakterystyki oporow szkodliwych. Wptyw masy szybowca na jego
wiasnosci wyznaczany byt jedynie na drodze obliczeniowej (badania w
locie prowadzone byly tylko dla jednej masy szybowca). Wyznaczone
tak charakterystyki pozwalajg oczekiwac, ze maksymalna doskonato$é
aerodynamiczna szybowca przekroczenia do$¢ mityczng dla tej klasy
warto$¢ 50. Obliczone biegunowe predkos$ci Diany-2 przedstawia rys. 11.

Rys. 11 Obliczone biegunowe predkosci dla réznych mas szybowca

Poniewaz zastosowane profile aerodynamiczne charakteryzujg sie sto-
sunkowo duzg wrazliwoscig na wiasciwe wychylenie klap predkos-
ciowych, szczeg6towa analiza wptywu potozenia klap na osiggi byta
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bardzo istotna. Wyznaczone obliczeniowo optymalne potozenie Kklap
(w funkcji masy i predkosci) przedstawia rys. 12.

DIANA-2 SPEED FLAPS POSITION (RECOMMENDED-COMPUTATIONAL)

Rys. 12. Obliczone optymalne potozenia klap szybowca czystego

Istotnym problemem byto réwniez okreslenie wptywu owadow
(brudu) i deszczu na charakterystyki szybowca. Warunki takie symu-
lowano obnizeniem wartosci krytycznego wspoOtczynnika amplifikaciji,
stosowanego do analizy przejScia turbulentnego oraz (w przypadku
deszczu) na wymuszeniu przejécia najdalej w 7% cieciwy. Wyniki takiej
analizy dla masy 350 kg przedstawia rys. 13. Jak wida¢ symulacja
warunkow niegtadkiej powierzchni (owady) prowadzi do jedynie umiar-
kowanego obnizenia osiggéw w duzym zakresie warunkow lotu.

DIANA2 CALCULATED SPEED POLARS DIFFERENT SURFACE CONDITIONS

Rys. 13. Obliczeniowa symulacja wptywu skrzydta czystego, z owadami
i w deszczu na osiagi (350 kg)
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Wieksze straty w osiggach oczekiwane sg jedynie przy duzych
predkosciach. Jednak pojawia sie do$¢ istotna zmiana w wymaganych
ustawieniach klap. Deszcz powoduje znacznie wiekszg degradacje
osiggéw. Z drugiej strony obliczana strata w osiggach jest znacznie
mniejsza niz dla innych szybowcéw wyczynowych. Jednocze$nie warto
odnotowa¢ bardzo maty wptyw potozenia klap na charakterystyki
w takich warunkach.

7. Charakterystyki przelotowe szybowca

Opisana na wstepie metodyka analizy lotu termicznego znalazta zasto-
sowanie nie tylko do okreSlenia optymalnych parametréw konstruk-
cyjnych szybowca, lecz rowniez do okreSlenia wptywu warunkow
termicznych i masy szybowca (balastu) na osiagi przelotowe. W efekcie
nakresla to pewne zasady ulatwiajgce pilotowi podjecie optymalnych
decyzji przelotowych (w szczeg6lnosci okreSlenia wartosci optymalnego
balastu w zalezno$ci od warunkéw termicznych, silty irozmiaréw
kominéw). W  analizie krgzenia  wprowadzono ograniczenie
maksymalnego wspétczynnika sity nosnej do 1.4. Uzyto dwoch modeli
pogody. Pierwszy nie zawiera szlakéw (rlG=0, rG=0), a duszenia
miedzykominowe majg intensywno$¢ 10% maksymalnej predkosci
pionowej w kominie. (r*O.l), co jest rGwnowazne ok. 20% S$redniego
wnoszenia szybowca w kominie. Drugi model charakteryzuje sie
szlakami pod chmurami o diugosci 20% odlegtosci miedzy kominami
oraz ze S$rednimi predko$Sciami pionowymi na szlaku réwnymi 30%
wartosci w rdzeniu komina (rlG=0.2, rG=0.3). Intensywno$¢ duszen jak
poprzednio (rj=0.1). Wykresy na rys. 14 pokazujg oczekiwane $rednie
wznoszenie szybowca w kominie i Srednie predkosci przelotowe (przy
optymalnym krazeniu i optymalnych predkosciach lotu miedzy
kominami) w zaleznosci od masy szybowca.

Wykonane one zostaty dla pierwszego modelu pogody (brak
szlakow) i rozlegtych kominéw o maksymalnych predkosci pionowych
w rdzeniu odpowiednio Wto = 25 m/s i wto = 3.5 m/s. Podobne
obliczenia wykonano dla obu modeli pogody i dla r6znych intensywnosci
termiki (Wwo= 15 s 7.0 m/s). Jak wida¢ masa szybowca ma istotny
wptyw na predko$¢ wznoszenia szybowca w kominie. Jednak
wypadkowa predko$¢ przelotowa ma bardzo ptaski przebieg w poblizu
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maksimum. Najbardziej istotha korzy$¢ z duzej lub matej masy
szybowca wystepuje w skrajnych warunkach: silnej lub stabej termiki.

VHO6 THERMAL. WIDa 7>

1k

gs 0.

Rys. 14. Przykfadowe obliczenia predkosci przelotowych Diany-2 dla dwoch
modeli pogody

Rys. 15 przedstawia wyznaczong warto$¢ optymalnej masy szybowca
w zaleznosci od rzeczywistej Sredniej wartosci wznoszenia w kominie
(jest to tg wartosé, ktorg pilot moze realnie okresli¢ w locie) dla obu
typow pogody i szerokich kominéw. Dodatkowo naniesiono granice 1%
straty predkosci przelotowej (cienka linia) i linie statej sity termiki
(pochyte linie kreskowania). Kotkami oznaczono wyniki uzyskane
z zapisOw lotow (rok 2005: Mistrzostwa Polski w Klasie Otwartej oraz
Mistrzostwa Europy). Predkosci wznoszenia zostaty tu zdefiniowane
jako stosunek catkowitej wysokosci zdobytej w krazeniach plus réznica
wysokosci startu i finiszu do catkowitego czasu spedzonego w krazeniu.
Natomiast predkos¢ przelotowa okreSlona jest jako catkowita droga
wzgledem powietrza przeleciana w przeskokach miedzy kominami (a nie
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predkos¢ konkursowa) podzielona przez catkowity czas przeskokéw.
Analogiczne obliczenia wykonano dla kominow Srednich i ciasnych.
a)

0 05 1 15 2 25 3
We [ms]

b)
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Rys. 15. Optymalna masa Diany-2 oraz oczekiwana predkos¢ przelotowa
w funkcji Sredniego wznoszenia szybowca w kominie dla dwéch modeli
pogody a) bez szlakdw, b) ze szlakami

Analiza zapis6w z lotoéw sugeruje, ze model szerokich kominéw daje
wartosci najbardziej zblizone do rzeczywistych, jednak dtugos¢ i sita
szlakéw jest prawdopodobnie na ogét wieksza od zaktadanych. Stad tez
rzeczywiste predkosci przelotowe sg czasem nieco wieksze od obliczo-
nych. Nieco zaskakujgce jest niedoszacowanie w obliczeniach predkosci
przelotowej przy silnej termice (predko$¢ wznoszenia szybowca powyzej
2.5 m/s).

Popularnie stosowany do obliczen predkosci przelotowej szybowca
jest ztozony model pogody Horstmann’a i Quast’a, bedacy kombinacja
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szerokich i waskich komindw o silnej i stabej intensywnosci. Gtownym
celem prezentowanej tu analizy bylo okresSlenie optymalnej masy
szybowca w zaleznosci od warunkéw termicznych. Rys. 16 przedstawia
wyniki analizy osiggéw szybowca dla mieszanego modelu pogody. Jak
w modelu Horstamanna i Quasta uzyto kominow szerokich (84%
diugosci trasy) i waskich (16%). Srednia warto$¢ duszed miedzy-
kominowych jak poprzednio (rd=0.1).

a)

0 05 15 2 25 3 35 *
Yk- fmig]

b)
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Rys. 16. Optymalna masa Diany-2 oraz oczekiwana predkos¢ przelotowa
w funkcji $redniego wznoszenia szybowca w kominie dla dwdch mieszanych
modeli pogody a) bez szlakdw, b) ze szlakami.

Warto odnotowaé, ze mieszane modele pogody prowadzag do nieco
innych wartosci optymalnych mas szybowca, jednak r6znice oczekiwanej
predkosci przelotowej nie sg istotnie r6zne. Nalezy stwierdzi¢, ze w przy-
padku wystepowania kominéw waskich Diana-2 powinna mie¢ przewage
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nad innymi szybowcami. Jednak poréwnanie wynikdéw obliczeniowych
oraz danych z lotow sugeruje, ze model Horstanna-Quasta przeszacowuje
udziat komindéw waskich w termice. Najistotniejszy praktycznie wniosek
z prezentowanej analizy dotyczy optymalnej masy w zalezno$ci od
$rednich noszen. Ogo6lnie mozna stwierdzi¢, ze wyznaczone optymalne
obcigzenia powierzchni sg wyzsze od tych, ktére mozna znalez¢ w lite-
raturze. Dla termiki z rozlegtymi kominami bez szlakéw maksymalna
masa szybowca (500kg) jest optymalna dla $rednich predkosci wznosze-
nia juz ok. 1.754-1.80 m/s. W przypadku pogody ze szlakami jak wyzej
maksymalna masa powinna by¢ stosowana juz przy srednim noszeniu ok.
1.5 m/s. Minimalna praktyczna masa szybowca (ok. 280 kg z pilotem
90 kg) powinna by¢ stosowana, gdy $rednie noszenie spadnie
odpowiednio do ok. 1.0 0.9 m/s.

Nalezy oczekiwa¢, ze usuniecie 50 kg wody balastowej powinno
zwiegksza¢ wznoszenie o ok. 0.15 m/s. W przypadku wystepowania row-
niez komindéw waskich optymalna masa szybowca spada i maksymalna
masa stosowana powinna by¢ przy silniejszej termice (dla 16% komindw
waskich, rys. 16, odpowiedni dla noszen 2.3 i 2.5 m/s). Z drugiej strony
zalezno$¢ pomiedzy masg szybowca a Srednig predkoscig przelotowag jest
w poblizu optimum bardzo ptaska. Niedobalastowanie lub przebalasto-
wanie szybowca o0 50770 kg (okoto +/- 15% masy optymalnej) prowadzi
do spadku predkosci przelotowej jedynie o ok. 1%.

8. Podsumowanie

Proces projektowania wspoOtczesnego szybowca wyczynowego jest
przedsiewzieciem do$¢é wymagajacym. Bardzo wysoki poziom aerodyna-
miki szybowcowej byt mozliwy do osiggniecia dzieki zastosowaniu
zarébwno zaawansowanych metod obliczeniowych, jak i wnikliwym
badaniom tunelowym. Dalszy znaczgcy postep w osiggach szybowcow
na drodze redukcji np. oporu profilowego stat sie praktycznie niemoz-
liwy bez uciekania sie do nowych technologii (np. aktywnego sterowania
warstwg przyscienng). Umiarkowang poprawe doskonato$ci aerodyna-
micznej mozna jeszcze wcigz osiggnaC poprzez pieczotowite projekto-
wanie kazdego detalu szybowca oraz stosowania nowych rozwigzan
w ich strukturze i technologii. Relatywnie spore mozliwosci poprawy
finalnych charakterystyk przelotowych zawarte sg w mozliwej poprawie
efektywnosci wykorzystania komindw, a wiec w poprawie wiasnosci
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kragzenia. W pracy przedstawiono do$¢ szczeg6towo proces projektowa-
nia nowego szybowca wyczynowego Diana-2 wraz z wyja$nieniem
motywoOw zastosowania niektérych rozwigzan i przeprowadzonych
analiz. Wnioski koncowe moga by¢ réwniez pomocne pilotom w podej-
mowaniu decyzji taktycznych w przelotach.
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ANALYSIS OF A CROSS-COUNTRY FLIGHT PERFORMANCE OF
THE DIANA-2 SAILPLANE

The aerodynamic design philosophy and computational analysis of a cross-

country flight performance for the Diana-2 sailplane under different thermal


http://www.gsb.uchicago.edu/fac/iohn.cochrane/research/Soaring
http://www.math.toronto.edU/almgren/optsoar/~

Analiza osiggéw i wtasnosciprzelotowych szybowca Diana-2 265

conditions are presented. For specified thermal model, sailplane mass and
aerodynamic characteristics the optimum flight parameters were found applying
an optimization technique. Finally the expected cross-country speed for
different thermal conditions and water ballast weights as well optimum water
ballast amount were predicted. The bugs/rain influence on the sailplane
aerodynamic characteristics was also estimated.
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W artykule przedstawiono dwie metody analizy dynamicznej obiektow lata-
jacych. Metode superpozycji modalnej przedstawiono jako narzedzie od oceny
wytrzymatosci zmeczeniowej. Metode z nieliniowymi funkcjami przemieszczen
zastosowano do wyznaczenia granicznej wytrzymatosci. Zastosowanie elemen-
tow z nieliniowym opisem przemieszczen doprowadzito do wyznaczenia
zmiennych i zaleznych od parametrow ruchu macierzy sztywnosci, bezwtadnosci
i dodanej macierzy sit aerodynamicznych.

1. Wstep

Ocena pracy konstrukcji lotniczych podczas zmiennych warunkow
lotu wigze sie z ustaleniem wszystkich sit dziatajagcych na obiekt.
Gtéwnymi skladnikami sg sity napedu i towarzyszgce im sity reakcji
otaczajgcego powietrza. Ruch wzgledny elementéw latajacego obiektu
wzgledem nieruchomych mas powietrza powoduje powstanie sit
aerodynamicznych, zaleznych od ksztattu bryty i predkosci wzajemnych
przemieszczen. Zjawiskiem wtornym do dziatajacych sit zewnetrznych sg
sity wewnetrzne zalezne od wielkosci odksztatcenia [1-5]. W dotychcza-
sowej praktyce obliczeniowej stosowano liniowy opis dynamiki odksztat-
calnego obiektu i badano stan bezpieczenstwa lotu pod wzgledem
stabilnosci dynamicznej [15, 16,19, 20]. Konstrukcja byta bezpieczna,
jesli w przedziale przewidywanych predkosci lotu na obiekcie nie wyste-
powaty drgania rozbiezne. Badania w warunkach rzeczywistego lotu
i ocena stanu bezpieczenstwa zwigzana jest z duzym ryzykiem
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zniszczenia konstrukcji. Oprécz bezpieczenstwa lotu pod wzgledem jego
stabilno$ci wystepuje problem z ocena trwatosci zmeczeniowej kon-
strukcji [9, 10]. Zmienne w czasie sity zewnetrzne powodujg powstanie
zmiennych naprezen wewnetrznych, ktére decydujg o wytrzymatosci
zmeczeniowej. Elementem koniecznym staje sie doktadne wyznaczenie
wielkosci tych naprezenn oraz liczby cykli ich zmian. Dotychczas
stosowano pojecia karbéw konstrukcyjnych i przy pomocy zstepczych
metod oszacowywano wielko$¢ tych lokalnych spietrzen naprezen, ktdre
okazywaly sie miejscami krytycznymi pod wzgledem wytrzymatosci
zmeczeniowej [1-3]. Zastosowanie MES umozliwito wyznaczenie
lokalnych spietrzerh naprezen pod warunkiem zastosowania odpowiednio
duzej liczby elementéw skonczonych. Dotychczasowe doswiadczenia
zdobyte podczas wykorzystywania MES iprograméw CAM/CAD
w Instytucie Lotnictwa oraz w WAT dowodzg mozliwosci wykorzys-
tywania tych systemdw do ztozonych analiz dynamicznych z uwzglednie-
niem lokalnych spietrzen naprezen [12-15], Nowe metody projektowania
zastosowano do odwzorowania pracy lekkiego dwumiejscowego
Smigtowca jednowimikowego z klasycznym $migtem ogonowym.

Celem analiz byto wyznaczenie lokalnych spietrzen naprezen od
zmiennych w czasie sit zewnetrznych i okre$lenie ich liczby cykli zmian.
Do tego celu koniecznym byto zbudowanie modelu do analiz wytrzyma-
tosciowych ze szczeg6lnym odwzorowaniem ksztattu w miejscach kon-
centracji naprezen. Drugim etapem byto wyznaczenie czestosci i postaci
drgan wilasnych. Uzyskano czestosci i znormalizowane amplitudy drgan
we wszystkich stopniach swobody podzielonego na elementy catego
Smigtowca. Dla kazdej postaci drgan wyznaczano warto$ci naprezen
znormalizowanych, bez udziatu sit zewnetrznych.

W celu wyznaczenia rzeczywistych amplitud drgan dla wszystkich
postaci z zakresu prawdopodobnych czestosci wzbudzeh i wyznaczenia
jednej wartosci koniecznym stato sie opracowanie metody umozliwiaja-
cej sumowanie tensora odksztatcen dla okreslonego przedziatu czestosci.
Wyznaczenie wspotczynnika wzmocnieri amplitud dla kazdej postaci byto
mozliwe po opracowaniu metody przejscia z bardzo duzej liczby stopni
swobody do liczby odpowiadajacej liczbie postaci drgan wiasnych.

Na podstawie bilansu energetycznego wyprowadzono ukiad réwnan,
ktory pozwala na wyznaczenie wspoOtczynnika wzmocnierh dla kazdej
amplitudy drgan oraz umozliwia wyznaczenie predkosci Kkrytycznej
flatteru. Na podstawie przeprowadzonych badan na stanowiskach
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badawczych, oraz w locie [18] obserwowano zmiane wiasnosci obiektu
przy réznej amplitudzie zaburzen.

Koniecznym stato opracowaniem teorii wyjasniajgcej obserwowane
zjawiska. Zastosowane nieliniowe funkcje przemieszczen dla kilku typéw
elementéw skonczonych odwzorowujgcych strukture nos$ng $migtowca
jednoznacznie dowodzg wystepowanie zmiennych macierzy sztywnosci,
bezwtadnosci i tumien.

Wyznaczenie postaci i czestosci drgan stuzy réwniez do opisania
dodatkowych sit aerodynamicznych powodujgcych zmienne w czasie
obcigzenie aerodynamiczne.

Zasadniczym celem symulacji komputerowej byto opracowanie
narzedzi do wyznaczania granicznych parametréw lotu bez koniecznosci
ponoszenia ryzyka zniszczenia obiektéw badan.

Analityczny opis pracy konstrukcji stat sie bazag na ktérej oparto
ocene stanu bezpieczenstwa eksploatacyjnego $migtowca IS-2.

2. Liniowa metoda przemieszczen

Do odwzorowania dynamicznej pracy konstrukcji lotniczych zasto-
sowano dwa rodzaje elementéw skonczonych: belek o szesciu stopniach
swobody w kazdym z dwdch opisujacych potozenie w przestrzeni weztéw
i elementow tarczowo-ptytowych z przyktadowymi czterema weztami na
brzegach. Istotnymi przemieszczeniami sg przesuniecia dowolnego
przekroju poprzecznego wzdtuz linii tgczacej wezty, jak i przemieszczenia
poprzecznego prostopadtego do niej.

Liniowa analiza oparta jest na zatozeniu, ze wielomian opisujgcy
przemieszczenie dowolnego punktu przekroju elementu skornczonego jest
zalezny od pewnych statych wartosci okres$lajacych potozenie miedzy
weztami i przemieszczeh weztéw elementu.

q e”
gA(x,y,z,t) =\Ni(x,y,z)-,..\N,(x,y,z)\ (D

w pt

th

gdzie: |[iVi(x,y,z);..;N,(x,y,z)j-wektor wierszowy z funkcjami ksztattu
zaleznymi od potozenia,
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<h
- wektor kolumnowy przemieszczen weztow

97

ep - funkcja okresowa zawierajgcej w wyktadniku czesc
rzeczywistg i urojong oraz parametr czasu,
X, Y, z - wspotrzedne punktow w uktadzie wspdtrzednych zwigzanym
ze Srodkiem masy obiektu.
Wydtuzenia wzgledne w dowolnym punkcie elementu skonczonego
majg postac:

ij - q7 ePv
&(le,z,t)}zd”V, (X,y,Z),..,N,(X,y’Z)J (2)

dx ]
gjeprt

Rozpatrujagc ruch przestrzenny elementu obiektu wyznaczamy trzy
przemieszczenia i trzy predkosci:

w Dt

pg, €
Xx,y,z,t) =\ NI(x,y,2)-,..-,NI{x,y,z)\ (3)

pqg;ep

Energie odksztatcenia elementu przedstawimy w postaci pracy sit
wewnetrznych:

jlax(x,y,z,t)]{ex)dV 4)

gdzie: crx(x,y, z,t) = Exsx(x,y, z,t) - tensor naprezen.

Natomiast energie kinetyczng elementu odksztatcalnego przedsta-
wiono w postaci iloczynu kwadratu predkosci odksztalcenia i masy:

2
K =YiIAMNIN\pdV {qulpV (5)

Suma energii odksztatcenia sprezystego i energii kinetycznej catego
uktadu jest rowna pracy sit zewnetrznych dziatajagcych na odksztatcalny
obiekt.

Wypadkowy tensor predkosci dowolnego punktu uktadu odksztat-
calnego jest suma predkosci sztywnego uktadu i predko$ci odksztatcenia.
Réwnania ruchu elementéw obiektu odksztatlcalnego zmodyfikowano
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o sity wynikajace ze zmiany wartosci tensora predkos$ci i zmiany jego
kierunku. Najistotniejszymi predkosciami powodujagcymi zmiane obcig-
zen zewnetrznych sg zmiany predkosci na powierzchniach wytwarza-
jacych site nosng i wirniku tylnym wytwarzajagcym site rbwnowazgcym
moment napedowy.

Prace sit zewnetrznych przyktadanych do weziéw przedstawiono
w postaci:

4™ =kJte} (6)
Réwnania rownowagi otrzymano z réwnania Lagrange’a.
d (dEkn) SEknt dEven dLzw

dt dgw dgw dgw
W efekcie uzyskano uktad rownan réwny liczbie zmiennych opisu-
jacych wszystkie wezty z adekwatnymi do rodzaju elementéw stopniami
swobody.
Uktad réwnan rownowagi sit przedstawiono w postaci:

[cll«,}+ M ?2J={,J (8)

W przypadku badania witasno$ci dynamicznych obiektu zaktada sie
brak sit zewnetrznych i jedynie uwzglednia sie dziatanie sit wewnetrz-
nych sprezystych i sit oporu ruchu proporcjonalnego do predkosci.
Wyktadnik potegi funkcji okresowej sktada sie z cztonu rzeczywistego
zawierajgcy wspoOtczynnik tlumienia krytycznego, symbolicznie okre-
S§lony parametrem y oraz czlon urojony i oznaczony V—T -tu—iru.
Powyzsze oznaczenia pozwolity na wyodrebnienie sit bezwtadnosci
zwigzanych z ruchem okresowo zmiennym i sitami ttumigcymi. Rdwnanie
réwnowagi przedstawiono w nastepujacej postaci:

[[iM\ia>f + [M lycof + 1= 0 (9)

Z przyréwnania wyznacznika charakterystycznego do zera otrzymuje
sie rownanie wyzszego rzedu wzgledem nieznanych predkosci katowych.
Kazdej czestosci drgan bez wymuszen odpowiada jedna postaé.
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Rys. 1 Przykladowa posta¢ drgan struktury nosnej Smigtowca,
gdzie kolorami oznaczono amplitudy drgah w [mm]

Przedstawiona posta¢ i czesto$¢ drgan na rys. 1 jest przyktadows,
poniewaz w spos6b oczywisty wskazujg miejsca sumowania sie
przemieszczen od obcigzenia stacjonarnego z obcigzeniem zmienny
wynikajagcym z drgan.

(10a)

gdzie:
k- liczba postaci,
n - liczba stopni swobody ukfadu,
Al,..,2i,.Ak - wspoltczynniki wzmocnien amplitudy drgan liniowych,
A™ - amplituda przemieszczen n- tego wezta dla /-tej postaci drgan.
Adekwatnie do uogdlnionych znormalizowanych przemieszczen
otrzymano uogolnione predkosci w nastepujacej postaci:

+..+ Aia>A;'eav.. +

(11a)
g(x,y,2,t) =[NI;.Ni;.N,,j" Aia>A%ie 1 + Ai<olA* e +.. + AkiakA™e“

AlicolAlve*" + .. Ai(OiA**'e'dl + AnitOl A**'e™*
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Réwnania (10a) i (11a) mozemy przedstawi¢ w postaci iloczynu
skalarnego wektoréw w sposéb nastepujacy:

Axe
q(x,y,z,t) = Lar-AV Ar (10b)
Rxe
Ar . Arj
itaA"l m i<okA:'
Aed
af{x,y.z,t) =[N\L.Nn jpA" . i0)X (11b)
Xke QK
imA"'n . i0KAT

Podczas budowania macierzy catego uktadu wystepuje sumowanie
wielkosci adekwatnych stopni swobody w weztach przylegtych do
elementéw. Wielkoscia umozliwiajacg sumowanie jest posta¢ energii
catego uktadu z uwzglednieniem zakresu czestosci i liczby postaci drgan.
Energie kinetyczng w ruchu okresowym z uwzglednieniem wzoréw (10b)
i (LIb) przedstawiono w postaci:

A xa\\..\A,ni0, ATUtMATLTIiwE /"

ef.=\ Ml
LAkIi&k;..;AkJcok _Anliaji;..;Ardiak

(12)

Powyzsza posta¢ umozliwia redukcje rozmiaru macierzy mas uktadu
z nxn do wymiaru zredukowanego - kxk,
gdzie : k- liczba postaci drgan ukfadu,

n- liczba stopni swobody tego uktadu.

Podobnie zsumowano energie potencjalng odksztatcen sprezystych,
ktéra jest suma pracy sit wewnetrznych przenoszona do n stopni swobody
ze wszystkich elementéw i dla wszystkich k postaci przemieszczen
weztowych

A\ Ve
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Prace sit zewnetrznych dziatajagcych na ruchomy odksztatcalny obiekt
uzalezniono od predkosci liniowej ciata sztywnego ruchomego[U,V,W],
oraz predkosci katowej [P,Q,R] obiektu wzgledem nieruchomych mas
powietrza i dla kazdej uogdlnionej predkosci modalnej adekwatnej do
postaci drgan catego Smigtowca.

(14)

Catkowita praca sit zewnetrznych jest iloczynem sumy wszystkich sit
przytozonych do weztdw konstrukcji i sumy przemieszczen we
wszystkich postaciach drgan uktadu, ktérg mozna przedstawi¢ w sposob

nastepujacy:

(15)

Powyzsza zalezno$¢ umozliwia zredukowanie macierzy obcigzenia
zewnetrznego z wymiaru [nxk] na wymiar [kxk] przez wymnozenie
dwdch powyzszych macierzy i przedstawienie w nastepujgcej postaci:

(16)

Na podstawie bilansu energetycznego badanego uktadu, w ktérym
wystepujg energia kinetyczna opisujgca ruch periodycznie zmienny
i energia kinetyczna tracona w skutek tarcia proporcjonalnego do
predkosci, oraz energia potencjalna odksztatcenia sprezystego
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przedstawione zostaty w zapisie macierzowym, w ktdrym niewiadomymi
wielkosciami sg wspotczynniki wzmocnien A |, XK.
Upraszczajgc réwnanie bilansu energetycznego o wspomniany wektor

uzyskuje sie nastepujgce rownanie liniowe wzgledem niewiadomych
wspotczynnikdw wzmocnien amplitud drgan:

- \AXJo)x v -»Axkicok
_ [MM] +
i
Ak \icok’- _AnXicoxX\. -\Anj (Q k_
AiW > - ®m'>Anr,a, Auyxo)x\. .4 kyk<ok
[M,u] +
Ak,Jka kv U nkYk6>k _
A 1AL« A110e Axk TAEpT
+ K J } ’
_Ak\.. Akn_ _™\5 M PR
i-n i=n p)p
1
=1 qu dU
_ ) a7
i=n 1-n p
=1 5 An d q;

Po rozwigzaniu uktadu réwnan liniowych (17) wzgledem wektora
wzmocnien amplitud otrzymano rzeczywistg posta¢ przemieszczen dla
kazdej postaci drgan. Pozwala to na superpozycje rzeczywistych
przemieszczen kazdego wezta i relatywnie do odksztatcen uzyskanie
rzeczywistych naprezen dla rozbudowanego modelu struktury $migtowca.

Wyrazenie (17) jest uktadem roéwnan konstytutywnych réwniez dla
analizy flatterowe;j.
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3. Metoda nieliniowych przemieszczen

Gtownym zatozeniem metody analizy nieliniowej byto opisanie
przemieszczen dowolnego punktu elementu przez dodatkowy czton
wynikajacy z przesuniecia przekroju poprzecznego w kierunkach
bocznych do gtéwnego Kkierunku elementu skonczonego. W przypadku
wykorzystywania elementéw belkowych o dwodch weztach i szeScioma
stopniami swobody w kazdym weZle mozna przemieszczenia dowolnego
punktu przekroju opisa¢ nieliniowg funkcjg z uwzglednieniem skracania
sie elementu na skutek zginania w dwu ptaszczyznach i skrecenia, ktdre
jest istotne tylko dla cienko$ciennych przekrojow.

Wystepuje problem oceny stanu bezpieczeAstwa polegajagcego na
wyznaczeniu granicznego obcigzenia, po przekroczeniu, ktérego nastepuje
utraty statecznos$ci. Kryterium statecznos$ci takiego elementu polega na
wyznaczeniu pracy sit wewnetrznych i poréwnaniu z pracg sit
zewnetrznych przyktadanych w weztach.

Ustrdj jest stabilny do momentu, kiedy praca sit wewnetrznych jest
wieksza, lub rowna pracy sit zewnetrznych. Takie zalozenia byty
definiowane przy analizie statycznej i przedstawiane w pracach [2, 3].
Linie krzywga przedstawiajgcg linie obojetng elementu zastepowano
odcinkami linii prostych i opisywano obrot kgta elementarnego odcinka
belki jako ciata sztywnego.

Rys. 5. Schemat obrotu elementarnego odcinka belki jako ciata sztywnego
i matematyczny opis poréwnania zjego rzutem na kierunek prostej przed

obrotem; I-cosa = Zsinz(é)
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Przyjmujac zatozenie, ze kat obrotu elementarnego odcinka elementu
belkowego jest maty to stusznym bedzie zastgpieniem wartosci funkcji

Dowdd stusznos$ci powyzszego zatozenia wynika z rozwiniecia
funkcji / (x) = cos(a) w szereg Maclaurina:

f(X) =1(0)+ Y (0) +4-1(0) +..+4/"(0).

I-cos(a) =~

Powyzsze zatozenia wykorzystano do matematycznego opisu
w nieliniowej analizie dynamicznej konstrukcji z przewaga nieliniowosci
geometrycznej.

Przemieszczenia nieliniowe elementu belkowego wzdiuz jego osi
opisano wykorzystujagc funkcje przemieszczen bocznych w dwu
ptaszczyznach giecia.

Rys. 6. Skrdcenie rzutu odcinka osi obojetnej elementu belkowego
powodowane jego zginaniem w plaszczyznie £t£

Podobnie opisano zmiane przemieszczenia przekroju poprzecznego
powodowanego zginaniem w ptaszczyzZnie £rj.

Wektor przemieszczen dowolnego punktu ,A” w nieliniowym
elemencie belkowym opisano w spos6b nastepujacy:
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A drr"AdigiM GAM, _qAv

(18)
qA(Z,t) gqA M
a8(s,t) ar
. |
gdzie: a(e
ak(N,-NK-Nje_ Me”
o8
(19)
UIBZN PN - Ny
ay’

Dodany czton zawierajgcy parametr ruchu w kwadracie utrudnia
sposob analizy. Jedng z metod rozwigzania problemu jest przedstawienie
dodatkowych przemieszczen nieliniowych jako iloczynu nowych
nieliniowych funkcji ksztaltu zawierajgcej parametry ruchu i wektora
przemieszczen liniowych. Te dodane nieliniowe funkcje ksztattu majg
postaé:

ade’
q:y
(rep
gle- (20)

97" N" Lo g NN L

Cl o= 0.

3?2 > 0. ay
qj(ep*
7>V
qw edﬂl

gdzie: Nti = V * +q N ,rNig+g® N jnNIn+

Okreslono jako nieliniowe funkcje ksztattu dla elementu belkowego,
zawierajgce parametry ruchu.

Liczba nieliniowych funkcji ksztattu jest taka sama jak liniowych
i w celu osiggniecia zbieznosci rozwigzania dla jednego kroku obcigzenia
wykonuje sie kilkukrotne podstawienia wartoSci przemieszczen
z kolejnych rozwigzan réwnan ruchu catego opisywanego uktadu. Kazdy
nastepny krok catkowania rownan ruchu prowadzi do znalezienia nowych
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funkcji ksztattu, wyznaczenie ponowne cech obiektu i przez catkowania
wyliczenie parametrow ruchu.

Istotg zagadnienia byto przedstawienie w sposob analityczny zmien-
nych cech obiektu zaleznych od parametréw ruchu. W tym przypadku
dzieki wprowadzeniu nieliniowych funkcji ksztaltu uzyskano takg
zaleznosc.

Brak zbieznosci oznacza brak ré6wnowagi i zadanie nalezy rozumie¢ za
zakonczone, gdyz ostatnie wartos$ci sg wartoSciami granicznymi.

4. Nieliniowy element tarczowo-ptytowy

Prace elementow cienkos$ciennych w zakresie nieliniowym opisano
matematycznymi wzorami przy zalozeniu jednoczesnego wystepowania
przemieszczen w ptaszczyZznie elementu tarczowego, przemieszczen
wynikajgcych ze zginania ptyty i obrotu przekroju poprzecznego oraz
pionowych przemieszczen normalnych do ptaszczyzny elementu, ktére
powodujg skrocenie elementu. Wykorzystano funkcje ksztattu przedsta-
wione w analizie liniowej i uzupetniono o nowe elementy. Zastosowanie
elementow tarczowo-ptytowych jest powszechne w konstrukcjach cienko-
Sciennych, ktore wystepujg rowniez w zespole kesonu kadtuba Smigtowca.

IS-2 oraz jego belce ogonowej. Podstawag wyprowadzenia nielinio-
wych funkcji ksztattu sg liniowe funkcje dla tarczyj i dla ptyty z uwzgled-
nieniem przemieszczeh prostopadtych do powierzchni elementu, ktére
powodujgjego skrdcenie.

Rys. 7. Schemat oznaczeh w elemencie czteroweztowym
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Podstawg wyprowadzenia funkcji ksztattu sg funkcje:
ql(x,y) =fil +/32a0" +/330rj + j34a0"bOT}
gq2(x,y) =cx+c2a £ + c0rj+ c4a0bOrj
g3(x,y) =a,+ aaE+ad,)j+am0blj+af”2+ajArf + a7a@ 3+ asa@ 2b0r] +

agaeblrj2+awbs,13+aual™ o +apa”™ben3

Na ich podstawie wyprowadzono liniowe funkcje ksztattu dla tarczy:

W
<da
W
«nce [0=k. Nn Nk Pt (1)
QR
<li2
gBa(e,V,) =\ N2 Nj2 Nk NI P2 (22)
Oki

Przemieszczenia prostopadte do powierzchni elementu przedstawiono
nastepujaco:
9(e
(eP (23)

g;(ep”
9reP

(E» 0 —K >N}k;Nie; ;Nj(nNi(p;Nldp;NIa);Nj&Njg;ng;NIOJ‘*W

97/

ALV

Zginanie plyty w dwu ptaszczyznach powoduje zmiang wymiaréw
elementarnego fragmentu elementu, ktdre sumuja sie z przemieszczeniami
tarczy

(24
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Przemieszczenia prostopadte do ptaszczyzny elementu sg opisywane
zwigzkami liniowymi (23). Wykorzystano wektor przemieszczen z ele-
mentowego uktadu wspotrzednych z nieliniowymi cztonami w postaci
iloczynu skalarnego nieliniowych funkcji ksztattu z wektorem przemiesz-
czen weztowych. Chwilowe funkcje ksztattu zawierajg przemieszczenia
weztowe, ktére nalezy wyznaczy¢ i punktem startu sg liniowe funkcje
ksztattu. Etapami posrednimi sg tensory odksztatlcen i naprezen oraz
réwnania rownowagi, ktére dla matego przedziatu czasowego kolejno sg
zmieniane az do momentu osiggniecia ustabilizowanej wartosci. Proces
ten jest ztozony, poniewaz za kazdym razem wyznaczano macierze
sztywnos$ci, oraz bezwladnosci dla kazdego elementu modelu. Sama
metoda byta znana juz wczesniej, lecz praktyczne zastosowanie znalazta
dopiero teraz, kiedy dostepne sg stosunkowo szybkie komputery.

4.1. Macierz sztywnosci nieliniowego elementu tarczowo-ptytowego
Procedure tworzenia nieliniowej macierzy sztywnos$ci oparto na bazie

nieliniowych funkcji ksztattu, ktére zawierajg wartosci weztowe
z poprzednich rozwigzan.

\de dr/ daa da(
dx dx dx de ddt
SE dr) 8c daa qc
<e”m(E17,0 (36)
dy dy dy dr) dr/ dr/
T dz dr/ dc dgE dqc
_dz dz dz__de dc_
R<
dq
gdzie: ) 37)
Sf Noa N daw S0 e s nesper saviicsoy BXW
dr] iy nTigas- N dhieee NN s aiwr e p(i

ggﬁ/\;@ Nxme e “mXW’ }

dc
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Adekwatnie do tenora odksztatceh wyznaczono tensor naprezen, ktére
wykorzystano do wyznaczenia energii potencjalnej elementu tarczowo-
ptytowego w postaci:

1V o0 0 0
V1 o 0 0 eE‘imp (38)
o0 YV o oy &
.—Alc > . ) ..Bap ~ By .
] é{% h Rsp. Rn n wy L., o madEbdrjhde
00 o 0
5 o
00 o 0o Y ror.

gdzie tensor nieliniowych odksztatcen wzglednych elementu tarczowo-
ptytowego ma postac:

doBvyp
de
dgBuyp
b&
dr/
<7
dgdaqg”p
rin dri (39)
r
doBwp dg**»p
y Bi dE
dr/ df

Catka po objetosci elementu jest rzeczywistg energig potencjalng tego
elementu. Fakt skracania sie elementu na skutek zginania jest interpre-
towany jako spadek energii potencjalnej elementu. Fakt ten wielokrotnie
obserwowano podczas testow w laboratoriach, gdzie wykazywano
zmienng sztywnos$¢ elementu, zalezng od wielkosSci przemieszczenia.

Wyznaczenie nieliniowych funkcji ksztattu dla réznych elementéw
skonczonych umozliwito w sposob analityczny przedstawienie energii
kinetycznej zaleznej od iloczynu macierzy bezwitadno$ci z wektorem
predkosci weztowych elementu.

5. Whnioski

Obliczenia statyczne i dynamiczne z wykorzystaniem liniowych
réwnan ruchu sg stuszne tylko dla matych przemieszczeh. W przypadku
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duzych obcigzen i duzych przemieszczen konieczne jest stosowanie
nieliniowego opisu przemieszczen i nieliniowych réwnan ruchu.

10.

11.

12,

13.

14.

15.
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NON-LINEAR ANALYSES OF AFLYING OBJECT IN VIEW OF ITS

RELIABILITY AND SAFETY

The paper presents two methods for structural analysis of airplanes and

helicopters. The first one is commonly applied to fatigue or flutter analysis. The
method that employs non-linear functions of displacement was used for
determination of the strength limit. Both the methods were used in analysis of
dynamical behaviour of flying objects.
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Wspbiczesne lotnicze Syntetyczne Urzadzenia Treningowe (symulatory lotu oraz
urzadzenia treningowe o roznym zakresie zastosowan) posiadajg symulacje
stanébw awaryjnych mogacych zaistnie¢ w czasie uzytkowania rzeczywistych
statkow powietrznych. Jest to niezwykle istotna wasciwos¢ systemoéw trenin-
gowych z punktu widzenia szkolenia i treningu zatdég statkéw powietrznych:
zatoga przeszkolona na symulatorze w warunkach awaryjnych ma znacznie
wieksza szanse opanowania analogicznej sytuacji w rzeczywistych warunkach.
W artykule przedstawiono w skrécie podstawowe, najistotniejsze zagadnienia
zwigzane z symulowaniem szeroko rozumianych awarii dotyczacych zaréwno
samego statku powietrznego, jak i otoczenia. Omoéwiono podziat wszystkich
mozliwych grup awarii, jakie moga zdarzy¢ sie w czasie eksploatacji statku
powietrznego, zasadnicze wiasciwosci sytuacji okreslanych jako awaryjne dane,
na podstawie ktérych opisywane sga awarie oraz sposoby symulowania
poszczeg6lnych awarii. Tak, jak w innych dziedzinach zwigzanych z symulacja,
jest jeszcze wiele zagadnieA wymagajacych dalszych badan, zaréwno na
rzeczywistych obiektach, jak i w zakresie modelowania matematycznego
i numerycznego

1. Wstep

Praktycznie kazde wspoOtczesne lotnicze Syntetyczne Urzadzenia
Treningowe (symulatory lotu oraz urzadzenia treningowe o0 rdéznym
zakresie zastosowan, por. definicje zawarte np. w [1-4] oraz zestawienie
przepiséw budowy takich urzadzen zamieszczone w zataczniku) posiadaja
z reguty mniej lub bardziej rozbudowang symulacje stanéw awaryjnych
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mogacych zaistnie¢ w czasie uzytkowania rzeczywistych statkow po-
wietrznych. Jest to niezwykle istotna wtasciwos¢ systemow treningowych
z punktu widzenia szkolenia itreningu zalég statkéw powietrznych:
analizy niektérych wydarzen, wypadkéw oraz Kkatastrof lotniczych
pokazaty, ze zatoga przeszkolona na symulatorze w warunkach awa-
ryjnych ma znacznie wigksza szanse opanowania analogicznej sytuacji
w rzeczywistych warunkach.

Symulacje awarii maja zarobwno najbardziej skomplikowane urzadze-
nie, jakimi sg symulatory lotu (rys. 1[6, 7]), jak iurzadzenia treningowe
poziomu Sredniego (np. klasy FNPT, rys. 2 [6, 8]) oraz proste urzadzenia
treningowe (rys. 3 [6, 9]).

Rys. 1. Symulator lotu Smigtowca PZL W-3WA

Rys. 2. Urzadzenie treningowe FNPT Il MEWA

Awarie, tak samo jak odwzorowanie ruchu statku powietrznego
w catym zakresie eksploatacyjnym w powietrzu i na ziemi oraz dziatania
jego systemow pokiladowych, w syntetycznych urzadzeniach treningo-
wych symulowane sg praktycznie tylko przez moduty oprogramowania.
Nieliczne sytuacje (np. imitacja dekompresji kabiny zatogi) realizowane
sg odpowiednimi urzadzeniami.
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Rys. 3. Urzadzenie treningowe GAT Il

2. Struktura podsystemu symulacji awarii

Ze wzgledu na wygode projektowania i dokumentowania oprogramo-
wania, do awarii obok oczywistych niesprawnosci lub uszkodzen elemen-
tow ptatowca oraz jego wyposazenia poktadowego, wigcza sie rdwniez
niektére wydarzenia dziejgce sie w otoczeniu statku powietrznego: grozne
dla statku zjawiska atmosferyczne (zachmurzenie, zamglenie, opady,
oblodzenie, turbulencja, uskok wiatru) oraz zaktdcenia w porzadku ruchu
lotniczego (manewry innych statkbw powietrznych zagrazajace bezpie-
czenstwu ruchu w powietrzu i na ziemi, awarie naziemnych systemoéw
radionawigacyjnych lub o$wietlenia lotniska).

Podstawowy podziat wszystkich tak rozumianych mozliwych awarii
oparty jest na kryterium miejsca wystgpienia awarii. Zwigzane jest to
z logicznym podziatem na moduty oprogramowania, ktére jest odpowie-
dzialne za symulacje ruchu, dziatania urzadzernn poktadowych oraz
zachowanie otoczenia. Wyro6znia sie, zatem awarie:

- platowca (elementy sterowania aerodynamicznego, struktura

kadtuba, ptata no$nego i usterzen),

- zespotu napedowego (silnik, $migto)

- systemow poktadowych (pilotazowe i nawigacyjne przyrzady
pokiadowe, instalacja paliwowa, elektryczna, hydrauliczna,
pneumatyczna, klimatyzacyjna, systemy uzbrojenia),

- podwozia,

- urzadzen naziemnych,

- otoczenia: wszystkie grozne zjawiska atmosferyczne, zagrozenia
ze strony innych uzytkownikow przestrzeni powietrznej.
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3. Wiasciwosci podsystemu symulacji awarii

Przy projektowania modutéw urzadzenia treningowego odpowie-
dzialnych za symulowanie tak szeroko rozumianych awarii przyjmuje sie
szereg podstawowych wiasnosci, jakie musi spetnia¢ podsystem symulo-
wania awarii. Zakresy symulacji awarii, szczeg6towe wymagania ich
dotyczgce umieszczone sg w wymaganiach dla cywilnych syntetycznych
urzadzen treningowych [np. 1, 2, 3] oraz we wymaganiach technicznych
formutowanych dla wykonawcy urzgdzenia treningowego przez organi-
zacje zainteresowana zakupem takiego urzadzenia. Jako podstawowe
wiasnosci symulacji awarii obowigzujgce zawsze przyjmuje sie:

- przebieg awarii musi by¢ odwzorowany jak najdokiadniej,

a przynajmniej w sposéb jak najbardziej prawdopodobny, przy
zachowaniu mozliwie prostego modelu matematycznego inume-
rycznego; szczeg6towe wymagania techniczne niekiedy opisuja
doktadnie spos6b, w jaki awaria ma by¢ oddawana,

- symulacja nie moze wyksztatca¢ u ¢wiczacej zatogi niepopraw-
nych zachowan (czasem lepiej zrezygnowa¢ z odwzorowania
jakiej$ awarii nie majac ojej przebiegu dostatecznej ilosci infor-
macji, niz gdyby$smy na takim symulatorze zatoge uczyli Zle..)),

Zakres symulowanych awarii oraz poziom szczeg6towosci symulacji
zalezy od grupy, do ktorej nalezy dane urzadzenie i, jak wspomniano
wyzej, ustalany jest na etapie zamawiania urzadzenia u producenta.
Najobszerniej i najdoktadniej awarie symulowane sg w grupie symula-
toréw lotu, przy czym rowniez najprostsze urzgdzenia, takie jak GAT Il
(rys. 3), maja niekiedy na zyczenie uzytkownika bardzo rozbudowany
podsystem symulacji awarii.

Z punktu widzenia struktury systemu informatycznego catego
syntetycznego urzadzenia treningowego podsystem symulacji awarii
charakteryzuje sie:

- mocnym powigzaniem strukturalnym modutéw programowych
symulujacych awarie z resztag oprogramowania symulujgca ruch
statku powietrznego i dziataniajego wyposazenia,

- powigzaniem funkcjonalnym modeli awarii miedzy sobg oraz
miedzy pozostatymi modutami programowymi, realizowanym
poprzez wymiane zmiennych w czasie danych.

Dos¢ dobrym przyktadem ilustrujgcym problem powigzan modutéw
symulacji awarii jest zagadnienie symulacji oblodzenia samolotu:
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- awarig pierwotng jest popsucie sie warunkéw meteorologicznych
(,awaria” otoczenia) i pojawienie sie oblodzenia,

- awaria wtorna nr 1 to wzrost masy samolotu odczuwany przez
pilota jako zmiana wiasnosci pilotazowych; tu wykonywana jest
modyfikacja parametrow masowych statku powietrznego zawar-
tych w module dynamiki,

- awaria wtdrna nr 2 to zmiana (na gorsze) charakterystyk aerodyna-
micznych samolotu: spadek sity nos$ne, istotny wzrost oporu aero-
dynamicznego; tu nastepuje modyfikacja modelu sit i momentéw
aerodynamicznych zawartego w module dynamiki samolotu lub
Smigtowca,

- awaria wtdrna nr 3: zablokowanie ktorego$ (lub wszystkich) steréw
aerodynamicznych: ster wysokosci, lotki, spoilery; modyfikacja
wiasciwosci stateczno$ciowych i sterownos$ciowych w modutach
dynamiki oraz wyposazenia i instalacji.

Nietrudno zauwazyé, iz w powyzszym przykladzie kazda kolejna
awaria wtdrna niesie coraz to wieksze zagrozenie katastrofg: zabloko-
wanie sterow moze uniemozliwi¢ poprawne sterowanie statkiem
powietrznym i wyprowadzenie z niebezpiecznej sytuacji.

4. Niektére problemy modelowania awarii

Podstawg budowy wilasciwego matematycznego inumerycznego
modelu awarii sg dane opisujgce poszczegdlne awarie. Dane dotyczgce
statku powietrznego pochodzg zwykle od producenta statku isg
kompletowane na podstawie badan stoiskowych i badan w locie. Niestety
nie zawsze zwierajg one dostatecznie duzo materiatu by poprawnie opisaé
awarie. W takim przypadku albo (jesli budzet projektu na to pozwala)
przeprowadza sie dodatkowe préby obejmujace konkretne sytuacje
awaryjne, albo konstruuje sie model awarii na podstawie znanych opiséw
przebiegu i skutkéw awarii zabranych z relacji zatég, ktore sie z takimi
awariami zetknety. Kazdy model awarii wymaga intensywnego
przetestowania z fazg ,,dostrajania” parametréw modelu tak, by rezultaty
symulacji awarii bytjak najbardziej zblizone do rzeczywistosci.

Analizy wykonane podczas opracowywania projektéw technicznych
syntetycznych urzadzen treningowych obejmujgce wszystkie mozliwe
stany awaryjne statkbw powietrznych pokazaty, iz awarie mozna
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pogrupowac¢ pod wzgledem stopnia trudnosci budowy ich cyfrowych
modeli.

Symulacja niektérych awarii jest prosta i polega na przyktad na
logicznym odigczeniu modutu oprogramowania symulujacego dziatanie
instalacji poktadowych (wylgczenie zasilania silnika w paliwo). Innym
przyktadem prostej “awarii” jest modelowanie uskoku wiatru (wind
shear), grozne zjawisko atmosferyczne spotykane w poblizu ziemi

(rys. 4).

Cushion Stage extreme \NINCB

Dla tego zjawiska istnieje szereg gotowych prostych stacjonarnych
modeli ruchu mas powietrza zalecanych przez przepisy budowy urzadzen
treningowych, np. JAR STD 1A [2]: US FAA Wind Shear Model, UK
RAE Model.

Przyktadem awarii “trudnej” jest uszkodzenie instalacji elektrycznej
statku powietrznego propagujace na dziatanie uktadu hydraulicznego, co
pociagga za soba w konsekwencji zaktdcenia w dziataniu ukitadow
wspomagania sterowania aerodynamicznego oraz systemu wypuszczania
podwozia. Mamy tu wspdtdziatanie, co najmniej trzech modutéw symu-
lujgcych awarie (system elektryczny, hydrauliczny i podwozie), a model
musi by¢é oparty o dobre, szczeg6towe dane producenta samolotu lub
Smigtowca.

Inng awarig trudng do symulacji ze wzgledu na dos$¢ ztozony, trojwy-
miarowy i niestacjonarny opis matematyczny zjawiska, jest symulacja
pozaru samolotu (rys. 5, widok samolotu z pozycji dowddcy oddziatu
ratunkowego). Model musi tu uwzglednia¢ szereg czynnikéw, takich jak
rodzaj cze$¢ samolotu, ktora ulegta zaptonowi, rodzaj ptongcego
materiatu, potozenie samolotu (w locie, w czasie ruchu lub na postoju na
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ziemi), wiatr oraz ewentualng akcje ekipy ratowniczej (gaszenie pozaru
woda lub piang gasnicza).

Rys. 5. Symulacja pozaru podwozia samolotu transportowego
5. Zakonczenie

Syntetyczne urzadzenia treningowe sg w lotnictwie budowane
i uzytkowane od stu lat, ale dalej niektére problemy modelowania
rzeczywistosci dla potrzeb tych urzadzen sa dalekie od rozwigzania
zadowalajgcego wszystkich, tworcdw urzadzen i uzytkownikéw. Do tych
zagadnien wymagajacych dalszych prac badawczych i stosowanych
nalezg modele szeroko rozumianych awarii. Uzytkownicy oczekujg
szczegOlnie od producentéw petnoskalowych symulatorow lotu,
szerokiego zakresu bardzo wiernie symulowanych awarii. Spetnienie
takich wymagan bedzie pociggato za sobg zapotrzebowanie na coraz to
bardziej ztozone modele matematyczne standw awaryjnych budowane na
podstawie danych zebranych w probach wykonywanych na rzeczywistym
obiekcie.
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Zalacznik: Kilasyfikacja cywilnych Syntetycznych Urzadzen treningowych
wedtug obowigzujgcych w Unii Europejskiej Wspdlnych Wymagan Lotniczych
[4, 9]

JAR-STD 1A Symulatory Lotu samolotéw
JAR-STD 2A Urzadzenia Treningowe -samoloty

JAR-STD 3A Urzadzenie do Treningu Procedur Nawigacyjnych
i Pilotazowych FNPT

JAR STD 4A  Podstawowe Przyrzagdowe Urzadzenie Treningowe
JAR-STD 1H Symulatory Lotu Smigtowcow
JAR-STD 2H Urzadzenia Treningowe -$Smigtowce

JAR-STD 3H Urzadzenie do Treningu Smigtowcowych Procedur
Nawigacyjnych i Pilotazowych

Uwaga:
Syntetyczne urzadzenia treningowe wymienione w tabeli uporzadkowano dla samolotéw
i Smigtowcow wedlug malejagcego stopnia ztozonosci i zakresu zastosowan szkole-

niowych.
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EMERGENCY SIMULATION IN SYNTHETIC TRAINING DEVICES
USED IN AVIATION

The Synthetic Training Devices (STD) used in aviation (Flight Simulators
and Flight Training Devices of different application scopes) are usually
equipped with more or less advanced systems for simulation of emergency
situations that can be experienced during the flight of real aircraft. From the
point of view of aircraft crew training it is very important since the crew trained
on a flight simulator under emergency conditions is supposed to cope better
with the same situation experienced in the real flight.

All unusual and dangerous situations emerging during flight can be split
into several groups depending on the area where the malfunction or failure
occurs as well as on logical structure of the STD software system responsible
for simulation of motion, behaviour of on-board systems and environmental
factors. Therefore, one can define failures of the aircraft structure and
malfunctions of the on-board systems (power plant, cockpit instruments,
electrical, hydraulic and pneumatic systems, weapon system). Additionally, the
atmospheric phenomena posing danger to the aircraft (icing, heavy turbulence
and snow or rain) should be considered as well as a hazard caused by other
users of the air space.

In the design process of modules responsible for simulation of malfunctions
and failures (usually software modules) it is assumed that their courses should
be represented precisely or -at least- in the way showing the most probable
course. Both the number of simulated malfunctions as well as the level of going
into details depend on the type of STD: widest variety of well-detailed
malfunctions can be simulated using Flight Simulators.

Like in other parts of the STD software, some malfunctions can be
simulated straightforward (for example, heavy turbulence), while the other ones
pose a huge challenge to the designers. There appear many problems when
designing the software for flight simulation solution to which require tests on
real objects as well as mathematical and numerical modeling.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
Mechanika w Lotnictwie

ML-X11 2006

OBCIAZENIA DZIAELAJACE NA PILOTOW
W MANEWRACH PRZESTRZENNYCH SAMOLOTU
| SYTUACJACH AWARYJNYCH

Micha#% Cichon

Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska
e-mail: michalci@meil.pw.edu..pl

W pracy przeprowadzono analize obciazeA wystepujacych podczas lotu
przestrzennego samolotu. Wektor catkowitego obcigzenia n, dziatajgcego np. na
pilotow, przyjeto jako sume wektora obcigzenia na (pochodzacego od
przyspieszenia samolotu @) oraz obcigzenia Nng (pochodzacego od grawitacji).
Uwzgledniono przy tym rézne potozenia: punktow samolotu, elementéw
zabudowanych na samolocie np. miernika nz, umiejscowienia pilotéw, etc.
Przedstawione zaleznosci na warto$ci sktadowych wspotczynnikéw obcigzen
w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem pozwalajg na obliczenie tych
sktadowych w zaleznosci od potozenia punktu (xd, yd, zd).

1. Wstep

Wspbiczesne samoloty posiadajace duze predkosci lotu i zdolnosci
manewrowe, muszg znosi¢ znaczne obcigzenia. Wartos¢, Kkierunek,
rozktad i charakter dziatania obcigzen samolotéw dopuszczonych do
wykonywania okre$lonych manewrdw ustalajg przepisy budowy samo-
lotéw; podaje sie w nich warto$¢ wspotczynnika przecigzenia
i wspotczynnika bezpieczenstwa, zalezno$¢ przecigzenia w funkcji predkosci
lotu (krzywa wyrwania) [11].

W celu zapewnienia bezpieczenstwa lotow, samoloty majg szereg
ograniczen uzytkowych uwarunkowanych wieloma czynnikami, miedzy
innymi odpornoscig fizyczng cztowieka na obcigzenie i wytrzymatos$cia
konstrukcji samolotu.
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Krzywa wyrwania nazwano, w pozycji [2], tzw. diagramem V-n (rys.l).
Najego podstawie mogg byc¢ analizowane wasnosci manewrowe samolotu.

Rys. 1 Diagram V-n z zaznaczonymi strefami przeciggniecia, manewrowania
i uszkodzenia struktury samolotu [2]

Charakterystycznym punktem na wykresie (rys.l) jest tzw. ,naroznik
predkosci” - punkt A. Punktowi temu odpowiada np. najwyzsza mozliwa
predko$¢ katowa zakretu i najnizszy mozliwy promien zakretu. Ogranicze-
niem osiggoéw w narozniku predkosci, oprécz ciggu zespotu napedowego,
jest najwiekszy mozliwy wspotczynnik obcigzenia struktury (lub pilota) lub
najwiekszy mozliwy wspotczynnik sity nosnej [2],

Najstabszym ogniwem pod wzgledem wytrzymato$ci na obcigzenia jest
jednak cztowiek. Stad odporno$¢ cztowieka na przecigzenia wptywa na
obliczeniowg wytrzymatos¢ samolotu. Usuniecie pilota z samolotu,
rozwigzatoby problem wysokich obcigzen, tym bardziej, iz wiekszos¢
ztozonych manewrdw czesto juz zastepuje automatyka.

Ograniczenie maksymalnie dopuszczalnego przecigzenia wynika
z mozliwosci przekroczenia jego wartosci w wyniku:

» dziatania pilota,

« dziatania, na samolot w locie, burzliwej atmosfery.

2. Lotw burzliwej atmosferze

Podczas lotu, na samolot oddziatywaé moga wszelkiego rodzaju
zaktocenia, miedzy innymi: podmuchy (porywy) wiatru, pionowe ruchy
wstepujace i zstepujgce mas powietrza, itp.
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W przypadku atmosfery spokojnej w ustalonym locie poziomym (rys. 2)
wspotczynnik obcigzenia nzjest rowny:

M=% =1 (1)

Q

Rys. 2. Atmosfera spokojna - bez pionowych podmuchéw

Lot w burzliwej atmosferze powoduje dodatkowe obcigzenia konstrukcji
samolotu (rys. 3, rys. 4) wynikajace z pragdow pionowych powietrza.

Wejscie samolotu w obszar pionowych ruchéw powietrza powoduje
dos$¢ szybkie zmiany sity nosnej w sposob niezalezny od pilota:

Agsi™-S-«-V.» (2)

e pionowy podmuch od dotu (rys.3) powoduje wzrost kata natarcia
(nowy kat natarcia wynosi: a =a+Aa) i co za tym idzie przyrost sity
nosnej samolotu; wtedy aktualnie panujgce nz wynosi:

_ P +AP

nzZ = --—-- =1+ An 3
5 ©)

* podmuch z gory do dotu (rys.4) powoduje zmniejszenie kata natarcia a
wiec spadek sity nosnej samolotu; wspotczynnik obcigzenia od sity
podmuchu przyjmie warto$¢:

P: ~&PZ _ ' _ A (4)
Q

Wz6r (2) pozwala na szybkie oszacowanie wielkosSci przyrostu sity

nosnej, spowodowanego podmuchem, w zaleznosci od predkosci lotu V,

predkoSci pradu pionowego powietrza y i jego gestosci ph (wysokosci
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lotu H), zaktadajgc statg konfiguracje (stata wielko$¢ powierzchni nosnej S
i pochodnej a, gdzie: a =dCz/da) [10].

Rys. 3. Pionowy podmuch - z dotu do gory z predkosScig w

P--AP,<

Rys. 4. Pionowy podmuch - z géry do dotu z predko$cig w

Zwigzane z tym zmiany wspétczynnika obcigzenia mozemy wyrazic:

An =—- => An =PLISa Y.y (5)
2 Q
skad ostatecznie (3) i (4) przyjmuja postac:
n =1+ Ph'S'a-V-w (6)
2 Q

gdzie:
Anz, pochodzace od podmuchéw pionowych w, otrzymamy:

e ze znakiem ,+” dla podmuchéw z dotu do géry,
e ze znakiem dla podmuchdéw z gé6ry do dotu.
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W zwigzku z tym, niektdre samoloty majg ograniczenia predkosci lotu
na matej i czesSciowo na Sredniej wysokosci, ze wzgledu na burzliwos¢
atmosfery. Ograniczenia takie siegajg do maksymalnej wysokosci 3000 m,
gdyz do tej wysokosci wystepujg najsilniejsze i bardzo czeste podmuchy
pionowe.

3. Fizjologiczne dziatanie przyspieszenia

Duza predkosé lotu nie jest problemem dla pilota, jedynie zmiany
predkosci - przyspieszenia. Najwiekszym problemem jest jednak gradient
przyspieszen dziatajagcych na cztowieka, czyli szybko$¢ narastania.

Na wspoétczesnych, wysoko manewrowych samolotach wojskowych
najnowszej generacji, tzw. high performance aircraft, istnieje mozliwos¢
uzyskania przyspieszeh nieporéwnywalnie wiekszych i w czasie o wiele
krétszym niz w przesztosci. Mozliwosci te, doskonate z punktu widzenia
zastosowania bojowego sg, niestety czesto duzym zagrozeniem dla zatogi [4],

W uktadzie ,,pilot-samolot” czynnik ludzki jest elementem ogranicza-
jacym mozliwosci dalszej poprawy charakterystyk dynamicznych
samolotu bojowego. Przystosowanie techniki do cztowieka jest warunkiem
gwarantujgcym takie ich wspotdziatanie, ktére odpowiada wymaganiom
bezpieczenstwa lotow [3, 4],

Ze wzgledu na pojawiajgce sie przecigzenia w locie, najczesciej
sterowanym przez pilota, niezbedne jest zwrdcenie uwagi na fizjolo-
giczne dziatanie przyspieszenia oraz jego zakresy znoszone przez
cztowieka na odpowiednich kierunkach.

Wplyw przyspieszed na organizm ludzki zalezy od wspotdziatania
pieciu czynnikow (rys.5):

O wielkos$ci g (okresls
0 czasu jego dziatan
[0 czestosci dziatania
O kierunku dziatania

O stanuorganizmu

Rys. 5. Fizjologiczne dziatanie przyspieszenia (wg [9])
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Wszystkie wymienione czynniki posiadajg jednakowe znaczenie
i 0 zadnym nie mozna zapominaé, gdyz tylko suma ich dziatania moze
okresli¢ reakcje organizmu na przyspieszenia [9],

W pracy [4] Klich E. podaje: ,,Od +2 G nastepuje rozciggniecie twarzy
i znaczaco wzrasta waga ciata. Przy takim przecigzeniu jest bardzo trudno
wsta¢, a przy przecigzeniu +3 G jest to niemozliwe. Powyzej +3G
kontrolowany ruch wymaga znacznego wysitku. Istniejg rowniez duze
trudnosci w mdwieniu, widzenie jest ograniczone a obrazy znieksztatcone”.

Na rys. 6 przedstawiono strefy wytrzymatosci organizmu ludzkiego
na dwa pierwsze czynniki, czyli wielko$¢ i czas trwania przyspieszen.
W krotkim czasie pilot moze znie$¢ wieksze przyspieszenia, za$
w dluzszym czasie znacznie mniejsze (rys.6). Zalezy to réwniez od
kierunku dziatania i pozycji ciata. Wedtug [8]: ,,Cztowiek lepiej znosi
przecigzenie w pozycji lezacej niz w pozycji siedzacej. W czasie 10 s
cztowiek moze znie$¢ nastepujace przecigzenia: w pozycji siedzacej -2 i +6,
w pozycji lezacej okoto £15”.

9

Rys. 6. Strefy wytrzymato$ci organizmu ludzkiego na wielkos$¢
i czas trwania przyspieszen [9]

Najniebezpieczniejszym zjawiskiem jest zmiana ci$nienia krwi
doptywajacej do mdzgu. Przy przecigzeniu dodatnim nastepuje spadek
cisnienia krwi w mozgu i teoretycznie prowadzi do cisnienia zero przy
przecigzeniu +5.5 G i ujemnego cisnienia przy wyzszym przecigzeniu [4].

Przesuniecie krwi do kornczyn dolnych, wzrost ciSnienia wewnatrz-
naczyniowego, przy niezmienionym ci$nieniu zewnatrznaczyniowym,
powoduje w krotkim czasie przesgczanie osocza do tkanek. Nie jest to
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zjawisko marginalne, bowiem w warunkach 4+Gz wielko$¢ przesgczania
ocenia sie na 200 ml/min. W ten sposob, przy przedtuzajacej sie
ekspozycji na przecigzenia (bez $rodkéw ochronnych) dochodzi do
zmniejszenia objetosci krwi krazacej, przyczyniajac sie w nastepstwie do
zapasci [5].

Skutki oddziatywania przecigzen na organizm pilota pokazuje rys. 7.

CZAS COOtAYMIILA /sdawtoUj/

Rys. 7. Skutki przecigzen dziatajgcych na pilota w locie [9]

Poniewaz oko cztowieka jest bardzo wrazliwe na zmniejszenie ci$nienia
krwi, ograniczenia widzenia sg pierwszym sygnatem ostrzegawczym
przed chwilowg lub catkowitg utratg Swiadomosci [4],

Bardzo wazny jest fakt, ze utrata widzenia nie jest réwnoznaczna
Z utratg Swiadomosci. Pilot doznajacy utraty widzenia (blackout) ma nadal
zachowang $wiadomosé [5],

Najgrozniejszym stanem, z punktu widzenia bezpieczenstwa lotu,
jest przecigzeniowa catkowita utrata Swiadomosci (ang. G-LOC - G-in-
ducted Loss of Consciousness). Stan ten moze trwa¢ nawet kilkanascie
sekund i powoduje catkowity brak kontroli pilota nad samolotem.
Powoduje réwniez duze zaklécenia w normalnym funkcjonowaniu pilota.
Nawet po ustgpieniu przecigzenia, powoduje stosunkowo dtugi okres stanu
catkowitej niezdolnosci do pilotowania samolotu (...). Jesli zatoga, po
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chwilowej utracie przytomnosci, dalej wprowadza do figur z przecigzeniami,
kolejnajej utrata nastepuje o wiele szybciej niz pierwsza [4],

Wartosci maksymalnie znoszonych przeciazen w czasie bedg rozne
dla poszczego6lnych pilotow. Zalezg one od:

indywidualnej odpornos$ci organizmu na przecigzenia,

przebiegu treningu (rys. 8) oraz stopnia wytrenowania w manewrach
przeciw przecigzeniowych (rys. 9),

wyposazenia w systemy ochronne (np. ubiory przeciwprzecigzeniowe),
doswiadczenia, Swiadomosci zagrozen w lotach i innych czynnikéw
tagodzacych skutki przyspieszenia (np. nachylenie fotela).

joo ¢ mtjpmHinfieS ajpmmaici

TRENING BEZ
KOM M EZaW

TOHM m */m ew om \
iAo 1 oragi ijwWel I*e |® *

Rys. 8. Przebieg treningu pilotéw w wiréwce obcigzeniowej [9]

Czas (s)

Rys. 9. Wplyw treningu na tolerancje przeciagzen przez pilota [4]
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Wykorzystujgc  ubidr przeciwprzecigzeniowy mozna zwiekszyé
odpornosé organizmu na przecigzenia o okoto 2 G. Wykorzystanie tego
ubioru z jednoczesnym zastosowaniem manewru przeciwprzecigzeniowego
zwieksza tolerancje na przecigzenia od 3 do 5 G [4],

Sporzadzono wiele wykreséw i tabel okreslajacych krytyczne wartosci
obciazen, jakim moze by¢ poddany pilot w czasie wykonywania zadan.
Jednym z nich jest wykres (rys. 10) okreslajacy wartosci dopuszczalnych
obciazen, jakim moze by¢ poddawany pilot w zaleznosci od czasu
i kierunku ich dziatania [7],

o 2 4 6810 20 40608120 q

Przecigzenie

Rys. 10. Zakresy dopuszczalnych obcigzen dziatajgcych w czasie na pilota [7]
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4. Przyspieszenia samolotu w locie

Podchodzac ogo6lnie wektor przyspieszenia a samolotu w locie,
zrzutowany na ukfad wspétrzednych Oxyz sztywno zwigzany z poruszajgcym
sie samolotem, ma sktadowe:

a= axi+ ayj + azk, (7)
gdzie:
ax- przyspieszenie podtuzne, ay - przyspieszenie boczne,
a: - przyspieszenie pionowe,

Wartoéci skladowych przyspieszenia a $rodka masy SC samolotu
wyrazamy w postaci (jako predkosci koncow wektorow predkosci: U, V, W
(rys. 11) od predkosci katowych obrotu: P, Q, R):

e wzdtuz osi Ox: ax={u +QW - Rv) (8)
e wzdtuz osi Oy: av={v+RU-Pw) 9
e wzdtuz osi Oz: a: ={lV+PV - QU) (10)

Rys. 11. Przyjety ukfad odniesienia Oxyz oraz sktadowe predkosci lotu VG
i predkosci katowej obrotu Q
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Uwzgledniajagc rézne potozenia: punktdw samolotu, elementéw
zabudowanych na samolocie np. miernika nz, umiejscowienia pilotéw, etc.
oraz znajac wektory potozenia ich srodkow (tab.l, rys. 12):

rc;=xdi +ydj + zdk, (11)

Rys. 12. Usytuowanie wzgledem $rodka masy SC samolotu glowy
pierwszego i drugiego pilota oraz miernika Nz (wg [7])

sktadowe przyspieszeh w zaleznosci od potozenia punktu sg nastepujgce:
=(U+QW = v, xJQq2+R2)-yci[k- P<g)+.cqa +Pr) (12)
ay={v+RU-PW)-xa(R+QP)~ya(p2+R2)-zd(P- QR) (13)

@=(w+PV _QU)_ Xa(g _PR)+yci(p+QR)_zJg2 +p2) (14)

5. Obcigzenia w locie przestrzennym

Wspdtczynnik obcigzenia n (nie myli¢ z przecigzeniem!) jest wielkoScig
niemianowana, posiadajaca: wartos¢, kierunek i zwrot.

5.1. Wektor wspdiczynnika obcigzenia na

Sita bezwtadnosci B skierowana jest w kierunku przeciwnym do
dziatajgcego przyspieszenia a:

B=nasmm - -m «a (15)
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Stad wektor wsp. obcigzenia na, pochodzacy od przyspieszenia a,
dziatajacy np. na pilotéw, w uktadzie Oxyz odniesiony do przyspieszenia
ziemskiego g mozemy zapisac jako:

a ax, a a
na= -----= ———- - | —----- J - t k (16)
g g g g
gdzie:
nm= — - - wsp. obcigzenia od przyspieszenia wzdtuz osi Ox samolotu,
g
a
n =— —-wsp. obciazenia od przyspieszenia wzdtuz osi Oy samolotu,
g
na = - wsp. obcigzenia od przyspieszenia wzdtuz osi Oz samolotu.
g

5.2. Wektor wspdtczynnika obcigzenia ng

Sita grawitacyjna Fg skierowana jest w kierunku dziatajgcego
przyspieszenia g:
Fg=m-g -n% (17)
Sktadowe sit grawitacyjnych w uktadzie Oxyz zwigzanym sztywno
z samolotem majg postac:
Fg=X gi +Y8j+ Zsk (18)
gdzie:
X's =-mgsin6,
Y g =mgcosOsint/), (19)
Z8=mgcos9cos<$

Stad wektor wsp. obcigzenia ng, pochodzacy od grawitacji, dziatajacy
np. na pilotéw, w uktadzie Oxyz odniesiony do przyspieszenia ziemskiego g
mozemy zapisac jako:

n Fg _  gsinfl. t gcosflsin® gcosflcos™k (2Q)

g ™g g g g
gdzie:
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gsin# N o .o
NEX = --—=-=------- wsp. obicigzenia od grawifacji wzdtuz osi‘Ox samolotu,
8
gcos”hsin® e T .
S - wsp. obcigzenia od grawitacji wzdtuz osi Oy samolotu,
g
cosOcosoé C e e . A
ng = geosyrost. wsp. obcigzenia od grawitacji wzdtuz osi Oz samolotu.

5.3. Wektor catkowitego wspétczynnika obcigzenia n

Wektor catkowitego wspdtczynnika obcigzenia n, dzialajacy np. na
pilotéw, jest wiec suma:

» wektora wsp. obcigzenia na(pochodzacego od przyspieszenia a),
» wektora wsp. obcigzenia ng(pochodzacego od grawitacji).

n = na+ ng (21)
skad:
NX = na+ng- - a*+&sM” - skladowa n wzdtuz osi Ox samolotu
S
a -gcos#sin® .
ny =ngy+ngy=—: sktadowa n wzdtuz osi Oy samolotu
8
n.=«_+na= _8.- 9cos0coso sktadowa n wzdtuz osi Gz samolotu
* g
gdzie:

2 2 ;s - .. .
\rf +ny +n~ -warto$¢ catkowitego wsp. obcigzenia n

Ostatecznie otrzymujemy zaleznosci (22724) na wartosci sktadowych
wspotczynnikow obcigzen w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem
w zaleznosci od potozenia punktu (xci,yci, zci) (tab. 1, rys. 12, rys. 13):

»T_ {u+QW-RV)-xci(Q2+R2)~yci{k - PQ)+zJg +Pr)+gsin9

g

(y+RU-PW)- xd(r +Qp)- yg[p2+R2)- zd(P - QR)- g cos0sin<$
g

n _ iw+PV-Qu)-xc(Q-PR)+yci(P+QR)-zci(Q2+P2)-gcos9cos(l)
g

ny ~
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Tabela 1. Potozenia punktow samolotu wzgledem jego $Srodka masy
(wg [7])

xci [m] Yci [m] Zd [m]

Srodek masy samolotu SC 0 0 0

potozenie miernika Nz Nz -1.002 +0.105 -0.700

potozenie gtowy pilota PI Pl +3.322 0 -0.325

potozenie glowy pilota Pil Pil +1.772 0 -0.725
zt

Rys. 13. Potozenia punktéw samolotu wzgledem jego $rodka masy (tab. 1)

Znajac parametry kinematyczne i dynamiczne samolotu, osiggane
w manewrach przestrzennych, oraz potozenia punktéw samolotu
wzgledem jego $rodka masy mozna wyznaczy¢ sktadowe wspotczynnikéw
obcigzeh (za pomoca zaleznosci 22-K24) w tych punktach, gradient ich
narastania oraz czas dzialania. W ten sposéb mozna zbadaé, czy
w wykonywanych manewrach przestrzennych samolotu nie wystgpity
przyspieszenia zagrazajgce zyciu badanych pilotow [7].

6. Symulacja numeryczna

Symulacje numeryczne dynamiki lotu dotycza wybranych manewréw
przestrzennych i sytuacji awaryjnych samolotu testowego klasy 1-22 (rys. 13).

Wszystkie analizowane manewry odbywajg sie przy kacie zaklinowania
statecznika poziomego OzH= -2° = const., za$ potozenie srodka masy wynosi
22% (w %SCA).

Wyniki uzyskano w oparciu o wasny program napisany w srodowisku
obliczeniowym pakietu MATLAB.
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6.1. Zakret skoordynowany ze zmiang wysokosci lotu

> th

Samolot wykonuje manewr przestrzenny, nieustalony zakret skoordy-
nowany wraz ze zmiang wysokosci lotu (jak w pracy [1]):

polegajacy jednocze$nie na zmianie: kursu samolotu A*F = 180°
i wysokosci lotu AH = 1000/?z w sposdb automatyczny,

z wykorzystaniem przez (auto-) pilota wszystkich kanatow sterowania.

Uktad automatycznego sterowania uruchamia sie po 10s lotu ustalonego,
po wykonaniu zadania sprowadza samolot do lotu ustalonego na nowej
wysokosci z nowym kursem.

Ponizej przedstawiono wybrane (obliczeniowe) parametry lotu:

'0

20

Rys. 15. Zalezno$¢ H(t)

Rys. 14. Samolot w manewrach przestrzennych

6000
Ay I\
QZIDi
0 -f—= 1 = et
20001
40 6 8 10 120 140 8000 6000 4000 2000 O 2000
Czas t [s] Odlegto$¢ x [m]

Rys. 16. Zalezno$¢ y(x)
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®ys. 17. Zaleznosé (t),V(t),W(t),VQt)

Kat wychylenia steru wysokosci [deg]

Kat natarcia, $lizgu itou lou [deg]

0 60 8 10 120
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Rys. 19. Zaleznos$¢ a(t),(3(t),y(t)

Rys. 21. Zalezno$é 5Ht)

40 60 & 100 120 140
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Rys. 18. Zaleznoé (3)(0),00)vi/()
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Czas t [g]

Rys. 20. Zalezno$¢ nTL(t) i nTRY)

40 60 8 10 120 140
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Rys. 22. Zalezno$¢ 8L(t)
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Czas t [s]

Rys. 23. Zalezno$¢ nzt)

0 6 8
Czas t [s]

Rys. 25. Zalezno$¢ nx(t)

0 8 120

Czas t [s]

Rys. 27. Zalezno$¢ ny(t)
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Rys. 26. Zalezno$¢ nx(t)-zoom(rys.25)
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Rys. 28. Zaleznos$¢ ny(t)-zoom(rys. 27)
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6.2. Sytuacje awaryjne

Przeprowadzono symulacje numeryczng standw awaryjnych polegajacych
na awarii jednego z dwoch turbinowych silnikdw odrzutowych podczas
wykonywania zakretu na statej wysokosci lotu.

Kolejne etapy przebiegu lotu (rys. 29):

Q lot poziomy, prostoliniowy na
zadanej wysokosci - ustalony,

0  zmiana kursu samolotu na statej
wysokosci lotu - zakret prawidtowy,

Q awaria silnika - zupetna utrata

ciggu; drugi silnik - sprawny,

brak reakcji ze strony pilota na

wyniklg sytuacje awaryjna,
0 lot nieustalony - bez podjecia Rys. 29. Etapy przebiegu lotu

przeciwdziatania od strony sterowania.

Zakret prawidtowy wykonywany jest po 10s lotu ustalonego. Awaria

silnika (prawego lub lewego) wystepuje w 50s lotu i polega na zupetnej
utracie ciggu w czasie Is. Obliczenia wykonano dla zakretu ustalonego

z przechyleniem ~ = 60° dla predkosci poczatkowej VO = 120 m/s
1wysokosci Ho = 2000w.

Wybrane parametry lotu przedstawiono na wykresach:

2500
'g’ 2000

*~ 1500
i 1000
~ 500

0
5000

Odlegtos¢ y [m] -1000 odlegtos¢ x [m]

Rys. 30. Przestrzenne tory lotu rozpatrywanego przypadku
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0.1

Czas t [s]

Rys. 37. Zaleznos$¢ ny(t) w Nz Rys. 38. Zalezno$¢ ny(t) w Pl i Pil
7. Podsumowanie

Dla organizmu pilota w manewrach przestrzennych samolotu bardzo
niebezpieczne jest szybkie narastanie przyspieszen w czasie i ich
zmiany, szczeg6lnie gwattowne przejscie z przyspieszenia ujemnego na
dodatnie i odwrotnie. Wazne jest, aby zmiana przyspieszenia w czasie
mieScita sie w zakresie dopuszczalnym znoszonym przez cztowieka.

Przy powolnym zwigkszaniu przecigzenia mozna uzyskaé odpornosc
organizmu na przecigzenia prawie dwukrotnie wigksze.

Stosowanie manewrow obronnych i wykorzystanie odpowiedniego
sprzetu znacznie zwieksza zakres odpornosci na przecigzenia.

Utrata $wiadomos$ci spowodowanej dziataniem przyspieszen tzw.
,G-LOC” stanowi jedng z powaznych przyczyn katastrof lotniczych [3,4],
Symulacja numeryczna umozliwia badanie wilasnosci dynamicznych
obiektow sterowanych (rowniez w sytuacjach awaryjnych); rys. 14"-38.
Przedstawione zaleznos$ci na wartosci skiadowych wspoétczynnikéw
obcigzen (22-"24), w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem, pozwalajg
na obliczenie tych skfadowych w zaleznosci od potozenia punktu (xGy Chzdi).
Przecigzenie dziatajgce na pilotéw zalezy od ich potozenia w samolocie
wzgledem $rodka masy (rys.12-"-13, tab.l) oraz od wykonywanych
manewrow samolotu w przestrzeni (patrz 6.1, 6.2).

Okazato sie, ze szybka i wilasciwa interwencja ze strony sterowania
przy utracie silnika jest niezbedna dla bezpieczenstwa lotu; analizo-
wany symulacyjnie przypadek (6.2) konczy sie szybka utratag
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wysokosci (szacunkowy czas, od wystgpienia awarii do uderzenia
w ziemie, wynosi ~24-f33s z wysokosci H= 2000m).

Uktad automatycznego sterowania lotem dobrze sprowadza samolot na
zadane parametry lotu, czyli: zadany kurs ~(rys. 14, rys. 16, rys. 18)
i kat przechylenia <> (rys. 18, rys.34), utrzymujac lub osiggajac
jednoczesnie zadang wysokos¢ lotu//(rys. 14h-15, rys. 30h-31).

Na skutek nagtego wigczenia sie sterowania, wystepujg poczatkowe
oscylaje niektérych parametrow (rys. 17-719, rys. 21, rys. 23-+w28), ktore
sgjednak szybko ttumione w ciggu zaledwie 10s.

Dzieki pojawieniu sie wspomnianych oscylacji, mozemy przekonaé sie
o wystepujacych chwilowych réznicach w przebiegach sktadowych
wspoOtczynnikow obcigzen dla potozenia: miernika Nz gtowy pilota Pl
oraz gtowy pilota Pil (tab. 1, rys. 12-5-13, rys. 23-"28, rys. 35-K38).
Analize prezentowanych wynikéw nalezy traktowa¢ bardziej jakos-
ciowo niz ilosciowo.
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Sterowanie, czyli wymuszenie majace na celu zapewnienie zachowania
sie obiektu ruchomego w zadany spos6b, moze zosta¢ sprowadzone do
badania roznic, czyli uchybéw miedzy wymagang i rzeczywistg wartoscig
realizowanej wspotrzednej. Wartos¢ tej rdznicy, po odpowiednim
wzmochieniu i przeksztatceniu powoduje zerowanie uchybu.

Pokazano, jak stosujac ogélny model matematyczny sterowanego obiektu
latajgcego, wprowadzajgc prawa sterowania, mozna w stosunkowo prosty
sposob sterowac automatycznie badanym obiektem latajgcym.

1. Wstep

Prezentowana praca zawiera przykitady zastosowania praw sterowania,
traktowanych jako uchyby miedzy parametrami realizowanymi i zada-
nymi, w sterowaniu i naprowadzaniu obiektéw latajgcych sterowanych
automatycznie. W tym celu zaprezentowano uogolniony model stero-
wanego obiektu latajgcego z natozonymi prawami sterowania trakto-
wanymi jako wiezy nieholonomiczne. Jako przykiadami postuzono sie
réznej klasy pociskami rakietowymi naprowadzanymi na manewrujgce
cele.

Niezbednym elementem kazdego systemu sterowania jest realizowany
przez niego algorytm naprowadzania. Algorytm taki naklada wiezy na
ruch obiektu. Dlatego tez niezwykle istotny jest wybor metody
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sterowania. W przypadku naprowadzania pociskow rakietowych moga to
by¢ znane powszechnie metody dwu lub trojpunktowe [2],

W celu wprowadzenia automatycznego sterowania i nawigacji na
wspotczesnych obiektach, a szczegdlnie przy zastosowaniu systemoéw
komputerowych, nalezy przyja¢ witasciwe modele fizyczne i opracowaé
modele matematyczne opisujagce jego wiasnosci dynamiczne, wprowa-
dzi¢ odpowiednie prawa sterowania, zwigzki kinematyczne naprowa-
dzania i nawigacji, kinematyke i dynamike systemu wykonawczego oraz
sygnalizacje biezacych parametrow potozenia i ruchu obiektu Ilub
program zadanej trajektorii z natozonymi ograniczeniami.

2. Prawa sterowania w postaci ogoélnej

Przedstawiono ogélne prawa sterowania obiektow latajagcych jako
kinematyczne zwigzki uchybow zadanych i realizowanych parametrow
lotu w kanatach: przechylania, pochylania, odchylania oraz predkosci.

Zadane parametry lotu (z indeksem ,z”) sg to m.in. parametry lotu
ustalonego, z przyjetego systemu naprowadzania obiektu na cel,
programu lotu, S$ledzenia przeszkdéd terenowych albo osiggniecia
zadanego celu lub stanu lotu.

Prawa sterowania [2, 7, 9],

- w kanale pochylania:

T»SH+TASh =K | (x, - x ]2) + Kl (z, - zlz) + K%(U— UlZ)+

+K"(W-WIz) +K"(Q-Qz)+K"(0-01z)+SHo ©
- w kanale odchylania:
+K;E> £)+Kv(R- Rz) +Kv(y - y,2) +Sw @
- w kanale przechylania:
+KB(P- Pz) + KM 42) + KT (R - R:) +SL0 ®)
- w kanale predkosci:
Tiot + TaSt = K\ _(X,-x [0 +K 1 (Z[- ZIz) +Ka(U- UR) +
+K (W -Wiz2)+Kg{d-dz) +K" (Q-Qz)+KI(</>-"z) + 4)

+ V )+ <>ro
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gdzie: TjJ - state czasowe;
KJ - wspoétczynniki wzmocnien;
SH,SV,SL,ST - wychylenia steréw: wysokosci SH, kierunkuj,
lotek SL oraz dZzwigni obrotdéw silnika ST;
<)diff - przechylenia” , pochylenia 6 oraz odchylenia y/ (rys. 1);
xi,yi,zi - potozenia obiektu w uktadzie odniesienia nieruchomym-
grawitacyjnym (rys. 1);
P,Q,R - predkosci katowe: przechylania P, pochylania Q oraz
odchylania i? (rys. 1);

Do oceny jako$ci procesu sterowania zastosowano kwadratowy
wskaznik jakosci sterowania, uwzgledniajgcy wszystkie kanaty
sterowania (n = 4). Wyraza sie on nastepujaca zaleznoscig:

()

gdzie: yz(t) -zatozony przebieg zmiennej; y,(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. wykorzystujgc uchyby wzgledne:

(6)

gdzie: yimex - maksymalny zatozony zakres zmian wartos$ci i-tej zmiennej
stanu lub warto$¢ zadana yzi i-tej zmiennej stanu, gdy jest ona rézna od
zera.

Nalezy zauwazyé, ze zaleznie od postawionego zadania i rodzaju
obiektu latajgcego, dokonuje sie odpowiedniej redukcji i przystosowania
0ogolnych praw sterowania.

Wprowadzajgc do praw sterowania zadane parametry lotu, wynikajace
z trajektorii zadanej oraz parametry lotu przeciwnika lub laserowej
penetracji terenu, uzyskujemy wilasciwe automatyczne sterowanie
obiektu latajgcego.
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Rys. 1 Parametry rzeczywiste i zadane obiektu latajacego na przyktadzie
rakiety naprowadzanej na manewrujacy cel

Przedstawiony sposéb podejscia do zagadnienia sterowania obiektow
latajacych moze by¢ szeroko stosowany do réznych ich klas: rakiet,
torped, samolotéw, czy Smigtowcow. Zalety przedstawionego ujecia
silnie uwidaczniajg sie w przypadku obiektéw z natozonymi wigzami
nieholonomicznymi.

3. Rzeczywiste parametry lotu obiektu

Parametry biezace opisujg rzeczywiste zachowanie sie obiektu
latajgcego na torze. Przez caly czas trwania lotu sa one odczytywane
automatycznie przez system sterujacy i zalezg jedynie od rzeczywistego
zachowania sie obiektu.

W przypadku naprowadzania pociskow rakietowych przy wykorzys-
taniu metod tréjpunktowych (np. naprowadzania wigzka), lot rakiety
Sledzony jest z Ziemi, w zwigzku z czym ziemski uktad odniesienia
OiXiyiZi (rys. 1) zostat tu przyjety jako uktad podstawowy.
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Gdy wykorzystujemy metody dwupunktowe (samonaprowadzanie na
cel) pocisk naprowadzany jest samoczynnie na podstawie informacji
uzyskiwanych na biezaco przy pomocy wiasnej aparatury pokiadowej.
W tym przypadku jako uklad podstawowy zostaje przyjety ukiad
odniesienia ORXRy RzR zwigzany sztywno z poruszajacg sie rakieta.

Zgodnie z rys. 1 wzajemne potozenie ukiadu wiasnego rakiety
0 RxRyRzR wzgledem uktadu grawitacyjnego O RXgygg zwigzanego
Z poruszajgcym sie pociskiem, jednoznacznie okre$lajg katy przechylania
$R pochylania OR i odchylania y/R. Natomiast potozenie ruchomego
uktadu grawitacyjnego wzgledem nieruchomego ukiadu Oixjyiz/
zwigzanego z Ziemig okresla wektor biezgcego potozenia rakiety rR,
ktory ma nastepujaca postac:

DORN yiRJ . K @)

Rzeczywista predkos¢ liniowa rakiety w uktadzie 0\X\yiZi wyraza sie
zaleznoscia (rys. 1):

Vo UTR\ + VIRj X+ WIRK1, (8)
gdzie: DR~ XR R-WR 1R« €©)

natomiast w ukladzie wilasnym rakiety ORXRyRzR (rys. 2) ma ona
sktadowe:

vO=URi + VR] + WRk , (10)
'uR AR
przy czym: Vi yiR (U)
\WR R

gdzie macierz transformacji [1, 9, 10, 11]:

cosi//[RcosOR sin“cos” - sinOR
sin rRcosy/RsindR+  sin 4rsiny/rsin dR .
An = . . singRcosOR
- sin” sins +cos™scosh

cos()Rcos<//Rsin¢™ + cos<ftRsin” sin(ofl

A AN A cos Rcos 6r
+sin”sin”s -cos”sin
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Wektor predkos$ci katowej ma postaé (rys. 1)
=Prl+QrJ+ > 02)
Pr,Qr,Rr - katowe predkosci przechylania, pochylania i odchylania.

Skiadowe PR, QR,Rr chwilowej predkosci katowej sg liniowymi
zwigzkami predkosci uog6lnionych <4R,6R\/R 0o wspotczynnikach

zaleznych od wsp6trzednych uog6lnionych €R,0R,y/R:

~Pr~ 0 - sin OR
Of = 0 Cos ()R sin )Rcos 6R 4R (13)
0 - sin ()R cos HRcos9R

\'

Dla naprowadzania wigzka kat natarcia réwny jest:

aR= arctg-2R - §(. (14)
t/’Ilf
a kat $lizgu:
. K|
p, arcsin .. (15)

Przy samonaprowadzaniu [1] kat natarcia réwna sie:

t WR (16)
a. arctg —.
uU.
a kat slizgu:
Y/
Br = arcsin- (17)

4. Parametry zadane - zwiazki kinematyczne miedzy rakieta,
wigzka i celem

W przypadku metod trojpunktowych (np. naprowadzania pocisku
wigzka prowadzacg) warunkiem trafienia rakiety w cel jest stale
znajdowanie sie jej w wigzce. Znaczy to, ze stacja radiolokacyjna (punkt
oi, rys. 1), rakieta (punkt or) i cel (punkt Oc) muszg znajdowac sie na
tej samej linii tgczacej.
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Warunek osiggalnosci celu jest nastepujacy [4, 8]:

Vo >Vc™ I~ - (18)
cos y Rw

vew, vrw - Katy okreSlajagce potozenie wektora predkosci odpowiednio
celu i rakiety wzgledem wigzki;

W trakcie naprowadzania ruch rakiety wzgledem bieguna wiazki
prowadzgcej scharakteryzowany jest predkoscig kagtowga rowng predkosci
katowej wigzki. Predkosci katowe pochylania i odchylania wigzki
stanowig tym samym wymuszenie dla lotu sterowanej rakiety.

m = Vc sin yGvcos r]Gv

r cos 9,
v I 19
6W= — sinyGwnsin rjCw.

rc

Réwnania potozenia wigzki mozna tatwo wyznaczy¢ z zaleznosci
trygonometrycznych (rys. 1) [2, 8], Wynikaja one z chwilowego
potozenia celu.

e Z,r
sw=arctg— Gv= arcsin— . (20)
XC rc

Parametry zadane w prawach sterowania (1), (4) w tym przypadku sa
wyprowadzone [3] z kinematyki wigzki prowadzacej, ktérej ruch kulisty
zalezny jest od manewrdw celu w ziemskim ukladzie odniesienia
Oixlyjzi. | tak:

Wektor zadanego potozenia rakiety na wigzce wzgledem uktadu
ziemskiego OiXjyiZi (rys.l):

Rz 'V'M fc y\Rz Z 1Rz

gdzie: XX =rRcosswcos
VY\Rz = - rr COosow, (21)
= ~TrR Sin"v,

Wektor zadanej predkosSci liniowej rakiety na wigzce przy idealnym
naprowadzaniu:

z— + VARzj\ + WXRK x
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u\Kz =rRcosEwc 0 s - 2rRZwsin £EwcosOW- 2rRdwcos swsin dw,
virz = ~rRsin £wcos 9W- 2rRswcos ewcos 6W+ 2rRSwsin swsin 9w,
WX = -r sin 6lv- 2rX cos OW
Wektor zadanej predkosci katowej rakiety:

N0z = + Qrz) +
Pr, = Qwsin”, cosi//fc costf& + OW0s”, sim//&cos0& + 4 sin”,
Qrz =K sin™Msin”~zcos”fcsin0X-sin” Jbcos0Jb) +
+ 63,cosfw(sin sin€&siny/R+coscos”™ )- Guvcos  sin ¥R,
rrz =K sinsw(coscte cos*fcsin6fc +sin sin” 2) +
+ 9WEos £w(cos  sin 07 siny/” - sin §Rcosif/R) - s wcos”  cos Bfe.
Katy aerodynamiczne sg zdefiniowane nastepujaco:

- kat natarcia:

r O
mg cos(dw+ arcsin R w)

E'rz - - Ko ’
- pSRV@— x +rR
2y RO Sp
- kat $lizgu:
Tr - mg sin(<9,. + arcsin
R = Lii___
Lpgrv 2 SEr
RO Sp

- kat pochylania:

Y 0
cos(# + arcsin R -)
rROw+ AMSJ Fn

psrv: —"+ tr
da

9 + arcsin

2
kat odchylania:

TR-m g sin(6>,. + arcsin f -)
V* =s, +arcsin + t
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5. Parametry zadane - zwigzki kinematyczne miedzy rakietg a celem
podczas samonaprowadzania

W metanie naprowadzania dwupunktowego (samonaprowadzanie sie
na cel) wiezami potaczony jest bezposrednio pocisk z celem (rys. 2).
Zaldzmy, ze jest to samonaprowadzanie bierne realizowane ,,po krzywej
pogoni” [1, 2, 8], W metodzie tej wektor predkosci pocisku skierowany
jest stale w kierunku punktu potozenia celu.

Zmiana odlegtosci rakiety od celu rRC oraz kata obserwacji celu

v =0R w funkcji parametrow ruchu celu i rakiety wyrazona jest
w sposéb nastepujacy [1,8]:

rRC=Ve cos(0OR-0c)-V o, (28)
v=-V osm(0R-0c), (29)
rkC

W czasie, gdy rakieta dazy za celem metoda ,,po krzywej pogoni”,
parametrami zadanymi rakiety sg parametry celu i tak [1, 8]:
Skfadowe zadanego potozenia rakiety wzgledem ukladu grawita-

cyjnego ORxgygzg (rys. 2):
X\z = rRCc°W ¢ COS6»C,
ylz =-rRCsiny/c cos0C, (30)
Zzz =~rRcsmdc-

Sktadowe wektora zadanej predkosci liniowej rakiety w ukladzie
wiasnym:

U =xJcosy/ccos0C+ylzsiny/ccos0C- ilzsin 9C,

vre = ilz(sin~c sin5'ccos”c -sin~csinc) +

+j Iz(sin~c sinc?c sinc + cos<t cosillc) +i Izsin™c cos¢?c,
=xu (cose sin 9Ccos\f/c +sin g siny/c) +

+j3z(cos”™c sin 9Csin y/c - sin fe cos™c) +ilzcos”c cos#c,

Sktadowe wektora zadanej predkosci katowej rakiety w uktadzie
wiasnym:

Qrz = cos ec + Vc sin gecos dc
Rfo =-0Csin () +\j/c cos gc cos 0C (32)
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Zadane katy: -pochylania: 6R =6C
-odchylania rakiety: yIR =ylc (33)

Rys. 2. Parametry lotu rakiety samonaprowadzajacej sie

6. Ogdblne réwnania ruchu

Dla obiektow latajacych traktowanych jako mechaniczne uktady
swobodne o wiezach holonomicznych wygodne jest stosowanie réwnan
mechaniki klasycznej. Réwnania ruchu w uktadzie wzglednym wypro-
wadzono w samolotowym ukladzie odniesienia Oxyz rys. 1 zwigzanym
z rakietg [10, 11],

- pochodna pedu Il wzgledem czasu:
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- pochodna kretu Ko wzgledem czasu:

SK
-a’\+axK0+v0xn=M0 (35)
przy czym IH=mmuVO+Qxrc) (36)

W przypadku rakiet naprowadzanych metoda tréjpunktowg - wigzka,
prawa sterowania potraktowano jako wiezy nieholonomiczne, a przy
opracowywaniu rownan ruchu zastosowano rdéwnania mechaniki
analitycznej Maggiego [4, 7, 10, 11], Natomiast dla rakiet samonaprowa-
dzajacych sie dynamiczne rdownania ruchu wyprowadzono stosujac
réwnania Boltzmanna-Hamela dla uktadéw nieholonomicznych [1,7].

Réwnania Maggiego stosowane w niniejszej pracy majg posta¢ og6lng
[1,7,10,11]

k 1f wsrji \ k

<H LA (7
i rbwnania wiezéw w postaci:

qa=Z\[iciae"Ca (38)

stad (39)

dlacr=1,2,...+ oraz i=1,2,../
gdzie:
k - liczba niezaleznych wspétrzednych uog6lnionych,
/ - liczba niezaleznych predkosci uogélnionych, (I=k-b),
b - ilo$¢ rownan wiezéw nieholonomicznych,
ga- wspobtrzedne uogdlnione,
T - kinetyczna energia uktadu wyznaczona w guasipredkos$ciach,
Qa- sity uog6lnione wyznaczone w guasipredkosciach,
Qa- wspotczynniki rownan Maggi.
Réwnania Boltzmanna-Hamela dla uktadow o wigezach nieholono-
micznych w wzglednym uktadzie odniesienia sg uogo6lnionymi réwna-
niami Lagrange’a Il rodzaju i majg postac:

d 8T* 8T* r 8T
(4°)

gdzie: a,n,r =\,2,...,k\ k- liczba stopni swobody,
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aM- guasipredkosci,

T*- energia kinetyczna w guasipredkosciach,
np - guasiwspdtrzedne,

CGin- sity uogdlnione,
Yail - trojwskaznikowe mnozniki Boltzmanna, przy czym
okreslone nastepujacg zaleznoscia:

(41)
Zwiazki miedzy aguasipredkosciami i predkosciami uogélnionymi
maja postac:
k k
(42)

gdzie: gs- predkosci uog6lnione,

asa =aSa(quq2,...,qk) - SS_to wspoétczynniki bedace funkcjami wspot-
rzednych uogdlnionych,

gk- wsp6trzedne uogdlinione,

bSa =bSa(ql,q2,...,gk) - sg to wspotczynniki bedace funkcjami wspot-
rzednych wuogoélnionych, przy czym istnieje nastepujgca zaleznos$¢
macierzowa: [aSJ]=\bSfl] 1.

Jezeli na ukiad natozone sg wiezy kinematyczne niecatkowalne, to
uktad jest nieholonomiczny. Gdy te wiezy majg postac:
k
(43)
A=L
W przypadku zastosowania dla uktadu o wiezach holonomicznych
rébwnania uzyskane zaleznosci (40)-(43) sa réwnowazne z réwnaniami
uzyskanymi z (34)-(36) [6],

7. Przyktady zastosowania praw sterowania w naprowadzaniu
pociskoéw rakietowych
7.1. Pocisk powietrze-woda samonaprowadzajacy sie na okret

Zostat opracowany [6] model dynamiki pocisku Harpoon, ktdry jest
zunifikowanym typem pocisku dla marynarki wojennej i sit powie-
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trznych. Do badan postuzyta wersja pocisku Harpoon AGM-84
wystrzeliwana z samolotu [6].

Dynamike pocisku rozpatrujemy w ukladzie odniesienia Oxyz
zwigzanym bezposrednio z poruszajagcym sie obiektem.

Ogéblne réwnania dynamiki wyznaczono przy pomocy rownan
mechaniki klasycznej (34)-(36).

Automatyczne sterowanie pociskiem realizowane jest w trzech
kanatach: pochylania przez wychylenie steru wysokos$ci, odchylania
przez wychylenie steru kierunku i predkosci pochodzace od ciggu silnika.
Okres$lajg one zwigzki miedzy wychyleniami sterow wysokosci, kierunku
i wektorem ciagu, a biezacymi parametrami opisujagcymi zachowanie sie
pocisku (bez indeksu) i parametrami zadanymi (z indeksem ,z”), ktore
wynikajg z przyjetej metody naprowadzania [6] (rys. 4). Wystapienie
réznic miedzy parametrami realizowanymi i zadanymi wyznacza
wychylenia steréw, co z kolei powoduje zmiang sit sterujacych i powrot
pocisku na zadany tor.

Ogolne prawa sterowania (I)-(4) zostaty uproszczone do nastepujacej
postaci:

- prawo sterowania w kanale pochylania:
T"Sh +Sh =K*(h-h7ad) +K"(Q -Q zad) +SH) (44)
- prawo sterowania w kanale odchylania:

T?28V+8V=KI (y-yz)+K\ (R-Rz)+Sw0 (45)
- prawo sterowania w kanale predkosci:
TITST+6T =K VF(V -V zad) +STO (46)
Zeiéacdiznzana Przelot do celu na Manewr pionowy
wyTokosc zadanejlgv‘):lsokosci przed uwdz;eniem
k

Rys. 4. Naprowadzanie pocisku Harpoon na zadany cel
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Symulacje numeryczng przeprowadzono dla pocisku AGM-84D
odpalanego z samolotu naprowadzanego na okret poruszajacy sie ruchem
prostoliniowym. Charakterystyczna jest zmiana wysokosci zgodna ze
strategig naprowadzania pocisku (rys. 4), ktéra polega na tym, ze lot
w czasie naprowadzania odbywa sie tuz nad poziomem morza i dopiero
w ostatniej fazie pocisk wykonuje manewr pionowy utrudniajgcy dzia-
tania obronne i zwiekszajacy zdolnos$¢ penetracyjngpocisku [6].

Na przyktadowym wykresie przedstawiono zmiany katow pochylania
i odchylania pocisku oraz wysokos¢ jego lotu w czasie naprowadzania.

t[s]

Rys. 5. Przebiegi zmian wysokos$ci lotu h(t) oraz katdw pochylania 0(t)
i odchylania \|/(t) pocisku w czasie lotu

7.2. Rakieta samonaprowadzajgca sie po Krzywej pogoni na
manewrujacy przestrzennie cel

Rozpatrzono lot sterowanej rakiety powietrze-powietrze Kklasy
»Sidewinder” samonaprowadzajgcej sie po krzywej pogoni na mane-
wrujacy cel (rys. 6) [1, 3, 7], Rakieta sterowana jest w kanale odchylania
yj i kanale pochylania 0 przez wychylenia sterow 8h i 5y. W kanale
przechylania $ rakieta jest stabilizowana samoczynnie uktadem girolotek
natomiast w kanale predkosci sterowanie nie wystepuje.

Prawa sterowania (1), (2) po zmodyfikowaniu przyjeto w postaci:
- w kanale pochylania:

5h =Kz (hR- hz) + K%(Wr - We) + Kq (Qr - Q.) + Kg {OR-02 +SHD  (47)

- w kanale odchylania:
Sv =KV (yIR- yIt) +Kw(W-Wz)+KR(Rr - Rz)+K£ (Wr - ¥z)+5wo (48)
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Rys. 6. Naprowadzanie rakiety po krzywej pogoni

Parametry kinematyczne i geometryczne w prawach sterowania (47),
(48) przedstawiono na rys. 2 oraz we wzorach (10)-(13) i (28)-(33).

Prawa sterowania (47), (48) potraktowano jako wiezy nieholo-
nomiczne natozone na sterowang rakiete. Rownania ruchu wyprowa-
dzono stosujac rownania Boltzmanna-Hamela dla uktadéw nieholo-
nomicznych (40)-(43).

Przyktadowg symulacje numeryczng przeprowadzono dla rakiety
testowej klasy ,,Sidewinder”. Obliczono charakterystyki aerodynamiczne
i sprawdzono na przykiadzie rakiety niesterowalnej. Stosujagc kwad-
ratowe Kkryterium jakosci (5) i (6) wyznaczono wspdtczynniki
wzmocnienia w réwnaniach stanowigcych prawa sterowania (47), (38),
ktore majg nastepujace wartosci:

Kg =-0,84 K% =-0,00005 =0,00032 Kg =0,0
K7 =0,24 af=-0,0002 *£=0,0001 <=0,00014 <=0,0
Wybrane wyniki symulacji numerycznej przedstawiono graficznie

na rys. 7, gdzie pokazano trajektorie lotu samolotu i samonaprowa-
dzajacej sie na niego rakiety. Rakieta osigga manewrujacy cel.
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Rys. 7. Realizacja naprowadzania rakiety na manewrujacy cel

7.3. Rakieta ziemia-powietrze naprowadzana wigzka

Podano uproszczony przypadek naprowadzania wigzka (rys. 8)
rakiety ziemia-powietrze klasy ,,Roland”. Parametry zadane w prawach
sterowania sg wyprowadzone [3, 4, 7] z kinematyki wigzki (19)-(20),
ktérej ruch kulisty zalezny jest od manewrow celu.
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Dynamiczne rownania ruchu, jak i zwigzki kinematyczne lotu rakiety
sg zgodne z modelem matematycznym opisanym rownaniami (37)-(39),
(7)-(9), (12)-(15), (21)-(27).

Poniewaz rakieta sterowana jest w kanale odchylania y i kanale
pochylania 0 przez wychylenia steréw 5h i 5V prawa sterowania (1), (2)
zmodyfikowano do nastepujacej formy:

- w kanale pochylania:

SH=KHB(R-hz)+K» (WR-Wz)+K” (Qr -Qz)+K$ {Or -0z)+Sho  (49)
- w kanale odchylania:

Sv =Ky JiR-yu)+K(V-VIz)+KW(PR-Pz)+Kv(Rr-Rz)+

+ K li<I>R-<1>2)+ K I{y/R -¥7) +SV0

W kanale przechylania < rakieta jest stabilizowana samoczynnie
girolotkami, natomiast w kanale predkosci sterowanie nie wystepuje -
zredukowano prawo sterowania (3) i (4). Parametry kinematyczne i geo-
metryczne w prawach sterowania (49), (50) przedstawiono na rys. 1 oraz
we wzorach (7)-(9), (12)-(13), (21)-(27).

Przedstawiono symulacje numeryczng naprowadzania rakiety na
lecacy samolot. Rownania ruchu rakiety wyprowadzono stosujgc réwna-
nia Maggiego dla ukladéw o wiezach nieholonomicznych (37)-(39).
Wspotczynniki wzmocnienia wyznaczono stosujgc poprzednie kryterium
catkowe (5) i (6) tak, ze posiadajg one nastepujace wartosci:

K" =0,0002 K f =-0,00029 =0,0007 =0,00011
Kg =-1,36 K$=-43
<=0,0001 Ky =0,00007 <=0,0001 <=-0,00054
4=1,1 <=-0,074
Wybrane przyktadowo wyniki symulacji przedstawione zostalty na

rys. 9. Pokazujg one skuteczno$¢ tego sposobu sterowania rakiety przy
tréjpunktowej metodzie naprowadzania.
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Rys. 9. Rzeczywista i zadana trajektoria lotu rakiety

6. Wnioski

W przedstawionej pracy pokazano skuteczno$¢ zastosowanego
uogdblnionego modelu sterowanego obiektu latajacego z natozonymi
prawami sterowania jako zwigzkami kinematycznymi uchybow
stanowigcych roznice miedzy parametrami zadanymi, a realizowanymi.
Przedstawione prawa sterowania mozna z powodzeniem stosowac przy
rozpatrywaniu ruchu réznego rodzaju obiektéw latajacych: tak obiektow
bezzatogowych, a wiec np. pociskdw rakietowych, czy torped, jak
i samolotéw, czy smigtowcow.

Zaleznie od postawionego zadania i rodzaju obiektu latajgcego
dokonuje sie odpowiedniej redukcji i przystosowania praw sterowania.

Zalety przedstawionego ujecia silnie uwidaczniajg sie w przypadku
obiektow z natozonymi wiezami nieholonomicznymi. Na podkreslenie
zastuguje jednakowa skuteczno$¢ przedstawionej metody, poparta
przyktadami badania wybranych obiektow testowych.
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THE CONTROL LAWS HAVING A FORM OF KINEMATIC
RELATIONS BETWEEN DEVIATIONS IN AUTOMATIC CONTROL
OF AFLYING OBJECT

The control process consisting in making the considered object to behave in a
specified way can be performed in terms of examination of differences between
the specified and current values of the co-ordinate. The value of this very
difference, after adequate amplification and processing causes the deviation fall
down to zero.

The paper presents sample applications of control laws considered as
deviations between the specified and current values, respectively, of the
parameters during the process of control and guidance of flying objects.

A relatively simple method for automatic control has been presented based
on introducing the control laws into a general model of a flying object.

Prace zrealizowano w ramach Grantu KBN O-TOOB 013 25
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OPTYMALIZACJA UKELADU POWIERZCHNI
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Proponowana wstepna konfiguracja samolotu przeznaczonego do opero-
wania na duzych katach natarcia z niekonwencjonalnym usterzeniem
pionowym prezentowana byta na XI Ogolnopolskiej / Il Miedzynarodowej
Konferencji ,,Mechanika w Lotnictwie” w roku 2004. W biezacej pracy
zaprezentowane sg wyniki analiz obliczeniowych itunelowych, a takze
etapy optymalizacji uktadu oraz przedstawione zostang problemy zwigzane
z realizacjg idei.

1. Wstep

Podczas Xl Ogo6lnopolskiej / Il Miedzynarodowej Konferencji
»Mechanika w Lotnictwie” w roku 2004 zaprezentowane zostaty wyniki
wstepnych badan i analiz konfiguracji samolotu z niekonwencjonalnym
usterzeniem pionowym. Celem rozwazan jest uzyskanie uktadu
zapewniajacego wiasciwe charakterystyki aerodynamiczne poprzeczne,
kierunkowe i podiuzne w zakresie duzych katéw natarcia przy
jednoczesnym zmaksymalizowaniu doskonato$ci w warunkach przelo-
towych oraz wyeliminowaniu niekorzystnych zjawisk zachodzacych na
klasycznych uktadach z pojedynczym lub podwdjnym usterzeniem
pionowym. Stateczno$¢ kierunkowgag zapewni¢ majg odpowiednio
zaprojektowany kadtub oraz stosunkowo niewielkie powierzchnie
0 duzym skosie umieszczone na spodniej stronie skrzydta. Ich wzgledny
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kat skosu zmniejsza sie wraz ze wzrostem kata natarcia, co powinno
prowadzi¢ do wzrostu ich skutecznosci.

Podczas projektowania wstepnego nie dysponuje sie petnym opisem
charakterystyk aerodynamicznych i dynamicznych obiektu. Zaktada sie
pewne uproszczenia i uogdélnienia, ktére wraz z postepem prac ulegaja
uscisleniu. Dla konfiguracji wysokomanewrowych szczegdlne znaczenie
majg charakterystyki poprzeczne i kierunkowe. Dazy sie, aby samolot byt
stateczny poprzecznie i kierunkowo w catym zakresie katow natarcia.
Oczywiste jest, ze na tym etapie nie mozliwe jest przeprowadzenie petnej
dynamicznej analizy stateczno$ci. Jako uproszczong miare statecznosci,
na tym etapie projektowania, przyjmuje sie wartosci kluczowych
pochodnych aerodynamicznych: Cip (pochodnej momentu przechyla-
jacego po kacie $lizgu), Crp(pochodnej momentu odchylajagcego po kacie
§lizgu) oraz przebieg wspéiczynnika Cm momentu pochylajacego.
Zgodnie z przyjeta nomenklaturg wartosci pochodnych wskazujg na
stateczno$¢ samolotu, gdy Crp przyjmuje wartosci dodatnie, Cip -
ujemne.

Pierwotnie analizie poddano trzy geometrie skrzydet z pionowymi
powierzchniami skierowanymi do dotu na koncéwece skrzydta. Kat skosu
krawedzi natarcia konicowek wynosit 60°. Dla wszystkich geometrii
zastosowano ten sam kadtub i usterzenie poziome o ujemnym wzniosie,
majagcym na celu niewielkie zmniejszenie statecznoSci poprzecznej
i zwiekszenie kierunkowej. Po badaniach w tunelu aerodynamicznym
oraz wstepnych analizach obliczeniowych metodg siatki wirowej do
dalszych analiz jako najbardziej perspektywiczny wybrano ukitad
o wydtuzeniu okoto 1,8, kacie skosu krawedzi natarcia wewnetrznej
czesci skrzydta 70° i zewnetrznej 50°. Geometria ta charakteryzowala sie
najlepszg charakterystykg wspotczynnika momentu pochylajgcego.

2. Modyfikacje

Po wstepnych analizach nastapit cykl modyfikacji ukiadu. Prowa-
dzone byly one na podstawie pomiaréw charakterystyk aerodyna-
micznych, wizualizacji oraz obliczen numerycznych prowadzonych
réwnolegle do badan laboratoryjnych.

Konfiguracja | - uktad wyjsciowy, s$rednioptat, kadtub w postaci

walca o zaostrzonym nosku, usterzenie poziome o ujemnym 10°
wzniosie, usterzenie pionowe na koncach skrzydetjak w opisie powyzej.
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Modyfikacja | - Konfiguracja Il - zmiana kadtuba na smuklejszy,
dodanie pasma na nosku kadtuba w celu wygenerowania wiréw przed
Srodkiem ciezkosci samolotu, zmiana kata skosu krawedzi natarcia
powierzchni pionowych na 55° oraz powiekszenie powierzchni
usterzenia poziomego dla poprawy charakterystyk podtuznych.
Przeprowadzone badania tunelowe i wizualizacje uktadu pozwolity
stwierdzic, ze:

- ukfad wiréw pasmowych niekorzystnie oddziatywat z usterzeniem

i kadtubem. Wiry przebiegajace w poblizu tylnej czesci kadtuba
generowaly sity o zwrocie odstateczniajgcym. Ponadto przebiegajac
bezposrednio nad usterzeniem poziomym po stronie nawietrznej
w $lizgu, przy jego ujemnym wzniosie, dodawaly skladowa
pozioma réwniez o niekorzystnym zwrocie,

- wiry z pasm noskowych prawidtowo oddziatywaly z przednig
czescig kadtuba,

- powierzchnie boczne znajdowaty sie w optywie pod bardzo duzym
katem natarcia, wywotanym silnym przeptywem poprzecznym na
spodniej stronie ptata. Na skutek oderwania oplywu sita boczna,
byta praktycznie stata wraz ze wzrostem Kkata $lizgu, zgodnie
z charakterystyka profilu cienkiego.

Modyfikacja Il - Konfiguracja 11l - zmiana kata wzniosu usterzenia
poziomego z ujemnego na zerowe poprawita nieznacznie charakterystyki
poprzeczne, zwiekszyty sie sity dziatajgce na usterzenie. Charakterystyki
kierunkowe jednak pozostawaty niezadowalajgce.

Modyfikacja 11l - Konfiguracja IV - (rys. 1.) zmiana kata zaklino-
wania skrzydia przeprowadzona tak, aby wyeliminowaé niekorzystne
oddziatywanie wir6w generowanych na krawedzi natarcia skrzydia
z tylng czesScig kadtuba oraz aby zwiekszy¢é separacje z usterzeniem
poziomym.  Przeprowadzone badania wykazaly, Zze przebieg
wspotczynnika momentu pochylajgcego CmsA  (wzgledem Srodka
aerodynamicznego) jest praktycznie staty w catym badanym zakresie
katow natarcia. Przebieg pochodnej momentu odchylajgcego wzgledem
kata Slizgu jest dodatni w catym zakresie badanych katow.

Wyzej wymienione modyfikacje omowione zostaty w 2004 r [6],
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Rys. 1 Konfiguracja IV (SMC W)

Modyfikacja IV - Konfiguracja V - zmiana potozenia usterzenia
pionowego z konca skrzydta na spodnig powierzchnie, gdzie przeptyw
poprzeczny jest mniej intensywny niz na koncoéwkach. Jednoczes$nie po
przeprowadzeniu wizualizacji usterzenie zostato ustawione pod innym
katem zaklinowania, aby lepiej dopasowa¢ ukilad do optywu, zapobiec
intensywnemu oderwaniu i zwiekszyc¢ jego skuteczno$é. Zostata przepro-
wadzona réwniez modyfikacja geometrii usterzenia pionowego poprzez
zwiekszenie skosu w czesci przyskrzydtowej (pasmo) majacej zadanie
generowania wiru zwiekszajgcego podcisnienia po stronie zawietrznej
w $lizgu bocznym i stabilizujgcego przeptyw.

Pomiary przeprowadzone w tunelu aerodynamicznym wykazaty
poprawne charakterystyki pochodnych Cnp (dodatnia) i Cip (ujemna)
w catym zakresie zmierzonych katéw natarcia tj. od 0 do 40°. Warto
podkresli¢, ze dla klasycznych ukiadéw Kkrytycznymi sg katy rzedu
3(H350, przy ktérych ww. pochodne aerodynamiczne czesto zmieniajg
znak na przeciwny, wskazujac tendencje odstateczniajgce.

Rys. 2. Konfiguracja V (SMC V).
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Modyfikacja V - Konfiguracja VI - przeprowadzono proby
z innymi pasmami nosowymi, inng geometrig kadtuba. Dodatkowo
zmodyfikowano nieznacznie kat zaklinowania usterzenia pionowego
i zmieniono kat wzniosu zewnetrznej czesci skrzydet na ujemny.

W Modyfikacji VI dodano ,ptetwy” na tylnej, dolnej stronie kadtuba.
Charakterystyki tej i poprzedniej konfiguracji wskazujg na bardzo duzg
czutos¢ uktadu na zmiany geometrii kadtuba, zwtaszcza czesci noskowej,
generujacej uktad wirdw na duzych katach natarcia.

o Ir . ..
[Lifad] CnBkonfiguracji V CnBkorfiguracj Vi

Cr* kortfjgiracji VII

[Med

Rys. 3. Pochodne Cnpkonfiguracji od V do VIII

Modyfikacja VII - Konfiguracja VIII - powr6t do poprzedniej
geometrii kadtuba z zachowaniem modyfikacji skrzydet wprowadzonych
w Konfiguracji VI i VII. Charakterystyki aerodynamiczne tej

konfiguracji wydajg sie by¢ na tyle poprawne, ze postuzyta ona jako
uktad wyjsciowy do ostatecznej optymalizacji geometrii samolotu.
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Przebieg wspoOtczynnika momentu podtuznego wzgledem $rodka
aerodynamicznego CnsA jest praktycznie staly w catym zakresie katow
natarcia, nie wystepuje typowa dla samolotow ze skrzydtem smukiym
tendencja do samoczynnego zwiekszania kata natarcia. Pochodne
momentéw odchylajagcego Cmp i przechylajagcego Cip wzgledem kata
§lizgu rowniez przyjmujg poprawne wartosci.

Cip konfiguracji V

Cip
[/rad] o 10 20 30 40
a [deg]
0,0
0,2
-03
CL konfiguracji VIl
Cip
[Wrad] o 10 20 0 40a [deq]
-0,2
-0,3

Rys. 4. Pochodne Qp konfiguracji od V do VIII.
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Q’p Cyp konfiguracji V @p Cyp konfiguraciji VIl
[L/rad] o 10 20 30 40 tirac] 10 20 30 40'3l el
05 a [deg] 05
0,3
0,1
0,1
-0,3
-0,5
Cyp konfiguraciji VI Cyp konfiguracji Vil
a [deg]
of o 10 20 30 40 [Lrad] 0 0 3 4000
Ao 05
0,3
0,1
-0,1
-0,3 w
-0,5

Rys. 5. Pochodna Cyp konfiguracji od V do VIII

3. Optymalizacja ostatecznej konfiguracji
3.1. Optymalizacja skrzydta

Badane konfiguracje samolotu miaty na celu sprawdzenie stusznosci
idei, wykonane byly mozliwe najprosciej. Skrzydto o profilu cienkiej,
zaostrzonej ptaskiej plytki blyskawicznie generuje oderwanie na
krawedzi natarcia. Powstajace wiry znaczgco zwiekszajg site nosng
uktadu, jednakze powodujg gwattowny wzrost oporu. Podobnie na
kadtubie wykonanym z zaostrzonego walca wraz z pasmami noskowymi
do oderwania i wirow zwiekszajgcych opdér dochodzi bardzo szybko.
Silne uktady wirowe potrzebne sg do uzyskania duzych sit podczas
manewréw samolotu, w warunkach przelotowych konstrukcje powinna
natomiast cechowaé¢ maksymalna doskonato$¢ aerodynamiczna.

Jako punkt konstrukcyjny przyjeto wartosé Cldes = 0,25, dla kata
natarcia a = 2,5°. Skrzydto po niewielkich modyfikacjach obrysu cechuje



346 tukasz Mazurkiewicz

sie wydtuzeniem geometrycznym A = 1,94. Zadaniem, ktore postawiono
jest uzyskanie takiej geometrii przede wszystkim skrzydta, ktére zapewni
maksymalng doskonato$¢ dla warunkow przelotowych (minimalizacja
oporu indukowanego i wywazenia dla zalozonego Cldes i Cnp)-
Obliczenia realizowano m. in. w oparciu o program VLM-KK i KK-Aero
autorstwa dr inz. Krzysztofa Kubrynskiego.

Optymalizacja zostata zrealizowana w nastepujacy etapach [4]:

e ustalenie wymagan i przyjecie podstawowego rozkiadu
grubosci. Jako wyjsciowy przyjeto 6% profil symetryczny
NACAG64A006.

» zatozenie rozktadu obcigzenia wzdtuz cieciwy na charakterys-
tycznych przekrojach skrzydta i powierzchniach pionowych.

» obliczenie rozktadu cisnienn na skrzydle o pierwotnie zatozonej
geometrii, zerowym Kkacie natarcia i ptaskiej szkieletowej
(rozwigzanie zagadnienia symetrycznego)

e obliczenie wymaganego rozktadu obcigzenia, ktore dopetnia
wyzej obliczone rozkiady cisnienia do obcigzen dopusz-
czalnych (rooftop),

» obliczenie geometrii powierzchni szkieletowej skrzydia
realizujacej wymagane rozkiady obcigzenia (rozwigzanie
zagadnienia antysymetrycznego),

» uproszczenie uzyskanej powierzchni szkieletowej przez
przyjecie charakterystycznych przekrojéw z okre$leniem ich
szkieletowych i powierzchni prostokre$inej miedzy nimi (rys.
6i7),

» obliczenie profili w ustalonych przekrojach przez ztozenie
grubosci i linii szkieletowych (rys. 8 i 9),

» obliczenie rozktadu ci$nien i charakterystyk i poréwnanie ich
z wymaganymi, ewentualne modyfikacje geometrii.

Przyjecie ptaskiego rozktadu obcigzenia ,roof top” wzdtuz cieciwy
zapewnia ,bezudarowy” naptyw strug powietrza i zabezpiecza przed
oderwaniem na profilu. Od rozciggtosci potki obcigzenia wzdtuz cieciwy
zalezy w znacznej mierze warto$¢ Cno. W zaleznosci od przyjetego
rozktadu maksymalna mozliwa do uzyskania doskonato$¢ ukiadu jest
rézna, ze wzgledu na zmieniajacy sie opor wywazenia. Dokonano
kilkunastu analiz porownawczych z przer6znymi obcigzeniami wzdtuz
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cieciwy dla charakterystycznych przekrojow skrzyda, z ktérych wybrano
wariant o najlepszych parametrach.

Stosunek wydtuzenia efektywnego do wydtuzenia geometrycznego
Aef/A uktadu z geometrig ,,ptaskiej ptytki” wynosi okoto 0,9. Po optyma-
lizacji analizujac obliczeniowo maksymalna wartosé powyzszego wspot-
czynnika wzrosta do 1,059. Wieksze wydtuzenie efektywne od
geometrycznego wynika z nieptaskiej, przestrzennej geometrii skrzydia.

Po zaprojektowaniu optymalnego skrzydta w celu weryfikacji obliczo-
no charakterystyki uktadu skrzydto-usterzenie metodami panelowymi.

Fi [deg] Skr(—;cenie

10,0
8,0

Wybrane
6,0 Optymalne
4.0

2.0
0,0
-2,0
-4,0
60
-8,0
-10,0

Potozenie fmax

X fmax
100%

90%
80%
70%
60%
50%
40%
30%
D%
1%
%

~-Wybrane
— Optymalne

Rys. 6. Skrecenie i potozenie maksymalnego wygiecia szkieletowej optymalne
i zaprojektowane dla skrzydfa
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Strzatka
fmax

Rys. 7. Maksymalna strzatka szkieletowej dla zaprojektowanego skrzydta

Rys. 8. Profile w poszczegdlnych przekrojach skrzydia

Analogicznie przeprowadzono optymalizacje dla wiekszej wartosci
Cldes i kata natarcia. Z odpowiedniego zestawienia geometrii szkiele-
towych zaprojektowano klapy przednie (potozenie, % lokalnej cieciwy
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skrzydta i kat wychylenia), majagce na celu zwigkszenie optymalnego
zakresu uzytkowego. Ponadto wychylenie klap przednich korzystnie
powinno wptyna¢ na charakterystyki kierunkowe [3, 7, 23],

10 20 30 40 50

A 70 90 100
il ™ e (o il

Rys. 9. Geometria usterzenia pionowego

3.2. Projektowanie kadtuba

Dla warunkéw projektowych wyliczono uktad linii pradu wokét
skrzydia i usterzenia. Geometria kadtuba zostata zaprojektowana zgodnie
z liniami pradu tak, aby nie dopusci¢ do oderwania optywu dla zadanego
kata natarcia i wspoOtczynnika sity nosnej. Aby zapewni¢ mozliwe
minimum oporu interferencyjnego uwzgledniono ,regute pol” (rys. 10)
Geometria noska kadiuba zostala zaprojektowana w taki sposob, by
generowa¢ uktad stabilnych wiréw podczas lotu na duzych katach
natarcia, z jednoznacznie okre$lonym punktem oderwania. W S$lizgu
bocznym uktad wiréw jest wyraznie niesymetryczny, wir od strony
nawietrznej przebiega bezposrednio przy kadtubie, zwiekszajac
podcisnienia po tej stronie, natomiast wir od strony zawietrznej oddala
sie od kadtuba. Na czesci nosowej kadtuba powstaje wypadkowa sita
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boczna o zwrocie przeciwnym do skifadowej predkosci bocznej (dziata

»pod wiatr”), stad charakterystyka pochodnej Cyp w pewnym przedziale
katow natarcia moze zmieni¢ znak na dodatni. Znaczne ramie dziatania
tej sity korzystnie wptywa na warto§¢ momentu odchylajgcego Cn.

1.8
16
14
1.2
1

g
<08
06

04

02
% -8 6 4 2 0 2 4
]

Rys. 10. Rozktad przekrojow poprzecznych zaprojektowanej konfiguracji

Rys. 11. Zaprojektowana konfiguracja SMC
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4. Wyniki pomiardw i analiz numerycznych

Po zakonhczeniu projektowania wykonany zostat model do badan
w tunelu aerodynamicznym. Przeprowadzono pomiary charakterystyk
podtuznych, bocznych, poprzecznych i lotkowych uktadu w konfiguracji
gtadkiej oraz z wychylonymi klapami przednimi. Jednoczes$nie przygo-
towany zostal model obliczeniowy.

Analize numeryczng wykonang w oparciu o program Fluent przepro-
wadzono na siatce niestrukturalnej z elementami pryzmatycznymi.
Zastosowano model turbulencji Spalart-Allmaras. Siatka, w zaleznosci
od wersji, liczyta od okoto 400 tys. do ok. 800 tys. weztow, obliczano
optyw symetryczny i niesymetryczny. Analize wykonano dla dwéch
liczb Reynolds’a. Pierwsza, Re = 680 tys., odpowiada warunkom
w tunelu aerodynamicznym, druga, Re = 35 min, odpowiada warunkom
przelotowym. W jednym z przypadkéw zamodelowany zostat w sposob
uproszczony silnik.

Pomimo stosunkowo matej liczby elementéw udato sie uzyska¢ dosé
dobrg zgodnos¢ charakterystyk podtuznych z wynikami pomiaréw
w tunelu aerodynamicznym dla Re = 680 tys. Zestawione wizualizacje
réwniez wskazujg na zbiezno$¢ obliczen i doswiadczenia. Lepsze
rezultaty osiggna¢ by mozna poprzez zastosowanie siatki strukturalnej,
ewentualnie siatki niestrukturalnej o wiekszej liczbie weztéw lub poprzez
adaptacje.

4.1. Otrzymane wyniki

Maksymalna doskonato$¢ dla warunkéw rownowagi wynosi okoto 6,5
dla Re = 680 tys. i okoto 8,5 dla Re = 35 min, przy kacie natarcia
wynoszacym okoto 2,5° (rys. 14). Odpowiada to wspotczynnikowi sity
nosnej C1=0,28. Wychylenie klap przednich zwieksza doskonato$¢
uktadu w przedziale katow natarcia od okoto 8° do 20° o maksymalnie
A(L/D) = 0,75 (okoto 15%). Powyzej a = 20° nalezatloby zaprojektowac
inne ustawienie klap przednich.

Oderwanie na krawedzi natarcia powoduje redukcje sit podsysajacych
nosek profilu (leading-edge thrustforce). Wychylenie klap przednich na
wiekszych katach natarcia, pomimo oderwania na krawedzi natarcia,
dodaje sktadowg stycznej zwrdécong do przodu. Sity te, oprdcz redukcji
oporu majg wptyw na zwiekszenie statecznosci kierunkowej samolotu.
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Dla skrzydia ptaskiego w przeptywie nielepkim, sita styczna réwna jest
sile generowanej na krawedzi natarcia skrzydia oraz sile stycznej
wytworzonej na klapie przedniej. Uzytecznym parametrem dla spraw-
dzenia charakterystyki sity stycznej klapy jest stosunek aktualnej sity
stycznej do teoretycznej dla danego skrzydta [23]:

Cc _ CLsina - (CD- CDmin)cosa % 100% ©

Mianownik reprezentuje maksymalng site styczng osiggalng przy
100% podsysaniu krawedzi natarcia. Zestawienie na rys. 12 prezentuje
wspétczynnik lefd dla Konfiguracji VIII, konfiguracji zoptymalizowanej
oraz konfiguracji optymalnej z wychylonymi klapami przednimi.
Wartosci przekraczajag 100%, poniewaz we wzorze nie uwzgledniono
dodatkowych sit podsysajgcych powstajgcych na usterzeniu pionowym
(efektow trojwymiarowego skrzydia).

Attainable Thrust Ratio

lefef - CdCaM
200%
175% * klapy
A
-4
o]
o)
0%
0,2 0,7 12 1,7
CL

Rys. 12. Wspotczynnik lefd konfiguracji VIII (SMC8) oraz uktadu
zoptymalizowanego

Op6r minimalny uktadu dla Re = 680 tys. wynosi Comin = 0,0367 dla
a = -1° dla Re = 35 min CDmin= 0,0237 dla a = 0° (poréwnujac: MiG 29
Cdo= 0,0225 dla wydtuzenia skrzydta A = 3,43, MiG AT Cdo= 0,0238
dla A=5,35, F-4 CD0= 0,0217, A = 2,82) [22]
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Rys. 13. Charakterystyka sity nosnej i wspotczynnika momentu podtuznego
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Rys. 15. Biegunowa wyznaczona numerycznie i doswiadczalnie, biegunowa
teoretyczna i rzeczywista.

Zestawienie biegunowej teoretycznej z wuzyskang w badaniach
(rys. 15) ukazuje zbiezny przebieg obu charakterystyk w przedziale od
C1=0,14 do C1 = 0,44 (katy natarcia odpowiednio od okoto -0,5° do 6°).
W zakresie powyzszych katow natarcia na zaprojektowanej konfiguracji
nie dochodzi do oderwania optywu. Powyzej kata natarcia okoto 7°
zaczynajag pojawia¢ sie przeptywy wirowe na gornej powierzchni
skrzydta zwiekszajgce site nosng (dodajag nieliniowy czton do nosnosci
wirowej) jednocze$nie powodujagc wzrost oporu i rozejscie sie
charakterystyk biegunowej teoretycznej i rzeczywistej.
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Wydtuzenie efektywne wyznaczone na podstawie pomiar6w wynosi
Aef= 2,04 (geometryczne 1,94) (Aef/A -1,05).

Charakterystyki kierunkowe, poprzeczne i lotkowe uzyskane z badan
w tunelu aerodynamicznym zaprezentowane sag na rys. 16. Konfiguracja
zachowuje praktycznie statg skuteczno$¢ lotek w catym zakresie
badanych katéw natarcia. Pochodna Cnpjest dodatnia, warto$¢ pochodnej
rosnie na duzych katach natarcia, pochodna Cip jest ujemna.
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Rys. 16. Pochodne Crp, Cip oraz pochodna lotkowa Clgazoptymalizowanej
konfiguracji
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Dla wstepnych analiz  kierunkowo-poprzecznego zachowania

samolotu istotne sg przebiegi charakterystyk LCDP i c npayn- Okreslone sg
one wzorami [1, 2, 5, 11, 13, 14, 24, 25]:

LCDP=Cf -~ C If @

CHyn=Cnp-iL/h)0,?Sin(«) 3)
Warunek poprawnego zachowania sie samolotu:
Onficyn >~

Dodatkowo znane sg dwa analogiczne parametry:

(®)
(6)
ap>o0
a_p>as ()

Charakterystyki projektowanej konfiguracji oraz samolotu F-16
przedstawione sg na rys. 17.

Na podstawie analizy statystycznej roznych samolotéw iuzyski-
wanych parametrow LCDP i c npayn OkreSlony zostat diagram statecznosci
Bihrle-Weismann’a [1, 12, 24, 25] zaprezentowany na rys. 18. Prezento-
wana konfiguracja plasuje sie w obszarze ,,A” diagramu, co oznacza
poprawne, z punktu widzenia pilota, zachowanie samolotu.
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LCDP

-&*-SMC

-*-F-16

—*- SMC prop, do Beta
SMC prop, do lotek
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[1/deg]
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0,00
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-+-alfa delta
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war. statecznosci:
alfa-beta >0
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a [deg]
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Rys. 17. WskaZniki stateczno$ci kierunkowej i poprzecznej LCDP,

Cnfklyn? Ct_p 10tg
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LCDP Diagram Bihrle-Weissman'a

Cnpdyn [1/deg]

Rys. 18. Diagram Bihrle-Weissman’a dla zaprojektowanej konfiguracji
i samolotu F-16. Punkty na diagramie co 5° od -5 do 40°.
A - brak odchylania prokorkociggowego, prawidtowe zachowanie samolotu,
B - brak tendencji prokorkociggowych, mozliwe odwrotne dziatanie lotek,
stabe sterowanie przechylaniem, mozliwe stabe odchylanie

C - slaba tendencja prokorkociggowa, mozliwe silne odwrotne dziatanie lotek,
odchylanie,

D - silne odchylanie, mozliwe odwrotne dziatanie lotek, tendencja do
korkociagu,

E - shaba tendencja do korkociggu, umiarkowane odchylanie i rewers lotek,
wptyw drugorzednych czynnikdw,

F - duzy wptyw drugorzednych czynnikdw,

U - wysoka kierunkowa niestateczno$¢, mato danych.

5. Podsumowanie

Przeprowadzone badania i analizy wykazuja, ze istnieje mozliwosé
zapewnienia wiasciwych, poprawnych charakterystyk aerodynamicznych
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samolotu w proponowanym uktadzie w calym zakresie osigganych katow
natarcia, a zatem stworzenie ukiadu wysokomanewrowego pozba-
wionego wad konfiguracji z klasycznym usterzeniem pionowym.
Jednoczes$nie uktad proponowany stwarza mozliwosé uzyskania wiekszej
efektywnosci aerodynamicznej poprzez optymalne uksztaltowanie
trdjwymiarowego, nieptaskiego skrzydta. Istotng cecha jest bardzo duza
czuto$¢ nowej konfiguracji na geometrie kadtuba i wilasciwe jej
zaprojektowanie.

Rys. 19. Wizualizacja z tunelu aerodynamicznego i obliczeri numerycznych dla
kata natarcia 30°
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OPTIMIZATION OF LIFTING SURFACES GEOMETRY IN
A SLENDER WING AIRCRAFT WITH NON-CONVENTIONAL
VERTICAL TAIL

Modem combat and training aircraft operate within a wide range of angles
of attack (AOA). However, some problems arise with lateral-directional
stability and controllability (becoming particularly difficult to cope the range of
30-40 degrees of AOA) main causes of which consist in: flow separation on the
wing surfaces, the effect of strong vortex flows generated on the fuselage,
strakes and interaction with the vertical tail. A possible solution to this problem
consist in application of a twin fin tail with a small sweep angle, which
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improves directional stability characteristics, poses however some other
problems e.g., with structure vibrations.

In the paper a new concept of solving the problem is presented. That means
- no classic vertical tail has been introduced into the proposed aircraft
configuration. The directional stability is ensured by means of introduction of
small surfaces of a high sweep angle on the bottom surface of each wing and
assuming a proper fuselage nose geometry. Such a solution eliminates
undesirable interactions between vortices and vertical tail surfaces. At small and
moderate angles of attack this configuration makes it possible to reduce the
induced drag and as a results provides the opportunity for increasing the
aerodynamic efficiency. The optimization process of lifting surfaces, as well the
results of numerical analysis and wind tunnel tests are also presented.
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Intensywne obladzanie statkéw powietrznych w locie jest zjawiskiem
bardzo niebezpiecznym, prowadzacym do katastrof. Wystepowato ono
niejednokrotnie na samolotach komunikacyjnych réznych typéw. Bardzo
niebezpieczne jest nawet tylko oszronienie skrzydet czy usterzen, prowa-
dzace w bardzo krotkim czasie do utraty sity nosnej - spadek wspotczynnika
aerodynamicznego sity nosnej Cz na skrzydtach i usterzeniu. Niebezpie-
czenstwo stwarza nie przyrost masy obladzanego samolotu, lecz gwattowny
spadek sity nosnej, wzrost oporu aerodynamicznego oraz spadek krytyc-
nego kata natarcia. Stosujagc modele matematyczne obladzania w czasie,
opracowane przez NASA, zbudowano modele fizyczny i matematyczny
obladzanego samolotu. Przeprowadzono symulacje numeryczng dynamiki
samolotu w fazie lgdowania i przeanalizowano stworzone zagrozenie
mogace prowadzi¢ do katastrofy.

1. Wstep

Do dzi$ oblodzenie samolotéw pozostaje jednym z najwazniejszych
problemoéw zwigzanych z bezpieczenstwem lotow w lotnictwie
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cywilnym. Operacje w trudnych warunkach pogodowych, w oblodzeniu,
ciggle niosg ze sobg ryzyko, jezeli nie podejmie sie odpowiednich
Srodkéw i nie stosuje odpowiednich procedur. Niebezpieczenstwo wigze
sie zarébwno z warunkami sprzyjajacymi tworzeniu sie oblodzenia
w powietrzu jak i na ziemi, jeszcze przed lotem [10-12, 15, 18, 20, 21].
Okazuje sie, ze nawet nieznaczne zanieczyszczenie powierzchni nosnych
typu ,papier Scierny” moze skutecznie zdegradowaé wiasnosci
aerodynamiczne i dynamiczne samolotu doprowadzajgc do wypadku juz
w fazie startu. Samo oblodzenie statecznika poziomego moze réwniez
prowadzi¢ do istotnych zmian witasnosci lotnych.

W przesztosci oblodzenie stato sie powodem wielu katastrof. Mimo
postepu technicznego réwniez w ciggu ostatnich kilku lat zdarzyto sie na
Swiecie i w Polsce kilka wypadkéw spowodowanych oblodzeniem.
Niebezpieczenstwo dotyczy gtownie samolotéw latajacych relatywnie
nisko i powoli, a wiec szkolno-treningowych, lotnictwa o0go6lnego,
komunikacji lokalnej itp. Niestety wypadki nie omijajg réwniez duzych
samolotdw pasazerskich i transportowych.

Zwtaszcza samoloty nieposiadajgce systemu przeciwoblodzeniowego
ptatowca stajg sie bezbronne i pilot w wielu przypadkach nie jest w sta-
nie zapobiec katastrofie.

Intensywne oblodzenie samolotow posiadajgcych systemy ostrze-
gawcze i wyposazenie antyoblodzeniowe (np. samoloty komunikacyjne)
moze doprowadzi¢ do katastrofy. W ostatnim dziesiecioleciu zarejestro-
wano oficjalnie 9 Kkatastrof samolotéw komunikacyjnych, ktorych
przyczyng byto intensywne oblodzenie, a w ktérych zgineto 286 ludzi.
Przyktadowo ulegty rozbiciu z powodu oblodzenia w 1987 r. - ATR 42
(Wtochy), w 1989 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 1995r. AN 24 (Witochy). Zarejestrowane przypadki
katastrof w wyniku oblodzenia, dotyczg rowniez samolotow turystycz-
nych, sportowych, wojskowych i innych. Nalezy doda¢ do wymienio-
nych katastrof samolotdw komunikacyjnych na S$wiecie, katastrofy
polskich statkow powietrznych (badZz w polskim obszarze powietrznym)
spowodowane oblodzeniem: samolot wojskowy TS-11 Iskra w Radomiu,
An-24 (Szczecin), rolniczy An-2 (Wegry), dyspozycyjny Commander -
690 A (Warszawa), komunikacyjny An-24 (Rzeszdw), itd.

Giéwng przyczyng oblodzenia jest zamarzanie przechtodzonych
kropel wody, ktére po zderzeniu sie z ptatowcem zamarzajg tworzac
powtoke lodowg [1, 2, 5, 10, 14, 16]. Oblodzenie wystepujagce w atmo-
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sferze jest jednym z trudniejszych probleméw meteorologii lotniczej.
Trudne do prognozowania, niejednokrotnie wystepuje w identycznych
warunkach meteorologicznych, lecz z rozmaita intensywnoscia czesto
z szybkos$cig narastania pokrywy lodowej powyzej 2 mm/min. Naj-
czestsze i najgrozniejsze rodzaje oblodzenia spotykane sg w przedziale
temperatur od -5°C do 0°C.

Intensywno$¢ oblodzenia jest wprost proporcjonalna do ilosci wody
znajdujacej sie w powietrzu (,wodnosé": LWC - liquid water content
[9/m3]) oraz wielkosci kropel wody (MVD - median volumetric diameter
[lim]). Im nizsza temperatura tym mniejsze sg rozmiary kropel wody.
Krople mate o Srednicy 0,5 mm zamarzajg bezposSrednio po uderzeniu
w platowiec, szybko ulegajg krystalizacji powodujac powstanie lodu
matowego (rys. 3).

Ze wzgledu na postaé oblodzenia, najbardziej groznym jest oblo-
dzenie lodem szklistym - tworzy sie on w temperaturze od -10°C do 0°C
i przy duzych $rednicach kropli, pokrywa lodowa moze sie tworzy¢
daleko w giagb ptata! Przy chmurach stratocumulus, stratus i nimbostratus
w temperaturach od -5°C do 0°C wystepuje mozliwos$¢ intensywnego
oblodzenia.

W obszarze Europy prawdopodobienstwo wystagpienia oblodzenia
w zimie wynosi 90%, zwtaszcza przy naptywie mas powietrza polamo-
morskich znad Atlantyku. Najczesciej atakowana lodem przestrzen
znajduje sie w obszarze zbiornikéw wypetnionych zimnym paliwem
(szczegOlnie skrzydtowych). Przestudzone krople deszczu lub wilgotne
powietrze w zetknieciu z pokryciem w poblizu ochtodzonego zbiornika
z paliwem zamarzajg formujac szron tub 16d.

W Polsce juz w latach trzydziestych poprzedniego stulecia w Insty-
tucie Aerodynamicznym Politechniki Warszawskiej jak i w Instytucie
Techniki Szybownictwa we Lwowie byly prowadzone badania nad
wplywem oblodzenia statkbw powietrznych na ich wiasnosci lotne [6],

A.Kochanski napisat we wstepie do swej ksiazki:

,» W zakonczeniu niech mi bedzie wolno podziekowa¢ WPanu Prof. Inz.
Cz.  Witoszynskiemu,  kierownikowi Instytutu  Aerodynamicznego
Politechniki Warszawskiej, za taskawe przeczytanie tej publikacji, oraz
za cenne wskazéwki i materiaty, ktérych zechciat mi uzyczy¢. WPP. Inz.
W. Stepniewskiemu i R. Metzowi z ITSM dziekuje za doktadne przejrzenie
rekopisu i liczne uwagi. ”
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Dalej w ksigzce [6] A.Kochanski pisat:

,,Przy oblodzeniu samolotéw ciezar powtoki lodowej niejest zbyt duzy
ijako obcigzenie nie odgrywa wielkiej roli.(...) Ogromng role odgrywaja
natomiast, spowodowane przez osad lodowy, zmiany witasnosci
aerodynamicznych, zmiany stateczno$ci, drgania itd. (...) Bardzo
waznym jest przy tym fakt, ze konstrukcje doskonalsze pod wzgledem
aerodynamicznym, tracg przy oblodzeniu o wiele predzej moznos$¢ lotu,
anizeli konstrukcje gorsze aerodynamicznie. ”

Pierwsza krytyczna faza nastepuje podczas startu i dlatego podsta-
wowym wymogiem bezpiecznego wykonania operacji jest upewnienie
sie jeszcze na ziemi, ze samolot jest czysty od lodu. Podczas lotu musi
sie zapewni¢ prawidiowe dziatanie odpowiednich instalacji przeciw-
oblodzeniowych, aby nie doprowadzi¢ do niebezpiecznego pogorszenia
sie osiggdw samolotu. Istotne sg wiasnosci aerodynamiczne i dynami-
czne, ale takze zabezpieczenie przed mechanicznym uszkodzeniem
uderzeniem lub zassaniem lodu przez silniki. Podczas podejscia
i lgdowania wychtodzony podczas lotu na duzej wysokos$ci samolot moze
znalez¢ sie ponownie w nizszych warstwach chmur - strefie silnego
oblodzenia. Ze wzgledu na konieczno$¢ zredukowania predkosci i uzycia
mechanizacji skrzydta - moze dojs¢ do utraty kontroli nad samolotem,
ktérego witasnosci aerodynamiczne i dynamiczne zostaty powaznie
zdegradowane przez l6d. Zagrozenie zwigzane z tg fazgjest szczegdlnie
duze - potwierdza to smutna statystyka wypadkow.

Mozna méwié o roznych aspektach oblodzenia. Generalnie dla duzych
turboodrzutowych samolotéw komunikacyjnych problem narastania lodu
podczas lotu wiasciwie nie istnieje - wypadki zdarzajg sie tylko przy
starcie, gdy nie zachowano wi#asciwych procedur odladzania. Niebez-
pieczenstwo oblodzenia w locie prowadzace do katastrofy jest juz
duze w przypadku turbosmigtowych samolotow komunikacyjnych. Lot
w warunkach silnego oblodzenia byt przyczyng wypadku samolotu
ATR-72-212 w 1994 roku. Ten i inne wypadki spowodowaty w ostatnich
latach konieczno$¢ dokladnego zanalizowania charakterystyk lotnych
samolotow tego typu w locie w oblodzeniu. Analizy prowadzi sie
gtéwnie w osrodkach badawczych, nie zawsze w kontakcie z pro-
ducentem. Polskie Linie Lotnicze "EuroLOT" SA. uzywajg obecnie 8
samolotow typu ATR-72-202 plus pie¢ samolotdw ATR-42-100. W tym
Swietle, w sytuacji wykonywania lotéw w klimacie bardzo sprzyjajagcym
oblodzeniu, celowe staje sie rozwazenie problemu fizyki zjawiska
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i wptywu na wiasciwosci aerodynamiczne i dynamiczne wiasnie tego
typu samolotu.

Rys. 1 Samolot wtosko-francuski turboSmigtowy ATR-72 Sredniego zasiegu
w barwach LOT-u

Problem obladzania statecznika poziomego zostat wybrany ze
wzgledu na dos$¢ pobiezne traktowanie w dotychczasowym szkoleniu
lotniczym. Sprawie poSwiecono wiecej uwagi niedawno, kiedy okazato
sig, ze prawidtowa reakcja pilota na zjawisko oblodzenia powodujacego
przecigniecie statecznika poziomego jest praktycznie odwrotna do
sytuacji klasycznego przeciggniecia samolotu. Stwarza to bardzo
niebezpieczng sytuacje, poniewaz piloci nie sg szkoleni w rozpoznawaniu
tego zjawiska, wiecej, wspoOiczesne symulatory w wiekszosci nie
pozwalajg na taki trening. Wypadki spowodowane przeciggnieciem
statecznika poziomego tymczasem sie zdarzajg co zmusito os$rodki
badawcze oraz producentbw do zajecia sie tym problemem. Wiasnie ze
wzgledu na wyniki ostatnich programdw préb w locie, symulatory lotu
samolotow turbosSmigtowych sg obecnie wzbogacane o mozliwos¢
symulacji reakcji na oblodzenie statecznika poziomego. W niniejszej
pracy zostat przeanalizowany przypadek zachowania sie samolotu ATR -
zmiana jego wiasnosci dynamicznych - w sytuacji bardzo silnego
obladzania statecznika poziomego. Problem tego typu stanowi powazne
zagrozenie dla wielu typéw samolotow turbo$Smigtowych (np. AN-26
uzywanego w lotnictwie wojskowym, Jetstream'ow uzywanych
przejsciowo przez firme ,EuroLOT").

Przedmiotem niniejszej pracy jest przedstawienie zjawiska oblodzenia
samolotu komunikacyjnego z napedem turboSmigtowym oraz okreslenia
wplywu zjawiska obladzania usterzenia poziomego na wilasciwosci
dynamiczne na przyktadzie ATR-72 [7],
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Istniejg dane statystyczne dotyczace zaleznoSci liczby lotow,
w ktérych wystgpito oblodzenie samolotéw do liczby lotéw w chmurach
lub wejscia w chmury (rys. 2) [3, 7, 10].

Rys. 2. Zaleznos¢ stosunku liczby lotow X, w ktérych wystapito oblodzenie od
liczby lotow w chmurach lub wej$cia w chmury nw funkcji temperatury
otoczenia

Oblodzenie samolotu w locie jest zalezne od wodnosci chmury -
LWD [g/m3] (Liquid Water Content) oraz od S$rednicy kropli wody -
MVD [lam] (Median Volumetric Diameter).

Zgodnie z badaniami prowadzonymi w NASA [3] (rys. 4) i potwier-
dzonymi w Polsce - ITLIMS PW [1, 11], WAT [12, 15] - w bardzo
krotkim czasie nastepuje wywotana oblodzeniem degradacja maksy-
malnej wartosci wspotczynnika sity nosnej c.max (W czasie Is nawet
0 50%) oraz spadek krytycznego kata natarcia akr (o0 40%).
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XS
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Rys. 3. Zakres wystepowania warunkéw oblodzeniowych wg przepiséw
FAR25

I FH
Rys. 4. Zmiany przebiegu funkcji CZa) na czystym profilu po 1,5, 15, 30 i 60
sekundach obladzania. Ponizej zarys oblodzenia po 15, 30, 50 sekundach
obladzania
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Proby tunelowe Fokkera F-28 ze skrzydtem z zanieczyszczeniem typu
»papier Scierny” wykazaly 25% redukcje maksymalnej sity nosnej i 6°
redukcje krytycznego kata natarcia. Firma McDonnell-Douglas wyka-
zata, ze zanieczyszczenie powierzchni o grubosci jedynie 0,4mm na
skrzydtach DC-9-10 moze by¢ przyczyng 25% utraty sity nosnej c zmax
i utraty kata krytycznego akr do wartosci ponizej tej, ktéra uruchamia
system ostrzegawczy. Potwierdzity to badania Boeinga, obliczenia
symulacyjne NASA (rys. 4) [3, 4, 17] oraz polskie badania w ITLiMS
PW (rys. 6irys. 7) [1, 5,7, 11] iw WAT [12, 16].

2. Zmiany parametréw aerodynamicznych i masowych samolotu
ATR-72

Oblodzenie samolotu objawia sie przez (kolejno):
- oblodzenie powierzchni nocnych: skrzydet, usterzenia poziomego
i usterzenia pionowego,

- wzrost masy samolotu (rys. 7)

- spadek wspotczynnika sity nosnej Carex (rys. 6)

- wzrost wspotczynnika sity oporu Cx(rys. 6)

- spadek krytycznego kata natarcia (rys. 6)

- przemieszczenie sie srodka masy oblodzonego samolotu do przodu
- samolot "ciezki na nos"

- oblodzenie chwytow powietrza do silnikow

- oblodzenie kabiny ~

- oblodzenie rurki Pitot'a ( OCP - odbiornik ci$nienia powietrza)

- btedne wskazania lub brak wskazan: predkoSci przyrzadowej Vp
(predkosciomierz), wysokosci barometrycznej Hp (wysoko-
Sciomierz), predkosci wznoszenia W (wariometr), liczby Macha
(machometr).

Stosujgc model matematyczny obladzania profdi latajgcych w czasie,
w zaleznosci od typu obladzania i parametrow powietrza Dietenberger
M.A. [4] obliczyt dla ATR-72 zmiany wspétczynnikdéw sity nosnej Cz
(rys. 6) i oporu aerodynamicznego Cx(rys. 7).
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Rys. 5. Zaleznos$¢ spadku wartos$ci maksymalnego wspétczynnika sity
nosnej od rodzaju oblodzenia: profilowe - gorny wykres, brytowate - dolny.
Grubosé oblodzenia w calach fL]in] dla ATR-72

Rys. 6. Wykresy Czi Cxw funkcji a dla profilu typowego dla usterzenia
poziomego stosowanego w badaniach NASA bez lodu oraz maksymalnie
oblodzonego - wyznaczony dla potrzeb symulacji [7] symulacji ATR-72

Na podstawie powyzszych wykreséw zostaty okre$lone funkcje
zmiany pochodnej wspoétczynnika sity nosnej usterzenia poziomego od
alfa w czasie obladzania oraz funkcja spadku alfa krytycznego usterzenia
poziomego w czasie obladzania wykorzystywane w programie.

Narastanie masy lodu w zaleznos$ci od wodnos$ci chmury LWD [g/m3],
wymiarow kropel wody MWD [pm] oraz temperatury otoczenia opraco-
wano model matematyczny w NASA A.J.Bilanin [2], Model umozliwia
symulacje narastania lodu w czasie, formy lodu oraz zmiany potozenia
Srodka masy.
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Czas [s]

Rys. 7. Przebieg zmiany masy lodu na usterzeniu w funkcji czasu

Zaréwno maksymalna masa lodu, jaki ijej zmiana zostata dobrana
dla przypadkéw intensywnego, lecz nie ekstremalnego, oblodzenia
(LWC ponizej 0.7, MVD < 140|im, predko$ci w granicach 45-110m/s).
Czas lotu w takich warunkach ogranicza sie do okoto 7 minut.

Modele matematyczne zmian charakterystyk aerodynamicznych [4]
i masy narastajacego lodu [2] byty stosowane i przetestowane w pracach
[1, 5, 7, 10, 11] oraz skonfrontowane z eksperymentem [1, 11, 12, 16],

Stosowane modele byly sprawdzone réwniez w czasie badan w NASA
[2,3,4,17],

3. Model fizyczny i matematyczny lotu samolotu

Budujac model fizyczny ATR dla potrzeb symulacji komputerowej
skorzystano z nastepujacych zatozen oraz uproszczen:

» Samolot stanowi sztywny ukfad o 6 stopniach swobody.

» Samolot ma konwencjonalng, symetryczng budowe. Zachowana
jest symetria masowa, geometryczna oraz aerodynamiczna wobec
ptaszczyzny Oxz. Rozpatrywane sg ruchy symetryczne samolotu.

» Predkosci lotu mieszczg sie w zakresie 45 - 110 m/s, sg mniejsze od
Ma~0,4.

 Ruch odbywa sie w spokojnej atmosferze, w warunkach silnego
oblodzenia.
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Rys. 8. Przyjete uktady odniesienia oraz predkosci liniowe i katowe
Zwiazki kinematyczne predkosci liniowych (rys. 8):

iny/sin 9+ n /sin 9 +
cos Y/ cos 9 cos siny/sin cos ~cos Y/ sin

i - cos y/ sin > +siny/ sin &
© = siny/cos9 sin §siny/sin 9+  sin A cos y/ sin 9 +
yl +cos y/ cos 0 - siny/ sin £
-sin 9 sin y/ cos 9 cos y/ cos 9 w

Zwigzki kinematyczne predkosci katowych (rys. 8):

& 'l sin(jtg0  cos (f>tg6 P
0 -0 cos ) -sin)  Q
W 0 sin”sec9 cos()sec6 R

373
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Rys. 9. Sity i momenty sit zewnetrznych

Podczas lotu w nieruchomym powietrzu i bez turbulencji kat natarcia
a ikat slizgu @ definiowane sg nastepujgco:

W
a = arctg — (3)
.V
p = arcsin — («)
Predkos$¢ liniowa samolotu: VR@=U2+V2+W2 (5)

Ogolne dynamiczne rownania sterowanego samolotu wyprowadzono
w pracach [1, 5, 7-9, 13]. Stosujac zatozenia przyjete dla lotu symetry-
cznego po uproszczeniach [7] otrzymano:

Przyjete zatozenia upraszczajace:

V=0, P=0, R=0, 0=0, yr=0, yc=0, Sy=0, Jyz=J¥=0, yA=0, yr=0, (prz=0,
(3=0, m=ms+HriL.

Réwnania ruchu samolotu w danej konfiguracji bedg miaty nastepu-
jaca postac:
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- réwnanie ruchéw podtuznych:
myj- QWj - SXQ2+SZQ=-mgsin0- " pSV*(Cx cosa - Czsina) +
+ T cos (I +X aQ +X ShSH

- rownanie ruch6w wznoszacych:
m\W- QUJ - Sx Q+ SZQ2=mg cos 6 - wmiSV2(Cx sina + Cz cosa)+
+ Tsin T+ ZgQ +ZS8h

- rownanie ruchéw pochylajgcych:

JyQ+SX*W-Uqg \+Sz[u+Qw\ =-mg(zcsin9 +xccos$)-

(8)
+.p svocacma~T1(z1T QOSFT+ x1 S FN) + Q+MwW -+ M8by
S X 4.256
- gestos$¢ powietrza dla O<h<l 1000m: p =p0 1+ 1 9)
\%
- predkos¢ postepowa samolotu: VO =VU2+W2 (10)
- wysokos$¢ lotu: h=-zx (11)
. w
- kat natarcia: « = arctg— (12)

- rownanie zwigzkow kinematycznych predkosci kagtowych w uktadzie

Oxyz i OxiyiZj: 0=0Q (13)
- prawa sterowania w kanale pochylania (og6lne oraz funkcje ALT
HOLD i BASIC - PITCH HOLD)

SH = (z, - z12) + K% (0-02z)+SHO (14)
ALT :5H —K4 (zi - ziz)+SH) (15)
BSIC:5h =K%{0-0z)+Sh0 (16)

Uktad réwnan (6)-(16) stanowi model matematyczny zastosowany do
symulacji numerycznej po wczes$niejszej identyfikacji parametrycznej
samolotu ATR-72 [7],
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Rys. 10. Ogdlny schemat blokowy systemu sterowania samolotem ATR-72

w locie

Rys. 11. Og6lny schemat blokowy systemu sterowania obiektu
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4. Symulacja numeryczna lotu samolotu

W pierwszej fazie symulacji numerycznej przetestowano otrzymany
model matematyczny (6)-(16) sprawdzajac ustalony lot przy sterowaniu
recznym i pilotem automatycznym.

100
95
90
o 85
80
75
70
65

60 4 i

50 100 150 200
t[s]
Rys. 12a. Symulacja lotu samolotu ATR bez oblodzenia, ster trzymany,
zaleznos$¢ predkosci przyrzadowej w funkcji czasu

640
630
620
610 -
600
590
580
570
560 .
550 i yo.... J‘ _____ ]

NO

50 100 150 200

Rys. 12b. Symulacja lotu samolotu ATR bez oblodzenia, ster trzymany,
zalezno$¢ wysokosci barometrycznej w funkcji czasu
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Rys. 13. Symulacja lotu samolotu ATR bez oblodzenia, wigczony autopilot
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Rys. 14. Symulacja lotu samolotu ATR wejScie w oblodzenie

700

675

0 100 200 300 400 500 600 700 800 900
tfs]
Rys. 15. Symulacja lotu samolotu ATR - zapis pochylenia, wigczony autopilot
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t[s]

Rys. 16. Symulacja lotu samolotu ATR - zapis wychylenia steru wysokosci,
wiaczony autopilot

W ATR-42 uzywanych w EuroLOT Kilkukrotnie miat miejsce
przypadek zamarzniecia napedéw trymera i blokady steru wysokosci.
Samolot zachowuje sie wtedy jak w przypadku "z trzymanym drgzkiem"
- autor pilot mgr inz. Jacek Mainka miat okazje sam znalezé sie w takiej
sytuacji na ATR-42 SP-EEA w konhcu listopada 1999 roku. Miato to
miejsce w Warszawie podczas podejscia w/g ILS na pas 33 - wysokosé
okoto 700 m nad ziemie poczatkowo w chmurach i oblodzeniu, potem
z widzialnoScig. Nastgpito samoczynne wylaczenie sie autopilota,
a nastepnie powazny problem w sterowaniu pochyleniem. W przypadku
silnego oblodzenia, awarii odladzaczy i blokady steru wysokosci - taki
przebieg lotu jak na rys. 16 jest niestety prawdopodobny. Jednoczesne
wystgpienie tych wszystkich czynnikéw miato miejsce juz w przesztosci.
Najbardziej prawdopodobna reakcja zatogi to wykonanie procedury
go-around lub zwiekszenie mocy i wypuszczenie klap, co moze dopro-
wadzi¢ wiasnie do przeciagniecia usterzenia poziomego.

Na rys. 18. widzimy przypadek lotu "z trzymanym drgzkiem" - ster
zablokowany, autopilot wytgczony. Sytuacja pogodowa analogiczna jak
w poprzednim przypadku - wejscie w strefe sinego oblodzenia po 200
sekundach lotu w normalnych warunkach. Samolot najpierw przechodzi
na wznoszenie, nastepnie przechodzi w lekkie nurkowanie az do ude-
rzenia w ziemie. Wydawacé sie mogto, ze taki wypadek jest nieprawdo-
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podobny - zaloga otrzyma kilka ostrzezen w ciggu dos$é diugiego okresu
czasu - autopilot najpierw zasygnalizuje odigczenie sie, nastepnie
rozlegnie sie alarm odej$cia od nakazanej wysokosci, a potem sygnaly
GPWS. W rzeczywistosci taka sytuacja moze mieé¢ miejsce.

Rys. 17. Samolot ATR-42 SP-EEA, ktdty ulegt oblodzeniu steru wysokosci -
wylgdowat szczesliwie (pilot mgr inz. Jacek Mainka)

1000 1200
t fsl

Rys. 18. Symulacja lotu samolotu ATR-72, wejscie w oblodzenie w 200
sekundzie lotu, wigczony autopilot - ster zablokowany

W ATR-42 uzywanych w EuroLOT kilkukrotnie miat miejsce przy-
padek zamarzniecia napedéw trymera i blokady steru wysokos$ci. Samo-
lot zachowuje sie wtedy jak w przypadku "z trzymanym drgzkiem" -
autor, J. Mainka, miat okazje sam znalez¢ sie w takiej sytuacji na ATR-
42 SP-EEA w koncu listopada 1999 roku. Miato to miejsce w Warszawie
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podczas podejscia w/g ILS na pas 33 - wysoko$¢ okoto 700 m nad
ziemig, poczatkowo w chmurach i oblodzeniu, potem z widzialnoScia.
Nastgpito samoczynne wyigczenie sie autopilota, a nastepnie powazny
problem w sterowaniu pochyleniem. W przypadku silnego oblodzenia,
awarii odladzaczy i blokady steru wysokos$ci - taki przebieg lotu jak na
rys. 15. jest niestety prawdopodobny. Jednoczesne wystgpienie tych
wszystkich czynnikéw miato miejsce juz w przesztosSci. Najbardziej
prawdopodobna reakcja zatogi to wykonanie procedury go-around lub
zwiekszenie mocy i wypuszczenie klap, co moze doprowadzi¢ wiasnie
do przeciagniecia usterzenia poziomego.

Pilot samolotéw ATR-42, ATR-72 i innych, mgr inz. J. Mainka, tak
opisuje przebieg przypadku (rys. 18) w czasie treningu na symulatorze
lotow, ktory zostat wprowadzony na jego prosbe: Przypadek ten zostal
odtworzony w czasie sesji symulacyjnej na FSS ATR-72 w Helsinkach
14 grudnia 1999 roku. Po okoto 5 minutach od wejScia w oblodzenie
(silne, 100%) przy uszkodzonej (wytgczonej) instalacji odladzania
statecznika poziomego wystgpity kiopoty w sterowaniu pochyleniem.
Poniewaz symulacja uwzgledniata takze oblodzenie catego samolotu
(czyli réwniez spadek sprawnosci zespotu napedowego oraz degradacje
wiasnosci aerodynamicznych skrzydia) - petna moc nie wystarczyta do
utrzymania warunkdw schodzenia. Przy znacznych zmianach pochylenia
i predkosci pionowej przy duzej predkosci IAS (okoto 170 KT) doszto do
uderzenia w ziemie na okoto 200 metréw przed progiem pasa.

Zgodnie ze stowami oblatywacza z NASA Richarda Ranaudo:
pomytka - stosowanie techniki wyjscia z przeciggniecia piata zamiast
odpowiedniego dla zaistnialego przeciagniecia usterzenia - zabija.
Zgodnie z wynikami préb NASA na samolocie Tailplane Icing Program
DHC-6 Twin Otter najwieksze zagrozenie wystepuje w przypadku
wysunietych klap oraz zwiekszania predkosci. Sity na wolancie
przekraczajg wtedy 1500N - samolot nie daje sie sterowac. Jesli, po
pierwszych objawach przeciggniecia usterzenia (,trzepotanie") zatoga
zareaguje jak w przypadku normalnego przeciggniecia i odda wolant -
kat krytyczny usterzenia zostanie przekroczony, a samolot wejdzie
w niesterowne nurkowanie. Wptyw zwiekszania mocy jest niejedno-
znaczny - wymaga dalszych prob isilnie zalezy od uktadu samolotu.

W uwagach o eksploatacji zimowej dla pilotébw komunikacyjnych
[14], instrukcja konczy sie stowami: ,Nie bagatelizuj oblodzenia.
Zmiana wiasnos$ci aerodynamicznych samolotu w rzeczywistym silnym
oblodzeniu jest trudna lub wrecz niemozliwa do przewidzenia przez
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konstruktorow i oblatywaczy w czasie prob w locie. Instalacja przeciw-
oblodzeniowa powinna ci poméc tylko w bezpiecznym opuszczeniu
strefy oblodzenia - nie daje gwarancji bezpiecznego lotu w takich
warunkach!".

Dalsza analiza tego przypadku bytaby bardzo wskazana, jednakze
petna symulacja numeryczna wymaga $cistej wspoOtpracy z producentem
samolotu. Wiadomo, ze w 2000 roku ATR poddany zostat programowi
prob dotyczacymi zjawiska oblodzenia statecznika i zwigzanymi z tym
problemami w sterowaniu, ale nie jest autorom znana zadna zmiana (do
czerwca 2001 roku) w oprogramowaniu symulatorbw ATR, ktora
wynikataby z tego programu.

Generalnie, oblodzenie pozostaje nadal najgroZniejszym wrogiem
matych i Srednich samolotow. Silne obladzanie w locie, cho¢ spora-
dycznie i lokalnie, moze by¢ jednak na tyle intensywne, ze przekroczy
warunki certyfikacyjne, wedtug ktérych zaprojektowano dany statek
powietrzny. Gdy sie tak stanie - nic nie jest tak wazne w bezpiecznym
zakonczeniu lotu niz wiedza i prawidtowe reakcje zatogi.
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DYNAMICAL BEHAVIOR OF THE AIRLINER ATR-72 WHEN
LANDING UNDER CONDITIONS OF THE ICE ACCRETION OVER
ITS ELEVATOR - NUMERICAL SIMULATION

Intensive icing of aircraft in flight is a very dangerous phenomenon, often
resulting in a crash. The phenomenon has been observed many times in airliners of
different types. Even icing of wings and control elements may be dangerous since
it causes the aerodynamic lift loss in a relatively short time and as a result the
value of aerodynamic lift coefficient Cz is reduced over the wings and control
elements.

It is a rapid fall in the aerodynamic lift magnitude accompanied by both a
growth in the aerodynamic drag and a fall in the angle of stall rather then the ice
accretion that might involve danger.

A mathematical and physical model of the aircraft subject to ice accretion has
been developed basing on the mathematical model of icing formulated by
NASA. Numerical simulations of the aircraft dynamical behaviour were performed
in view ofthe crash hazard exposure.

Prace zrealizowano w ramach Grantu KBN O-TOOB 013 25
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W pracy omoéwiono technike eksperymentalnych badan strumieniowych
generatoréw wiréw w tunelu aerodynamicznym, oraz zaprezentowano wybrane
wyniki tych badan. Badania wykonano w tunelu Matych Predkosci 0 1.5 m
Instytutu Lotnictwa na modelu profilu NACAQ0012 o cieciwie ¢c=0.5m. Na jego
gérnej powierzchni, w czesci noskowej, umieszczono w réwnej odlegtosci od
siebie zestaw 10-ciu dysz generatoréw. Generatory zasilane byly powietrzem
z dwoch sprezarek.. Na dolnej i gornej powierzchni modelu profilu w trzech
srodkowych przekrojach wykonano otworki pomiarowe, ktére umozliwiaty
pomiary rozktadu cisnienia. Za profilem umieszczono sonde wzdtuzng mierzaca
rozktady cisnienia w $ladzie za profilem. Na podstawie uzyskanych rozktadow
cis$nienia wyznaczono podstawowe charakterystyki profilu NACA0012 (bez
oraz z generatorami wiréw) tj. wspotczynniki sity nosnej, sity oporu oraz
momentu. W ramach badan okreslono wplyw niektérych parametrow
charakteryzujacych generatory na te charakterystyki. Badania wykonano
w zakresie liczb Macha M=0.05-K)1 Caty program eksperymentalnych i nume-
rycznych badan aktywnego sterowania optywem profilu poprzez zastosowanie
strumieniowych generatoréow wiréw realizowany byt w ramach projektu
badawczego nr 4T12C 008 27 finansowanego przez Ministerstwo Edukacji
i Nauki.

1. Wykaz oznaczen

rozpietos¢ modelu [m]
cieciwa profilu [m]

Cm wspoOtczynnik momentu

Cx

wspotczynnik oporu
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Cz wspdétczynnik sity nosnej

Czmax mMaksymalna warto$¢ wspotczynnika sity nosnej

f czestotliwos¢ pracy zaworéw elektromagnetycznych [1/s]

M liczba Macha przeptywu niezaktéconego

Qni wydatek powietrza wyptywajacy z dyszy [ka/s]

Re liczba Reynolds'a przeptywu niezaktéconego

Vj predkos$¢ wyptywu powietrza z dyszy [m/s]

Voo predkos¢ przeptywu niezakitdéconego [m/s]

W wspétczynnik wypeinienia sygnatu sterujgcego

Zd rozstaw dysz [m]

a kat natarcia profilu [deq]

e krytyczny kat natarcia profilu [deq]

oin ustawiany kat natarcia [deq]

as kat skosu strumienia w tunelu 01.5 m [deg]

<D kat pochylenia strumienia powietrza z dysz [deg]
kat przekoszenia strumienia powietrza z dysz [deg]

2. Wstep

Techniki aktywnego sterowania przeptywem na profilu sg w ostat-
nich latach przedmiotem intensywnych badahn w wielu o$rodkach
naukowych na S$wiecie. Jedna z tych technik, jest aktywne sterowanie
optywem profilu przy pomocy strumieniowych generatorow wiréw
(AJVGs). Strumieniowe generatory wiréw zostaty zaproponowane po raz
pierwszy przez Wallis’a w roku 1952, jako alternatywa dla tradycyjnych
»Skrzydetkowych” generatoréw wirdw [1-3]. Podstawowg zaletg tych
generatorow, w porownaniu do generatoréw tradycyjnych, jest moz-
liwo$¢ sterowania ich dziataniem. Strumieniowe generatory wiréw
sktadajg sie z matych strumieni powietrza wychodzacych z gornej
powierzchni profilu i odpowiednio ustawionych wzgledem przeptywu na
profilu. Wzajemne oddziatywanie pomiedzy tymi strumieniami po-
wietrza a przeptywem na profilu generuje dobrze zorganizowane
struktury wirowe (rys.l), ktére sg w stanie przeciwstawi¢ sie nieko-
rzystnemu gradientowi cisnienia pojawiajgcemu sie na gornej
powierzchni przy wyzszych katach natarcia. W rezultacie, mamy do
czynienia z op6znieniem zjawiska oderwania przeptywu. Ten korzystny
efekt moze by¢ wykorzystany do poprawy aerodynamiki wielu obiektow
i urzadzen, takich jak, topaty Smigtowcow, skrzydia samolotow (w tym
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ich urzadzenia hipemosne), topatki silnikéw turbinowych itp. Zasadniczg
trudnoscig w praktycznym zastosowaniu strumieniowych generatoréw
wiréw jest konieczno$¢ wykonania instalacji zasilajagcej dysze
powietrzem. W ramach realizacji niniejszego projektu zaproponowano
rozwigzanie znacznie upraszczajgce wykonanie takiej instalaciji.

v

Jak wykazaty badania prowadzone w wielu laboratoriach na $wiecie
[4-10] skuteczno$¢ dziatania strumieniowych generatorow wirdw
uzalezniona jest od prawidtowego ich zaprojektowania, czyli wtasciwego
doboru najwazniejszych jego parametrow, takich jak:

» katy przekoszenia i pochylenia strumienia wzgledem przeptywu

niezaktdconego,

* wymiary dysz oraz ich usytuowanie na profilu,

» stosunek predkosci strumienia do predkosSci przeptywu
niezaktdconego,

« wydatek powietrza przeptywajacy przez dysze,
» liczba Reynolds’a strumienia powietrza wyptywajgcego z dyszy.

Badania te wykazaty miedzy innymi, iz najwyzsza skutecznosc
strumieniowe generatory wirow uzyskujg dla katow przekoszenia
z zakresu 45°790° oraz katow pochylenia 0°+45°. Definicje powyzszych
katow przedstawiono na rys. 2.

W ramach prowadzonych w Instytucie Lotnictwa badan eksperymen-
talnych i numerycznych nad skutecznoS$cig dziatania strumieniowych
generatoréw wirow na profilu NACAO0012 okreslono, wplyw katow
przekoszenia i pochylenia, wptyw predkosci strumienia oraz wielkosci
wydatku powietrza wyptywajgcego z dyszy na podstawowe charakte-
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rystyki aerodynamiczne tego profilu. Wybrane wyniki tych badan
zamieszczono W niniejszej pracy.

3. Technika badan
3.1. Tunel Matych Predkosci 01.5 m

Tunel aerodynamiczny T-I, w ktéorym prowadzone byly badania
strumieniowych generatoréw wiréw jest tunelem matych predkosci
ciggtego dziatania o otwartej przestrzeni pomiarowej (Srednica 1.5 m
dtugos$é 2 m). Maksymalna predkos$¢ powietrza w tunelu wynosi 40 m/s,
a minimalna 15 m/s. Model profilu NACA 0012 umieszczony byt
w tunelu w pozycji pionowej (rys. 3) pomiedzy dwoma plytami
brzegowymi, w ktérych umieszczone byly tozyska kulkowe, dajgce
mozliwo$¢ zmiany kata natarcia w zakresie a = 45°. Zmierzony kat
skosu strumienia wynosit as = -2.27°, a rzeczywisty kat natarcia po
obliczeniu poprawek tunelowych obliczany byt z wzoru (1)

a=am-as-5.61° *cz (D
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Rys. 3. Model profilu NACA 0012 w Tunelu Matych Predkosci T-I.

Za modelem w odlegtosci 528 mm umieszczono wzdtuzng sonde
umozliwiajgcg pomiary rozktadu cisnienia spietrzenia, oraz cisnienia
statycznego w $ladzie za modelem.

3.2. Badany model NACA 0012

Badany model profilu NACA 0012 byt modelem laminatowym, dwu-
dzwigarowym 2z odejmowang gérng pokrywa i wolng przestrzenig
w $rodku modelu. Cieciwa modelu wynosita ¢ = 0.5 m, a rozpietosé
b=1m. Dokladno$¢ wykonania powierzchni zewnetrznej profilu wyno-
sita £0.05 mm. Na gdrnej pokrywie modelu w odlegtosci 60 mm od
krawedzi natarcia (tj. na 12% cieciwy) umieszczono w rownych
odlegtosciach od siebie (rozstaw 55 mm) 10 dysz strumieniowych gene-
ratorow wiréw. Generatory wiréw zasilane byly powietrzem z dwoch
sprezarek (o tagcznym maksymalnym wydatku powietrza 600 I/min),
poprzez zbiornik wyrdéwnawczy, zawor regulacyjny, kryze przeptywowg
zwezke Venturiego oraz zwory elektromagnetyczne. Schemat zasilania
genera-torow wirdw powietrzem przedstawiono na rys. 4.
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Rys. 4. Schemat zasilania generatoréw powietrzem

Rys. 5. Zestaw 10-ciu zawordw elektromagnetycznych we wnetrzu modelu
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Zawor regulacyjny stuzyt do zmiany ci$nienia zasilajagcego, ktorego
warto$¢ byta odczytywana na cyfrowym mierniku cisnienia. Kryza prze-
ptywowa, oraz zwezka Venturiego stuzyty do pomiaru catkowitego
wydatku powietrza przeptywajgcego przez dysze. We wnetrzu modelu
znajdowato sie 10 zaworow elektromagnetycznych umozliwiajgcych
wymuszenie pulsacyjnego wyptywu strumieni powietrza z dysz genera-
torow wirdw (rys. 5). Sterownik zawordéw umozliwiat regulowanie,
zaréwno czestotliwos$cig zamykania i otwierania zaworow w zakresie od
0 do 200 Hz, jak rowniez wspotczynnikiem wypetnienia sygnatu
sterujgcego.

Na powierzchni gdrnej i dolnej badanego modelu wzdtuz cieciwy
profilu wykonano otworki pomiarowe mierzace rozktad cisnienia na
modelu. Otworki pomiarowe rozmieszczone byty w trzech rzedach
(odlegtych od siebie 0 27.5 mm) w Srodkowej czesci rozpietoSci modelu
(rys. 4), po 48 otworkéw w kazdym rzedzie. Srodkowy rzad otworkéw
usytuowany byt w plaszczyZznie jednej z dysz generatorow wirdw.
Wartosci wszystkich ci$nien, tj cisnien z profilu, z sondy wzdtuznej oraz
cisnien statycznego i spietrzenia przeptywu niezaktéconego, mierzone
byty przez czujniki Druck’a (o zakresie pomiarowym do 14.85 cala H20)
umieszczone w mechanicznym przetaczniku cisnied firmy Scanivalve,
rys. 6. Uzyskane rozklady ci$nienia na profilu, oraz w jego $ladzie poz-
wolity na okreslenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych
profilu NACAO0012 tj. wspotczynnikéw sity nosnej, sity oporu oraz
momentu.

Rys. 6. Uktad zbierania ci$nien
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4. Wyniki badan
4.1. Warunki badan

Omawiane w niniejszej pracy eksperymentalne badania wplywu
parametréw konstrukcyjnych strumieniowych generatoréw wiréw na
charakterystyki aerodynamiczne profilu NACAO0012 wykonane zostaly
w nastepujacych warunkach (tabela 1).

Tabela 1. Warunki badan

Liczba Macha M = 0.05, 0.075. 0.1
Liczba Reynolds’a Re = 0.6 + 1.1x106
Katy natarcia profilu a=-2.5°-25°

Katy przekoszenia ¥ =30° 60°, 75°

Katy pochylenia D= 20°, 30°

Rozstaw dysz zd= 27.5, 55 ram
Wydatek powietrza wyptywajacego przez dysze Qm= 10'5- '0-4kg/s
Czestotliwo$¢ pracy zawordw elektromagnetycz. f= 1- 150 Hz
Wspdtczynnik wypetnienia sygnatu sterujgcego w=0, 0,25, 0.5, 0.75, 1

4.2. Wplyw kata przekoszenia oraz liczby Macha przeptywu
niezaktéconego na charakterystyki aerodynamiczne profilu
NACAOQ0012

Na rys. 7-9 przedstawiono wptyw kata przekoszenia (*F = 30°, 60°,
75° ) na zaleznoS$ci wspotczynnika sity nosnej Cz w funkcji kata natarcia,
dla liczb Macha M = 0.05, 0.075, 0.1. Badania wykonano przy wydatku
powietrza wyptywajacego z dyszy Qm = 5.8x10"4 kg/s, oraz kacie
pochylenia strumienia = 30°.

Analiza przedstawionych wynikdw badan wskazuje, ze warto$¢ kata
przekoszenia strumienia powietrza wyptywajgcego z dysz w istotny
spos6b wptywa na skuteczno$é dziatania strumieniowych generatorow
wiréw, w szczego6lnosci w zakresie nizszych predkosci tj dla M = 0.5
i 0.075. Najwyzszg skuteczno$¢ dziatania generatorow wird6w uzyskano
dla kata przekoszenia strumienia 'F = 60°. | tak, dla M = 0.05 zastoso-
wanie strumieniowych generatorow wirbw z katem przekoszenia
strumienia T = 60° powoduje wzrost wartosci wspoétczynnika maksy-
malnej sity nosnej z Czmex = 1.04 do Czmex = 1.22, tj. 0 17.3% oraz
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opéznienie oderwania przeptywu, czemu towarzyszy wzrost krytycznego

kata natarcia z 12.5° do akr= 14.4° tj. 0 15.2%.
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Rys. 7. Wplyw kata przekoszenia na zalezno$¢ Cz = f(a) dla M = 0.05
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Rys. 8. Wptyw kata przekoszenia na zaleznos¢ Cz = f(a) dla M = 0.075
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]
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Rys. 9. Wplyw kata przekoszenia na zalezno$¢ Cz = f(a) dlaM = 0.1

Wzrost warto$ci krytycznego kata natarcia skutkuje tym, ze towa-
rzyszacy oderwaniu przeptywu gwattowny wzrost wspdtczynnika oporu
wystepuje przy wyzszych katach natarcia, rys. 10. ROwnocze$nie mozna
stwierdzi¢, ze w zakresie podkrytycznych katdw natarcia zastosowanie
strumieniowych generatorow wiréw nie powoduje istotnych zmian

wartosci wspdtczynnika oporu.
0.3
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0.2

a1

Rys. 10.
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V=30deg X X X
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>fASdeg
o
o
o X g 0
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W ptyw kata przekoszenia na zalezno$¢ Cx = f(a) dla M = 0.075
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Przeprowadzone badania wykazaly, ze wraz ze wzrostem predkosci
skuteczno$¢ dziatania strumieniowych generatoréw wiréw spada. | tak,
przy M = 0.1 zastosowanie strumieniowych generatoréw wiréw z katem
przekoszenia strumienia *P = 30° i 60° powoduje wzrost wartosci
wspdtczynnika maksymalnej sity nosnej z Czmx = 1.2 do Czmax = 1.26,
tj. 0 5% oraz wzrost krytycznego kata natarcia z akr= 15.7° do akr= 16.1°,
tj. o 2.5%. Poniewaz badania strumieniowych generatoréw wiréw
w Instytucie Lotnictwa nie sgjeszcze zakonczone to trudno na tym etapie
prac wyjasni¢ przyczyne spadku skutecznosci ich dziatania, przy
wyzszych predkosciach.

4.3. Wplyw kata pochylenia strumienia O na wspo6tczynnik sity nosnej
profilu NACAO0012

Na rys. 11 i 12 przedstawiono wpityw kata pochylenia (3> = 20°, 30°)
na zaleznosci wspditczynnika sity nosnej Cz w funkcji kata natarcia dla
liczcb Macha M = 0.05 oraz 0.075. Badania wykonano przy wydatku
powietrza wyptywajagcego z dyszy Qm = 5.7x10"4 kg/s, oraz Kkacie
przekoszenia strumienia 'P = 60°.

Oznaczenia
bez nadmuchu

F~=20deg
14nHoo _ -
> o
O =
%
on
&
— Vv
_ M =gy
|
£
-5 0 5 10 15 20 25 deg

Alfa

Rys. 11. Wptyw kata pochylenia na zalezno$¢ Cz = f(oc) dla M = 0.05
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/ —
0.4 v M- C.075
0
4
-5 0 5 10 15 20 ... 25 deg

Alfa
Rys. 12. Wptyw kata pochylenia na zalezno$¢ Cz = f(a) dla M = 0.075

Z uzyskanych wynikéw badan wynika, ze kat pochylenia strumienia
wychodzgcego z dysz generatorbw ma wplyw na skuteczno$¢ ich
dziatania (tj. poziom wzrostu wartosci wspditczynnika maksymalnej sity
nosnej oraz wzrostu krytycznego kata natarcia). Przy czym, wyzszg
skuteczno$¢ uzyskano przy kacie pochylenia strumienia wynoszgcym
<= 30° (przy M =0.05 wartos¢ wspdtczynnika maksymalnej sity nosnej
wyniosta Czmex = 1.22, a krytycznego kata natarcia akr= 14.4°), niz dla
O = 20° (przy M = 0.05 warto$¢ wspdtczynnika maksymalnej sity nosnej
wyniosta Czmex = 1.17, a krytycznego kata natarcia a.kr= 13.6°). Przy
liczbie Macha M=0.075, dla kata pochylenia strumienia <& = 30°,
uzyskano w przyblizeniu tg samg warto$S¢ wspotczynnika maksymalnej
sity nosnej (tj. Czmex = 1.24), co dla kata pochylenia strumienia = 20°,
ale wyzszg warto$¢ krytycznego kata natarcia (aia-= 16.3° dla 4= 30°,
aak= 14.6° dla O = 20°).

4.4. Wplyw wydatku powietrza ptyngcego przez dysze na
wspotczynnik sity nosnej profilu NACAQ0012

Na rys. 13-15 przedstawiono wptyw wielkoSci wydatku powietrza
ptyngcego przez dysze strumieniowych generatoréw wirow (w zakresie
Qm =45  11.7x10"4 kg/s, co odpowiada w przyblizeniu predkosciom
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wyptywu Vj = 40 80 m/s) na zaleznosci wspo6iczynnika sity nosnej Cz
w funkcji kata natarcia, dla liczb Macha M = 0.05 0.075 oraz 0.1.
Badania wykonano przy kacie pochylenia strumienia powietrza <€ = 30°,

oraz kacie przekoszenia strumienia ¥ = 60°.
16

Oznaczenia
Cz bez nadmuchu
An¥4.5x10"kg/s (~40m/s)

An¥6.2x107kg/s (-51 m/s)

12 Qm=8AxW"kgls (-63m/s)
An¥11.7x1(Hkg/s (~79m/s)
0.8
/ 1 VA A
(-
[
0.4 0
$
p
(@)
. O
d
-5 0 5 10 15 20 25 deg

Rys. 13. Wplyw wydatku powietrza na zalezno$¢ Cz = f(a) dla M = 0.05
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1.2 C[,,=8.4x107 kg/S ......... i I<? O
Clm=11.7x10-* kg/s ] \
%
&
0.8 . =
\ ’irfH
/M
0.4 /
\M¥=0.075
P
-5 0 5 10 15 20 25 deg
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Rys. 14. Wplyw wydatku powietrza na zalezno$¢ Cz = f(a) dla M = 0.075
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Oznaczenia
bez nadmuchu
Qn¥4.6x107kg/s (-41 m/s)
Qn¥6.1x107kg/s (-51 m/s)
Q~rSxI0O"kg/s (~64m/s)
Qn¥11.7x10-*kg/s (~80m/s) j

©
-10 0 io 20 Alfa D dg
Rys. 15. Wpltyw wydatku powietrza na zaleznos¢ Cz = f(a) dlaM = 0.1

Z analizy przedstawionych powyzej zalezno$ci wynika, ze dla liczb
Macha M = 0.05 oraz M = 0.075 istnieje pewna optymalna wielko$¢
wydatku (wynoszgca Qm ~ 6x10~4 kg/s co odpowiada Vj ~ 50 m/s), przy
ktorym osiagnieto najwyzszg skuteczno$¢ dziatania strumieniowych
generatoréw wiréow (Czmax = 1.22 dla M = 0,05 i Cznex = 1.24 dla
M =0.075). Przy wydatkach powietrza mniejszych oraz wiekszych niz
Qm ~ 6x104 kg/s uzyskano nizsze wartosci wspétczynnika maksymalnej
sity nosnej oraz krytycznego kata natarcia (np. dla M = 0.05
i Qm = 11.7x104 kg/s, Czmex = 1.19 a a*= 13.7°). Przy liczbie Macha
M=0.1 optymalne warto$ci wydatku, z punktu widzenia skutecznosci
dziatania strumienio-wych generatorow wiréw, uzyskano dla szerszego
zakresu wydatkéw tj. dla Qm > 6.7 kg/s, co odpowiada predkosciom
wyptywu strumienia Vj > 50 m/s.

5. Whnioski

W Zaktadzie Aerodynamiki Instytutu Lotnictwa w tunelu Matych
Predkosci 01.5 m przeprowadzone zostaly eksperymentalne badania
wptywu zastosowania strumieniowych generatoréw wiréw na podsta-
wowe charakterystyk aerodynamicznych (tj. wspotczynnik sity nosnej,



Sterowanie oderwaniem przeptywu na profilu. 399

sity oporu oraz wspoétczynnik momentu) profilu NACA 0012. Badania
przeprowadzono dla wielu réznych wartosci parametrow konstru-
kcyjnych tych generatordw, a opisane w niniejszej pracy obejmowaty;

» kat przekoszenia strumienia powietrza wyptywajgcego z dysz,

» kat pochylenia strumienia powietrza wyptywajgcego z dysz,

* wydatek powietrza wyptywajgcego z dysz.

Analiza uzyskanych wynikéw badan prowadzi do wniosku, iz zmiana
wartosci  przedstawionych powyzej parametréw konstrukcyjnych
badanych generatoréw wirdw w istotny sposéb wptywa na skutecznosc
ich dziatania. | tak, stwierdzono, ze:

* najwyzszg skuteczno$¢ dziatania generatorow wiréw uzyskano dla
kata przekoszenia strumienia wzgledem powierzchni profilu wyno-
szgcego 'F = 60°. | tak przykiadowo, dla M = 0.05 zastosowanie
strumieniowych generatoréw wiréw z katem przekoszenia strumie-
nia *= 60° powoduje wzrost wartosci wspétczynnika maksymalnej
sity nosnej z Czmax = 1.04 do Cznmex = 1.22, tj. 0 17.3% oraz
op6znienie oderwania przeptywu, czemu towarzyszy wzrost
krytycznego kata natarcia z akr= 12.5° do a k= 14.4° tj. 0 15.2%,

e w zakresie katéw natarcia nizszych niz podkrytyczne zastosowanie
strumieniowych generatoréw wiréw nie powoduje istotnych zmian
w wartosci wspotczynnika oporu,

 w zakresie badanych predkosci wyptywu strumienia powietrza
zdysz (. Vj = 40 + 80 m/s), wraz ze wzrostem predkosci
skuteczno$¢ dziatania strumieniowych generatoréw wiréw spada,

e z dwdch badanych katdw pochylenia strumienia powietrza
wzgledem powierzchni profilu tj. O = 20° oraz O = 30 , wyzszg
skuteczno$¢ dziatania strumieniowych generatorow wiréw zyskano
przy kacie pochylenia strumienia wynoszacym 0= 30°,

« dlaliczb Macha M = 0.05 oraz M = 0.075 istnieje pewna optymalna
wielko$¢ wydatku (wynoszagca Qm ~ 6x10"4 kg/s, co odpowiada
Vj ~ 50 m/s), przy ktdrym osiggnieto najwyzszg skutecznosc
dziatania strumieniowych generatoréw wirow (Cznmex = 1.22 dla
M = 0,05 i Czmax= 1.24 dla M =0.075),

e przy liczhie Macha M=0.1 optymalne wartosci wydatku, z punktu
widzenia skuteczno$ci dziatania strumieniowych generatorow
wiréw, uzyskano dla szerszego (niz przy M = 0.05 0.075) zakresu
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wydatkow tj. dla Qm > 6.7 kg/s, co odpowiada predkosciom
wyptywu strumienia Vj > 50 m/s.
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CONTROL OF FLOW SEPARATION ON NACAOQ0012 AIRFOIL USING

AIR JET VORTEX GENERATORS

In the recent years, the techniques of active control of flow around airfoil

have been investigated extensively in many research centres all over the world.
One of the techniques consists in flow control performed by using air jet vortex
generators (AJVGs). Such generators comprise small airjets emerging from the
upper airfoil surface and properly situated relative to the oncoming free-stream
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flow. The interaction between the air jets and free-stream flows forms well
organised vertical structures. They are capable of withstanding adverse pressure
gradients, that appear on the upper surface at higher angles of attack. As a
result, we deal with a delay in flow separation. This favourable effect may be
used to improve he aerodynamic behaviour of many objects and devices; like,
helicopter rotor blades, aeroplane high lift devices, turbine engine blades, etc.

The effectiveness of air jet vortex generators depends on the quality of their
design, that is proper determination of their parameters like:

» jet pitch and skew angles relative to the free-stream flow

* nozzles dimensions and their location on the airfoil

» ratio of the jet velocity to the free-stream flow velocity

In the present paper the wind tunnel experimental techniques for
examination of air jet vortex generators are presented together with and some
chosen results. The wind tunnel tests were performed in the Low Speed Wind
Tunnel 01.5m at the Institute of Aviation on a NACAO0012 airfoil of ¢c=0.5m
chord. In the upper nose part of the airfoil, side by side at the same distance
from each other, the set of 10 generator nozzles were placed. The generators
were supplied with air from two compressors of the maximum total volume
flow of 600 1/min. On the upper and bottom model surfaces, respectively, in
each of three central cross sections, there were drilled 48 measurement orifices,
which allowed for pressure distribution measurements. Behind the model, the
probe measuring the pressure distribution over the model wake was situated.
Basing on the resulting pressure distributions the main aerodynamic
characteristics (i.e. lift, drag and moment coefficients) of NACAO0012 airfoil
(with and without generators, respectively) were determined. The scope of the
project covered also the investigations into the influence some parameters of the
generators exert on these characteristics. The tests were performed within the
range of Mach number M=0.05+0.1.
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W artykule przedstawiono sztuczng sie¢ neuronowg odwzorowujgcg wspot-
czynniki sit i momentow sit aerodynamicznych lekkiego turbo$migtowego
samolotu. Zastosowano jednokierunkowg wielowarstwowg sztuczng sie¢ z algo-
rytmem wstecznej propagacji btedéow. Do wyznaczenia sieci wykorzystano
wyniki pomiaréw w locie z pelnego zakresu eksploatacji samolotu w tym
przeciggniecia i korkociggi. Wymienione loty byly zrealizowane przez Instytut
Techniczny Wojsk Lotniczych w ramach badan kwalifikacyjnych dot. wtasnosci
lotnych tego samolotu. Praca stanowi kontynuacje prac autoréw z zakresu
modelowania dynamiki lotu samolotu ijego uktadéw do symulatoréw szkolenia
pilotbw metodami komputerowej identyfikacji. Te metody identyfikacji
wykorzystane zostaly przez autorow do wyznaczenia modeli dynamiki lotu
wszystkich opracowanych w Polsce symulatoréw szkolenia pilotéw samolotéw
wojskowych.

Zastosowane w niniejszej pracy modelowanie wspotczynnikéw aerodynamicz-
nych w postaci sieci neuronowej jest alternatywg dla metod komputerowej
identyfikacji. Dla odwzorowania wspdtczynnikéw aerodynamicznych samolotu,
w przypadku stosowania metod identyfikacji, praktyka wykazata, iz niezbedne
jest stosowanie wielu modeli dla réznych zakreséw parametréw ruchu (katy
natarcia, predkosci lotu itp.). W niniejszym artykule zaprezentowano sie¢ neu-
ronowg, ktdra odwzorowuje wspotczynniki aerodynamiczne praktycznie w pet-
nym zakresie eksploatacji samolotu. Zamieszczono wyniki poréwnawcze wspot-
czynnikdw aerodynamicznych z eksperymentu i z sztucznej sieci neuronowej.

1. Wstep

Wspbiczesna metodologia prac z budowy i eksploatacji maszyn sze-
roko wykorzystuje modele matematyczne obiektoéw i proceséw. Modele
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matematyczne opracowane w oparciu o wyniki eksperymentu, przepro-
wadzonego na rzeczywistym obiekcie wykorzystywane sgm.in. do:

» badan witasnosci obiektu,

« diagnostyki technicznej,

e budowy symulatorow szkoleniowych,

* badan przyczyn wypadkéw lotniczych.

Przedstawiony wyzej zakres ich wykorzystania wymusza duzg
doktadno$¢ odwzorowania rzeczywistego obiektu. RoOwniez sygnaty
wejsciowe i wyjsciowe poszczegdlnych modeli muszg by¢ analogiczne
jak w rzeczywistym obiekcie. W zwigzku z tym przyktadowo model lotu
statku powietrznego skiada sie z modeli: dynamiki lotu, zespotu
napedowego, uktaddw recznego i automatycznego sterowania, generacji
sit na sterownicach itd.

Omawiane modele stanowig rdéwnania algebraiczne, rdzniczkowe
zwyczajne, réznicowe jak i kombinacje tych réwnan. Postaé tych modeli
ustalana jest gtdéwnie w oparciu o analize zjawisk fizycznych, dane
eksperymentalne oraz opisy techniczne obiektu. Istotg identyfikacji [4] jest
tu wyznaczenie wartoSci parametrow tych réwnan w oparciu o przed-
stawione wyzej wyniki eksperymentu. Algorytmy i programy kompu-
terowego wyznaczania tych parametrach opracowane sg przede wszystkim
na bazie metod najmniejszej sumy kwadratdw. Dotgczane sg tu
bezposrednio istotnie rozbudowane elementy wyznaczania wskaznikow
jakosSciowej i iloSciowej oceny doktadnosci odwzorowania rzeczywistego
obiektu przez model. Waznym etapem opracowania modelu jest jego
doSwiadczalna weryfikacja. Ten etap opracowania sprowadza sie do
porownania wynikow uzyskanych z modelu i eksperymentu dla
identycznych przebiegéw sterowania, warunkéw atmosferycznych lotu
(z eksperymentu) itp. Niekorzystne wyniki tego etapu opracowania
modelu wymuszajg powtérne rozpoczecie omawianego procesu nawet od
przygotowania danych do identyfikacji czy zmiany postaci przyjetych
rownan itp. Wysoko manewrowe samoloty realizujg loty w zakresie
duzych i bardzo duzych katéw natarcia i $lizgu jak i z duzymi
predkosciami katowymi. W zwigzku z tym modele (réwnania) okreslajace
sity i momenty sit aerodynamicznych majg bardzo ztozonag postac.
W praktyce stosuje sie przy tym modele odwzorowujgce ww. wielkosci
w Kilku przedziatach zmiennosci wymienionych parametréw lutu (gtéwnie
katow natarcia). Duzym problemem jest zapewnienie ciggtoSci zmian w/w
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sit i momentow sit w funkcji parametrow ruchu na granicach tych
przedziatow.

Przedstawiona metodologia wykorzystana zostatla do opracowania
modeli dynamiki lotu i uktadéw wyposazenia do symulatoréw szkolenia
pilotow wszystkich eksploatowanych w Polsce samolotéw wojskowych.
Te modele zastosowane zostaty w opracowanych w ITWL symulatorach
szkolenia zatdg dowodzenia i kierowania sitami powietrznymi.

W niniejszej pracy przedstawiono wykorzystanie metodologii
sztucznych sieci neuronowych do modelowania dynamiki lotu samolotu.
Wykorzystujagc wyniki z pomiarow w locie rzeczywistego turbo$migto-
wego samolotu, opracowano sztuczng sie¢ neuronowg odwzorowujacg sity
i momenty sit aerodynamicznych w petnym zakresie eksploatacji tego
samolotu.

2. Sformutowanie problemu

Model matematyczny dynamiki ruchu sterowanego samolotu (rys. 1)
w klasycznej postaci [4, 5] oparty jest na réwnaniach rownowagi sit i mo-
mentéw sit F bezwiadnosci (B) z sitami i momentami sit aerodyna-
micznych (A), napedu (T), ciezkoSci (G) itd.:

Eb=Ea+ Et+ Eg + (D

gdzie wektor sit i momentéw sit dziatajgcych na samolot w uktadzie
Oxyz o sktadowych:

F = [Px,Py,Pz,MX,My,MZ]T. (2)
Powyzsze rdwnania uzupetniajg zwigzki kinematyczne pomiedzy

sktadowymi wektora predkosci liniowej Vi katowejQ samolotu w ukia-
dzie wspdtrzednych zwigzanym z obiektem Oxyz i z ziemig Oxgygzg
(rys.l), réwnania okre$lajgce sterowanie obiektem itd. W podanej
zaleznoSci (1) praktycznie najtrudniejszym do wyznaczenia i zarazem
decydujagcym o doktadnosci odwzorowania rzeczywistego obiektu jest
wektor Fa. Wektor ten obliczany jest w oparciu o obliczenia analityczne,
badania tunelowe, jak i w przypadku tej pracy - wyniki badan ekspery-
mentalnych przeprowadzonych na rzeczywistym obiekcie. Z kolei do
wyznaczenia modelu matematycznego okreslajagcego Fa wykorzystaé
mozna metody komputerowej identyfikacji [4] i jak w przypadku
niniejszej pracy sztuczne sieci neuronowe [1, 2, 3, 5-7],
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Rys. 1 Sity i momenty sit dziatajgce na samolot z turbinowym napedem
Smiglowym; RA MA - wektory: sit i momentow sit aerodynamicznych,
B, G, Fj - wektory sit: bezwladnosci, grawitacji, ciagu, M - wektory
momentow sit: bezwladnosci (B), grawitacji (G) i ciggu (T)

W modelach matematycznych wymieniony wektor sit i momentow sit
aerodynamicznych okreslany jest zaleznoscia:

FA=qSCA, 3)
gdzie:
g - ci$nienie dynamiczne lotu;
S - charakterystyczna powierzchnia;
Ca- wektor wspotczynnikow sit i momentdw sit aerodynamicznych

Ca=Wak ()]
oraz pi- wektor parametrow lotu i sterowania o wyrazach

Ei=[a, p, 8h5,5Vns P, Q, R, V, ks CT a2 Va, a3, .. ]T, (5)
W - macierz wspotczynnikbw wagowych o wyrazach odpowiednio
przyporzadkowanych wyrazom Ei, przy czym:
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a, P- kat natarcia i §lizgu;

8 - wychylenie steru wysokosci (h), lotek (1) i steru kierunku (v);

ns- predko$¢ obrotowa silnika;

Ct- wspoiczynnik ciggu zespotu Smigto-silnik;

kS- odchylenie strumienia zaSmigtowego;

V - predkos$c¢ lotu rzeczywista;

P, Q i R - sktadowe predkosci katowej przechylania, pochylania i odchy-
lania samolotu.

W metodach identyfikacji parametrycznej [4] macierz Wa okres$lana
jest dla znanych z eksperymentu wartosci wyrazéw wektoréw Ca i pi.
Warto tu dodaé, iz zaleznos$¢ (3) obowigzuje w pewnych przedziatach
parametréw lotu i sterowania, co utrudnia opracowanie modelu m.in. do
symulatora szkoleniowego, gdzie wymagane jest uzyskanie ciggtych
przebiegdw c a w funkcji parametrow lotu i sterowania (6).

Nizej rozpatrzono model matematyczny dynamiki lotu sterowanego
samolotu z wykorzystaniem sztucznych sieci neuronowych (SSN).

Przyjety model pokazano na rys. 2. Sygnatami wejsciowymi
przedstawionego modelu sg parametry lotu i sterowania okre$lone
wektorem:

Pi=[a, 38h8],8Vns P, Q,R,V, ks5 CT]T. (6)

Sygnatami wyjsciowymi sg wspotczynniki sit i momentéw sit aerody-
namicznych okreSlone wektorem ca ((3) i (4)). W poréwnaniu do (5)
wektor (6) nie zawiera wyrazow nieliniowych, bedacych iloczynami
parametréw lotu i sterowania (np: a2, aMa). Wymagang nieliniowo$¢
pomiedzy parametrami lotu a wektorem ca realizuje sie w sieciach
neuronowych poprzez wiele warstw SSN [3], Wykorzystanie SSN [3]
w modelowaniu matematycznym wymaga stosowania unormowanych
sygnatdow wejsciowych p” i wyjsciowych Ca (rys. 2). W zwigzku z tym
wprowadzone zostaty odpowiednio macierze transformacji sygnatow A
i B.

Rys. 2. Model matematyczny wspétczynnikéw sit i momentow sit
aerodynamicznych z wykorzystaniem SSN
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Warstwa Warstwa Warstwa
wejsciowa ukryta wyjsciowa

Rys. 3. Wielowarstwowa, sztuczna sie¢ neuronowa i i-ty neuron

3. Przygotowanie danych do obliczen eksperymentalnych
i do identyfikacji z wykorzystaniem SSN

Wspétczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych metoda ekspe-
rymentu na rzeczywistym obiekcie oblicza sie wykorzystujagc parametry
ruchu statku powietrznego uzyskane z badarn eksperymentalnych w locie
oraz réwnania rownowagi sit i momentéw sit zewnetrznych (1), jak i za-
leznosci na sity i momenty sit aerodynamicznych (3).

W celu zminimalizowania btedow wynikajacych z pomiaréw w locie,
czujniki pomiarowe w miare mozliwosci orientowane sg wzgledem
uktadu odniesienia samolotu (czujniki do pomiaru: przecigzen, predkosci
katowych, katéw Eulera (0, 0, ), katéw natarcia i $lizgu (a, fi),
itp.), osie tych czujnikéw powinny byé réwnolegte do osi uktadu zwigza-
nego z samolotem (obiektem). Znajomo$¢ potozenia czujnikow:
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przecigzen, predkosci lotu, predkosci katowych i ww. katow umozliwia
obliczanie poprawek: przecigzen i predkosci liniowych wynikajgcych
z potozenia czujnikéw pomiarowych i ruchu krzywoliniowego samolotu.

W obliczeniach obcigzen aerodynamicznych (Fa) - eksperymentu na
rzeczywistym obiekcie w oparciu o réwnania (1) i parametry lotu nalezy
uwzglednia¢ poprawki wynikajgce z bledéw zwigzanych z potozeniem
czujnikéw pomiarowych wzgledem uktadu zwigzanego z obiektem.
Poprawki: przecigzenia i predkosci lotu samolotu wynikajace z potozenia
czujnikéw przecigzen i predkosci lotu oraz z ruchu obrotowego samolotu
okre$la sie w ukladzie zwigzanym z obiektem (obliczeniowym)
z zaleznosci (7 i 8) okreSlajagce wektor przecigzenia nsw $rodku ciezkosci
samolotu (w ukladzie zwigzanym z obiektem)

Ep-(np-n1
p-(np )
gdzie:
n - wektor przecigzeh z pomiarow w locie;
nm- wektor - poprawka przecigzen uwzgledniajaca potozenie
czujnikow przecigzen na samolocie oraz predkosci katowe
samolotu;
E - macierz transformacji z uktadu pomiarowego do uktadu
samolotowego,
i wektor predkosci liniowej w $rodku ciezkosci samolotu (w uktadzie
zwigzanym z obiektem),
(8)

K,=[V,, 0 O0f;
V0 - wektor - poprawka predkosci samolotowych uwzgledniajgca
predkosci katowe samolotu w uktadzie zwigzanym z samolotem;
Ea - macierz transformacji z uktadu aerodynamicznego do uktadu
samolotowego.

Dobor struktury SSN wynika z badanego zadania dotyczacego
modelowania obcigzen aerodynamicznych ,,podtuznych” i ,bocznych”.

Liczba neurondw w warstwie wyjsciowej uzalezniona jest od liczby
modelowanych wspotczynnikéw sit i momentéw sit aerodynamicznych.
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Liczba neurondw w warstwie wejsciowej uwarunkowana jest wymiarem
wektora parametrow ruchu i sterowania.

Analiza i badania sieci doprowadzity do wyboru warstwy wyjsciowej
z trzema neuronami do modelowania wspo6tczynnikéw aerodynamicz-
nych podtuznych CX,CZ i Cm oraz wspétczynnikow aerodynamicznych

bocznych CI,Cni CY.

Strukture warstw wewnetrznych dobierano eksperymentalnie w pro-
cesie uczenia. Do uczenia SSN wykorzystano wspotczynniki sit i mo-
mentéw sit aerodynamicznych obliczone z eksperymentu dla samolotu
PZL-130 TC-1 Orlik wykorzystujac zaleznosci (1) i (3).

Dane wejsciowe (parametry lotu i wspotczynniki sit i momentéw sit
aerodynamicznych) do identyfikacji za pomocg SSN poddaje sie
normowaniu do warto$ci z zakresu CHL

Natomiast uzyskane z identyfikacji za pomocg SSN modele
wspotczynnikdw aerodynamicznych podlegaja przeksztatceniu z wartosci
z zakresu CM do rzeczywistych wartosci wspoétczynnikow.

Ocene doktadnosci odwzorowania wartosci wspdtczynnikow aerody-
namicznych z eksperymentu CA przez wspotczynniki aerodynamiczne

z sieci neuronowej CAs okre$la sie jako:
- Srednig sume kwadratéw %2 réznic pomiedzy wspdltczynnikami

z eksperymentu CA i sieci neuronowej CAs:

gdzie:

4. Wyniki obliczeh

Ponizej zamieszczono przyktadowo wspotczynniki sit i momentow sit
aerodynamicznych opracowane z pomiaréw w locie lekkiego samolotu
turbo$Smigtowego, jak i uzyskane z opracowanej sztucznej sieci
neuronowej. Byly to loty zrealizowane przez Instytut Techniczny Wojsk
Lotniczych w ramach badan kwalifikacyjnych dot. witasnosci lotnych



Neuronowy model wspétczynnikéw sit i momentdw sit.. 411

tego samolotu. Samolot byt oprzyrzadowany zgodnie z wymogami
normatywnymi tego typu lotdw. Wyznaczenie sieci neuronowej oraz
oceny doktadnosci odwzorowania rzeczywistego obiektu wykonano
zgodnie z og6lnymi zasadami modelowania tg metodag [3], Do wyzna-
czenia sieci neuronowej wykorzystano nastepujagce manewry lotnicze:

« wprowadzenia samolotu z lotu normalnego do lotu plecowego
pétbeczka, lot plecowy i wyprowadzenia samolotu z lotu
plecowego do lotu normalnego pdtbeczka,

» wigzanki figur akrobacji lotniczej,

* rozpedzania i hamowania,

» S$lizgi z przechyleniem,

* przeciaggniecia i korkociggi.

W trakcie opracowywania sieci neuronowej ustalono, iz korzystnie
jest stosowaé rozdzielnie dwie sieci - jedna dla wspotczynnikdéw tzw.
podituznych (Cx, Cz i Cm) i bocznych (Q, Cn i Cy). Wszystkie
zamieszczone wspoétczynniki odnoszg sie do uktadu wspoOtrzednych
zwigzanym z optywem Oxayaza (rys. 1).

C6e0n

X - wspdtczynniki obliczone z eksperymentu

o - wspotczynniki wyznaczone przez SSN
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Rys. 4. Wspoétczynniki Cx ,Cz,Cm=f (a,j3,dh,V,ks$,ns,P,Q,R,CT) dla
manewru: lot poziomy - p6tbeczka - lot plecowy - potbeczka - lot poziomy
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Na rys. 411 przedstawiono wyniki testowania sieci neuronowej dla
wybranych elementéw lotu. Testy przeprowadzone zostaty dla sieci
neuronowej z trzema warstwami ukrytymi, w ktérych liczby neurondw
wynoszg 9, 6 i 3. Podobne doktadnosci odwzorowania uzyskuje sie dla
sieci neuronowej bez trzeciej w/w warstwy ukrytej. Wymienione wyniki
przedstawione zostaty w postaci przebiegbw czasowych wartosci
wspdbitczynnikéw w poszczego6lnych manewrach a nastepnie w funkcji
kata natarcia a lub kata $lizgu p.

Cz’Cx,Cm

Rys. 5. Wspotczynniki Cx,Cz,Cm= f(t) dla manewru: lot
poziomy - potbeczka - lot plecowy - potbeczka - lot poziomy
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Cx,Cz,Cm

Rys. 6. Wspdtczynniki Cx ,Cz,Cm=f (a,j3,dh,V ,ks$,ns,P,Q,R,CT) dla
rozpedzania (zakres MCP) i hamowania (zakres MG) w locie poziomym

Cx,Cz,Cm

Rys. 7. Wspditczynniki Cx,Cz,Cm=1f(t) dla rozpedzania (zakres MCP)
i hamowania (zakres MG) w locie poziomym
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0.40
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Rys. 8. Wspotczynniki CI,Cn,CY =f (j3,dl,dv,V,ks$,P,Q,R,CT) dla slizgu

w lewo i w prawo z katem przechylenia O = 25°
Cj,Cn,Cy

Rys. 9. Wspdtczynniki C;,Cn,CY = /(?) dla $lizgu w lewo i w prawo
z katem przechylenia O = 25°
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Cz,Cx,Cm

Rys. 10. Wspdtczynniki Cx ,CZ,Cm= f(a,dh,V,ks$,ns,P,Q,R,Cr) dla
dwuzwitkowego korkociggu w lewo

Cz,Cx,Cm

Rys. 11. Wspotczynniki Cx,Cz,Cm= f{t) dla dwuzwitkowego korkociggu
w lewo
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5. Wnioski

Z porownania wynikéw badan eksperymentalnych wspoétczynnikéw
sit i momentow sit aerodynamicznych ze wspdtczynnikami obliczo-
nymi za pomocg opracowanej sieci neuronowej wynika, iz technika
sztucznych sieci neuronowych moze byé stosowana w modelowaniu
dynamiki lotu (obcigzen aerodynamicznych) samo-lotu w peinym
zakresie eksploatacji.

Ze wzgledu na dokftadno$¢ odwzorowania wspoéiczynnikow,
korzystne jest stosownie dwoch sieci neuronowych okre$lajagcych
wspoétczynniki sit i momentow sit aerodynamicznych dla oddzielnie
dla ruchu podtuznego i bocznego.

Przedstawiona metoda modelowania wspotczynnikéw sit i momen-
téw sit aerodynamicznych przy pomocy SSN moze by¢ alternatywna
dla metody komputerowej identyfikacji. W metodach identyfikacji
konieczne jest modelowanie w/w wspétczynnikéw w kilku przedzia-
tach zmiennos$ci parametréw ruchu i sterowania. Zwigzana jest z tym
trudnos$¢ zachowania ciggtosci przebiegdw na granicy wymienionych
przedziatow.
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A NEURAL MODEL OF COEFFICIENTS OF FORCES AND
AERODYNAMICAL MOMENTS FOR A TURBOPROP AIRCRAFT

The paper presents an artificial neural network that represents coefficients
of forces and aerodynamic moments in a light turboprop aircraft. An unidi-
rectional multi-layer artificial network was used, with an algorithm of reverse
error propagation. The in-flight measurements covering the whole flight
envelope, with the stall and spin manoeuvres included, created the basis for
network construction. All the flight tests were made by the staff of the Air
Force Institute of Technology under the flight test program developed for
certification purposes of the aircraft flight performance. The paper presents the
issues that have emerged from the research conducted by the Authors in the
field of modelling (using computer-aided identification methods) of the
aircraft/aircraft system in-flight dynamical behaviour the results of which were
used in pilot training simulators. These identification methods were employed
by the Authors to generate models of flight dynamics for all simulators
developed in Poland for training purposes of military aircraft pilots.

The neural-network-based modelling of aerodynamic coefficients used in
this paper creates an alternative to computer-aided identification methods.
Practical application have proved that, when dealing with identification
methods one should employ a variety of models to represent various ranges of
motion parameters(angle of attack, air speed, etc.) required for accurate
representation of the aircraft aerodynamic coefficients. In the paper, a neural
network has been put forward, which can represent aerodynamic coefficients
for practically whole flight envelope of the aircraft. The comparison results
between the aerodynamic coefficients resulting from experiment and the neural
network, respectively, have also been given.
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