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BADANIA PRZYCZYN ZDARZEN LOTNICZYCH
NA PODSTAWIE NEPEELNYCH DANYCH

Maciej Lasek
Parstwowa Komisja Badania Wypadkow Lotniczych
e-mail: mlasek@mt.gov.pl

Po zaistnieniu zdarzenia lotniczego (wypadku, incydentu) nastepuje proces
badania, ktérego finalem powinno by¢ okre$lenie przyczyn i okolicznosci,
ktore do niego doprowadzity. Niestety, czesto brak jest wystarczajacej ilosci
dowodéw, pozwalajagcych z catg pewnoscig podaé przyczyne wypadku.
W takim przypadku do zadan osob zajmujacych sie badaniem wypadkow
nalezy postawienie i udowodnienie (lub odrzucenie) hipotez wyjasniajacych
caty cykl przyczynowo-skutkowy prowadzacy do powstania wypadku - co
nie zawsze jest wykonalne. W pracy zaprezentowana zostata problematyka
badania przyczyn wypadkéw lotniczych na przyktadzie dziatan Panstwowej
Komisji Badania Wypadkdéw Lotniczych.

1. Podstawy prawne badania wypadkoéw lotniczych - od
poczatkéw lotnictwa do czasow wspotczesnych

Badanie wypadkow lotniczych rozpoczeto sie z chwilg ich pojawienia.
Pytania: ,Jak to sie stato?”, ,,Dlaczego?” i ,,Czy tak by¢é musiato?”, sg
pierwszymi pytaniami stawianymi po zaistnieniu zdarzenia. WypadKi
lotnicze zawsze wzbudzaty sensacje, a przedstawiciele mediéw nigdy nie
przechodzili obok nich z taka obojetnoscig z jakg odnoszag sie do
wypadkéw drogowych, mimo, ze statystycznie ginie w tych drugich
nieporownywalnie wiecej 0s6b.

Wedtug informacji Biura Komendy Gtownej Policji w wypadkach
drogowych w latach 2003-2004 w Polsce zgineto ponad 11 tysiecy o0sdb,
podczas gdy w analogicznym okresie wskutek wypadkoéw lotniczych
liczba ta nie przekroczyta 40 ofiar. Pytanie: ,,czy przyczyng wypadku
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byto dziatanie cztowieka czy maszyny, a moze miaty wpltyw jeszcze inne
czynniki?”, nie mogto pozostawac bez odpowiedzi. Do grupy podmiotow
najbardziej zainteresowanych ich okre$leniem, obok oczywiscie samych
pilotdw, z pewnoscig nalezy zaliczy¢ konstruktoréw i organy spraw-
dzajace zdatno$¢ do lotow statku powietrznego. OkreSlanie przyczyn
wypadkow stato sie takze jednym z zadan, jakie panstwo zdecydowato
sie wzigé na siebie, co niewatpliwie wynikato réwniez z tendencji
Swiatowych.

Na kontynencie europejskim jedng z pierwszych organizacji, zajmu-
jacych sie problemami bezpieczenstwa lotéw powotano do zycia
w Wielkiej Brytanii. W 1920 r. utworzono stanowisko Inspektora
Wypadkdéw Lotniczych (Inspector of Accidents) w Dyrekcji Lotnictwa
Cywilnego (Directorate of Civil Aviation). W roku 1937 powstat Oddziat
Badania Wypadkéw Lotniczych (Accident Investigation Branch).
Instytucje te do 1942 r. zajmowaty sie badaniem zaréwno wojskowych,
jak i cywilnych wypadkéw lotniczych. Ich dziatalno$¢ sprowadzata sie
do badania przyczyn wypadkéw lotniczych i okreslania dziatan profi-
laktycznych. Jednym z najwigkszych osiggnie¢ w dziedzinie zwiekszenia
bezpieczenstwa lotéw byto wprowadzenie w lotnictwie brytyjskim do
wyposazenia samolotow spadochronéw ratowniczych.

W Polsce pierwsze wyrazne regulacje prawne w tym zakresie,
pojawity sie w latach 30 ubiegtego wieku. W Rozporzadzeniu Ministra
Komunikacji z dnia 5 kwietnia 1932 r. dotyczacego rejestru panstwo-
wego statkdbw powietrznych oraz ich zdatnosci do lotu, zagadnieniu temu
poswiecono Rozdziat V zatytutowany Wypadki statkéw powietrznych,
obejmujacy 4 paragrafy. W przepisach tych nie okre$lono jednoznacznie
upowaznionej instytucji do badania przyczyn technicznych wypadkéw
lotniczych, natomiast zgodnie z delegacjg zawartg w 813 miat jg wskazaé
Minister Komunikacji.

Upowaznienie do prowadzenia badan wypadkéw lotniczych zostato
udzielone Spdtce Akcyjnej Bureau Veritas - Registre Internationale de
Classification de Nayires Oddziat w Polsce (skrot B.y.), a w zakresie
wypadkéw balonéw Nadzorowi Technicznemu Balonowemu (skrot
N.T.B.)19. Wyniki przeprowadzonych przez B.y. i N.T.B. badan przesy-
tane byty do Ministra Komunikacji. W przepisach powyzszego rozporzg-
dzenia uregulowano réwniez zasady powiadamiania o zdarzeniu i pos-
tepowania z uszkodzonym statkiem powietrznym. Materiaty nadestane
przez instytucje prowadzace dochodzenie podlegaty w Ministerstwie
Komunikacji analizie, ktérg zajmowat sie poczatkowo Wydziat
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Lotnictwa Cywilnego, w latach pdzniejszych przeksztatcony w Departa-
ment. Na jej podstawie podejmowano rézne dziatania poczawszy od
wydawania biuletyndw informacyjnych, zmiany w przepisach majacych
wptyw na bezpieczenstwo lotéw, az po indywidualne decyzje w zakresie
upowaznien do produkcji statkbw powietrznych czy pilotazowych.

W roku 1936 funkcje petnione przez Spotke Akcyjng Bureau Veritas
przejeta nowa instytucja, utworzona przy Kierownictwie Fabrykacji
Lotniczej, nazwana Kontrola Cywilnych Statkbw Powietrznych
(K.C.S.P.). W zakres jej kompetencji wigczono przeprowadzanie badan
wypadkoéw lotniczych z tym, ze jako upowazniony do podejmowania
czynnosci badawczych wypadkdw lotniczych na catym terytorium
Polski, prowadzonych dla Ministerstwa Komunikacji wskazano Okreg
»A” z siedzibg w Warszawie. System ten w niezmienionej formie fun-
kcjonowat do Il wojny Swiatowe;j.

Po wojnie, w 1946 roku, zostat wydany Okolnik Ministerstwa
Komunikacji w sprawie utworzenia Komisji Badania Wypadkow
Lotniczych. Wszedt on w zycie 15 lipca 1946 r. Do zakresu kompetencji
tej komisji nalezato badanie wypadkéw cywilnych statkbw powietrznych
oraz opracowywanie, na podstawie wynikow tych badan, projektow
zarzadzen w celu zapobiegania wypadkom.

W skiad komisji wchodzit przewodniczacy oraz czterech statych
cztonkéw, przedstawicieli wydziatu technicznego i wyszkolenia
Departamentu Lotnictwa Cywilnego, Kontroli Cywilnych Statkéw
Powietrznych (KCSP) oraz instytucji opiniujgco-badawczej. Komisja
badata przede wszystkim wypadki o skutkach $miertelnych. Inne mogta
przekaza¢ do badania przedstawi-cielowi wiasciwej terytorialnie KCSP.
Z badania sporzadzany byt protokét, w skiad ktérego wchodzity
wszystkie dokumenty zebrane lub sporzadzane w trakcie badania.
W razie koniecznosci komisja mogta powotywac rzeczoznawcéw lub
zlecaé wykonanie badan materiatowych.

W kolejnych latach, do czasu wprowadzenia w zycie ustawy z dnia
3 lipca 2002 r. Prawo Lotnicze, zasady prowadzenia badan i organizacji
komisji badajgcych wypadki lotnicze niewiele sie zmienity. Przez caty
okres, pomimo zwiekszenia ilosci cztonkéw i odstgpienia w roku 1964
od zasady orzekania o winie, komisja nie byta w peini niezalezna od
wiladz lotniczych byla, bowiem podlegta departamentowi lotnictwa
cywilnego.
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2. Panstwowa Komisja Badania Wypadkow Lotniczych

Panstwowa Komisja Badania Wypadkoéw Lotniczych zostata powo-
tana do zycia ustawg z dnia 3 lipca 2002 r. Prawo lotnicze (Dz. U.
22002 r., Nr 130, poz. 1112 z zm.) i umiejscowiona przy ministrze
wiasciwym do spraw transportu (art. 17 ust. 1). Swoje zadania wykonuje
w jego imieniu (art. 17 ust. 2).

Komisja jest ciatem kolegialnym, funkcjonalnie niezaleznym od
organéw prowadzacych nadzor nad dziatalnoscig w lotnictwie cywilnym
na terytorium kraju. W jej skfad wchodzg przewodniczacy, dwdch
zastepcow i czternastu cztonkdw. Uzyskanie statusu czionka Komisji
odbywa sie w drodze powotania, ktérego dokonuje minister wtasciwy do
spraw transportu. Przewodniczacy Komisji powotywany jest na okres
pieciu lat. W przepisach ustawy nie zawarto ograniczenia ilosci kadencji,
przez ktore ta sama osoba moze sprawowac funkcje przewodniczacego.
Pozostatych cztonkéw Komisji minister wiasciwy do spraw transportu
powotuje po zasiegnieciu opinii przewodniczacego.

Obecng strukture organizacyjng przedstawia schemat zamieszczony
ponizej:

1 pracownik obstugi (specjalista ds. spadochronéw i paralotni) -1 etat

2 pracownikéw obstugi administracyjnej - 2 etaty

Rys. 1. Struktura organizacyjna Panstwowej Komisji Badania Wypadkdw
Lotniczych
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Kolorem niebieskim zaznaczono sktad PKBWL. Nalezy zauwazy¢, ze
przy podejmowaniu uchwat, mimo wykazanej na schemacie podlegtosci
stuzbowej, wszyscy cztonkowie sg catkowicie niezalezni, a gtosy
przewodniczgcego czy zastepcOw, sg réwnowazne z gtosami innych
cztonkow.

Komisja prowadzi badania zdarzen lotniczych ustalajgc ich przebieg,
okolicznosci i przyczyne, w celu zapobiegania tego typu sytuacjom
w przyszto$ci. W zadnym wypadku celem Komisji nie jest ustalenie
czyjejkolwiek winy ani odpowiedzialnosci (art. 135 ust. 3). W wyniku
takiego, a nie innego zastosowania w ustawie Prawo lotnicze definicji
statku powietrznego, w chwili obecnej do zakresu przedmiotowego
prowadzonych przez Komisje badan nalezg wypadki i powazne incy-
denty lotnicze nastepujacych rodzajow statkbw powietrznych: samo-
lotow, Smigtowcow, balondw, sterowcéw, szybowcow, wiatrakowcow,
samolotow ultralekkich, motolotni, paralotni, w tym paralotni z napedem,
motoparalotni i paraplandw, lotni w tym lotni z napedem, spadochronéw.

Jak wida¢ z powyzszego wyliczenia zakres obejmuje 10 rodzajow
statkéw powietrznych. W kazdym z tych rodzajéw mozna wyliczy¢ setki
typow o specyficznych charakterystykach i konstrukcjach, czesto wyma-
gajacych unikatowej, specjalistycznej wiedzy i umiejetnosci pilota-
zowych. Ustawodawca wszystkie te rodzaje i typy umiescit pod jedng
definicjg statku powietrznego, co nie pozostaje bez konsekwencji na
liczbe i rodzaj badanych zdarzen.

3. Proces badania wypadku lotniczego

Wypadkiem lotniczym nazywamy zdarzenie zwigzane z eksploatacja
statku powietrznego, ktdre zaistniato od chwili, gdy jakakolwiek osoba
weszta na jego poktad z zamiarem wykonania lotu, do chwili opusz-
czenia pokfadu statku powietrznego przez wszystkie osoby znajdujgce sie
na nim oraz podczas ktorego jakakolwiek osoba doznata co najmnigj
powaznych uszkodzen ciata lub statek powietrzny zostat uszkodzony lub
nastapito zniszczenie jego konstrukcji albo statek powietrzny zaginat
i nie zostat odnaleziony, a urzedowe jego poszukiwania zostaty odwotane
lub statek powietrzny znajduje sie w miejscu, do ktérego dostep nie jest
mozliwy.

Badanie wypadku lotniczego obejmuje przeprowadzenie szeregu
czynnosci, ktére mozna podzieli¢ na nastepujace etapy:
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Etap | - informacja o zdarzeniu: przyjecie meldunku o zdarzeniu
i zakwalifikowanie zdarzenia jako wypadek, powazny incydent lub
incydent (w praktyce przyjmuje najczesciej przewodniczacy Komisji
lub jego =zastepca, chociaz niejednokrotnie pierwsza informacja
dociera do cztonkéow Komisji). Po zakwalifikowaniu zdarzenia
powotywany jest z cztonkdw i ekspertow PKBWL zesp6t badawczy
i wyznaczana jest osoba kierujgca tym badaniem. Dodatkowo moze
wystgpi¢ konieczno$¢ powiadomienia innych organdéw o zdarzeniu
np.. Prezesa Urzedu Lotnictwa Cywilnego, ICAO, wiadz lotniczych
panstwa rejestracji (panstwa uzytkownika i/lub konstruktora).
Kierujagcy zespotem badawczym przed wyjazdem na miejsce
zdarzenia przydziela rowniez poszczegdlnym cztonkom zespotu robo-
czego zadania do wykonania.

Etap Il - zbieranie danych: polega na prowadzeniu czynnosci
dochodzeniowo-$ledczych na miejscu zdarzenia. Polegajg one na
zabezpieczeniu miejsca zdarzenia pod katem wiasciwego i bezpie-
cznego prowadzenia badan, zabezpieczeniu $ladow o charakterze
ulotnym (np. 16d, sadza, paliwo itp.) ogledzinach miejsca zdarzenia,
przedmiotéw, dokumentacji. Zabezpieczeniu podlegajg rejestratory
lotu (FDR, CVR oraz odbiorniki GPS) zapis korespondencji radiowej
oraz dane radarowe. Sporzadzane sg takze szczeg6towe szkice i doku-
mentacja fotograficzna oraz ustalani Swiadkowie zdarzenia. Dodat-
kowo prowadzona jest wymiana informacji z organami $cigania
(Policja, prokuratura). Na tym etapie badan przeprowadzane sg
réwniez przestuchania S$wiadkéw. Czesto na tym etapie badania
wykonywana jest proba rekonstrukcji wraka statku powietrznego
celem ustalenia konfiguracji zderzenia z ziemig oraz charakteru
zniszczeh (czy stwierdzone uszkodzenia sa przyczyng czy tez
skutkiem wypadku).

Etap Ill - analiza: nastepuje po zakoriczeniu czynnosci na miejscu
wypadku i powrocie do siedziby komisji. Na tym etapie stawiane sg
hipotezy dotyczace przebiegu lotu, przeprowadzane sg niezbedne
badania specjalistyczne (ekspertyzy paliwa, silnika, pilotazowe,
meteorologiczne, dot. ruchu lotniczego i medyczne, odczyt obiek-
tywnych $rodkéw kontroli lotu itp.). Po weryfikacji postawionych
hipotez podejmowana jest proba rekonstrukcji przebiegu lotu.

Etap IV - przyczyny i profilaktyka: jest to najwazniejsza cze$¢
procesu badania wypadku lotniczego. Nalezy pamieta¢, ze celem
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badania jest zapobieganie wypadkom w przysztosci, tak wiec

okreSlenie przyczyny i okolicznoSci sprzyjajagcych zaistnieniu

wypadku jest tylko $rodkiem do zaproponowania wiasciwych zalecen
profilaktycznych.

Etap IV konczy badanie wypadku lotniczego, a wyniki prac zespotu
roboczego s przedstawiane na posiedzeniu komisji w skfadzie co
najmniej 6 cztonkéw (w tym przewodniczacy lub zastepca) i przyjmo-
wane w drodze gtosowania. Wyniki przeprowadzonych badan w formie
raportu sg publikowane na stronie internetowej Ministerstwa Transportu.
Wszelkie dane zawarte w raporcie koricowym z badania podlegaja
ustawie o ochronie danych osobowych.

W nioa hidotyczace .
Wypadek lotniczy

funkg'onowana korriaj i

Zbieranie danych

Okrea lenie
zalecen

profifaktycznych]
Araliza danych

Gkrealen® przyczyn i

okolicznoaciaprzy ajgcycli y~Odtworzenie przebiegu btu

Weryfikacja Hipotezy robocze
hipotez

Rys. 2. Schemat badania zdarzen lotniczych
4. Podsumowanie
Zamiast podsumowania ponizej przedstawiono tabele zawierajaca

liczbe zdarzen lotniczych, ktére byty badane (lub nadzorowane) przez
PKBWL w latach 2003-2006.

Tabela 1
wypadek ?:X/ZZ?{ incydent
2003 93 2 108
2004 98 14 202
2005 73 38 185
2006 do czerwca 18 12 89

Prace zrealizowano w ramach grantu KBN O-TOOP 013 25



434 Maciej Lasek

EXAMINATION OF ACCIDENT CAUSES BASING ON INCOMPLETE
DATABASES

After an aviation event has happened (accident, incident) the process of its
examinations begins, that should bring about the determination of event causes
and circumstances. Unfortunately, there is often a shortage, or even a lack of
evidence observable for proving the accident cause. In that case the authorised
persons examining the event should formulate and prove (or deny) the
hypotheses explaining the whole cause-effect cycle that resulted in the crash,
however that cannot always be done. The paper presents some issues of
aviation accident examination basing on the activity of the State Commission
for Investigation of Aviation Accidents.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
Mechanika w Lotnictwie
ML-XII 2006

GLOWNE PRZYCZYNY WYPADKOW LOTNICZYCH
- OD ORGANIZACJI LOTOW DO DZIALANIA
ZALOGI

Maciej Lasek
Panstwowa Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych
e-mail: mlasek@mt.gov.pl

Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska

Lotnictwo jest taka dziedzing dziatalnosci, gdzie w wysoce zorganizowanym
systemie odpowiedzialno$¢ za bezpieczne wykonywanie zadan rozkfada sie
na wszystkich biorgcych udziat w jego organizacji, realizacji i zabez-
pieczeniu. Wypadek lotniczy powstaje w sytuacji, kiedy wystapi szereg
negatywnych czynnikow, tkwigcych w systemie lub wystepujacych doraznie
w okre$lonym czasie i miejscu.

Wypadki lotnicze praktycznie nigdy nie bywajg nastepstwem tylko jednej
przyczyny. Zwykle zdarzajg sie wskutek zaistnienia zwigzku wielu
przyczyn. Gdy bedziemy rozpatrywac¢ oddzielnie kazda z nich, to mogg sie
okaza¢ btahymi, lecz w potgczeniu z pozostatymi moga utworzyé ciag,
pozornie nieistotnych zdarzen, ktéry nieuchronnie prowadzi do wypadku.
Z tego tez wzgledu, zapobieganie wypadkom zwigzane jest z identyfiko-
waniem i eliminowaniem tych przyczyn, zanim utworzg kompletny ciag
zdarzen.

3. Rozwdj lotnictwa a wypadki lotnicze

Wypadki lotnicze towarzyszg lotnictwu od poczatku jego istnienia.
W pionierskim okresie rozwoju lotnictwa stanowity one jego nieodtgczny
element, postrzegany czesto jako cena, ktérg trzeba zaptaci¢ za poznanie
i postep. Szukanie przyczyny wypadku byto gtéwnie probg odpowiedzi
na pytanie, co nalezy zmieni¢ w konstrukcji. Owczesny poziom wiedzy
zarbwno o mechanice lotu, jak i meteorologii byt elementarny nie
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wspominajac o takich zagadnieniach jak aeroelastycznos$¢, wytrzymatosc
zmeczeniowa, psychofizyczne predyspozycje pilota do wykonania lotu
czy wspobtpraca w zatodze wieloosobowe;j.

Pierwszy lot na samolocie wykonany zostat 17 grudnia 1903 roku.
Pierwsza katastrofa lotnicza wydarzyta sie w czasie lotu Orvilla Wrighta
z porucznikiem artylerii USA Thomasem Selfridge w dniu 17 wrze$nia
1908 r., a wiec niespetna 5 lat po pierwszym locie. Katastrofa ta
zaistniata na lgdowisku w Fort Myer (California) i zgingt w niej por.
Thomas E. Selfridge. Przyczyng wypadku byto pekniecie i odpadnigcie
$Smigta. Po tym wypadku bracia Wright poprawili konstrukcje swojego
samolotu, poniewaz zdarzenie to byto pigtym powaznym wypadkiem
Orville’a.

W roku 1909 zgineto 3 pilotow, w 1910 - 30, a w kolejnych latach
1911 -70, 1912 - 143, 1913-200. Jak z tego wynika, juz we wczesnych
latach rozwoju lotnictwa bardzo szybko rosta ilos¢ wypadkoéw lotni-
czych, w tym takze $Smiertelnych.

W czasie | Wojny Swiatowej masowe szkolenie pilotow wojskowych,
zwiekszenie liczby operacji lotniczych i produkcja coraz doskonalszych
samolotow spowodowaty, ze coraz wiekszy odsetek wypadkéw lotni-
czych spowodowany byt czynnikiem ludzkim (btedy w pilotazu, niedosz-
kolenie, niewtasciwa ocena warunkéw atmosferycznych). Z og6lnej
liczby zniszczonych w czasie wojny samolotow, S$rednio 80% spowo-
dowanych bylo wypadkami, a tylko niespetna 20% dziataniami
nieprzyjaciela.

Dynamiczny rozwoj lotnictwa cywilnego nastgpit bezposrednio po
zakonczeniu wojny. Dziesigtki tysiecy samolotow i wyszkolonych,
»bezrobotnych” pilotow wojskowych byto bazg dla rozwoju ustug
lotniczych takich jak przewéz pasazeréw i poczty jak réwniez pojawieniu
sportdbw lotniczych. Coraz wieksza liczba ludzi zajmujgcych sie
zawodowo lub amatorsko lotnictwem, a takze stale zwiekszajacy sie ruch
pasazerski spowodowaly, ze jednym z podstawowych kryteriow dalszego
rozwoju lotnictwa stato sie zapewnienie bezpieczenstwa lotéw. Po
katastrofach lotniczych z okresu miedzywojennego, wprowadzono
obowigzek badania przyczyn wypadkéw lotniczych. Dzieki zaleceniom
profilaktycznym bedgcym wynikiem okreslenia przyczyn wypadkow,
wprowadzono na wyposazenie samolotdw m.in. przyrzady umozli-
wiajace loty bez widoczno$ci ziemi, przyrzady radionawigacyjne i instal-
acje przeciwoblodzeniowe, a takze pierwszy automatyczny pilot.
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Po zakonczeniu Il Wojny Swiatowej praktycznie wszystkie kraje
prowadzity juz zinstytucjonalizowane badanie wypadkéw lotniczych.
Jednoczesnie nastgpita zmiana filozofii badania, z poszukiwania winnych
zaistnieniu wypadku, na okre$lenie jedynie przyczyny i zalecen profila-
ktycznych, pozostawiajgc decyzje administracyjne w gestii odpowiedniej
wiadzy lotniczej lub prokuratury.

4. Wspotczesne poglady na bezpieczenstwo lotéw

Badajac zdarzenia lotnicze badamy zdarzenie, ktére narusza
rownowage w systemie technika-cztowiek-organizacja. Analizujagc dane
statystyczne dot. wypadkow lotniczych mozna wykaza¢, ze w poczatko-
wym okresie rozwoju lotnictwa najstabszym elementem, w systemowym
uktadzie bezpieczenstwa, byt statek powietrzny. Problemy konstruk-
cyjne, techniczne, a takze wytrzymato$¢ materiatow uzywanych do
produkcji, powodowaty, ze najczesciej przyczyng wypadkow lotniczych
byta przyczyna techniczna. Pilot mogt, nie przekraczajagc swoich
mozliwosci fizycznych, wywotac takie przecigzenia, ktére powodowaty
uszkodzenie lub zniszczenie konstrukcji samolotu. W poczgtkowym
okresie rozwoju lotnictwa, gtowne wysitki Kkierowano na rozwoj
technologii i niezawodnosci techniki lotniczej.

Wraz z rozwojem lotnictwa i coraz wiekszymi mozliwosciami
w dziedzinie konstrukcji i budowy samolotow i Smigtowcéw, pozwala-
jacymi na uzyskiwanie coraz wiekszych predkosci i wysokosci,
elementem coraz bardziej zawodnym stawat sie cztowiek. Przyczynami
coraz wiekszej ilosci wypadkdéw lotniczych byty btedy w dziataniu zatog
spowodowane niedoszkoleniem, nadmiernym obcigzeniem informa-
cyjnym lub przekroczeniem mozliwosci fizycznych. Sytuacja ta zmusita
do odpowiedniego doboru kandydatéw do lotnictwa i ich szkolenia. Nie
spowodowato to jednak wyeliminowania wypadkow z lotnictwa.

W latach siedemdziesigtych stwierdzono, ze jakkolwiek biad
cztowieka jest gtdbwng przyczyng wiekszosci wypadkéw lotniczych, to
czesto przyczyng coraz wigkszej ich ilosci jest niewtasciwe zarzadzanie
lotnictwem, czyli organizacia. Wykazato, ze przy ciagtej aktualnosci
wymienionych wcze$niej przyczyn, tj. sprzetu i ludzi, duzy wptyw na
bezpieczenstwo lotbw ma dziatanie oséb odpowiedzialnych za plano-
wanie, organizacje szkolen, tworzenie procedur itp.

Zmiany w pogladach na zrédta powstawania zagrozer bezpieczenstwa
lotow przedstawione zostaty narys. 1
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Rys. 1. Zmiany w poglgdach przyczyny wypadkow lotniczych

Teoria bezpieczenstwa jest syntezg wielu réznych dyscyplin wiedzy.
W praktyce, przez bezpieczenstwo lotdbw rozumie sie catoksztatt
wilasciwosci zapobiegajgcych powstawaniu sytuacji awaryjnych oraz
mozliwosci maksymalnego zmniejszenia skutkow wystgpienia takich
sytuacji, poprzez zastosowanie odpowiednich systemow chronigcych
zdrowie i zycie ludzi na pokfadzie statku powietrznego. W literaturze
spotyka sie szereg pogladow wskazujagcych na rozne czynniki
determinujgce bezpieczenstwo. W niniejszym artykule skupimy sie na
wykorzystaniu teorii opracowanej przez Jamesa Reason’a, do analizy
przyktadowego wypadku. Wedlug niej bezpieczenstwo zalezy od
nastepujacych czynnikow:

dziatania na wysokim szczeblu zarzadzania;

dziatan na niskim szczeblu zarzadzania;

czynnikow sprzyjajacych do popetnienia biedu przez operatora;
dziatania zatogi;

braku systeméw ochronnych wspomagajacych zatoge.

Wedtug tej teorii wypadek zdarza sie, jezeli na wszystkich wyzej
wymienionych etapach dziatania wystgpig czynniki zagrazajgce
bezpieczenstwu i nie zostang w pore usuniete (rys. 2).
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Rys. 2. Model powstawania wypadk6éw lotniczych

3. Wypadek $migtowca MI-8P z dnia 4.12.2003 r.
3.1. Historia lotu

W dniu 4 grudnia 2003 r., Smigtowiec Mi-8P nalezacy do 36 putku
splt wykonywat lot dyspozycyjny po trasie Wroctaw - Warszawa
oznaczony kryptonimem ,WAZNY”. Start $migtowca z lotniska we
Wroctawiu nastgpit okoto godz. 17.00. Na poktadzie $migtowca znajdo-
wato sie 11 pasazer6w i czteroosobowa zatoga. Przelot po wyznaczonej
trasie odbywat sie na wysokosci 2150 m std, z predkoscig 210 km/h,
wedtug warunkéw IFR. Do momentu rozpoczecia préby stabilizacji
podejécia do ladowania na pas 33, na lotnisku OKECIE lot odbywat sie
bez zaktécen. Dowddca zatogi nawigzat tgczno$é z OKECIEM przeka-
zujac informacje o planowanym lgdowaniu za okoto 30 minut i wystu-
chat automatycznej informacji pogodowej dotyczacej warunkéw meteo-
rologicznych panujacych na lotnisku Warszawa Okecie. Po nawigzaniu
facznosci z kontrolerem zblizania zatoga otrzymata komende na znizanie
do wysokosci 4500 stép (1400 m), a nastepnie do wysokosci 670 m.
O godzinie 18.28 zatoga zgtosita stabilizacje na podejsciu 33 i dalej
utrzymujac przechylenie w prawo przeleciata na prawa strone osi pasa.
Wkroétce po tym pilot ponownie wprowadzit Smigtowiec w plytki lewy
zakret i ponownie przeleciat z prawej na lewg strone osi pasa lgdowania.
Po 30 sekundach od zgtoszenia przez pilota stabilizacji, na wysokosci
okoto 600 m zaloga ustyszata huk w okolicy silnikéw, a nastepnie
stwierdzita wytaczenie sie prawego silnika. Smigltowiec przeszedt
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z lewego przechylenia na prawe oraz pochylit kadtub do dotu. W tym
czasie spadty obroty wirnika nosnego (WN) a Smigtowiec zwiekszyt
przechylenie i przeszedt na znizenie. Pilot zmniejszyt skok ogdlny WN
i podciagnat, dopiero po okoto 20 sekundach, dzwignie rozdzielnego
sterowania lewego silnika w gdorne potozenie. Czynnosci te spowodowaty
wzrost obrotow WN. Technik poktadowy na polecenie dowddcy zatogi
zamknat zawdr odcinajagcy doptyw paliwa prawego silnika. Nastepnie
wiaczyt Swietlng sygnalizacje zapiecia paséw w kabinie pasazerskiej
i dodatkowo, po otwarciu drzwi, gtosem powiadomit pasazeréw o konie-
cznodci ich zapiecia. Po uptywie okoto 30 sekund od wytgczenia sie
prawego silnika, na wysokosci okoto 350 m nastgpito wykgczenie sie
silnika lewego. Smigtowiec gwattownie zwiekszyt przechylenie w prawo
(do 470) oraz pochylenie wraz ze wzrostem predkosci postepowej i pred-
kosci pionowego znizania. Dowddca zatogi przeszedt do lotu autorota-
cyjnego dopiero po okoto 20 sekundach, przestawiajgc dZzwignie skoku
i mocy w dolne skrajne potozenie.

Ciagle utrzymywane przechylenie Smigtowca w prawo doprowadzito
do tego, ze na wysokos$ci okoto 120 m, $migtowiec wyszedt z chmur,
z kursem przeciwnym do kursu lagdowania pasa 33. W tym czasie technik
poktadowy opuscit kabine pilotow, aby dopilnowaé zapiecia paséw przez
pasazerow. Na wysokosci okoto 100 m, przy predkosci okoto 170 km/h
i obrotach wirnika nosnego 82% pilot zmniejszyt skok og6lny WN do
minimalnego. Spowodowato to wzrost obrotdw WN. Predko$¢ piono-
wego znizania od 100 do 70 m wynosita okoto 4 m/s.

Pilot zauwazyt Swiatta skupiska doméw i odchylit Smigtowiec
w lewo w strone ciemnej ptaszczyzny wigczajgc reflektor lgdowania.
Ciemna ptaszczyzna okazata si¢ lasem. Na wysokosci okoto 60 m, przy
predkosci lotu 140 km/h, pilot rozpoczat zwiekszanie skoku ogdlnego
WN, w wyniku czego na wysoko$ci 50 m obroty WN wynosity 77%
i dalej szybko spadaty. Zetkniecie $Smigtowca z wierzchotkami drzew
nastgpito w odlegtosci 8 mil (ok. 14 km) od lotniska z kursem prze-
ciwnym do kursu lgdowania. Slady pozostawione na wierzchotkach
drzew przez obracajgce si¢ topaty WN i $migietka ogonowego oraz zapis
rejestratora parametrow lotu SARPP-12D1M $wiadcza, ze w ostatniej
fazie lotu Smigtowiec przemieszczat sie z duzym katem pochylenia do
gory, co Swiadczy o hamowaniu predkosci postepowej do minimalnie
mozliwej, tuz przed zetknieciem z drzewami. Potwierdza to réwniez
charakter uszkodzeri Smigtowca.
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W wyniku wypadku konstrukcja $migtowca ulegta catkowitemu
zniszczeniu a pasazerowie i zatoga $Smigtowca doznali licznych obrazen
ciata. Ostatnia faza lotu $migtowca przedstawiona jest na rysunku 3.

OSTATNIA FAZA LOTU

1/.26. 28 ,,Jestesde na
10 mili*

17.28.34 ,Mamy awarie 17.29.06 ,Mamy awarig
prawego silnika” drugiego silnika” i
Vp -220kin.il
Vz-19 in/s
STREFA OBLODZENIA vl
A~9 +13°,
Obr. 89 +94%
Vp -220km/li
Vz~12 m/s
I~13°

Obr. 82 +96%

Vp ~ 70+46 km/h
Vz~1,5 m/s

ii}ﬁW, prawo
100-  obr. 60%

T 30+5+10°C
Rys. 3. Ostatnia faza lotu Smigtowca

3.2. Smiglowiec Mi-8P

Smigltowiec Mi-8P byt wyposazony w instalacje przeciwoblo-
dzeniowe ptatowca i silnikdw oraz w uktad automatycznego rejestratora
parametrow lotu SARPP-12DM, rejestrujacy tylko 6 parametrow lotu.
W $migtowcu brak byto w kabinie zatogi wskaznika ILS dla Il pilota, co
uniemozliwia wtaSciwg wspdtprace w zatodze CRM, zwiaszcza w czasie
podejscia do ladowania w warunkach IFR.

Instalacja przeciwoblodzeniowa ptatowca sktadata sie z nastepu-
jacych uktadow:

» przeciwoblodzeniowego topat wirnika nosnego i Smigta ogonowego,
» przeciwoblodzeniowego szyb kabiny zatogi,

» przeciwoblodzeniowego tuneli wlotowych silnikdw.



442 Maciej Lasek, Jerzy Maryniak

Zasada dziatania uktadow przeciwoblodzeniowych topat wirnika
nosnego i Smigta ogonowego oraz szyb kabiny zalogi polegata na
zamianie energii elektrycznej na energie cieplng, a uktad przeciwoblo-
dzeniowy tunelu wlotowych silnikéw dziatat na zasadzie wykorzystania
ciepta powietrza pobieranego z silnikow TW2-117A doprowadzonego do
ogrzewania tych tuneli i ich czesci wlotowych, co zapewniato wiasciwg
prace silnika w warunkach niskich temperatur i duzej wilgotnosci
otaczajgcego powietrza. Zasadniczym zadaniem tego uktadu jest ochrona
wlotowych czesci silnikow przed osadzeniem sie na nich lodu.
Doprowadza gorgce powietrze z przestrzeni miedzy ostonami, a rurami
zarowymi komor spalania. Goragcym powietrzem doprowadzonym zza
dziesigtego stopnia sprezarki, ogrzewane sa takze tunele wlotowe
silnikbw. Za podanie pilotowi informacji o wystepowaniu warunkow
umozliwiajgcych zaistnienie oblodzenia jest sygnalizator oblodzenia
RIO-3, ktory podaje sygnat o poczatku oblodzenia i automatycznie
wiacza instalacje przeciwoblodzeniows.

Sprezarka silnika Wentylator
$rednica: -30cm; Srednica: - 40x50 cm;
gltebokos¢ - 65 cm. gtebokosé - 45 cm;
predkos$¢ obr. - 21200 obr/r predkos$é obr. - 6000 obr/min

izotopowy czujnik
oblodzenia RIO-3

Rys. 4. Miejsce zamontowania izotopowego czujnika R10-3

Zasada pracy sygnalizatora oparta jest na ostabieniu promieniowania
beta, radioaktywnego izotopu przez warstwe lodu, narastajgcg na
powierzchni czutej trzpienia nadajnika. W tym czasie narasta rowniez
warstwa lodu na profilach aparatu kierujgcego strugi, przez co zaktéca
strumiern optywajacy topatki sprezarki, wywotujac zaburzenia na ich
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powierzchni, co w nastepstwie moze spowodowaé pompaz silnika i jego
zgasniecie. Aby zapobiec podobnej sytuacji, instrukcja uzytkowania
$migtowca w locie zobowiazuje zatoge do wiaczenia instalacji przeciw-
oblodzeniowej na tryb ,,PYH”(reczne) 2 do 3 min przed wejsciem
w chmury lub strefe oblodzenia. Na $migtowcu Mi-8P ,,632” w dniu
4 grudnia 2003 r. podczas lotu z Wroctawia do Warszawy instalacja
przeciwoblodzeniowa byta przez caly czas lotu wigczona na
wABT”(automat).

3.3. Warunki meteorologiczne

Zatodze Smigtowca przekazano opracowany przez Centrum
Meteorologii WLOP nr 313 komunikat meteorologiczny wazny w godzi-
nach 15.00 - 19.00 UTC z prognozag na start z Wroctawia, przelot
i lagdowanie na lotnisku OKECIE. W komunikacie okre$lone zostaty:
podstawa chmur we Wroctawiu 50 - 150 m, widzialnos¢ 1-2 km, tempe-
ratura 2-1°C, wiatr NW 1-3 m/s. Prognoza na lgdowanie na Okeciu:
zachmurzenie 8/8 Sc, St, podstawa 120 - 50 m, zamglenie i opad
mzawki, widzialno$¢ 2 - 0,8 km, temperatura 2-1°C, wiatr NW 1-3 m/s.
Po zapoznaniu sie z komunikatem meteo dowddca zatogi stwierdzit, ze
warunki meteorologiczne pozwalajg na wykonanie zadania.

Start $migtowca z lotniska we WROCLAWIU nastgpit w warunkach
atmosferycznych: niebo niewidoczne, widzialnos¢ 0,5 km, opad mzawki,
wiatr zmienny do 2 m/s, temperatura: +3,6°C. Warunki atmosferyczne
w chwili startu byty nizsze od minimalnie dopuszczalnych.

Temperatura panujgca na wysokosci przelotowej (2150 m) wedtug
wskazan zewnetrznego termometru $migtowca oscylowata w granicach
+6 - +8°C. Informacja o aktualnie panujgcych na lotnisku docelowym
warunkach pogodowych zostata odebrana przez dowddce zatogi z auto-
matycznego systemu ATIS. Wedtug niej na lotnisku panowaty warunki:

zachmurzenie - 6-7/8 sc, st;
podstawa chmur -120m;
zjawiska - zamglenie, opad mzawki;
widzialnos$é - 8 km;
- wiatr - 340°, 3 m/s;
- temperatura - +1°c temp. punktu rosy+1°C;
- QNH - 1025 hPa.

W komunikacie nie byto informacji o mozliwosci wystapienia oblo-
dzenia.
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Dowddca zatogi opuszczajgc wysokos¢ 1600 m polecit sprawdzic¢
temperature na zewnatrz $migltowca. Wedlug jego o$wiadczenia
termometr wskazywat +8°C. Od wysokosci 1500 m do 670 m $migto-
wiec znajdowat sie w strefie silnej inwersji temperatury. lzoterma +5°C
znajdowata sie na wysokosci okoto 950 m, a izoterma 0°C na wysokosci
okoto 700 m. Goérna granica chmur w tym rejonie wynosita 750 - 800 m.
Od goérnej granicy chmur wystepowaty sprzyjajagce warunki do wysta-
pienia stabego oblodzenia. Warunki lotu po trasie zostaly schematycznie
przedstawione na rysunku 5.

PRZEKROJPOGODY NA TR4SIE LOTU

Rys. 5. Warunki pogodowe panujgce na trasie lotu
3.4. Wypoczynek zatogi i przygotowanie do lotu

Analize przeprowadzono pod katem pracy i wypoczynku zatogi
w czasie od 3 grudnia 2003 r. do 4 grudnia 2003 r. godz. 18:30 LT. Dla
zwiekszenia czytelnosci, pogrubiong czcionka wyrdzniono czas lotu,
natomiast podkresleniem czas wypoczynku.
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> OBCIAZENIE PRACA ZALOGI W DNIU 3.12.2003 r.

06.00
06.30
09.00
10.00
11.00-12.30
12.30
13.00
15.00
15.50
16.00
16.30-19.00
19.00-19.30
21.00
22.23
23.15
23.20-23.45

Pobudka

Wyijazd do pracy

Odprawa (planowanie lotu)
Przygotowanie $migtowca do lotu

Czas wolny

Powrot do pracy

Przygotowanie $migtowca do lotu (préby)
Start do todzi

Ladowanie w todzi

Obstuga polotowa

Odpoczynek w porcie lotniczym w todzi
Kolacja

Przejscie do Smigtowca i przygotowanie go do lotu
Start do Warszawy

Ladowanie w Warszawie

Obstuga polotowa

> OBCIAZENIE PRACA ZALOGI W DNIU 4.12.2003 r.

00.08

01.20
01.25-01.50
2.10
02.25-06.50
07.00

07.30

09.23

09.50

10.50

11.55

12.00

12.30 - 15.00
15.00

15.50

17.03

18.30

Start do Katowic

Lgdowanie w Katowicach

Obstuga polotowa

Przyjazd do hotelu

Sen?

Sniadanie

Wyjazd na lotnisko i obstuga smigtowca
Start do m. Kleszczéw

Ladowanie w m. Kleszczow

Start do Lubina

Ladowanie we Wroctawiu
Wykonywanie obstug biezacych i tankowanie
Odpoczynek w internacie

Obiad

Woyjazd na lotnisko

Start do Warszawy

Awaryjne lgdowanie
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Jak wida¢ z przytoczonych powyzej zapiséw, w ciggu 36 godzin
poprzedzajacych wypadek, zatoga mogta poswieci¢ nie wiecej niz okoto
cztery i p6t godziny na sen i sze$¢ godzin na wypoczynek.

3.5. Przyczyna wypadku

Po zakoniczeniu badania przez powotang Komisje stwierdzono, ze
przyczyng awarii lotniczej byto samoczynne wytgczenie silnikéw $migto-
wca Mi-8P w powietrzu z powodu niestatecznej pracy sprezarek, na
skutek oblodzenia wlotéw silnikow i topatek wlotowych aparatow
Kierujgcych sprezarek, spowodowanego nie wigczeniem przez zatoge
podgrzewu silnikbw na zakres pracy ,reczny”, przed wejsciem
w chmury, w warunkach atmosferycznych, gdy temperatura otoczenia
wynosita +5°C i nizej.

Jednym z dowodow potwierdzajgcych hipoteze wystgpienia oblo-
dzenia byta proba zdemontowanych z wraku $migtowca silnikéw na
stoisku badawczym Zaktadéw Remontowych w Deblinie w warunkach
maksymalnie zblizonych do panujacych w czasie feralnego lotu. Zdjecie
przedstawiajgce intensywnos$¢ odktadania sie lodu na topatkach sprezarki
na chwile przed i po samoczynnym wytgczeniem sie silnika z powodu
pompazu przedstawia rys 6.

Rys. 6. Warstwa lodu odtozona na topatkach i kotpaku watu na chwile przed
i po samoczynnym wy#gczeniu sie silnika

3.6. Okolicznos$ci wypadku

Na podstawie zebranego materiatu dowodowego Komisja podzielita
stwierdzone podczas badania niedociggniecia na majgce i nie majace
wptywu na zaistnienie wypadku. Ponizej zostaty wymienione niektére
z nich.
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Stwierdzone podczas zdarzenia niedociggniecia, majace wpltyw na

przyczyne awarii:

iy

2)

3)

4)

Niewtaczenie przez zatoge instalacji przeciwoblodzeniowej na zakres
dziatania ,,RECZNY” przed startem z lotniska Wroctaw, pomimo ze
temperatura powietrza wynosita +3-H-4°C (zgodnie z instrukcjg
~Smiglowiec Mi-8. Technika Pilotowania” sygn. Lot.1437/71 przy
temperaturze otoczenia +5°C i nizszej, loty wykonywac z wigczonym
uktadem instalacji przeciwoblodzeniowej silnikow i wlotéw na
zakresie pracy recznej - str. 112a, rozdziat 6.4., pkt. 3).

Niewtgczenie przez zatoge instalacji przeciwoblodzeniowej silnikow
i wlotéw w zakres dziatania ,RECZNY” przed wejsciem w chmury,
mimo komunikatu stuzby meteorologicznej (ATIS - Okecie) o tem-
peraturze powietrza przy powierzchni ziemi w rejonie lotniska
Okecie wynoszacej +1°C.

Zbyt krotki czas odpoczynku zatogi spowodowany niewtasciwg
organizacjg pracy.

Niepetna ocena przez zatoge wptywu warunkéw atmosferycznych na
wykonanie postawionego zadania.

Stwierdzone podczas zdarzenia niedociggniecia, nie majgce wptywu na

przyczyne awarii:

1

2)

3)

4)
5)

Komunikat meteorologiczny opracowany na przelot Smigtowca nie
zawierat informacji o mozliwosci wystapienia stabego oblodzenia
oraz aktualnych informacji o wysokosci izoterm 0°C;

Ladowanie i start z Wroctawia ponizej minimalnych warunkéw
atmosferycznych lotniska i zatogi.

Brak procedury ,,Check - List” okreSlajacej czynnosci poszcze-
gélnych cztonkéw zatogi w kabinie, w réznych fazach lotu i w sytu-
acjach awaryjnych, w tym podania sygnatlu do zapiecia pasow
bezpieczenstwa przez pasazeréw.

Brak wskaznika ILS dla prawego pilota.

Brak procedury skutecznego informowania pasazeréw o zaistnieniu
sytuacji awaryjnej (niedostateczna wspotpraca zatogi i personelu
poktadowego).

4, Whnioski

Biad jest nieodtgcznym atrybutem dziatania cztowieka. Popetnianie

btedow lezy w naturze cztowieka i zwigzane jest z kazdg dziedzingjego
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dziatalno$ci. Naruszenia zasad i przepisOw sg natomiast Swiadomym
lekcewazeniem lub przekroczeniem ustalonych zasad i procedur.
Lotnictwo jest takg dziedzing dziatalnosci, gdzie w wysoce zorganizo-
wanym systemie odpowiedzialno$¢ za bezpieczne wykonywanie zadan
rozktada sie na wszystkich bioracych udziat w jego organizacji, realizacji
i zabezpieczeniu. Najwazniejsza jednak zawsze pozostanie zatoga statku
powietrznego, ktéra w kazdej sytuacji jest ostatnim ogniwem tancucha
zdarzen. Zatoga, jeSli jest dobrze przygotowana i wyszkolona, moze
wptyng¢ na poprawe lub pogorszenie zaistniatej sytuacji szczegOlnej.
Wypadek lotniczy powstaje w sytuacji, kiedy wystagpi szereg nega-
tywnych czynnikéw, tkwigcych w systemie lub wystepujacych doraznie
w okreslonym czasie i miejscu. Jest to, bowiem zwigzek kolejno po sobie
wystepujacych wydarzen (tancuch wydarzen), ktéry w rezultacie pro-
wadzi do wypadku. W tak pojmowanym modelu powstawania wypad-
kow lotniczych czesto odpowiedzialno$¢ za zaistnienie wypadku lotni-
czego rozktada sie na cale zespoty zwigzane z kierowaniem lotnictwem.

Przytoczony cigg zdarzen, ktoére doprowadzity do zaistnienia wypad-
ku catkowicie potwierdza powyzsze wnioski, zwlaszcza, ze dotyczg one
lotu, ktéry powinien mie¢ najwyzszy poziom bezpieczenstwa. Ocene
koncowag pozostawiamy Czytelnikom.

Prace zrealizowano w ramach grantu KBN O-TOOP 013 25

MAIN CAUSES OF AIRCRAFT ACCIDENTS - FROM THE AIR
TRAFFIC SCHEMES TO THE CREW OPERATIONS

Aviation is one of those highly specialised branches, in which when a
whole system reveals very detailed organisational scheme all the persons
involved into its organisation should bear the responsibility for operational
safety, performance and protection. An aircraft accident may occur due to a
series of negative factors both of the internal nature and those emerging
occasionally under specified conditions.

Practically, none of the aircraft accidents can occur as a result of a single
cause only. Usually, they are caused by a series of associated events. Each of
them when considered separately occurs to be negligible, however, there
some combinations of such events that unavoidably cause accidents.
Therefore, it is crucial for the accident prevention to identify and eliminate
the causes that seemingly are or minor importance, before they can combine
and complete the disastrous series of events.
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Model do wizualizacji i animacji symulowanego lotu pocisku rakietowego
zostat opracowany przy wykorzystaniu programu 3DS MAX 7. Jest to
oprogramowanie nalezace do grupy programéw zorientowanych obiektowo
i przeznaczony jest do pracy w S$rodowisku Windows. Program ten
umozliwit wykonanie tréjwymiarowego modelu wybranego pocisku
rakietowego. W animacji lotu przestrzennego pocisku rakietowego
wykorzystano parametry ruchu rozpatrywanego obiektu uzyskane na drodze
symulacji numerycznej.

1. Wstep

Trojwymiarowa animacja komputerowa zrewolucjonizowata kompu-
terowe gry zrecznoSciowe, przejeta praktycznie wszystkie efekty
wizualne w telewizji, jest wykorzystywana w wielu reklamach,
zdominowata prezentacje sagdowe, nie mozna sobie bez niej wyobrazic¢
szalonej jazdy w symulatorze w wesotym miasteczku czy chocby lotu
w symulatorze lotniczym. Oprocz tego kompletnie zdominowata
wszelkie formy efektéw specjalnych w filmach.

Autorzy referatu w swej pracy zaproponowali wykorzystanie
oprogramowania 3DS MAX do wizualizacji i animacji parametréw lotu
przestrzennego wybranego pocisku rakietowego w oparciu o0 wyniki
przeprowadzonej symulacji numerycznej. Wykorzystujgc dostepne
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w programie metody modelowania i modyfikacji wykonano model 3D
pocisku rakietowego.

Oprogramowanie firmy Discreet 3DS MAX jest jednym z najpopular-
niejszych narzedzi do generowania grafiki 3D. Rodzina aplikacji z serii
3D Studio liczy sobie juz ponad 10 lat. Wspomniane oprogramowanie
pozwala na fatwe generowanie zaréwno prostych, jak i stosunkowo
skomplikowanych obiektow plaskich oraz przestrzennych, edycje
i nadawanie elementom sceny ztozonych struktur badZz materiatow,
oSwietlenie sceny dowolnego rodzaju zrodtami Swiatta, a takze na
koniec, ogladanie efektow pracy oczyma kamer skonfigurowanych Scisle
wedtug potrzeb potencjalnego uzytkownika.

. g|SSS|
M G todk ttV< KM Omu PMfot <i«* ra HTIN kricg CHia

> 0 3t RnU4*t*nfE 3i3 * . ~3 W

Rys. L1 Interfejs programu 3 DS MAX 7

Program 3DS MAX 7 przeznaczony jest do pracy w Srodowisku
Windows. Nalezy do grupy programéw zorientowanych obiektowo,
przeznaczonych do tworzenia tréjwymiarowych scen i animacji. Co
oznacza termin ,zorientowany obiektowo”? Wszystko, co mozemy
tworzy¢é w programie i co mozemy modyfikowac jest obiektem. Nazwa
ta obejmuje zaréwno bryty i figury geometryczne narysowane na arkuszu
roboczym, punkty, z ktérych obserwujemy scene, zrodia Swiatta, pola
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oddziatywan (deformacji powierzchni), obiekty pomocnicze itp. Obiekt
jest nie tylko elementem arkusza roboczego. Pamieta on, w jaki sposéb
zostat utworzony, do jakiej grupy nalezy (figura geometryczna, Zrodto
Swiatta itp.). Zwigzane z tym jest przechowywanie informacji o opera-
cjach, ktérym mozna podda¢ dany obiekt. Jezeli obiekt zostanie
wybrany, wowczas aktywne lub widoczne sa tylko nazwy, ikony i przy-
ciski tylko tych funkcji, ktdre mozna do niego zastosowac.

2. Symulacja numeryczna ruchu przestrzennego wirujgcego
pocisku rakietowego

Do modelowania ruchu przestrzennego wirujacego pocisku postuzono
sie schematem ideowym przedstawionym na rys. 2.

Rys. 2. Schemat do okreslania wtasciwosci dynamicznych pocisku w locie
przestrzennym

Zgodnie z przedstawionym schematem badanie wiasciwosci dyna-
micznych rozpatrywanego pocisku, przebiega w Kkilku etapach:
modelowanie fizyczne, modelowanie matematyczne, badanie wiasci-

wosci dynamicznych pocisku na torze lotu (badanie modelu), weryfikacja
rozwigzan.
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2.1. Uklad rzeczywisty - wirujgcy pocisk rakietowy

Obiekt badan przedstawiony na rysunku 3 nalezy do grupy pociskéw
przeciwpancernych Ill generacji. Jest to pocisk mozdzierzowy, ktory
znacznie rézni sie pod wzgledem strukturalnym od klasycznego granatu
mozdzierzowego. W skiad kompletnego naboju mozdzierzowego
rozpatrywanego typu wchodzg: ukiad miotajacy, dodatkowy silnik
rakietowy i pocisk wyposazony w skos$nie zamocowane wzgledem
korpusu stateczniki nadajgce mu, w czasie lotu, ruch obrotowy wokét osi
podiuznej.

Rys. 3. Obiekt badan - rakietowy pocisk wirujacy
2.2. Model fizyczny pocisku rakietowego

W pierwszym etapie procesu modelowania (rys. 2) przeprowadzono
myslowg idealizacje struktury ukladu rzeczywistego (rys. 3) oraz
procesOw w nim zachodzacych otrzymujac w efekcie model fizyczny,
zwany roéwniez modelem nominalnym. Pod pojeciem uktad rzeczywisty
rozumie sie w tym przypadku istniejacy pocisk mozdzierzowy poru-
Szajgcy sie w powietrzu.

W procesie opracowywania modelu fizycznego obiektu rzeczywistego
uwzgledniono jego cechy majgce istotny wptyw na analizowane
zjawisko. Opracowanie modelu fizycznego wirujagcego pocisku wyma-
gato przede wszystkim [3, 4, 6]:

1. Przyjecia uktadéw wspotrzednych niezbednych do opisu ruchu
pocisku oraz sit na niego dziatajagcych (zgodne z Polskag Normag
PN-83/L-01010.01) [6];

2. Okreslenia struktury pocisku, czyli:
 charakterystyk geometrycznych;
 charakterystyk masowo-bezwtadnosciowych;
 charakterystyki silnika rakietowego.

3. Wyznaczenia skladowych sit zewnetrznych i momentéw tych sit
dziatajacych na pocisk wraz z funkcjami je opisujgcymi, czyli:



Symulacja i animacja komputerowa zmiany przyspieszen pocisku. 453

* sity ciezkosci;
* sity i momentu sity aerodynamicznej;
* sity i momentu sity uktadu napedowego;
4. OkreSlenia charakterystyk osrodka ruchu obiektu, tzn.:
* gestosci, lepkosci, temperatury, cisnienia w zaleznosci od wyso-
kosci lotu.

2.3. Model matematyczny pocisku rakietowego

W drugim etapie badania wiasciwosci dynamicznych rozpatrywanego
pocisku (rys. 2) przeprowadzono modelowanie matematyczne jego ruchu
na torze lotu [3, 4, 6], Wykorzystujgc prawa i rownania mechaniki klasy-
cznej i analitycznej mozna przetozy¢, z okreSlonym stopniem
dokfadnosci, zjawisko realnego ruchu obiektu w przestrzeni na jezyk
matematyczny w postaci odpowiednio sformutowanego uktadu réwnan
zwanego modelem matematycznym. Stopien doktadno$ci danego modelu
matematycznego uwarunkowany jest gtéwnie zatozeniami wyjsciowymi
przyjmowanymi w procesie modelowania fizycznego oraz modelowania
matematycznego.

Przedstawiony model matematyczny opracowany zostat przy
uwzglednieniu zatozen upraszczajagcych przyjetych przy tworzeniu
modelu fizycznego samego pocisku i modelu fizycznego osrodka ruchu,
zatozen upraszczajacych stosowanych przy wyodrebnianiu  modelu
pocisku z modelu o$rodka (a wiec przy formutowaniu sit i momentow sit
dziatajacych na pocisk) oraz podczas wyboru uktadéw wsp6étrzednych
stosowanych w opisie ruchu pocisku.

W procesie formutowania modelu matematycznego ruchu pocisku
uwzgledniono dodatkowo nastepujace zatozenia upraszczajgce:

* przyjeto dyskretny model fizyczny obiektu rzeczywistego;

» pominieto cechy drugorzedne pocisku i o$rodka ruchu;

» zjawiska fizyczne towarzyszace ruchowi pocisku potraktowano

w spos@b zdeterminowany;

e przyjeto, ze rozpatrywany pocisk jest brylg sztywng (nieod-

ksztatcalng) o szesciu stopniach swobody;

o zalozono symetrie geometryczng i symetrie masowo-bezwiad-

nosciowa pocisku;

* pominieto sity drugorzedne: site Magnusa, sity Coriolisa;
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o zalozono, ze ruch pocisku odbywa sie w normalnej atmosferze
artyleryjskiej, a charakterystyki pocisku sg nominalne.

Ruch pocisku traktowanego jako sztywny obiekt materialny
0 zmiennej masie mozna opisa¢ dwoma ukfadami réwnan opisujagcymi
odpowiednio ruch srodka masy pocisku oraz ruch dookota srodka masy.

Rownania ruchu pocisku, w oparciu o twierdzenie o zmianie pedu
lkretu uktadu materialnego, mozna zapisa¢ w uktadzie inercjalnym
w nastepujacej postaci [3,4,6]:

ML e

(2)
gdzie:
n ¢ - ped ciata zesztywniatego w chwili t;

Ks:0 - moment pedu (kret) ciata zesztywnialego wzgledem poczatku
uktadu inercjalnego Oixiyizi;

NF z- suma sit zewnetrznych dziatajgca na obiekt w uktadzie iner-
cjalnym;

F - ciag silnika rakietowego;
- suma momentéw sit wzgledem poczatku uktadu inercjalnego.

Proces modelowania matematycznego ruchu matego wirujgcego
pocisku mozdzierzowego zrealizowano w nastepujacych etapach [3,4,6]:

» zestawiono skalarne réwnania dynamiczne i kinematyczne ruchu
postepowego Srodka masy pocisku;

» zestawiono skalarne réwnania dynamiczne i kinematyczne ruchu
obrotowego pocisku;

» zestawiono zaleznosci geometryczne pomiedzy wprowadzonymi
uktadami wspotrzednych;

e zestawiono rownania uzupetniajagce opisujgce sity, momenty
i wspotczynniki  aerodynamiczne umozliwiajgce zamkniecie
uktadu réwnan stanowigcego model matematyczny ruchu obiektu.
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2.4. Analiza wiasciwos$ci dynamicznych na torze lotu badanego
pocisku

Trzeci etap procesu modelowania (rys. 2) dotyczy przeprowadzenia
analizy wiasciwosci dynamicznych badanego obiektu na podstawie
przyjetego modelu matematycznego. Uzyskane rezultaty sg podstawg do
oceny poprawno$ci modelu, warunkujgcych sformutowanie wnioskow
natury konstrukcyjnej [3, 4, 6],

Program symulacji numerycznej przestrzennego ruchu wirujgcego
pocisku napisano w pakiecie Mathcad wykorzystujagc do tego celu
przyjeta procedure badania wiasciwosci dynamicznych uktadu rzeczy-
wistego przy obliczeniach komputerowych [6]. Bazujgc na réwnaniach
modelu matematycznego oraz definiujgc model fizyczny przepro-
wadzono symulacje dynamiki hipotetycznego pocisku wirujacego.

Przy wykorzystaniu zaproponowanego modelu matematycznego
ruchu niekierowanego pocisku, przeprowadzono analize, metodg
symulacji komputerowej, wptywu réznych konfiguracji dodatkowego
napedu na wiasciwosci dynamiczne rozpatrywanego wirujgcego pocisku.
Wyniki uzyskane podczas symulacji komputerowej dla danych z tabeli 1,
przedstawiono na rysunkach 4/-9,

Tabela 1. Zestawienie podstawowych parametrow geometrycznych
pocisku oraz nastaw do strzelania

Lp. Dane wejsciowe do symulacji Warto$é
komputerowej

Niektére parametry geometryczne pocisku i nastaw do strzelania

1 Masa poczatkowa pocisku [kg] 14.7
2. Masa koricowa [kg] 12
3. Diugos¢ catkowita pocisku [m] 1.23
4. Diugos¢ pocisku (bez silnika) [m] 0.93
5. Predkos$¢ poczatkowa pocisku [m/s] 170
6. Kat podniesienia lufy mozdzierza [] 60
7. Kat skosu statecznikéw [°] 1.2
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pochylenie pocisku

Rys. 4. Zmiana kata pochylenia pocisku w funkcji czasu

odchylenie pocisku

Rys. 5. Zmiana kata odchylenia pocisku w funkcji czasu



Symulacja i animacja komputerowa zmiany przyspieszer pocisku..

przechylenie pocisku

Rys. 6. Zmiana kata przechylenia pocisku w funkcji czasu

wspoétrzedna X

Rys. 7. Zmiana wsp6trzednej X pocisku w funkcji czasu

457
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wspoétrzedna Y

Rys. 8. Zmiana wspdtrzednej Y pocisku w funkcji czasu

wspotrzedna Z

Rys. 9. Zmiana wspdtrzednej Z pocisku w funkcji czasu
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3. Model 3D wybranego pocisku rakietowego

Oprogramowanie 3DS MAX 7 umozliwia stosowanie wielu technik
modelowania geometrii sceny. Geometria jest tutaj definiowana jako
obiekty, ktore skiadajg sie z mniejszych ,podobiektow”, stanowigcych
strukture obiektu. Manipulujac geometrig na poziomie obiektu lub na
poziomie struktury obiektu, mozna stworzy¢ dowolny tréjwymiarowy
model.

3DS MAX umozliwia modelowanie za pomocg nastepujacych metod

[1,2,3]:

y modelowanie bazujace na splajnach - polega na tworzeniu obiektu
3D na podstawie prostych lub krzywych linii, zwanych splajnami
(ang. spline). Linie te sg definiowane za pomocag wierzchotkow,
wyznaczajgcych poczatek i koniec kolejnych segmentéw linii:
segmenty te moga by¢ proste tub krzywe. Elementami struktury
splajnu sg wierzchotki i segmenty. Owe splajny mogg zosta¢ przetwo-
rzone na obiekty tréjwymiarowe za pomocg kilku r6znych metod, lub
tez moga by¢ renderowane bezposrednio jako splajny. Modelowanie
za pomoca splajnéw jest tez czasem nazywane modelowaniem siatko-
wym, poniewaz w jego wyniku powstaje pewnego rodzaju siatka;

> modelowanie bazujgce na wielobokach lub siatkach - pozwala na
tworzenie obiektéw z tréjkatnych lub czworokatnych wielobokoéw,
ktére sg taczone ze sobg dajagc bardziej skomplikowane obiekty.
Obiekty siatkowe (obiekty typu Mesh) sg generalnie tworzone na
podstawie obiektow parametrycznych, ktére mozna #gczy¢, trans-
formowaé i modyfikowaé, po to, by stworzy¢ zadany obiekt.
Elementami struktury siatki sg wierzchotki, krawedzie, wieloboki
i ptaszczyzny elementarne. Edytujac obiekt siatkowy na poziomie
struktury, mozna doktadnie kontrolowac jego geometryczny ksztah;

> modelowanie parametryczne - ta metoda modelowania polega na
wykorzystaniu obiektow o predefiniowanych atrybutach, takich jak
szerokos¢ czy wysokosé, lub tez modelowanie za pomocg modyfi-
katoréw, (ktore rowniez maja charakter parametryczny). Obiekt jest
uwazany za parametryczny woéwczas, je$li w kazdej chwili mozesz
powréci¢ do jego poprzedniej wersji i zmienié jego atrybuty. Oznacza
to doktadng kontrole nad obiektami przez caty czas ich edycji;
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modelowanie za pomocg powierzchni sklejanych - powierzchnia
sklejana posiada dwa elementy: powierzchnie oraz kratownice
deformacji. Kratownica deformacji to seria potgczonych punktéw
znajdujgcych sie na powierzchni sklejanej, przy czym kazdy punkt
kontroluje przyporzagdkowany mu obszar powierzchni. Zmiana poto-
zenia punktu kontrolnego kratownicy powoduje zmiany w pewnym
obszarze powierzchni, a nie tylko w pojedynczym punkcie
(wierzchotki siatki). Powierzchnie sklejane sktadajg sie z elementow
strukturalnych, ktérymi sg wierzchotki, krawedzie i pojedyncze
powierzchnie zwane tatami;

modelowanie obiektow typu NURBS - obiekty NURBS tworzy sie
za pomocg dwdch podstawowych metod modelowania. Pierwsza to
tworzenie splajnébw NURBS, a nastepnie tworzenie powierzchni
rozpietych pomiedzy tymi splajnami. Druga metoda to tworzenie
powierzchni NURBS, a nastepnie ich modyfikowanie, lub tworzenie
przejs¢ pomiedzy powierzchniami. Ten typ modelowania stosowany
jest do tworzenia powierzchni o bardzo ptynnym, organicznym
ksztatcie, lub tez obiekty posiadajace wiele skomplikowanych
krzywizn.

Rys. 10. Okno programu 3DS MAX z modelem 3D pocisku rakietowego
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Rys. 11. Rendering modelu 3D kompletnego naboju mozdzierzowego
wykonany w 3 DS MAX 7.

Program 3DS MAX 7 umozliwit opracowanie modelu 3D wybranego
pocisku rakietowego w oparciu 0 przedstawione powyzej metody
modelowania.

Model 3D pocisku rakietowego opracowano w kilku etapach:

* modelowanie kadtuba pocisku wraz z soczewkg optyczng

gtowicy naprowadzania;

e modelowanie czterech statecznikéw, skosnie zamocowanych

wzgledem kadtuba pocisku;

 modelowanie dodatkowego silnika rakietowego;

 modelowanie uktadu miotajgcego pocisku, przeznaczonego do

wyrzucenia pocisku z lufy mozdzierza.

4. Animacja w 3DS MAX wybranych parametrow lotu pocisku
rakietowego w oparciu o wyniki symulacji numerycznej

Jedna z najpotezniejszych zalet tego programu jest mozliwo$¢ animo-
wania obiektow, Swiatet, kamer, a nawet modyfikatordw.

Do animacji ruchu obiektow stuzg miedzy innymi kontrolery ani-
macji. Kontrolery przechowujg dane dotyczace animacji i narzucajg
sposob interpretacji tych danych przez program. Wyrdzniamy cztery
podstawowe typy kontrolerow:
> kontrolery opierajace swe dziatanie na kluczach (Key-Based

Controllers) - ,kluczowani€'{keyframing) polega na okresleniu

pozycji obiektébw w krytycznych ujeciach animacji, natomiast

przejécie miedzy tymi ujeciami tworzy element programu, czyli kont-
roler animacji. Klatka animacji, w ktérej definiujemy taki punkt



462

Bogdan Machowski, Krzysztof Motyl

krytyczny, nosi nazwe Klatki kluczowej lub ujecia kluczowego. Jest
to dowolna klatka, w ktorej zachodzi specyficzne zdarzenie wymaga-
jace utworzenia klucza animacji. Ujecia pomiedzy klatkami kluczo-
wymi animacji nazywamy klatkami (ujeciami)wypetniajagcymi lub
posrednimi,

kontrolery proceduralne (Procedura Controllers) - nazywane tez
parametrycznymi, nie przechowujg wartosci parametrow w kluczach.
Ich dziatanie wynika z wartosci poczatkowej parametru, okre$lonej
przez uzytkownika, oraz z funkcji matematycznej opisujgcej zmiany
parametru. Kontrolery proceduralne stuzg do tworzenia w scenie
ruchow, przytaczania obiektu do animowanej powierzchni innego
obiektu czy podazanie obiektu wzdtuz toru ruchu okreSlonego za
pomocg splanu,

kontrolery ztozone (Compound Controllers) —tgczg efekty dzia-
tania zestawu r6znych kontroleréw. Przyktadem kontrolera ztozonego
jest kontroler Position/Rotation/Scale (PRS). Kontroler ten pobiera
dane z niezaleznych kontrolerow potozenia, obrotu i skalowania,
a nastepnie generuje wynikowg macierz transformacji obiektu, ktéra
wynika ze wspétrzednych wymienionych transformacji. Innym
kontrolerem ztozonym jest kontroler Euler XY Z,

kontrolery systeméw (System Controllers) - dotyczg animowania
catych systeméw obiektow potgczonych w strukture hierarchiczna.

Majgc model 3D pocisku rakietowego (rys. 12) przystgpiono do

animacji wybranych parametréw dynamicznych wirujacego pocisku
rakietowego wykorzystujagc do tego wyniki symulacji numerycznej
(rys. 4-"9).

Rys. 12. Model 3D wirujgcego pocisku rakietowego wykonany w 3DS MAX 7
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Do animacji ruchu przestrzennego przedstawionego modelu 3D
pocisku wykorzystano nastepujgce kontrolery animacji:

> kontroler Euler XYZ (rys. 13) -jest kontrolerem, ktory przeksztatca
trzy oddzielne obroty sktadowe wzgledem osi X, Y, Z do postaci
kwater-nionowej. Kontroler Euler XYZ jest jedynym kontrolerem
obrotu, ktory potrafi dokonaé takiej zmiany, a w konsekwencji
jedynym, ktéry pozwala nam animowa¢ obrdét za posrednictwem
krzywych kontrolnych w trybie Function Curves okna Track View,

> kontroler Position XYZ (rys. 14) - pozwala na animowanie prze-
mieszczenia sie obiektu w trzech ptaszczyznach X, Y, Z za posred-
nictwem krzywych kontrolnych w trybie Function Curves okna Track
View,

> kontroler réwnan Expression (rys. 15) - pozwala matematycznie
definiowaé animowane transformacje obiektu. Kontroler réwnan
{Expression) wykorzystano do animacji przemieszczenia (Position
Expression) i obrotu (wirowania) {Float Expression) modelu 3D
pocisku rakietowego.

Modes Settings Display Controller Tracks Keys Curves Utilities

1P ci "X vIi.L<r.V. > r\ s &

*N| Sound
... Video Post
....Global Tracks
... Environment
.... Render Effects
.... Render Elements
.... Renderer
... Global Shadow Parameters
....Scene Materials
O Medit Materials
..... 0 Objects
o
... BleUTransform
.. ©[R*|Position
..r [|C] Rotation
...... F]V Rotation
...... O Z Rotation

Rys. 13. Widok okna przeznaczonego do animacji zmiany kata pochylenia
pocisku rakietowego (kontroler Euler XY Z)
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Modes Settings Display Controller Tracks Keys Curves Utilities

j-\s
44 Sound

....Video Post
Global Tracks
Environment
Render Effects
Render Elements
Renderer
Global Shadow Parameters

....Scene Materials

3 Medit Materials
....0  Objects
0 rad

Transform

2D Pston

s+ |i=]X Position

H Z Position
+ UC] Rotation

J

Rys. 14. Widok okna przeznaczonego do animacji zmiany wspo6trzednej Z
pocisku rakietowego (kontroler Position XY 2Z)

Name: jRepeat
scalar  C vector
Variable Parameters

Tick Offset: JIT

Scalars

Assigned to: Constant: 200

Assign to Constant Assign to Controller Save Load Debug Evaluate ! Close

Rys. 15. Widok okna przeznaczonego do animacji zmiany kata przechylenia
pocisku rakietowego (kontroler rownan Float Expression)
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5. Podsumowanie

Przeprowadzona analiza mozliwosci programu 3DS MAX wykazata,
ze moze by¢ wykorzystany do animacji wybranych parametrow lotu
pocisku rakietowego.

Autorzy pracy zaproponowali potgczenie badan symulacyjnych
(Mathcad) z elementami wizualizacji i animacji (3DS MAX). Daje to
mozliwo$¢ lepszego zrozumienia i zbadania danego zagadnienia
naukowego.

Bibliografia

1. Arczewski K. P., Kinematyka uktadéw dyskretnych. Oficyna Wydawnicza
Politechniki Warszawskiej, Warszawa, 1994

2. Bjorck A., Dahlquist G., Metody numeryczne, PWN, Warszawa, 1983

3. Gacek J., Balistyka zewnetrzna cz. I. Modelowanie zjawisk balistyki
zewnetrznej i dynamiki lotu, Warszawa, 1997

4. Gacek J., Balistyka zewnetrzna cz.ll. Analiza dynamicznych wtasciwosci
obiektow w locie, Warszawa, 1998

5. Misiak J.,, Mechanika techniczna. Kinematyka i dynamika. Wydawnictwa
Naukowo - Techniczne, Warszawa, 1996

6. Motyl K., Analiza dynamiki lotu przestrzennego wirujgcego pocisku
mozdzierzowego sterowanego gazodynamicznie. Rozprawa doktorska,
Warszawa, 2002

7. 3 DS MAX discreet, Tutorials, Autodesk, 2004

8. 3 D Studio MAX, Czarna ksiega animatora. Helion, 1998

9. Peterson M.T., 3D Studio MAX 3 dla kazdego, Helion, 2000

COMPUTER SIMULATION AND VISUALIZATION OF
ACELERATION CHANGES DURING A MISSILE FLIGHT

The model of simulation and visualization of a missile flight has been build
on the basic of 3 DS MAX 7 program. This program allowed for producing of a
3D model of a given missile. The parameters of motion of the considered
object, resulting from computer simulation were used for 3D animation of a
missile flight.

This tool is mainly used for production of professional animations and
computer games, architectural visualizations, and visualization of
manufac-turing processes.
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Zakres predkosci i wysokosci lotu wspdtczesnych samolotéw wojskowych
sprawia, ze niezbednym elementem ich wyposazenia sg systemy ratownicze
oparte na fotelach katapultowych. Ich rolg jest zapewnienie zatodze
mozliwosci bezpiecznego opuszczania samolotu w sytuacjach awaryjnych.
Ma to szczeg6lne znaczenia w lotach na matych wysokosciach i w lotach
z duzymi predkosciami.

Referat dotyczy problemu bezpieczefnstwa zaldg wojskowych statkéw
powietrznych w sytuacjach awaryjnych. Sprowadza sie do analizy zagrozen
i czynnikéw decydujacych o bezpieczenstwie zatogi w czasie oceny sytuacji,
wypracowywania decyzji i podczas opuszczania samolotu.

W referacie wykorzystano do$wiadczenia z eksploatacji samolotu szkolno-
treningowego TS-11 ,ISKRA” w jednostkach Wyzszej Szkoly Oficerskiej Sit
Powietrznych.

1. Wstep

Specyficzng cechag wiekszosci samolotéw eksploatowanych w lotnict-
wie wojskowym (samoloty bojowe, szkolno-bojowe, szkolno-treningowe)
jest brak mozliwosci bezpiecznego lgdowania w terenie przygodnym poza
specjalnie przygotowanymi, utwardzonymi powierzchniami w przypadku
awarii zespotu napedowego lub systemOw kontroli i sterowania. Stwarza
to duze ryzyko dla zycia zatogi w przypadku wykonywania lotéw na
matych ibardzo matych wysokosciach nad obszarami oddalonymi od
lotniska lub lotnisk zapasowych.
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Tego typu stany awaryjne spowodowaly, Ze obecnie niezbednym
elementem wyposazenia kazdego nowoczesnego samolotu wojskowego
(a coraz czesciej rowniez cywilnego) sa systemy ratownicze, oparte na
fotelach katapultowych. Wymagana jest ich mozliwie jak najwieksza
niezawodno$¢ i skuteczno$é podczas eksploatacji samolotu w powietrzu
i na ziemi. Muszg one zapewnia¢ wysoki komfort uzytkowania zatogom
samolotéw (tj. swobode ruchéw, dobrg widoczno$¢ z kabiny oraz tatwos¢
zajmowania w niej miejsca), arownocze$nie tatwag obstuge przez
personel techniczny. Na podstawie analizy danych statystycznych [3, 6,
9, 12, 13, 14], dotyczacych przebiegu i efektow katapultowan, nalezy
podkresli¢, ze najwieksze niebezpieczenstwo dla zatdg samolotow
wystepuje podczas lotu na matej wysokosci z pochyleniem iprzechy-
leniem.

Katapultowanie polega na opuszczeniu przez zatoge (pilota) statku
powietrznego z wykorzystaniem systemu ratowniczego opartego na
fotelu katapultowym w szczegdlnych sytuacjach (stanach awaryjnych)
wystepujgcych podczas lotu.

2. Przebieg procesu katapultowania

Katapultowanie, czyli awaryjne opuszczanie samolotu jest procesem
trudnym i ztozonym. Wynika to z faktu, ze proces ten ma zwykle miejsce
w sytuacjach ekstremalnych, a ukfad fotel-pilot jest obiektem ztozonym
aerodynamicznie. Ponadto proces ten rodzi r6znego rodzaju zagrozenia
dla zdrowia i zycia pilota.

Ogdlny przebieg procesu katapultowania z poktadu statku powietrz-
nego dla kazdego systemu ratowniczego z fotelem katapultowym jest
jednakowy. PodobieAstwo to wynika z koniecznosci zastosowanie okres-
lonych procedur. Roznice w pracy systemow katapultowania wynikajg
zréznych rozwigzaniach technicznych (konstrukcyjnych) realizacji
poszczegOlnych procedur. R6znice te wigza sie z ro6znicami skutecznosci
poszczegOllnych systemdéw ratowniczych (wynika to z roznych czasow
wykonywania procedur). Czasy te (tzw. zbior parametréw czasowych)
charakteryzujg proces katapultowania. Proces katapultowania obejmuje
nizej scharakteryzowane etapy, ktére okreslajg odpowiednie parametry
czasowe (to, ti, tz,..., itd.).

Etap 0 - 10- Zaistnienie stanu awaryjnego (wymagajacego katapulto-
wania).
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Etap 1 - tj - Podjecie decyzji do katapultowania (podejmuje jg pilot przy
pomocy kierownika lotéw lub dowodcy).

Etap 2 - 12- Ustalenie odpowiednich warunkéw lotu samolotu. Ma to na
celu zapewnienie skuteczno$ci systemu ratowniczego, jezeli statek
powietrzny znajduje sie w niekorzystnym do katapultowania stanie
lotu.

Etap 3 - 3 - Czynnosci pilota do wykatapultowania. Sg to czynnosci
przygotowawcze niezbedne do bezpiecznego wykatapultowania
zatogi (przyjecie odpowiedniej pozycji w fotelu ipociagniecie za
uchwyt strzatowy fotela).

Etap 4 - U - Wiasciwy start systemu ratowniczego.

Etap 5 -ts- Zabezpieczenie ciata pilota przed skutkami katapultowania.
Zabezpieczenie odpowiedniej pozycji pilota w fotelu przez $ciag-
niecie paséw barkowych ibiodrowych fotela, oraz zabezpieczenie
przed rozrzutem konczyn (np. przez specjalne uchwyty lub ciegna
elastyczne), zabezpieczenie przed wptywem cisnienia dynamicznego
powietrza (naporem) np. przez ostony twarzy filtru Swietlnego hetmu.

Etap 6 - te - Usuniecie ostony kabiny samolotu. Realizowane poprzez
zrzut, skruszenie (Sciezka prochowa) lub poprzez przebicie ostony
przez fotel tamaczami oszklenia. Czesto wystepuje dodatkowy
(awaryjny) spos6b usuwania ostony kabiny.

Etap 7-ti - Ruch ukiadu pilot-fotel w kabinie. Ruch fotela po prowad-
nicach w kabinie samolotu wywotany dziataniem mechanizmu
strzatowego (w niektérych konstrukcjach prowadnice fotela typu
teleskopowego wysuwajac sie poza kabine zwiekszajg predkosc
poczatkowg fotela zmniejszajac prawdopodobienstwo zderzenia
pilota z usterzeniem samolotu).

Etap 8 -tg— Ruch ukladu pilot-fotel z uruchomionym uktadem
stabilizacji. Zabezpieczenie przed obracaniem sie (rotacjg) fotela
woko6t srodka masy ukiadu. Istotne takze jest wyhamowanie
predkosci lotu tego ukfadu (szczegdlnie przy opadaniu z duzych
wysokosci do poziomu 5000-6000 m. Najczesciej stosowana jest
stabilizacja aerodynamiczna poprzez jeden lub dwa spadochrony
stabilizujgce kolejno otwieranych po sobie. Spadochron stabiliza-
cyjny moze dodatkowo spetniaé¢ funkcje spadochronu wyciggajacego
czasze gtéwnego spadochronu ratowniczego.
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Etap 9 - 9- Lot z uruchomionym drugim stopniem zespotu napedowego
fotela. Etap ten nie wystepuje w fotelach klasyczny aw nowo-
czesnych lekkich fotelach klasy ,,0-V” wystepuje w czasie trwania
etapu 8. W jego czasie pracuje silnik rakietowy w sposéb impulsowy
(0,2...0,3 s). Sita ciggu silnika rakietowego zwieksza wysoko$¢
wyrzutu fotela ponad kabine samolotu i zmniejsza prawdopodo-
biefAstwo kolizji z usterzeniem.

Etap 10-tio- Lot ukiadu pilot-fotel w czasie wyciggania czaszy spado-
chronu ratowniczego. Wycigganie linek i czaszy spadochronu ratow-
niczego moze odbywac sie aerodynamicznie poprzez spadochron
stabilizujacy lub specjalny spadochron wyciagajacy tzw. ,,pilocik”.

Etap 11 - tn - Oddzielenie pilota wraz ze spadochronem od fotela. Etap,
w ktorym nastepuje uwolnienie pilota oraz zwolnienie wigzan
spadochronu ratowniczego do fotela.

Etap 12 - ti2- Lot uktadu pilot-fotel w czasie napetniania czaszy spado-
chronu ratowniczego. Napetnianie czaszy spadochronu ratowniczego
moze odbywac sie sposobem aerodynamicznym albo w sposéb wy-
muszony mechanizmem strzalowym powodujacym rozrzut obrzeza
czaszy spadochronu. Jest to etap kohcowy wyhamowania uktadu do
predkosci bezpiecznego swobodnego opadania z predkoscig ok.6 m/s.

A -Zrzucenie ostony kabiny. Zapoczatkowanie procesu katapultowania.

B -Lotwznoszacy z fotelem.

C -Zadziatanie automatu AD-3 (1,55s). Odpigcie paséw fotela.
Oddzielenie sig pilota od fotela.

D - Zadziatanie automatu KAP-3P1 (2's, 2500 m). Zapoczatkowanie
procesu otwarcia spadochronu.

E - Napetnianie sie czaszy spadochronu.

F-Opadaniena otwartym spadochroniezV -6 m/s.

Rys. 1 Etapy katapultowania z samolotu TS-11,,ISKRA”



Bezpieczenstwo zatogi statku powietrznego.. 471

3. Analiza ruchu uktadu ,,pilot-fotel”

Analiza awaryjnego opuszczania samolotu (katapultowania) jest
procesem trudnym i ztozonym z uwagi na to, iz ukfad ,pilot-fotel” jest
obiektem aerodynamicznie Zle uksztaltowanym (nieoptywowym).
Ponadto czesto przebiega w warunkach ekstremalnych stwarzajac rozne
zagrozenia dla zycia i zdrowia zatogi.

Nie wszystkie zagadnienia z zakresu aerodynamiki mozna dzi$
rozwigza¢ na drodze obliczen i analiz teoretycznych. Istnieje szereg
zjawisk iproceséw, ktére ze wzgledu na stopien ztozonosci trzeba
maksymalnie upraszcza¢ i positkowaé sie probami doswiadczalnymi.
Dopiero praktyczne proby pozwalajg na okreslenie wartosci sit i momen-
tow aerodynamicznych powstajagcych podczas badanych procesow.
Dotyczy to roéwniez procesu katapultowania. Stagd konieczno$¢ zastoso-
wania daleko idgcych uproszczen.

Do analizy ruchu ukfadu ,,pilot -fotel” konieczne jest zastosowanie 4
uktadow wspotrzednych:

nieruchomy uktad wspo6trzednych Oxyz;

ruchomy, zwigzany z samolotem Oxiyizi;
zwigzany z fotelem uktad wspotrzednych ox2y222;
predkoSciowy uktad wspotrzednych Oxvyvzv-

Obliczenie parametréw ruchu ukiadu ,fotel-pilot” w nieruchomym
uktadzie wspdétrzednych (rys. 2.) mozna wykonaé dwukrotnie catkujgc
réwnania ruchu:

dwof : pWL
m———d—i——zpcsma—Cx ————é——Sy—mgsmy (1)
dy pWE
mWO0f — =Pccosa+Cz—  Sv - mgcosy 2
jdm=cJ ~ L SI (3)
dt m 2 u w

gdzie: CX,Cz ,Cm- wspotczynniki aerodynamiczne;
y, o a - katy rzutu (wektora predkosci fotela), pochylenia
prowadnic, natarcia.

Wof =yj(vs -V Of sin (p)2 + (VO' oS op)2 4)
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y = arcs: (5)

Pominiecie ruchu obrotowego uktadu ,pilot-fotel” pozwala na
przyjecie  modelu ruchu ukfadu jako ruchu punktu materialnego
0 okres$lonej masie i wspotczynnikach sity aerodynamicznej, zaleznych
od kata natarcia fotela katapultowego (model sprowadza si¢ do modelu
ruchu punktu materialnego o statych w czasie wspo6tczynnikach sit
aerodynamicznych).

Pojawia sie tu powazny problem. Wyniki badan proceséw katapul-
towania nie sg publikowane w sposdb szczeg6towy i stanowig tajemnice
firm je prowadzacych (gtéwnie producentow). Dostepne sa jedynie
materiaty reklamowe i szkoleniowe. Zawarta jest w nich bardzo mata
ilo$¢ informacji z zakresu badahn ruchu uktadu ,pilot-fotel” w czasie
katapultowania. Mozna uzyska¢ jedynie charakterystyki minimalnej
wysokosci do katapultowania, ktore prawdopodobnie sg wynikiem badan
modelowych, a sposdb ich otrzymania jest nieznany.

Instrukcje eksploatacyjne zawierajg szczegOty budowy, obstug i eks-
ploatacji systemow ratowniczych i nie majg charakteru analitycznego,
pozwalajagcego na samodzielne badanie procesu katapultowania. Sg to
informacje oparte na empirycznych wzorach, zawierajgcych wspotczyn-
niki bezpieczenstwa. Wystepujg w nich bardzo daleko idgce uproszczenia
oraz zdarza sie btedna interpretacja niektorych zjawisk zwigzanych
z katapultowaniem. Powoduje to, ze modelowanie ruchu bedzie
obarczone powaznymi btedami wynikajgcymi z przyjetych uproszczen i
moze budzi¢ watpliwosci wsréd zatdg samolotéw - nie zawsze bedzie
materiatem wiarygodnym.

Z fizycznego punktu widzenia uktad ,pilot-fotel” jest obiektem
(punktem materialnym) poruszajagcym sie ruchem balistycznym
w atmosferze (rys. 2.). Wiasnoscig tego obiektu jest zmienno$¢ masy
lksztattdéw geometrycznych, a wiec i charakterystyk aerodynamicznych.
W przypadku nowoczesnych konstrukcji foteli, dodatkowg ich
wilasnoscig jest bardzo krétki czas lotu balistycznego spowodowanego
zadziataniem mechanizmu strzatowego. Wiasnosci kinematyczne ruchu
tego obiektu, a takze charakterystyki dynamiczne sg funkcjami wielu
zmiennych. Do najwazniejszych naleza: warunki poczatkowe ruchu,
parametry konstrukcyjne, charakterystyki aerodynamiczne i masowe

(6)
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Rys. 2. Kinematyka rzutu uktadu ,pilot-fotel” w nieruchomym uktadzie
wspotrzednych

Dysponujac dostepnymi parametrami lotu samolotu i parametrami
pracy fotela katapultowego, takimi jak: predkos$¢ lotu samolotu (Vs),
predko$¢ wyrzutu fotela z kabiny (Vof), kat natarcia (a), kat pochylenia
(0) i kat przechylenia samolotu (G mozna okresli¢ podstawowe
parametry poczatkowe ruchu uktadu ,pilot-fotel”, tzn. modut wektora
predkosci (Wo), kat rzutu fotela (y). Potraktowanie ruchu rozpatrywanego
uktadu jako rzutu uko$nego, z uwzglednieniem oporéw powietrza
wyrazonych opdznieniem tego ruchu w czasie (sity bezwiadnosci), nie
powoduje wystgpienia btedoéw wiekszych niz podczas powszechnie
prowadzonych préb modelowania [6,12] z wykorzystaniem budzacych
watpliwosci  charakterystyk aerodynamicznych. RO&wniez analiza
warunkow meteorologicznych i ruchu pilota z wykorzystaniem
spadochronu ratowniczego S-3 2 m po katapultowaniach z samolotu
szkolno-treningowego TS-11 [13,14] uzasadniajg takie podejscie do
problemu

d 2
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Dwukrotnie catkujac roéwnania (7) przy rozpatrywaniu ruchu
w ptaszczyznie xz izatozeniu warunkéw poczatkowych (8) dla t=0
otrzymujemy:

t2

x =WOftcosy - > z = WOftsiny - 2 9

Jedna z najwiekszych zalet tak przedstawionych, uproszczonych
zalezno$ci jest to, ze sg mozliwe do wykorzystania podczas analizy
warunkow ruchu przez zatogi samolotéw, nie zawsze najlepiej postu-
gujace sie aparatem matematycznym.

4. Czynniki decydujace o bezpieczenstwie katapultowania na
matej wysokosci

W lotach na matych wysokosciach, bezpieczenstwo pilota podczas
katapultowania zalezy od wielu czynnikow [2, 11, 12], takich jak:
wysokosci  wyrzutu fotela w locie poziomym przez system
ratowniczy Hf ;
czasu zadziatania systemu ratowniczego tzr=2.5 s;
parametrow lotu w chwili wykatapultowania, takich jak:
Vz - skladowej pionowej predkosci samolotu, odczytywanej na
wariometrze, ktéra decyduje o utracie, naborze wysokosci Ah
w czasie zadziatania systemu spadochronowego tsp, ktdry jest
staty i niezalezny od warunkéw lotu;
Vs - predkosci samolotu, ktdra wptywa na czas napetnienia spado-
chronu ijego wyhamowania;
0 - kata pochylenia samolotu, odczytywanego na sztucznym hory-
zoncie;
& - kata przechylenia samolotu, odczytywanego na sztucznym hory-
zoncie.
- czasu wykonania przez pilota czynno$ci niezbednych do wykatapul-
towania;
- szeroko pojetego poziomu wyszkolenia zatég samolotéw, obejmu-
jacego réwniez znajomos$¢ i zrozumienie fizycznej strony procesu
katapultowania.

Zaprezentowana, duza ilo$¢ czynnikéw i parametréw jest trudna do
uwzglednienia przez zatoge podczas oceny bezpieczenstwa procesu
katapultowania w czasie lotu. Dlatego instrukcje techniki pilotowania
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odnoszg sie tylko do skfadowej pionowej predkosci samolotu (Vz), jako
najwazniejszego  wskaznika oceny bezpiecznej wysokosci  do
katapultowania (rys. 3.), podajac np.:

H bk=kxVzs+250 (10)
gdzie: Hok - bezpieczna wysokos$¢ do katapultowania; k - wspétczynnik
empiryczny uwzgledniajacy utrate wysokosci, uwarunkowang mozliwos-
ciami fotela i wpltywem na nig predkosci pionowego opadania (dla
samolotu TS-11przyjmuje on warto$¢ 6 dla pierwszego pilota i warto$¢ 7
w dla drugiego pilota - przy czym jako pierwszy katapultuje sie pilot z Il
kabiny).

Rys. 3. Minimalna bezpieczna wysoko$¢ katapultowania podczas lotu
z pionowag predkoscig znizania Vz

4.1. Wysoko$¢ wyrzutu fotela w locie poziomym przez system
ratowniczy Hf

Wysokos¢ ta wynosi ok. 20 m dla foteli balistycznych ijest zalezna od
mozliwosci energetycznych mechanizméw strzatowych oraz od masy
pilota, a takze od przecigzen itemperatury otoczenia. Istotny wptyw na
jej wartos¢ ma predko$¢ pozioma samolotu. Wzrost predkosci lotu
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poziomego wplywajac na zmniejszenie kata rzutu uktadu ,pilot-fotel”,
zmniejsza te wysokos¢.

W przypadku Kkatapultowania z samolotu TS-11 przy predkosci
250 km/h (minimalna zalecana predko$¢ katapultowania z wysokosci
H=250 m), wynosi okoto 20,4 m po czasie 1,5s(9)L

4.2. Czas zadziatania systemu ratowniczego tzr

Jest to czas rzedu tz=2..5 s, obejmujacy:
skruszenie lub zrzut ostony kabiny;
uruchomienie mechanizmu strzatowego;

- wyrzucenie uktadu ,,pilot-fotel” poza kabing samolotu;
oddzielenie fotela od pilota;

- otwarcie, napetnienie i wyhamowanie systemu spadochronowego
do predkosci ok. 6 m/s.

Czas zadziatania systemu ratowniczego nie jest staty i niezalezny od
poziomu wyszkolenia zatogi. W przypadku fotela zastosowanego na
samolocie TS-11, wynosi on ok. 5 s i wynika z nastaw automatéw AD-3,
KAP 3P oraz wiasnosci spadochronu S-3 2m. Mozliwe jest jego
skrocenie do ok. 2,5 s przy aktywnym dziataniu pilota. W locie
poziomym bez predko$ci pionowej skutkuje to otwarciem spadochronu
ratowniczego ok. 7 m powyzej wysokosci katapultowania. Dla
poréwnania pasywna postawa pilota to otwarcie spadochronu ok. 47 m
ponizej wysokosci, na ktorej nastgpito katapultowanie. Rdznica 54
metrow moze mie¢ decydujace znaczenie dla bezpieczenistwa zatogi
podczas awarii samolotu na matej wysokosci.

4.3. Parametry lotu samolotu w chwili wykatapultowania

Najistotniejszymi parametrami lotu, wplywajacymi na przebieg
procesu katapultowania i bezpieczenstwo zatogi, sg: sktadowa pionowa
predkosci samolotu (Vz), predkos¢ samolotu (Vs), kat pochylenia
samolotu (0) (rys. 4.), kat przechylenia samolotu (O) (rys. 5).

2

AN =Wof sin(<k9+y)xt- — (12)

1 $rednie warto$ci op6znienia wykorzystane do analizy okre$lono na podstawie czaséw wejécia do pracy
kolejnych zespotéw fotela katapultowego
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Rys. 4. Wptyw kata pochylenia samolotu na utrate wysokosci uktadu ,,pilot-
fotel” podczas katapultowania

V=694m/s V 0m/s

Ah=-30,7ry”
/
y /
Rys. 5. Wphyw kata przechylenia samolotu na utrate wysokosci uktadu
»pilot-fotel” podczas katapultowania
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W przypadku katapultowania z samolotu TS-11 przy predkosci
250 km/h, z katem pochylenia ©=-30° utrata wysokosci wynosi okoto
73 m przy aktywnym dziataniu pilota 1208 m przy jego pasywnej
postawie, natomiast wzrost kata pochylenia do 0=-60° zwigksza utrate
wysokosci odpowiednio do okoto 143 m i 347 m (11).

Podczas katapultowania z samolotu wykonujacego lot z przechy-
leniem, skiadowa normalna wektora predkosci poczatkowej fotela Vof
(rozpatrywana w ukiadzie wspo6trzednych zwigzanym z samolotem)
w nieruchomym uktadzie wspétrzednych odchylona jest o kat réwny
katowi przechylenia, zmniejszajagc wysoko$é, na jakag fotel zostanie
wyrzucony (rys. 5)

St2
= Vzof sin ® xt- — 0 2)

Jako przyktady rozpatrzone zostaty przypadki katow przechylenia 30°,
60° i 90° podczas katapultowan z samolotu TS-11 przy predkosci
250 km/h (12).

W przypadku katapultowania z samolotu TS-11 przy predkosci
250 km/h, z katem przechylenia 0=30° nabdr wysokos$ci wynosi okoto
2m przy aktywnym dziataniu pilota, aprzy jego pasywnej postawie
mamy utrate wysokosci ok. 57 m. Wzrost kata przechylenia do (P=60°
powoduje utrate wysokosci odpowiednio o okoto 12 m i 85 m.
Katapultowanie z przechyleniem 0=90° to utrata wysokosci odpo-
wiednio 31 mi 123 m (12).

5. Whnioski

System ratowniczy samolotu TS-11 ,Iskra”, mimo ze oparty na fotelu
katapultowym starszej generacji zapewnia bezpieczne katapultowanie
w sytuacji awaryjnej nawet na matej wysokosci. Przeprowadzone analizy
wykazaty, ze jedynie katapultowanie z duzymi katami pochylenia
znacznie przekraczajacymi 60° zagraza bezpieczenstwu zatogi. WyniKki
tych analiz oraz wyniki symulacji procesu katapultowania z samolotu
TS-11 prowadzone prze zesp6t z Wojskowej Akademii Technicznej
potwierdzajag prawidtowe ustalenie minimalnych wartosci bezpiecznej
wysokosci katapultowania podanych w Instrukcjach Techniki Piloto-
wania. Réwniez przypadki katapultowan na matych wysokosciach, do
ktérych dochodzito wielokrotnie to potwierdzajag. Nalezy jednak
pamieta¢, ze istnieje bardzo duzy wptyw warunkoéw lotu, a szczegdlnie
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predkosci pionowej, kata pochylenia i przechylenia, na wysoko$¢
zapewniajaca bezpieczne katapultowanie. Konieczne jest réwniez
zwrocenie szczegblnej uwagi szkolonych zatdg samolotow (pilotow) na
zrozumienie fizycznej strony procesu katapultowania. Nie mozna jednak
wykluczy¢ sytuacji, w ktérych podczas awarii znacznie powyzej 250 m
dojdzie do katastrofy.

Wiekszo$¢ pilotdbw zdaje sobie sprawe, ze jesSli sytuacja wymaga
katapultowania sie nalezy zrobi¢ to jak najszybciej i we wiasciwy
sposéb. W praktyce okazuje sie jednak, ze decyzja jest czesto odwlekana.
Wynika¢ to moze z wptywu czynnikéw psychologicznych[8,10]. Decyzja
o0 katapultowaniu niesie ze sobg poczucie utraty kontroli. Pilot moze mie¢
poczucie (niekiedy ztudne), ze dopoki jest w samolocie to w jakim$
stopniu kontroluje sytuacje. Sam moment katapultowania znosi poczucie
tej kontroli. Przekonania te i obawy moga pozostawac nieuswiadomione,
a mimo to moga wptywac na postepowanie zatogi w sytuacji awaryjnej.
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THE AIRCRAFT CREW SAFETY IN EMERGENCY SITUATIONS

The ranges of flight speed and altitude, respectively, revealed by modem
combat aircraft involve the necessity for supplying them with the rescue
systems usually based on ejection seats. The they should allow the crew the
possibility of safe emergency escape, which is of crucial importance in low-
altitude and high-speed flight, respectively.

The crew safety in emergency situations when the emergency-escape is
required depends on a variety of aspects; e.g., technical parameters of the
safety system (ejection seat), flight parameters during the escape and training
skills of the crew.

The quality of crew training strongly affects their safety the safety and
depends also on the ability for proper assessment of physical aspect of the
ejection process.

The study is devoted to the safety problem of combat aircraft crews in
emergency situations comprising also the analysis of hazards and safety related
factors in the course of situation assessment, decision-making and the escape.

The experience gathered from flying the training aircraft TS-11 “Iskra’ in
the units of the Deblin Air Force Academy was employed of in the paper as
well.
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The effort to design and build a Micro Air Vehicle (MAV) has led to
a surprising new development in flight control, which will accord miniature
sensors a central role. Unlike conventional aeronautics, where flight control
is achieved with fewer than 20 instruments, the new paradigm of sensor-rich
feedback control calls for hundreds of sensors. It is likely that this is what
insects do. In this paper we describe an incremental methodology towards the
development of an autonomous, vision-based robot with insect-like flapping
wings, capable of indoor flight.

1. Introduction

The development of small (less than 6 inches, or hand-held) autono-
mous flying vehicles is motivated by a need for intelligent recon-
naissance robots, capable of discreetly penetrating confined spaces and
manoeuvring in them without the assistance of a human telepilot.

In the many previous works it was recognized, that insect-like flapping
wings seems to be an optimal mode of flying. MAVs will fill the gap in
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the short-distance (less than ten miles) surveillance capabilities, not
covered by today's satellites and spy planes. Such capabilities will be
useful in battlefields (especially in urban warfare) and against terrorists.
Non-military uses of autonomous micro-air vehicles will, in time, exceed
in scope and scale the defense applications. They will become standard
equipment for law enforcement and rescue services. The ability to
explore DA3 environments without human involvement will be of great
interest for many industries - the vehicles will allow air quality sampling
in no attainment areas, utility inspection (power lines, oil pipes),
examination of human-inaccessible confined spaces in buildings,
installations and large machines. Flying indoors is tricky, though. The
MAYV must fly with agility at low speeds without smashing into walls,
ceilings, and other objects; hover for sustained periods; take off and land
vertically; and consume little power. Fixed-wing flyers aren’t up to the
job because they can’t hover, and they have to fly relatively fast to
generate lift. Rotary-wing MAVs can hover, but they require a lot of
power. Nor can they fly close to walls: the air pushed down by the rotor
bounces off the wall and interrupts the downward flow of air through the
rotor, usually with catastrophic results. Insects, on the other hand, are the
culmination of more than 300 million years of evolutionary flight
experience. They can hover, fly slowly, maneuver aerobatically, and do it
all in an astoundingly power-efficient way. A 100-milligram fly in
motion consumes just 3 joules per second. Gram for gram, an airplane
consumes more than twice as much power, a helicopter five times as
much. Insects are capable of vertical take-off and landing and very agile
maneuvers. To a first approximation, kinematic control of insect flight
maneuvers is provided by changes in the tilt of the stroke plane, which is
analogous to helicopter control. However, a detailed analysis reveals
more subtle mechanisms at work, especially asymmetries in the
wingbeats. This includes inter-wing differences in: the magnitude of
force production, timing of the downstroke-to-upstroke wing rotation and
the geometric position of the wings when the rotation occurs. This is
abetted by the ability to control wingbeat amplitude and rotation timing
almost independently, and by the presence of sensors on the wings.

There is some subtle but important difference between flying animals
and aircraft models. The modem fighter aircraft, such as Lockheed
Martin Corp.’s latest F-35, require about 11 million lines of code, and it
uses another 4.5 million lines for tasks like weapons targeting,
communications, and mission control. The flight software runs on three
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shoebox-size computers, each with a pair of PowerPC processors. MAVs
obviously don’t have the space, or the cooling fans, to accommodate such
onboard computers. Neither do insects, of course. Studies suggest that the
fly’s flight control commands originate from a few hundred neurons in its
brain (out of the brain s total of about 338 000 neurons). A neuron can be
thought of as the brain’s smallest computational unit, each one like a
switching transistor, with its binary on-off states. Obviously, then, flies
are not executing millions of calculations to solve forbidding differential
equations in midair. But they still must obey the same laws of physics as
the F-35, so whatever they are doing must be functionally equivalent to
solving those equations in real time. For example an F-35, takes
measurements from a few sensors, such as a Pitot tube for measuring
airspeed, an altimeter for computing rate of climb, a set of gyroscopes for
detecting rotations, and vanes for sensing sideslip and angle of attack.
The aircraft s computers use the sensor data, along with inputs from the
pilot’s controls, to continually calculate where the plane is and should be
and then adjust the plane’s control surfaces - such as the flaps, ailerons,
and rudder - accordingly. Simply put, conventional flight control uses a
little measurement and a lot of computation. We believe that the fly does
exactly the opposite: a lot of measurement from many sensors and a little
computation. The fly brain receives sensory inputs from about 80 000
sites on its body, so about 98 percent of the neurons are specialized,
devoted to sensory processing. The remaining 2 percent take care of
higher level functions, such as flight control, recognizing predators, and
the like. Of course, the fly has many tasks other than flying, so quite a
few of its sensors aren’t related to flight, such as those for taste, smell,
sound, temperature, and humidity. A human being has thousands of
muscles; between your elbow and your fingertips, you have 200 degrees
of freedom. A fly, by contrast, is not actuator-rich: it uses only 12 or so
muscles for flying, so it can produce only a relatively small number of
motions. With each wing beat, the leading edge of its wings traces a
sideways figure eight in the air. First the wings sweep forward,
generating lift. Then, at the end of the stroke, they rotate about 90
degrees and sweep backward, also generating lift. At the end of the back
stroke, they rotate again and sweep forward, starting the cycle again.
Despite their small complement of muscles, flies execute these intricate
beats 120 to 250 times per second. For flight, the sensors of critical
importance are the compound eyes and various mechanical sensors, such
as the antennae and numerous wind-sensitive hairs, which allow detailed
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measurements of the airflow. Unique among insects, flies also have
special organs for sensing their own rotation, called halteres. These
drumstick-shaped protrusions on the fly’s thorax are the remnants of a
second pair of wings. The halteres beat just like wings, but they don t
generate any lift. Instead, sensors in the sockets of the halteres detect
their position, which in turn helps stabilize the insect. Halteres detecting
rotation, and have some advantages over gyroscopes based on MEMS
technology. For one, it consumes far less power because it has no
actuators. And it can detect angular velocities from as low as tens of
degrees per second to as high as hundreds of thousands of degrees per
second, which a flying insect making a sharp turn will often encounter.
Most of the fly’s neural processing is devoted to vision, and its
compound eyes are the key to flight control. They not only enable the fly
to see static, pixelated patterns, but also the optic flow, that is, the fly’s
motion relative to its surroundings.

Despite active research in mechatronics and biomechanics of micro
flying robots, there are not yet flying devices capable of autonomously
navigating in small cluttered environments, such as offices or house
rooms. Strong constraints of sue, weight, and energy consumption restrict
the choice of technologies and control strategies that can be used for
these flying robots. We decided to use vision sensors and networks of
artificial spiking neurons to control our MAV, and developed the virtual
microelectromechanical flying insect model. In those preliminary
investigations, the evolutionary algorithm and the neural networks were
implemented to flight stabilization and obstacle avoidance. An ideal
solution would be to run the neural controller onboard the robot.
Considering the small payload available in indoor flyers, the onboard
process must be extremely small and energy efficient. Therefore, in a
second stage, we plan to developed a methodology to implement an
evolvable spiking circuit in microcontrollers with less than 50 bytes of
memory.

2. Modeling of flapping wings MAV control system
2.1. Basic assumption

Control of an airplane can be achieved by providing an increment tail
lift force on one or more of the airplane's lifting surfaces. The increment
tail lift force can be produced by deflecting the entire lifting surface or by
deflecting a flap incorporated in the lifting surface. Because the control
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flaps or movable lifting surfaces are located at some distance from the
center of gravity, the incremental lift force creates a moment about the
airplane's center of gravity.

Control of the helicopter in any flight condition involves the proper
orientation of the rotor thrust vector, and therefore of the tip-path plane,
in space. In the preceding discussion of hovering control it was shown
that the tip-path plane is perpendicular to the control axis and remains so
as the control axis assumes different positions in space. Control in
forward flight is obtained in a similar manner, except that a given incre-
ment in control-axis tilt does not correspond to exactly the same
increment of tip-path plane tilt. On autogiros on the so-called direct
control type, the control axis was located in space by physically tilting
the rotor shaft and hub to the desired position with respect to the fuse-
lage. With the helicopter, where power is transmitted through the shaft, it
becomes mechanically awkward to obtain control by shaft tilt [9],

Detailed analyses of kinematics are central to an integrated
understanding of animal flight [1, 24, 21, 22]. Four degrees of freedom in
each wing are used to achieve flight in the Nature: flapping, lagging,
feathering, and spanning. This requires a universal joint similar the
shoulder in a human. A good model of such joint is the articulated rotor
hub. Flapping is a rotation of a wing about longitudinal axis of the body
(this axis lies in the direction of flight velocity), i.e. "up and down"
motion. Lagging is a rotation about a "vertical" axis, this is the "forward
and backward" wing motion. Feathering is an angular movement about
the wing longitudinal axis (which may pass through the wing center of
gravity). During the feathering motion the wing changes its angle of
attack. The motion of a bird wing may be decomposed into: flapping,
lagging, feathering (the rigid body motions) and also into more complex
deflections of the surface from the base shape (vibration modes).

Insects with wing beat frequencies about 20 Hz generally have very
restricted lagging capabilities. Insects such as alderfly (Apatele alni) and
mayfly (Ephemera) have fixed stroke planes with respect to their bodies.
Thus, flapping flight is possible with only two degrees of freedom:
flapping and feathering. In the simplest physical models heaving and
pitching represent these degrees of freedom. Spanning is an expanding
and contracting of the wingspan. Not all flying animals implement all of
these motions. Unlike birds, most insects do not use the spanning
technique.
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Therefore, insect wing control is similar to rotorcraft control, even
more than to fixed wing control. Control of the flapping wings MAYV in
any flight conditions involves the proper orientation of the flapping
wings lift force vector. It is similar like in rotorcraft. During forward
flight, however, longitudinal control of MAV can be achieved by
providing an increment tail lift force on tail lifting surfaces (like in fixed
wing aircraft). The increment tail lift force can be produced by deflecting
the entire lifting surface or by deflecting a flap incorporated in the lifting
surface

Lateral control forces and moments must be achieved, however, by the
proper orientation of flapping wings lift force. As it will be presented
below, proper changing of wings feathering frequency, flapping
frequency and phase shift, can lead to changing of space orientation of
the resulting lift force vector. It leads to conclusion, that the flapping and
feathering frequencies, and phase shifting can be considered as control
inputs.

2.2. Vision Guided Stability and Control for flapping wings MAVs

This spatial resolution of insect eye is much lower than that of the
human eye, but the temporal resolution of photoreceptors in flies is
higher by an order of magnitude. Unlike pixel-base imaging cameras, the
compound eyes facilitate sophisticated representation of the relative
motion of the insect with respect to its surroundings. An important fact is
that the compound eyes allow surveying practically the whole of the
surrounding space, i.e. the full An steradians of the sphere on which the
space is projected (Figure 1) [19]. Further, the ommatidia outputs are
processed locally by Elementary Motion Detectors (EMDs). The EMD
signals are then integrated by tangential neurons to form a global vector
field representing the relative motion of the insect with respect to its
surroundings [20], This integration is done by at least 13 tangential
neurons, and it is remarkable that each tangential neuron represents half,
2n steradians, of the global vector field [19]. Each tangential neuron
responds to all kinds of optic flows, but is most sensitive to the flow
corresponding to a specific preferred) direction of the insect’s motion.
Since the insect is more or less a rigid body flying in the air, it is possible
to represent its flight dynamics via six degrees of freedom (6DOF)
equations of motion.
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Insects do not integrate numerically such equations in real time, but
whatever they do must be equivalent to having solutions of such
equations. This would be an internal model or flight dynamics as seen by
the insect. We believe that the sensor-rich feedback control framework
will allow constructing an internal model and understand its relation to
the external description. If this is achieved, new vistas will open in flight
dynamics and in control in general. Since the new paradigm relies on rich
sensor input, this approach will have a major impact on sensor and
instrumentation applications and development. So, how can the insect
handle complex dynamics without integrating differential equations?
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Fig. 1 Global representation of the vector field of the relative motion of the fly

with respect to its surroundings, encoded with optic flow: a) the fly translating

upwards; b) the fly rotating along the long axis of its body. Notation:/- frontal

(where the head is), ¢ - caudal (back), d - dorsal (upper), v - ventral (lower), At
axis of translation, Ar axis of rotation [20]

The answer is that it already knows the solutions. An ordinary
differential equation (ODE) quantifies how the rate of change of the
variable of interest varies when this variable and time t do.
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Each ODE can be globally represented by the defining vector field,
and the corresponding solutions are the curves to which the vectors of the
field are tangent [22], Thus, if the vectors are known with sufficient
density in the domain, the solutions are readily available. Hence the
global view of the optic flow (Figure 1) potentially provides the fly with
the full flight envelope of its dynamics relative to the surroundings.
However, the way this is done by insects seems to be quite subtle. First,
the vector field of the optic flow is an encoded representation the vector
field of the dynamics of relative motion of the insect with respect to its
patterned surroundings. The vector field of the optic flow (Figure 1) is a
depiction of the kinematics of the relative motion. What must be inferred
from these optic flow vectors is the dynamics of this motion, i.e. the
vector field defining the equation of the MAV’s dynamics. It does not
necessarily follow that a given optic flow vector field corresponds
directly to the vector field, as this depends on the actual encoding
performed by the tangential neurons. This encoding, or transformation
between the vector fields and, is not well understood, but hints about its
nature are illustrated in Figure 1 The orientations of vectors in Fig. 1(a)
are the directions of motion of the surrounding pattern, projected on a
sphere, in response to the insect’s upward translation. The sensitivities of
the neural response are related to the lengths of these vectors. Similarly,
the optic flow vector field in Fig. 2(b) corresponds to the motion of the
surrounding pattern when the insect is in pure rotation. This is useful, as
the 6DOF differential equation of the dynamics of relative motion
expresses the kinematic consequences of the aerodynamic forces and
moments acting along three axes of translation and three axes of rotation.
The action of the forces and moments is mediated by the insect’s mass
and inertia, which, presumably, are available to the insect. Second, the
vector fields considered are formed on a sphere, resulting in a second-
order ODE on a manifold, a situation for which an extensive theory is
available [22], [23], A manifold is a mathematical formalization of the
notion of smooth surface. A convenient way of thinking about a manifold
is by considering a geographical globe and a corresponding atlas. Each
map is a “straightened out” patch of the curved Earth. Such straightening
out can be done unambiguously if the surface has a unique tangent plane
everywhere (smoothness). The globe represents the Earth as one curved
surface, while the atlas needs at least two flat maps to accomplish that. If
one flat map is used, as in the Mercator projection in Figure 1 (on the
right), two antipodal points on the sphere are represented disconti-
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nuously: they become lines. To represent the whole world in a conti-
nuous and unambiguous way, the maps must overlap, so at least two are
needed. Thus a smooth surface can be represented by a collection of
overlapping, rectifiable patches, and the surface’s global structure can be
reconstructed from this collection owing to the overlapping. Among
smooth manifolds, the two-dimensional sphere has particularly conve-
nient global (topological) properties, as it is closed and bounded
(compact, unlike the plane) and has no holes (has genus 0, unlike the
torus). A remarkable consequence of this neat topological structure is that
every smooth vector field defined on the two-dimensional sphere must
have at least one point at which the corresponding vector vanishes. This
is the hairy ball theorem: there must be a bald spot even on a ball with no
hair missing, provided the combing is smooth [24],

Indeed, two such symmetrical, singular points can be readily seen in
Figure 1, both for pure translation (a) and pure rotation (b). In fact, these
are elementary manifestations of the well-developed theory of the
singularity index of vector fields, which is particularly powerful for the
two-dimensional sphere [25]—29]. From the practical point of view, the
insect needs only to detect the point at which the encoded vector is zero,
and this alone will allow it to infer several global properties of its flight
dynamics. Third, the insect can simultaneously measure at least 13
patches of the global vector field, each patch covering at least a half-
sphere. Recall that there are at least 13 tangential neurons involved, and
each of them represents one half (2« steradians) of the global vector field
[19]. This enables forming a system of several second-order equations, so
that recovering a mere 6DOF can be readily accomplished. There are,
however, other roles for this impressive redundancy. Not only does each
tangential neuron represent a half of the global vector field, but also it
does that with sensitivity dependent on the direction of the insect’s
motion (Figure 6). In other words, tangential neurons are matched filters;
they always respond to the insect’s motion, but respond best (are tuned
to) rotations or translations along certain directions in space. The first
obvious role of these 13 matched filters is robustness to uncertain or
unavailable data, even when parts of the vision system are damaged.
More subtly, the absolute dynamics of the fly in the three-dimensional
Cartesian space is represented by the insect’s relative motion with respect
to the surroundings, projected on a two-dimensional sphere. The
geometric ambiguities of the projection will always be present, and
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additional ambiguities will arise if parts of the environment are also in
motion. Resolution of these ambiguities is possible by simultaneous
consideration of several overlapping patches of the same vector field.
This is aided by different scaling of the vector lengths in the patches
owing to the matched filter nature of the tangential neurons. Moreover,
the extreme agility routinely demonstrated by two-winged flies is
impossible without sophisticated handling of inertial coupling during
maneuvers. This requires global and finely grained feedback loops
reacting to the interactions of pitch, roll, and yaw. Spatially sensitive
tangential neurons may give the required information about the evolution
of the global vector field during the maneuvers. Several overlapping
patches of the same vector field also allow the corresponding solutions of
to be interpolated more precisely, despite the time-varying character of
the problem. Another possibility is that the wvector field can be
represented, not only by orthogonal decompositions, but also by more
advanced schemes like the Hodge decomposition [30, 31].

Finally, all these redundant and densely spaced representations of the
vector field of the insect flight dynamics open considerable possibilities
for feedback control without the need for heavy computation. Since
several overlapping patches (visual fields) are available simultaneously, a
series of small and thus easily controlled adjustments are needed for the
desired patterns of the vector field to be achieved. It is worth noting that
the aforementioned scheme will not work if the environment is perfectly
homogeneous, for no meaningful relative motion information can be
generated then. Also, even in structured surroundings, there is a need for
up/down orientation, which insects seem to achieve with ocelli (Fig. 4).
Mechanoreceptors are also needed for implementing the control loops
(e.g., the stress sensors on wings) and possibly for guidance (e.g., neck
sensors to orient head and the rest of the body). Halteres are present only
in two-winged flies, so they are not absolutely necessary for successful
flight control, but two-winged flies are the best flyers, so it is a
performance-enhancing sensor. Thus, a full sensor-rich feedback control
architecture involves multisensor data fusion. However, the key element
is that this fusion happens with very little computation; the architecture
processes the information to such a high degree that almost no further
calculations are needed. Effectively, all the important quantities are
produced by sensor systems according to the idea “if it’s difficult to
compute, measure it.”
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2.3. Ocelli

Ocelli are a sensory system present in many flying insects. This system
is comprised of three wide-angle photoreceptors placed on the head of
the insect (see Fig. 2).

Fig. 2. This image shows ocelli (the three point eyes) of a female dragonfly of
the species Aeshna cyanea. The eye in the middle has a diameter 0f430 |am’

They are oriented in such a way that they collect light from different
regions the sky (see Fig. 3). However, they have poor image resolution.
Although the exact physiology and contribution of ocelli and their
purpose in insect flight are still not completely understood, it is believed
that they play a fundamental role in insect attitude stabilization, and
particularly horizon stabilization [16-19]. Experimental results performed
by Taylor [41, 42, 43] and Kastberger [20] on some insect species
suggest that ocelli collaborate synergistically with compound eyes to
minimize the delay of visual processing, and to augment visual
responsiveness when no sharp horizontal border is present. When an
insect is presented with a moving artificial horizon, it first tries to rotate
its head in order to fixate the horizon on the retina. Only afterwards does
it change its wing pattern to realign its abdomen with its head. Taylor
observed that cauterisation of ocelli doubles the latency between the
horizon motion and the compensatory head movement. Moreover, in
dimly lit environments, ablated ocelli also reduced insect sensitivity to
horizon motions, resulting in smaller mean amplitude of head motion
responses. Therefore, it can be stated that ocelli are especially important

1http://pl.wikipedia.org/wiki/Przyoczko


http://pl.wikipedia.org/wiki/Przyoczko

494 Maciej Lasek i inni

for stabilization of the retinal image of the compound eyes during flight
when disturbances are sudden and frequent. Ocelli seem to be designed
for high sensitivity and speed of response at the expense of acuity. Two
additional findings deserve mentioning.

Fig. 3. Visual fields of the median (top) and right lateral (bottom) ocelli.
Courtesy of [33]

The first finding is that in case of ablated compound eyes and intact
ocelli, an inverted horizon corresponding to upside-down insect
orientation caused no head motion unless the two lateral ocelli were
unequally illuminated, unlike insects with intact compound eyes. This is
consistent with the mathematical modeling of ocelli developed in the
following section, which predicts an unstable equilibrium configuration
for the upside-down orientation. The second finding is that the insect
head, with compound eyes disconnected and intact ocelli, quickly
responded to sudden horizon displacements, but then soon relaxed
toward the rest position even when the horizon remained displaced. In
other cases, animals with intact compound eyes maintained a rotated
head. This observation suggests that the ocelli behave similarly to a high-
pass filter. This could be motivated by the fact that the light distribution
can change substantially during the course of a day due to sun motion,
atmospheric variations, or simply because the insect can traverse shady
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trees or urban environments during its flight. Nonetheless, these
variations have a long timescale relative to the insect motion timescale,
and can be compensated for by the compound eyes. From an engineering
perspective, insects combine low-bandwidth compound eyes with high-
bandwidth ocelli to obtain an accurate horizon sensor for attitude
stabilization over a large frequency domain. Biologists believe that
insects use the different photoreceptors in their ocelli to measure the
intensity of light and to estimate their orientation relative to the sky.
Their argument is based on the assumption that, as a first approximation,
the intensity of light measured by the photoreceptors is only a function of
its latitude relative to the light source. We consider an ocelli system that
has four photoreceptors in place of the three-photoreceptor ocelli present
in insects. It is important to mention that some horizon sensors for
attitude stabilization are commercially available. The most interesting
ones, such as the FMA copilot and the Futaba PA-2 for radio-controlled
aircraft, are based on four optical sensors on two-axis planar configu-
ration that sense the difference in infrared signature between the earth
and the carbon dioxide in the atmosphere to provide day and night roll-
pitch stabilization. Despite the fact that their function is classified and not
available to the public, they can be compared with ocelli, as they rely on
the differential measurements of a monotonic function of the vertical
latitude. The major difference between carbon-dioxide-based ocelli and
light-intensity-based ocelli is that the former cannot work indoors, and it
is likely to fail in urban or shady environments when parts of the sky are
occluded.

2.4. Ocelli - Mathematical Model2

Any point P in the sky can be represented in spherical coordinates
(r, O, if/), where r e [0,+00]is the radius of the celestial sphere, 6 e [0, n\

is the latitude, and y/e [0, 2tt] is the longitude, relative to the fixed
frame A. Alternatively, the same point can be written in Cartesian
coordinates P = ,Yp,zpJ . The transformation from spherical to

Cartesian coordinates is given by
Xp =rsin6*cos”, yp =rsin<9sin”, zp =r cos# (1)

2 Detail description of ocelli ’s mathematical model can be fund in refs [33, 34]
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Without loss of generality, the radius of the celestial sphere can be
normalized to unity, i.e., r=1. The ocelli sensory system is modeled as
four ideal photoreceptors, (called Pi, P2, P3, P4), that are fixed in relation
to the body frame and that measure the light intensity of an area in the
sky. They are oriented symmetrically with the same latitude. If their axes
are drawn, one would see that the axes form a pyramid, whose top vertex
is placed at the center of the insect’s head. Formally, their orientation

relative to the body frame can be represented in Cartesian coordinates as:
T

pi = V 1-122,0./z -J\-h 2,0,h

r2
T
p3- 0J3\-h2h PP 0, -vi-h2h

where the parameter /ze(-1 1) sets the latitude of the photoreceptors.
Every photoreceptor collects light from a conic Ai region around its ideal
orientation P,, as shown in Figure 4a. The most important assumption
made in ocelli modeling is that the intensity of light, /, measured by a
photoreceptor P, is independent of its longitude and it is a strictly
monotonically decreasing function of its latitude relative to the fixed
frame.

Fig. 4. a) Four photoreceptors: P,, P2, P3, and P4, are fixed with respect to the
insect’s body frame (xB>B;zfi). The shadowed area, A , represents the receptive
region of P, b) Schematics of ocelli design

Formally, it can be written as:
i(v)=i(v,e)=i(e) @)
0,<g=>/(0,)>/(3)
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where, with an abuse of notation, we identify the position of the
photoreceptor with its latitude <9 which is the angle between the axis of
the fixed frame A and the orientation of the photoreceptor on the celestial
sphere. The monotonic distribution of light intensity on the celestial
sphere can be satisfied only in an ideal environment, where the landscape
is uniform and the light is diffused uniformly around its generating
source. However, in actual environments, it is more common to find less
than ideal conditions, such as time-varying atmospheric conditions, shade
from trees or buildings, or multiple light sources while indoors. In order
to describe a real-world conditions, we modeled ocelli using off-the-shelf
photodiodes placed on a square pyramid (see Fig. 4b).

The output from a single photodiode placed at different orientations
was used to generate the light intensity map of the celestial sphere. To
facilitate the comparison of light intensity for heterogeneous environ-
ments, the intensity in these three plots was normalized so that Imax=1,
Imin—1..Although the light intensity is not strictly monotonic and it
depends also on the longitude, it is still possible to spot a bright portion
of the sky opposed to a dark one in all three scenarios. In the indoor
environment, the bright region is exactly perpendicular to horizontal
plane, while in the outdoor scenarios, it is slightly tilted. In particular, in
the urban environment case, the bright area is tilted because a large
building is screening the sun, while in the open space environment, the
tilt is caused by the position of the sun close to the horizon. The
measurements from the photoreceptors are simply subtracted pair wise,
and these two signals are the output from the ocelli:

(4)

where P" is the photoreceptor orientation in Cartesian coordinates
relative to the fixed frame of coordinates. Given the orientation
Re50(3) =|R g9?3x3R7R =1,detR =+1| of the insect body frame B
relative to the fixed frame A, the orientation of the photoreceptorPa
relative to the fixed frame is P/' = RPf. Since the orientation of the

photoreceptors is fixed with respect to the body frame, the outputs from
the ocelli depend only on the insect orientation R. From a mathematical
point of view, the ocelli system can be modeled as a nonlinear function
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f:S0(3)—1R2: of the insect orientation. If \b=[xb,yb,zb]Tand

va=[xa,ya,zaf are the coordinates of vector v e %3 relative to the body

frame B, and fixed frame A respectively, then these coordinates satisfy
the following transformations:

Vv = Rva
o ®)
VA= Rrva

Assuming that the unit vector is given bye3 =[0,0, I]r, the coordinates of
the z-axis unit vector of the body frame relative to the fixed frame are
P° = Re3=["M3,”"83’r3 3 * and the coordinates of the z-axis unit vector of

the fixed frame relative to the body frame are P" =Rre3=[r3, r32r3¥ .

In general P"~P*. Moreover, from the definition of rotation matrix we
have the following properties:

|ip*| =r24r2+r2=1

Iz I 31~

P‘=P*“xil
2.5. Orientation Estimation

This section is devoted to studying the general properties of the map
_l(), i-e., how much information about the orientation can be extracted
from the ocelli output. We first consider the special case where the light

intensity measured by the photoreceptors is 7(0) = cos0. This instance

clearly highlights the relation between the insect orientation R and the
ocelli output y. Then we consider the general case where is simply
monotonic.

Supposing that the light intensity measured by the photoreceptors is

1(0) =cos0, and the orientation of the photoreceptors are such that in

(38), the output of the ocelli isy\=rz\, yi=riz, where rtlis the i-j entry of
the insect orientation matrixa R. The 731 and are coordinates of the z-

cos©cos'? sin <5cos4*sin © - sin ¥ cos <> cos® cos'P sin 0 +sin ¥ sin <>
R = -cosQsinT - sin<Dsin¥ sin©-cos® cos'P - cos<Gsin'Psin0 + cos'Psin®
sin© -cos®©sind> -cos<I>cos0

0, W, <- are the Bryant angles describing the position of insect’s body in the space [33, 34].
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axis of the fixed frame, relative to the body frame. It means, that the
ocelli can measure the x and y position of the light source relative to the
insect body. Intuitively, it is clear that this information can be used to
rotate the insect body toward the light source.

When the light intensity 1(9) measured by the photoreceptors is just a
monotonically decreasing function of the latitude, the ocelli do not
estimate the exact orientation of the sun relative to the insect body frame,
but they can still retrieve the approximate direction. If 1(0) is the light
intensity measured by the photoreceptors, and 1(0) is an unknown strictly
monotonically decreasing function of the latitude 0, then the output of the
ocelli has the following properties [33, 34]:

W=0 i=0,yx*0=>yrd >0
y2=0<=>12=0,y2*0=>y22>0

Analogously, it is easy to verify that yl <0=>r3l<0. From the mono-
tonicity of I, it also follows thaty, = 0=>r3 =0. The same arguments

can be used to prove the properties of ocelli outputy?2-

This proposition indicates that the ocelli still give an approximate
orientation of the light source, regardless of the exact orientation of the
photoreceptors relative to the insect body, and regardless of the specific
light intensity distribution as long as it is monotonic. Moreover, this
propositions highlights several important features of ocelli outputs4.
First, according to (7), the ocelli always give an approximate estimation
of the latitude of the light source relative to the insect body, in the sense
that if the insect rotates toward the apparent position of the light source
given by the ocelli, it will eventually align the axes of the body and fixed
frames. Also, for small latitudes, the longitude error of the light source
decreases to zero and the magnitude of the output vector becomes
proportional to the latitude. This means that the ocelli outputs not only
estimate the direction of the light source, but also its distance in terms of
the latitude. However, the apparent light source does not coincide with
the azimuth of the sky sphere, as in the indoor setting. As a consequence,
the insect would rotate accordingly to ocelli output, its body would be
tilted, and would not be parallel to the ground plane. However, the
orientation could be biased to move the apparent light source position to
the ground axis, by adding an offset to the ocelli output. This could be

(7)

A more intuitive understanding of the ocelli processing is given in reference [17],
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possible only if another sensor, such as the compound eyes or simply a
gravity sensor, would estimate correctly the ground azimuthal axis. Once
the ocelli is biased, it would still respond to sudden changes in attitude
due to external disturbances. This attitude estimation strategy is
consistent with the observation that the ocelli behave like a high-pass
filter, as described above. To this end, we are currently exploring the
fabrication of a simple electromechanical gravity sensor that could be
used to provide the correct bias for the ocelli, thus allowing the flapping
wings MAVs to adapt to a variety of heterogenous and time-varying
environments while maintaining high responsiveness to quick external
disturbances.

2.6. Attitude Stabilization Via Output Feedback

In the previous sections, we described how the ocelli can estimate the
position of the axis of the fixed frame relative to the body frame. In this
section, we combine the outputs from these two sensory systems to
obtain global stabilizing control laws to align the axis of the body frame
with the axis of the fixed frame. These two axes are aligned if and only if
the angle between them is zero. This angle can be computed from the
rotation matrix by recalling that the cosine of the angle between two unit

vectors is given by their inner product, i.e. cos@=¢e[P“=ejRe3=1r33
where P represents the axis unit vector of the fixed frame. Based on the

intuition that the input torque should rotate the insect body frame such
that the angle would decrease, we propose the following output feedback
law:

where ky is scalar.
This control law stabilizes the insect orientation It can be proof the
following theorem [39]:

If the light intensity function is /-/(# ) =cos(#), and ky>0, then the

control law (8) aligns the z-axes of the fixed and body frame, i.e., all
trajectories of ODEs describing MAV motion approach the set

M =I(R,n)||PA=(0,0,x1),n =0}. However, only the point

M, ={(R,fi)|[P6=(0,0,1),n =0j is locally asymptotically stable.
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This theorem states that a simple proportional feedback law of the
ocelli outputs can steer the orientation such that the insect’s z-axis will
always point toward the light source, i.e., the point Mu regardless of the
nitial condition. Although from a theoretical point of view, some
trajectories converge to the point Mz, in practice, all trajectories converge
to the stable point Mu since is unstable M2. It is interesting to note that
the Lyapunov function is composed of two parts, the Kinetic energy and

the potential-like function C/=A>||p*-e32="(1-r33) =1-cos((9A.

The potential function is the same as that would arise from a three-
dimensional (3D) pendulum in a uniform gravitational field. Therefore,
for this particular choice of light intensity function, the ocelli output
corresponds to the gradient of a potential function on the sky sphere.

3. Conclusions and Future Developments

In this paper we presented the sensory system for the flapping wings
MAVs. This system consists off biomimetic devices similar to ocelli,
which are essential for the MFI to maintain stable flight as well as
achieve simple maneuvering. Although high precision micro-sensors are
available, they generally do not meet the stringent requirements of MAVs
as small as the flapping wings MAVSs. In the future, these sensors will be
integrated to the flight mill, an apparatus that demonstrates simplified
aerodynamics of flapping flight, in order to investigate their performance
as a whole sensory system and test different flight control techniques
using output feedback from this sensory system.

The research described in this paper was supported by the Ministry of
Education and Sciences under grant number 0 TO0B 03 30.
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O METODZIE STABILIZACJI | STEROWANIA
MIKROSAMOLOTEM W OPARCIU O ANALIZE
REJESTROWANEGO NA POKLADZIE OBRAZU

Celem pracy byto opracowanie koncepcji detekcji potozenia przestrzen-
nego mikrosamolotu z machajgcymi skrzydtami (tzw. entomoptera). Kon-
cepcja ta byta inspirowana metodg wykrywania potozenia przestrzennego
spotykang u owadoéw. Wiele gatunk6w owadow swojg orientacje przestrzenng
ustala wykorzystujagc organ zwany przyoczkami. Przyoczka sg rodzajem
czujnikow optycznych. Czujniki te fatwo zamodelowac przy pomocy czterech
fotodiod umieszczonych na piramidalnym statywie, mierzacych natezenie
Swiatta w otoczeniu owada.

W pracy przedstawiono uproszczony model matematyczny entomoptera,
oraz zaprezentowano rozwazania dotyczace efektywnosci detekcji potozenia
za pomocag pomiaru natezenia Swiatta.

Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2006+2007
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Motivated by recent interest in developing flapping wing micro-air vehicles
(MAVs) capable of emulating the flight performance of insects or small birds,
we describe the state of the art in our understanding of insect aerodynamics.
Those of us who study animal flight have borrowed shamelessly from
engineering and the physical sciences to learn how animals fly. Mankind’s
fascination with bird flight originally spawned the discipline of aerodynamics,
but studies of animals then lagged far behind more practical developments in
the discipline. Modem aerodynamics is now so specialized that insight into
animal flight is often gained from literature that is decades old. Current interest
in MAVs place an emphasis on low Reynolds number aerodynamics. This field
previously had limited application, and hence it had not been widely studied. It
is not very amenable to analytical solutions or even CFD without extensive
validation. It is the flow regime where aeromodelers rule, giving the
impression that trial and error is the most successful approach. For about 350
million years the insects, birds and bats have been testing different
aerodynamic designs in this flow regime, with natural selection favouring the
successful ones. In this paper, we will presented some of these successes for
consideration in the design of low Re flying machines.

1. Introduction

Insects generally fly in the world of laminar flow with substantial,
persistent vortices swirling around the wings and trailing off into the
wake. Understanding of their high-lift mechanisms has advanced greatly
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in recent years. Most of the lift is attributable to a large leading-edge
vortex (LEV) created by the sharp leading edge of the wing. We have
further studied the vortex dynamics and wing forces using model wings
rotating like propellers, which mimics the flapping phase of the wingbeat
and avoids the confounding effects when the wing flips over at either end
of the cycle. The leading-edge flow separation necessary to create the
LEV causes a loss of leading-edge suction, and the resultant aerodynamic
force is approximately normal to the chord. At the high angles of attack
needed to produce the LEV, a large drag force is therefore inevitable.
The low L/D matters little to the insects: they just arrange the flapping
motion to point the resultant force in the desired direction for weight
support and thrust, taking advantage of the high drag as well as the high
lift. However, the high drag of the insect flight mechanism is obviously
unsuitable for fixed and rotary wing devices. The wings of large insects
approach a chord-based Reynolds number of 10000, where the separated
shear layer from the sharp leading edge starts to become turbulent. By
Re=20000 the turbulence destroys the coherence of the LEV, causing
periodic shedding of vorticity and a three-fold reduction in the lift
coefficients. All but the smallest birds live permanently in the turbulent
regime, and thus are unlikely to exploit the insect flight mechanism. It
may be that turbulence is the great dividing line between them and the
insects. However, there are always exceptions. Hummingbirds range in
size from 2 to 20 grams, and fly across the spectrum from laminar to
turbulent flow. Pilot tests of hummingbird wings at Re = 5000 reveal that
maximum lift coefficients are very similar for insects and hummingbirds,
but drag coefficients are much smaller, suggesting that the flow remains
attached over the upper wing surface. The hummingbird wing far
outperforms the insect LEV mechanism and is much less restrictive: it
would be suitable for fixed wing and rotary wing designs in addition to
flapping ones, and would be suitable for turbulent as well as laminar
applications. Amongst the large insects, dragonflies also have high L/D
ratios that indicate attached flow, and they are one of the few successful
insect gliders. Our knowledge of transitional Re aerodynamics would
benefit greatly from further study of such exceptions.

2. Insects aerodynamics

Insects generally fly in a laminar world, where the flow patterns are
smooth and well-behaved. Our understanding of their high-lift mecha-
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nisms has advanced greatly in recent years, and is based on a picture of
large, persistent vortices swirling around the wings and trailing off into
the wake. Most of the lift is attributable to a large leading-edge vortex
(LEV) - see Figure 1, which is almost unavoidable for laminar flow
around the ‘sharp’ leading edge of the thin wings (e.g. [1-7]).

Fig. 1 Patterns of airflow during the downstroke of a hovering insect, Airflow
over the leading edge of the wing rolls up into a leading-edge vor tex (LEV).
LEVs contain a low-pressure core that enhances lift, but they are unstable and
tend to detach, causing a rapid reduction in lift. This has prompted research into
how insects stabilize LEVs during flight. One proposed mechanism is the lateral
flow of air from the base to the tip of the wing6. The presence of a strong vortex
at the wing tip and downwash behind the wing may stabilize LEVs by reducing
the effective angle of wing attack

This lift mechanism may be viewed as a form of “dynamic stall”,
whereby a wing can travel at high angles of attack for a brief period,
generating extra lift before it stalls. At chord-based Reynolds numbers Re
appropriate to medium and large insects, 103to 104, there is a strong axial
flow in the LEV driven by the spanwise pressure gradients [1]. The
combination of axial and swirling motions results in a spiral LEV, which
expands conically along each wing and closely resembles the vortices
over delta wings [3], By convecting vorticity out to the tip vortex, the
axial flow also stabilizes the LEV [8]. This delta wing analogy for the
spiral LEV has recently been challenged by Bomphrey et al. [10], who
claim that the LEV is roughly constant in diameter, that it extends from
tip vortex to tip vortex, and that it is continuous across the midline of the
insect. They advocate this topology to explain the presence of a LEV that
they visualized at the midline of the thorax (see fig. 2); if the LEV over
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each wing was conical, it would disappear at the midline and just show
attached flow there. However, it is clear in their own results that the flow
is attached during the downstroke (Fig. 2C-D), and only separates over
the thorax at the end of the downstroke when the wings starts to flip over,
or supinate. It was originally found that the LEV breaks away from the
wings at the end of the downstroke 1; this will alter the spanwise pressure
gradients and may well feed back onto the flow over the thorax.

Fig. 2. Smoke wire visualization of tethered Manduca sexta with the plane of
the undisturbed smokestreams coincident with the thorax (cf. [8])

After [6] we show in Figure 3 the flow fields resolved after subtraction
of the freestream velocity. It is shown vorticity and streamlines in the
wake and near-wing flow field of Manduca sexta (Fig. 3A), and the
vortex sheet is shed from the trailing edge of the wings (Fig. 3B). It
clearly shown in Figure 3C that the streamlines spiral into a stable focus
at a midwing location, just above the leading edge. It is possible to
interpret this results as confirmation that flow is attached at the midline
during the downstroke, and that the spiral LEV expands conically along
each wing. At the Re of small insects like fruit-flies, Dickinson’s group
has found that the axial flow becomes negligible [7, 10].
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Fig. 3. The late downstroke leading-edge vortex (LEV) of Manduca sexta[8]

Birch and Dickinson [7] suggested that a different mechanism was
stabilising the LEV at lower Re: the downwash induced by the large tip
vortices. This downwash would reduce the angle of incidence and hence
the rate of leadingedge vortex shedding, improving LEV stability at
lower Re. This would be equivalent to the gentle stall of low aspect ratio
wings, whose vortex system is much more robust that at high aspect
ratios. However, vortex stability might not even be a problem. Propulsive
efficiency for pitching and heaving foils usually peaks over a narrow
range (0.2 - 0.4) of the Strouhal number, St = f-A/U, where f is the cycle
frequency, A is amplitude of motion, and U is forward speed [1], Natural
selection is likely to favour high efficiency, and swimming animals
indeed swim at 0.2 < St < 0.4, [11-13], Taylor et al. [16] extended these
considerations to flying birds, bats and insects, showing that they also
converge on that narrow range of St. Maximum amplification of the shed
vortices and a well structured wake occur at the peak efficiency, so both
flying and swimming animals appear to tune their frequency to that
which gives high efficiency and avoids vortex breakdown.
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Concluding, as the flapping wing translates, a span-wise velocity
gradient interacts with the leading edge vortex, causing the axial flow to
spiral towards the tip. The axial flow transports momentum out of the
vortex, thus keeping it stably attached. The vortex detaches at about
three-quarters of the distance to the wing tip and is shed into the wake.
Thick black arrows indicate downwash due to the vortex system
generated by the wing in its surrounding fluid.

Fig. 4. Stable attachment of the leading edge vortex (adapted from the van den
Berg, and Ellington [3])

Another very important high lift mechanism was discovered by Weis-
Fogh [24, 25]. Studying the wing motion of Encarsia Formosa, Weis-
Fogh found an unsteady inviscid high lift mechanism occurring at very
low Reynolds numbers. Terming it the “clap and fling” it advantageously
made use of the interaction between two wings as they neared each other
at the extreme ends of the stroke, providing that the total flapping angle
was nearly 180°. Experimental observations led to a Cz~2:3 for the wing,
an impossibly high Cz for steady airfoils based on the wing’s critical
Reynolds number, Re<f=20: Figures 5 and 6 depict the wing kinematics
and the consequent vortex development.

Fig. 5. Weis-Fogh clap and fling mechanism illustrated on an Encarsia
Formosa. From Weis-Fogh [25]
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Fig. 6. Section schematic of wings approaching each other to clap (A-C) and
flinging apart (D-F)

Figure 6 depict schematic development of Weis-Fogh mechanism.
Lines show the flow lines, arrows show induced velocity, and net forces
acting on the airfoil. Clap means the motion when the wings approach
each other dorsally (Fig. 6A). and their leading edges touch initially
(Fig. 6B). After then, the wing rotates around the leading edge. As the
trailing edges approach each other, vorticity shed from the trailing edge
rolls up in the form of stopping vortices (Fig. 6C), which dissipate into
the wake. The leading edge vortices also lose strength. The closing gap
between the two wings pushes fluid out, giving an additional thrust.
(Fig. 6D-F). Fling means the motion when the wings fling apart by
rotating around the trailing edge (Fig. 6D). The leading edge translates
away and fluid rushes in to fill the gap between the two wing sections,
giving an initial boost in circulation around the wing system (Fig. 6E,F).
A leading edge vortex forms anew but the trailing edge starting vortices
are mutually annihilated as they are of opposite circulation. As originally
described by Weis-Fogh (1973 [25]), this annihilation may allow
circulation to build more rapidly by suppressing the Wagner effect
The wing surfaces press together at the end of the upstroke for an
extended period of time, mimicking a motion much like two hands
coming together for a “clap”. As the wings separate and open for the next
downstroke, they rotate around their trailing edges. The trailing edges
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remain adjacent and connected together until the included angle reaches
approximately 120°. At this instant, the wings form a V shape before they
begin parting away from each other. The sudden translation of opposing
section causes air to rush into the widening gap and produce high
strength vortices of equal and opposite sign. This leads to large
circulation and lift on the wing without the negatives of vortex shedding
since the total circulation around both wings remains zero. The “clap and
fling” also avoids altogether the Wagner effect (a time lag between the
attainment of the instantaneous circulation value and the quasi-steady
value around a wing due to the induced velocity field of shed vorticity).
to7r E wing hinge :
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Fig. 7. Wing motion and force production of a wing performing a clap-and-fling
kinematic maneuver (cf. [1])
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Figure 7 schows diagrams of wing motion indicating magnitude and
orientation of total force vector measured by a force transducer during
the downstroke and upstroke of a dynamically scaled robotic model wing
(according to Lehmann, Sane, and Dickinson [1]). Small circles at the
beginning of each wing section indicate the leading edge of the moving
wing. The performance of flapping a single wing is shown in Figures 7A
and 7B. The vectors in Figures 7C and 7D demonstrate forces produced
by the wing when simultaneously flapping an imaged wing in close
distance to promote the clap-and-fling maneuver at dorsal reversal.
(Fig. 7E). Relative augmentation of the mean force vector coefficient due
to the clap-and-fling wing beat, scaled to the performance of a single
wing flapping. Data are plotted as a function of the angular distance
between the two wing hinges. The pictogram illustrates the position of
the wing’s leading edge during the clap and the location of the two
robotic wing hinges (view normal to the stroke plane). To avoid direct
mechanical stress on the force transducer, the wing tips do not physically
touch during the clap phase. (Fig. 7F) Alterations of the mean force
vector inclination with respect to the horizontal stroke plane when
varying the angular distance between the two wings during the clap-and-
fling maneuver. An angle of inclination greater than 90° indicates that the
force vector points slightly into a ventral direction, which results in a
pitching (nose) down moment. (Fig. 7G). The ratio between mean lift and
drag coefficients (averaged over the entire stroke cycle) demonstrates
how aerodynamic efficacy changes with decreasing angular distance of
wing separation during dorsal stroke reversal (cf. [1]).

Another interesting phenomena of flying insects aerodynamics is, that
the vertical force is generated using drag force. Figure 8 shows a side-by-
side comparison of the wing motion, forces, vorticity field and mean flow
in the two cases. In the case of a symmetric stroke (Fig. 8A), each half-
stroke generates almost equal lift in the vertical direction and almost
equal drag in the opposite horizontal direction. The averaged vertical and
horizontal force coefficients are 1.07 and 1.61, respectively, resulting in a
ratio of 0.66. By contrast, the asymmetric stroke (Fig. 8B) generates most
of its vertical force during the downstroke, in which the lift and drag
coefficients are 0.45 and 2.4, respectively; they are 0.50 and 0.68 during
the upstroke. The vertical and horizontal force coefficients averaged over
one period are 0.98 and 0.75, resulting in a ratio of 1.31, which is twice
the value of the symmetric stroke. In this case, 76% of the vertical force
is contributed by aerodynamic drag [5, 6, 7].



516 Jerzy Maryniak, Krzysztof Sibilski

Fig. 8. Comparison of idealized normal hovering along a horizontal stroke plane
(A) and dragonfly hovering along an inclined stroke plane (B);

(i) - wing motion and averaged lift and drag, (ii) - the instantaneous vertical
(O) and horizontal (CH) force coefficients are shown in figures (solid line, net
force; broken line, lift contribution; dotted line with circles, drag contribution);

(iit) - snapshots of vorticity and velocity fields during the fourth period;
(iv) - time-averaged velocity field over one period. The maximum translational
velocity (UnmeX) serves as a reference velocity scale. The broken square
corresponds to the region shown in (iii) (cf [5])
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Comparing the vorticity field in the two cases shows a faster
downward jet produced by the asymmetric stroke. Figure 8B(iv) shows
the time-averaged velocity below the wing. The velocity is plotted in
physical space, which is interpreted from the computed velocity in the
body coordinates. The symmetric stroke generates a jet whose width is
comparable to the flapping amplitude, and it penetrates down for ~4-5
chords. By contrast, the asymmetric stroke generates ajet whose width is
comparable to the chord, and it penetrates downward for -7 chords. This
difference may be significant when the wing is hovering above a surface,
where the ground effect is non-negligible.

3. Birds and Bats aerodynamics

The largest insects that have been studied weigh about 1 gram with a
10 cm wingsjian, and their wings approach a chord-based Reynolds
number of 10 . Birds and bats are larger, heavier, and operate at higher
Re. It is widely believed that they fly in the post turbulent transition
regime, although there is little if any direct evidence that the airflow is
turbulent over their wings. Indeed, there has been no work on flapping
bird wing aerodynamics comparable with the recent studies of insect
wings, and we remain largely ignorant of the optimum profiles, surface
roughness, turbulator characteristics, kinematics and other conditions. If
birds and bats do live permanently in the rough-and-tumble turbulent
regime, then turbulence may be the great functional dividing line
between them and the insects. Flow patterns over flapping wings could
be quite different with turbulent mixing, causing breakdown of large,
swirling vortices like those around insect wings. Ellington and
Usherwood [21] developed the propeller analogy for flapping flight to
investigate whether the insect LEV mechanism survived the transition to
turbulence. Flat wing models with sharpened edges were tested at Re
from 10000 to 50000.

The force coefficients for different planforms were erratic at
Re=10000 and indicative of the transition to turbulence. As aeromo-
delers know all too well, operation in the critical Re range is inconsistent
because of flow hysteresis and instability. Although 10000 is extremely
low for a critical Re, we suggested that the sharp leading edge was acting
as a turbulator to accomplish this. Later PIV investigations [22] confir-
med that the development of turbulence in the separated shear layer
indeed caused the premature transition.
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The force coefficients for all planforms over the remaining Re were
very similar, indicating that the critical range does not even extend up to
20000. Means for all planforms and all Re are shown in Figure 9, illustra-
ting that any differences were very minor.

th odhoo

0 0.5 1.0 1.5

Drag Coefficient

Fig. 9. Real hummingbird wing and models at Re=5000 (cf. C. Elington [29])

The performance at these higher Re is very disappointing, however,
and the maximum lift coefficient is 2-3 times lower than in propeller
experiments at laminar Re (cf. Fig. 9). The maximum lift coefficients for
these propellers are no better than for equivalent wings in windtunnels, with and
approximately 2D periodic growth and shedding of a LEV at high angles of
attack. Our conclusion was therefore that a LEV exists over the propeller wings
above the critical Re, but that turbulent mixing made it unstable with periodic
shedding, limiting the mean value of the lift coefficient. These propeller studies
did not address whether an insectlike LEV can be exploited during the course of
a downstroke in flapping flight; we were only concerned with long-term
stability and mean forces. Nevertheless, it seems very unlikely that the intense
velocity gradients of the spiral LEV of large insects could withstand turbulent
mixing, and that is perhaps why the LEV at turbulent Re behaves more like a
conventional 2D periodic type. Most importantly, however, we need to drop the
critical Re or wings with sharp leading edges to as low as 10000. The leading
edge of primary feathers of bird wings and the taut leading edge of bat wing
membranes are “sharp” in an aerodynamic sense, and hence | suspect that
leading-edge separation followed by transition to turbulence is common for
them.
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Reynolds numbers, because a LEV might be destroyed, but it is quite
unexpected in the presumably laminar regime. The results are fascinating
because the hummingbird wing generates high lift at a high lift-to-drag
ratio. Frankly, it far outperforms the insect LEV mechanism and is much
less restrictive: it would be very suitable for fixed wing and rotary wing
designs in addition to flapping ones, and it appears to be suitable for
laminar as well as turbulent applications. A recent PIV study of the wake
of hummingbirds [23] only adds to their intrigue. There was some
evidence of a small downstroke LEV in the wake, but it was much
weaker than that associated with the insect LEV.

The properties of feathers are, of course, the likely explanation for the
difference between real and model wings. The rachis, or central shaft of
the feather, protrudes about 0.2-0.3mm above the wing surface and is
likely to act as a turbulator to keep the flow attached at higher Reynolds
numbers [23], In particular, the rachis of the 10th primary feather extends
parallel to the wing’s leading edge for the distal portion of the wing
length. At the low end of their Re spectrum, however, the apparently
attached flow in the laminar regime is puzzling: the leading edge is sharp
and should still cause separation. Perhaps flow through the porous
feathers is affecting the boundary layer, or perhaps we need to drop the
critical Re for wings with sharp leading edges even lower, say to 5000.

4, Conclusions

The possibility of attached flow and respectable L/D ratios needs to be re-
examined for the insects. The awful lift-to-drag ratio of a LEV would yield a
poor glide performance for insects, but dragonflies, damselflies and some
butterflies provide a notable exception. The latter have not been studied in
detail, but dragonflies and damselflies have L/D values ranging from 6 to 21 at
Re < 2,400, and regularly exceeding 8 (see [27]). These are the best L/D ratios
reported for insects. Such high values contradict the trigonometry of a leading-
edge vortex, and the relatively low maximum lift coefficients
(about 1 vs 1.8 for the LEVs) do not indicate a special high-lift mechanism.
Gliding dragonflies and damselflies have therefore solved the problem of high
L/D ratios at low Re by avoiding the LEV mechanism, presumably using
attached flow instead of leading-edge separation. Summarizing this paper we
can formulated thesis, that it is great divide between small insects and birds
aerodynamics
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AERODYNAMIKA SLRZYDEt MACHAIJACYCH - OWADY
KONTRA PTAKI; ANALOGIE I ROZNICE

Owady zasadniczo latajg w zakresie przeptywéw laminarnych, przy czym
optyw ich skrzydet charakteryzujg silne wiry generowane ruchem skrzydet.
Badania ostatnich lat pozwolity w petni zrozumie¢ mechanizm powstawania tak
duzej sity nos$nej owadzich skrzydet. Znaczna cze$¢ sity nosnej owaddow
powstaje w wyniku silnego wiru generowanego przez ostre krawedzie natarcia
skrzydet (LEV). Wiry krawedziowe powstajg na duzych katach natarcia, co
w konsekwencji powoduje, ze doskonato$¢ owadzich skrzydet jest niewielka.
Ze wzgledu na to, ze wysoka nosnos$¢ owadzich skrzydet jest okupiona wysoka
wartoscig ich sity oporu, ten mechanizm generowania sity nosnej jest raczej
mato przydatny dla statoptatow i wiroptatéw. Skrzydta duzych owadow pracujg
na zakresie liczb Reynoldsa rzedu 10000. W tym zakresie liczb Re warstwa
przyscienna traci swoéj laminamy charakter przechodzac w zakres turbulentny.
Przy zwiekszeniu liczby Reynoldsa do warto$ci Re = 20000 turbulencja niszczy
spojnos¢ wirow krawedziowych, powodujac pojawienie sie naprzemiennych
wiréw von Karmana, co w konsekwencji powoduje az 3-krotne zmniejszenie
wspotczynnika sity nosnej. Skrzydta ptakdw, nawet tych najmniejszych pracujg
w zakresie przeptywdw turbulentnych, dlatego tez nie mogg wykorzystywaé
»owadzich” mechanizméw generowania sity nosnej. Oznacza to, ze aero-
dynamika owad6éw i ptakow réznig sie w bardzo istotny sposdéb. Jednakowoz
jak to zazwyczaj bywa zdarzajg sie wyjatki. Kolibry sg ptakami o masie od 2 do
20 gramOdw i, to witasnie one sg wyjatkami. Stworzenia te latajg wykorzystujgc
cate spektrum zjawisk towarzyszacych zaré6wno przeptywom turbulentnym, jak
tez laminamym. Badania tunelowe skrzydet Kolibrow wskazuja ze przy liczbie
/?e=5000 uzyskujg one maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej stosujac
charakterystyczny dla owadéw mechanizm generowania silnych wiréw
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krawedziowych (LEV). Jednakowoz, mimo ,,owadziego” mechanizmu genero-
wania sity nosnej skrzydta Kolibrow charakteryzujg sie znacznie mniejszym
wspoétczynnikiem oporu (duzg doskonatoscig aerodynamiczng). Zatem te ptaki
moga stanowi¢ doskonaty wzor dla budowy skrzydet mikrosamolotow
budowanych zarowno w ukfadach statoptata, wiroptata jak tez animaloptera
(statku powietrznego z machajacymi skrzydtami). Podobnie duze owady, takie
jak wazki czy szarancza, charakteryzuja sie duza doskonato$cig aerodyna-
miczng skrzydet (owady te sa doskonatlymi szybownikami). Dlatego tez
szczegblng uwage nalezy skierowa¢ na dokiadne zbadanie aerodynamiki
zakresu przejsciowych liczb Re.

Praca naukowa finansowana ze srodkéw Ministerstwa Nauki i Szkolnictwa
Wyzszego na nauke jako projekt badawczy nr 4 T12C 023 30
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Przedstawiono zagadnienia energetyki skrzydet machajgcych, ktére mozna
ujag¢ w duchu rachunku wariacyjnego. Do szczegOlnie waznych zaliczyliSmy:
1) minimalizacje mocy niezbednej; 2) maksymalizacje sprawnos$ci aerodyna-
micznej. Dla wygody Czytelnika podano w zwartej postaci najwazniejsze fakty
z rachunku wariacyjnego oraz opisano dwa przyktady jego zastosowania
w aerodynamice lotniczej.

1. Wstep

Wiadomo od dawna, ze Natura wypracowata sposoby poruszania sie
stworzen latajagcych (jak albatrosy) i ptywajacych (jak wieloryby), ktdre
znacznie przewyzszajg sposoby latania i ptywania wymyslone dotad
przez cztowieka. Jest, wiec rzecza zrozumiatg ze w poszukiwaniu
nowych rozwigzan napedu inzynierowie Kierujg sie ku zoologii. Tym-
czasem do wyznaczania zapotrzebowania energii do lotu machajgcego
podchodzi sie tam w spos6b konwencjonalny, tzn. przystosowuje sie
wzory wypracowane dla klasycznych obiektow latajagcych [22, 23],

Do latania potrzebna jest energia i to wcale niemata. Oczywiscie, jest
ona dostarczana przez pokarm. Na ogdt im mniejsze sg rozmiary ptaka,
tym wiecej zuzywa on energii. Drobne ptaki majg stosunkowo wieksze
zapotrzebowanie na pokarm niz ptaki duze. Kolibry, sikorki lub mysi-
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kréliki zjadajg dziennie wiecej pokarmu niz same wazg i to niekiedy
dwukrotnie wiecej.

Temat nin. pracy zostat sformutowany na podstawie spostrzezenia, ze
zjawiska biologiczne majg z natury rzeczy charakter wariacyjny: posz-
czegOlne wielkosci (typowa to moc niezbedna do lotu poziomego) Scisle
zwigzane z tymi zjawiskami osiggaja wartosci stacjonarne lub ekstre-
malne. Takie spojrzenie dopiero sie przebija, a nieliczne opracowania,
np. [1, 9], zawierajg duzo niejasnosci. Celem pracy jest krytyczne przed-
stawienie dokonanych dotad prob oraz prezentacja naszej propozyciji,
ktéra odznacza sie systematycznym stosowaniem koncepcji rachunku
wariacyjnego. Dlatego sporo miejsca w artykule poswiecono temu
dziatowi matematyki, wzigwszy ponadto pod uwage fakt, ze nie znajduje
sie on w programie nauczania nawet w renomowanych uczelniach.

2. Wzmianka historyczna, czyli o co idzie w locie machajacym

Obserwacja otaczajgcej przyrody wskazuje na to, ze lot z rucho-
mymi (machajacymi) skrzydtami jest bardziej ekonomiczny niz lot przy
zastosowaniu konwencjonalnych skrzydet lub wirnikbw nos$nych.
Obserwacje te uzasadniajg stwierdzenie, ze ptak porusza sie w powietrzu
znacznie szybciej i traci przy tym mniej energii zawartej w miesniach,
niz zwierzeta poruszajace sie na ziemi, takie jak pies czy zajac.
Podpatrywanie Natury moze pomOc w rozwigzaniu rozmaitych proble-
mow, jakie pojawity sie przy projektowaniu tzw. MAV-6w (Micro Air
Vehicles), czyli mikrosamolotéw, przydatnych zarébwno w zyciu wojsko-
wym (np. zadania wywiadowcze), jak i cywilnym (np. akcje ratunkowe).

Powstawanie sity ciggu przez machanie skrzydtami byto rozpoznane
prawie sto lat temu przez Knollera [14] i Betza [3] przy wyjasnianiu
zdolnosci ptakéw do latania. Zjawisko Knollera-Betza potwierdzit
doswiadczalnie Katzmayr w r. 1922 [13]. Dwa lata p6Zniej Bimbaum [4]
ustalit warunki generowania ciggu i zasugerowat zastosowanie skrzydet
machajgcych jako pednika. Jednakze pierwsze badania teoretyczne
wiatach trzydziestych von Karmana i Burgersa [12] oraz Garricka [6]
pokazaly, ze sprawno$¢ jest raczej mierna, bo wynosi tylko do 50%.
Tymczasem u ryb i waleni z p6tksiezycowa ptetwg ogonowa stosujacych
ostrobokowaty sposob ptywania [7], a takze u ptakéw majacych skrzydta
0 duzym wydtuzeniu, obserwuje sie bardzo duze sprawnosci ruchu.
Badania nad skrzydtami machajacymi jako narzedziami do wytwarzania
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ciggu i sity nosnej zostaty podjete i sg kontynuowane przez dwa zespoty
(zob. [11] i [16]).

3. Energetyka skrzydet machajgcych

Ze wzgledu na ograniczenia wydawnicze, podajemy tutaj tylko wzory
bazowe oraz wynikowe z powotaniem na literature (innymi stowy nie
przedstawiamy przeksztatcen, dowodow, itp.). Staramy sie jednak poda-
wac definicje wystepujacych wielko$ci. Ograniczamy sie przy tym do
skrzydta jako najwazniejszego generatora sity nosnej i ciggu. Nie
zajmujemy sie mocg potrzebng do pokonania oporéw szkodliwych.

Uczytelnimy tu dwa podejscia, z ktérych pierwsze nazywamy meto-
dg Hallow (p. 3.1) od nazwisk autoréw pracy [8, 9], a drugie metodg
Szejli (p. 3.2) od imienia Pani Widnall wspétautorki prac [1, 2] (a zara-
zem promotora pracy doktorskiej Ahmadiego).

3.1. Moc niezbedna

Na moc niezbedng sktadajg sie moc indukowana i moc profilowa:

P = Pi+ Pv @
Moc indukowana potrzebna jest do pokonania oporu indukowanego
? = J'O,5pV:dVk 2
vk

gdzie: WKk - objeto$¢ kontrolna Treffza, obejmujgca jeden okres;
p - gesto$é powietrza; V—predkosé optywu skrzydet.

Przy zatozeniu, ze przeptyw jest niescisliwy i potencjalny wzoér (2)
mozna przeksztatci¢ do postaci

Pi=-~JJr>ndS (3)

Sw
gdzie: T - okres ruchu machajacego; Sw- go6rna powierzchnia $ladu;
r~ cyrkulacja zdefiniowana jako
r=A(p = | - ol (4)
przy czym e oznacza potencjat predkosci ,a / i u - odpowiednio, dolna
i gorna strona powierzchni nosnej; w - predko$¢ indukowana; n - wersor
normalny do powierzchni $ladu.



528 Jozef Pietrucha. Maria Ztocka

Moc profilowa stuzy do pokonania oporu profilowego; wyraza sie ona
wzorem

P,=1/JpV>cCDdS (5)
s,
gdzie: ¢ - cieciwa; Cd- wspétczynnik oporu zdefiniowany wzorem
CD~CD+CDCL- CL0)2 (6)
przy czym CDO,CCR2i CLO sg statymi zaleznymi od konkretnego profilu
i liczby Reynoldsa, natomiast

Ci bV ¢ (7>

Predko$¢ V na profilu jest zwigzana z predkosciag lotu U za pomoca
relacji
ds
V=U— (8)
dx
gdzie: s- droga wzdtuz profilu.

P":ngv\;iT 2-(r “ r”)ld s + ITS!VS’\Z\ ' (9)
Po podstawieniu (3) i (9) do (1) mamy
p= f/nr-nds+i [/~ < r-r0)=ds+™ //<u‘cC,H|)=dS d0)

3.2. Sprawnos¢ aerodynamiczna

Sprawnos¢ aerodynamiczng skrzydta machajacego definiujemy jako
stosunek mocy uzytkowej do mocy
ut
i =T - <'»
gdzie: U - predkos¢ lotu; T- catkowita sita ciggu; P - moc niezbedna do
wykonania okre$lonych ruchéw machajgcych.
Na site ciggu skfada sie sita ssgca Ts oraz sita Tx bedaca sktadowa
sity normalnej na kierunek lotu, co zapisujemy jako
T=TS+TX (12)
Sita ssgca pochodzi od rozktadu osobliwosci woko6t krawedzi natarcia
i moznajg wyznaczy¢ ze wzoru Blasiusa-Czaptygina



Podejscie wariacyjne do szacowania energii. 529

dw 1
T,=Re0.5ip;— de (13)

a )
gdzie: C- krzywa, np. okrag, otaczajgca krawedZ natarcia; W - potencjat
zespolony; zmienna zespolona {£= x+iy). Zauwazmy przy okazji, ze

podawane w literaturze wzory na site ssacag [15,21] w ogdle nie nadaja
sie do naszych celéw, poniewaz nie zalezg od charakteru ruchu.
Site Txmozemy obliczy¢ ze wzoru

(14)

przy czym Ap(x,y,t) - réznica cisSnienia miedzy powierzchnig dolng
i goérng; z(x,y,t) - przemieszczenie punktu profilu; c-cieciwa.

(15)

4. Podstawowe idee rachunku wariacyjnego
4.1. Funkcjonat

W licznych zagadnieniach matematyki i techniki mamy do czynienia
z pojeciem funkcjonatu i jego wariacjg. Wtasnie funkcjonat jest tym
obiektem, ktérym zajmuje sie rachunek wariacyjny. Poniewaz od Kilku
lat wyktady z rachunku wariacyjnego odbywaja sie niemalze w podzie-
miu, wiec pokrotce przedstawimy najwazniejsze informacje ograniczajac
sie do definicji i ogblnej idei.

Rachunek wariacyjny jest dziatem analizy matematycznej, ktéry zaj-
muje sie problemami osiggania wartosci ekstremalnych przez funkcjo-
naty. Rozwinat sie on prawie rownoczesnie z rachunkiem rézniczkowym
i stad wynikajg liczne podobienstwa, co znacznie utatwia zrozumienie
tego odmiennego spojrzenia na zagadnienia fizyczne.

Méwimy, ze dany jest funkcjonat, jezeli kazdej funkcji z pewnego
zbioru przyporzadkowana jest okreslona liczba. Funkcjonat jest wiec
odwzorowaniem, w ktérej role zmiennej niezaleznej spetnia inna funkcja.
Zanim podamy interesujace przykiady przypomnimy klasyczny przykiad
funkcjonatu, od ktérego wzigt poczatek rachunek wariacyjny.
Rozwazmy, wiec dwa ustalone punkty lezace na ptaszczyznie (ale nie
pod sobg!). Czas, po uptywie ktérego punkt materialny zsunie sie pod
wptywem sity ciezkosci, zalezy od drogi tgczacej te punkty. Kazdej
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z tych drog (krzywych) przypisujemy liczbe réwng czasowi zjezdzania.
Czas ten jest wiec funkcjonatem okreslonym na zbiorze krzywych
faczacych te punkty.

Najprostsze zagadnienie rachunku wariacyjnego jest nastepujgce:
niech f(x;y,y') bedzie funkcjg majacq ciggte pochodne czgstkowe do
drugiego rzedu wiacznie ze wzgledu na wszystkie zmienne. Sposrdd
wszystkich funkcji y(x) majacych ciggte pochodne i spetniajgcych
warunki

y(@) = A, y(b) =B (16)
znalez¢ te funkcje, dla ktorej funkcjonat

Ily()1= [F(xiy.y")dx (17)

a

osigga warto$¢ ekstremalna.
4.2. Roéwnanie Eulera-Lagrange’a

Jedno z podstawowych twierdzen rachunku wariacyjnego, mowi, ze
warunkiem koniecznym istnienia ekstremum funkcjonatu jest zerowanie
sie pierwszej wariacji, skad mozna otrzymaé réwnanie

® -A Lo (18)
dy dx dy'
ktére nosi nazwe réwnania Eulera-Lagrangea i stanowi podstawowa
zalezno$¢ w rachunku wariacyjnym. Krzywe catkowe, czyli rozwigzania
tego noszg nazwe eksremali.

Tak wiec sg dwie cechy prostoty: 1) state granice catkowania we
wzorze (17); 2) funkcja podcatkowa F zalezy od jednej zmiennej
niezaleznej x oraz jej pierwszej pochodnej.

W przypadku, gdy w funkcjonale wystepuje jedna funkcja wielu
zmiennych, wowczas mamy do czynienia z ukfadem réwnan Eulera-
Lagrange’a

5 d 3F ncn

Sya dkdyfr= 0 CT=1->S (19)
gdzie s oznacza liczbe stopni swobody. Najstynniejszym przyktadem
takiego ukladu sag réwnania Lagrange’a Il rodzaju, w ktorych role F
odgrywa lagranzian.
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4.3. Zagadnienia warunkowe, albo mnozniki Lagrange’a

W praktyce ,,gote” funkcjonaty wystepujg nadzwyczaj rzadko; z re-
guty zagadnienie wariacyjne polega na szukaniu ekstremali, ktéra pod-
dana jest wielu ograniczeniom dodatkowym. W klasycznym rachunku
wariacyjnym rozwazane sg nhastepujace ograniczenia (zwane czasami
wigzami):

1) izoperymetryczne

()] = I6(x;y, y')dx (20)
2) algebraiczne (holonomiczne)
f(x,y,y) =0 (21)
3) rézniczkowe (nie-holonomiczne)
g(x,y) =0 (22)

Powstaje w ten sposdb warunkowe zagadnienie wariacyjne, ktore
wymaga nowej metody. W sukurs pospiesza Pan J6zef Lagrange ze
swojg metodg ktora nosi jego imie (czasami wystepuje pod zmytkowa
nazwg mnoznikdw nieoznaczonych).

Rozwiagzanie: metoda nieoznaczonych mnoznikéw Lagrange’a. Pole-
ga ona na tym, ze tworzymy funkcje pomocniczg

0=F+Xp (23)
w ktorej Fjest funkcjg podcatkowg we wzorze (17), Xjest mnoznikiem
Lagrange’a, natomiast
G(x.y,y)
@=<f(x,y.y’) (24)

g(x,y)
odpowiednio do typu ograniczenia. Dla tak okre$lonej funkcji piszemy
réwnanie Eulera-Lagrange’a

9 d3<])_: 0 (25)
Przy rozpisywaniu tego rdwnania trzeba pamieta¢, ze tylko dla
zagadnienia izoperymetrycznego mnoznik Ajest staty!
Chociaz w technice lotniczej wiezy w postaciach (20) do (22)
wystepujg rzadko, to idea pozostaje ta sama i dla sytuacji, z ktorg
bedziemy mieli do czynienia w nin. pracy, kiedy wiezy majg postac
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gj(x;y,,...,yn) =0, j=1I,..m<n (26)
funkcja pomocnicza dana jest wzorem
o= F+ 2A,j(X)g] 27)
j=i

4.4. Postepowania rozszerzajace

Poczatkujagcy mechanicy analityczni sg sktonni sadzi¢, ze funkcjonat
to wielkos¢, w ktorej wystepuje catka. Takie mniemanie podtrzymuje
niestety wiekszo$¢ podrecznikéw. Tymczasem ,,porzadny” funkcjonat
moze mie¢ posta¢ niecatkowag Aby to pokaza¢, wystarczy wprowadzic¢
zmienng pomocniczg ktora spetnia rbwnanie

yU i« = F(x;y,y") (28)
Dzieki temu funkcjonat (17) przybiera postac

I = 5ynH(x)dx = yn+l(x)£ (29)

co odpowiada tzw. funkcjonatowi Mayera, ktory nie ma juz ksztatu
catkowego.
Mozna spotka¢ sie z pogladem, ze jesli do zagadnieh z p. 4.4
wprowadzimy warunek
Iyl <YO (30)
(gdzie Yo jest wartoScig z gory dang), to ,szukanie ekstremali staje sie
o0 wiele bardziej zawite, a w niektérych przypadkach nawet bezna-
dziejne”. Tak zle jednak nie jest, bo wdwczas mozna postapi¢ tak:
wprowadzamy nowga zmienng rzeczywistg z, zdefiniowang wzorem
h=y'-Y0-22=0 (31)

5. Prototypy sformutowan wariacyjnych w aerodynamice lotniczej

Aby wykazaé, ze podejScie wariacyjne nie jest zadnym udziwnia-
niem, przedstawimy Kkilka zagadnien klasycznych rozwigzanych za
pomocg rachunku wariacyjnego. Dla ilustracji wybraliSmy dwa przy-
ktady, a mianowicie minimalizacje mocy wirnika przy zadanym ciggul|
(p. 5.1) oraz minimalizacje oporu indukowanego (p 5.2), gdyz wyniki
tych zagadnien sg dobrze znane kazdemu mechanikowi lotu, cho¢ nie
zawsze z uzasadnieniem.
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5.1. Minimalizacja mocy wirnika przy zadanym ciggu

Przy korzystaniu z analogii machajgco-wirowej (zob. [19]) stosuje sie
tzw. teorie impulsowo-strumieniowa, ktora opiera sie zatozeniu, ze
w pewnym przekroju poza ptaszczyzng wirowania lub machania
predko$¢ strumienia powietrza w jest stata. Pokazemy, ze zalozenie to
moze by¢ uzasadnione w ramach zagadnienia warunkowego. W tym celu
formutujemy nastepujgce zagadnienie wariacyjne: moc wirnika

P=Jf(r,w)dS (32)
S
ma by¢ minimalna przy zatozeniu, ze dany jest ciag
T=|cp(r,w)dS (33)
S

Z punktu widzenia rachunku wariacyjnego moc (32) jest funkcjona-
tem, ktéry nalezy zminimalizowa¢, natomiast zadanie (33) stanowi waru-
nek typu izoperymetrycznego. Rownanie (25) redukuje sie do postaci

ety
<34 >
skad mamy
() = const (35)
Poniewaz
0=f+Ap (36)
wiec
f + X(p = const (37)
Ale wg Johnsona [10], mamy
f=0,5p(V+w)(2Vw +w 2) (38)
@=p(V +w)w (39)

Po wykorzystaniu postaci (32) i (33) w réwnaniu (34) otrzymujemy
réwnanie kwadratowe
3w2+ 23V +2A)w+2(V2+2w) =0 (40)
ktorego rozwigzanie ma postag )
i
w=-(V +-2i) +-V3V2+6VX +4A2 (41)
Na mocy teorii A jest state (zagadnienie izoperymetryczne), wiec dla
V=const, predkos¢ w tez jest stata. Widzimy ponadto, ze potrzebne jest
zatozenie o stalej gestosci!
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5.2. Minimalizacja oporu indukowanego

Bodajze najbardziej spektakularnym osiggnieciem podejsScia waria-
cyjnego w aerodynamice jest minimalizacja oporu indukowanego skrzy-
dfa o skonczonej rozpietosci; zagadnienie takie rozwigzat Max Munk
w r.1919 [18]. Sformutowanie tego zagadnienia jest nastepujgce: nalezy
wyznaczy¢ taki rozktad cyrkulacji wokot skrzydta, aby opdr indukowany
dany wzorem

(42)

gdzie 1> zob. (4), przy czym vy jest osig uktadu Oxyz poprowadzong
wzdtuz rozpietosci skrzydta, a x zgodna z kierunkiem optywu, osigga
warto$¢ minimalng przy dodatkowym warunku, ze sita nosna dana
wzorem

b

(43)

/\:o_5p(|j"’\+)§(ur (44)
z

Natomiast rGwnanie (25) staje sie
(45)

z ktorego wynika, ze
3P~ const (46)
dz
gdyz zaktadamy, ze predkos¢ lotu jest stata, a mnoznik Lagrange’a jest
staty z definicji. Ten wynik jest tak wazny, ze sg autorzy, ktérzy nazy-
wajg go warunkiem Munka (na cze$¢ autora pracy [18]). Dzieki niemu
mozemy skorzystac¢ ze wzoru (zob. str. 500 w [17])

(47)

gdzie PJest statg w (46).
Na podstawie wzoru (4) mamy

(48)
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Po uwzglednieniu, ze cyrkulacja w $rodku ptata (dlay = 0) jest réwna
r0=2Vb otrzymujemy réwnanie

¥ *»§ "
ktore oczywiscie jest rownaniem elipsy (w postaci kanonicznej). Oznacza
to, ze opér minimalny wystepuje dla eliptycznego rozktadu cyrkulacji
wzdtuz rozpietosci skrzydta. Wnioskiem praktycznym jest to, ze skrzydio
0 ksztatcie eliptycznym ma minimalny op6r indukowany.

6. Minimalizacja mocy niezbednej

W pracy [9]. zajeto sie wyznaczaniem takiego rozktadu cyrkulacji
wzdtuz rozpietosSci skrzydta machajacego, ktory minimalizuje moc
potrzebng do wytworzenia zadanej sity nosnej i ciggu.

Stawiamy dwa warunki: 1) sita aerodynamiczna ma osiggngé z gory
zadang warto$¢ rr

F-Fr=0 (50)
2) cyrkulacja nie moze by¢ wieksza od cyrkulacji, dla ktérej wystapi
przeciggniecie, co wyrazamy zgdaniem

r<rnx (51)

gdzie

r max=0.5V cC Lox (52)
przy czym Clmexjest wspéiczynnikiem maksymalnej sity nosnej, c cieci-
wa skrzydta, a V predkoscig lotu.

Funkcjonat rozszerzony

N =p+x (F-FR)+E-j]v(r-rn,)ds (53)
sy
na mocy podstawowego twierdzenia rachunku wariacyjnego musi
spetniaé réwnanie
5n =0 (54)

sn= sx-(f - fb) +E Jisv(r-rnljds +
T -
Q ... 4C (55)
+J1-gj(*,.n-w-n+—~ (r - r 0) +v)5rdS
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Na tej podstawie mozna juz zbudowac algorytm, co zostato podjete
w pracy [20],

7. Maksymalizacja sprawnosci aerodynamicznej

Do naszej propozycji najbardziej zblizone sg prace zespotu autor-
skiego Ahmadiego i Widnall [1, 2], gdyz prdébuja oni wprowadzi¢ do
rozwazan energetycznych ruch skrzydta. Robig to w sposob prawie
klasyczny (por. Fig. 3.1 w [5]), bo zaktadaja, ze

z = (h + ax)exp(jcot) = [0.5cRe 0+ (™ + j~2)x]exp(jcot) (56)

gdzie: h - amplituda ruchu pionowego (supinacja w jezyku biomechaniki
lotu)); a - amplituda ruchu pochylajgcego {przekrecania w jezyku jw.);
cr - cieciwa u nasady skrzydta; Go, G i £2 - odpowiednio, amplituda
supinacji oraz cze$¢ rzeczywista i urojona amplitudy przekrecania;
- czestos¢ machania skrzydtami.

Naturalnym sposobem wprowadzenia do gry parametrow ruchu
skrzydta sag funkcjonaty niecatkowe (zob. p. 4.4). W tym ujeciu wielkosci
reprezentujgce catkowite wielkosci energetyczne dla skrzydta wygodniej
jest wyrazi¢ w postaci form kwadratowych; mamy zatem nastepujgce
wzory

CE=0.5i;TEe (57)

c P=0.5¢Tpe (58)
gdzie

ii=&0a m t (59)

natomiast macierze E i P sg wielko$ciami zwigzanymi z mocg niezbedng
P do wykonania okreSlonych ruchéw skrzydta i catkowitg sitg ciggu T
(zob.(12)).
Chcemy wyraznie podkreslié, ze wielkosci P i T sg ze sobg Scisle
zwigzane za pomocg prawa zachowania energii
P=VT+E (60)
(por. réwnanie (60) str. 356 w [2]), ktére mozna tak zinterpretowac: moc
niezbedna do machania skrzydtami jest rdwna szybko$ci zmiany pracy
ciggu catkowitego plus szybkos$¢ przyrostu energii kinetycznej powietrza
wokdt skrzydet. Innymi stowy: moc wejSciowa jest zuzywana na
wytwarzanie ciggu (co stanowi prace uzytkowg) oraz czesciowo jest
tracona na generowanie $ladu wirowego za skrzydtami. Wynika stad
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whniosek, ze sprawno$¢ aerodynamiczna bedzie najwieksza, gdy energia

tracona bedzie najmniejsza. Mozemy, wiec sformutowac nastepujace

zagadnienie wariacyjne: wyznaczy¢ taki ruch machajacy, dla ktérego

wartos$¢ (57) bedzie najmniejsza przy zachowaniu statej wartosci (58).
Funkcja pomocnicza (23) danajest wowczas wzorem

(= CE+XCP (61)
natomiast rGwnanie (25) przybiera posta¢

-N =0 i=0,1,2 (62)

ae.

co dla rozwazanego modelu ruchu machajgcego daje uktad trzech réwnan
do wyznaczenia amplitud supinacji i przekrecania (opisanych za pomocg
trzech parametrow Go, Cii:2 )
Zagadnienie to mozna jeszcze wzbogaci¢ poprzez uwzglednienie
ograniczenia nierdwnosciowego

T=T0>0 (63)
(oczywisty warunek wigkszego od zera ciggu), co jednak nie zmienia
zasadniczego nurtu postepowania i odktadamy to na inng okazje.

8. Zakonczenie

Na podstawie p. 5 wydawaltoby sie, ze stosowanie techniki waria-
cyjnej jest tatwe i przyjemne. Niestety, tak nie jest w biomechanice lotu
i czesto trzeba sie mocno natrudzi¢, zanim otrzyma sie model matema-
tyczny wyrazajacy postulat ekstremalnosci.

Najtrudniejszym etapem w podejsciu wariacyjnym jest uzyskanie
adekwatnych wzoréw do obliczania zuzycia energii. Z tego punktu
widzenia nalezy preferowaé metody, ktére omijaja wyznaczanie sity
ssgcej, jako zagadnienia mato rozeznanego w aerodynamice niestacjo-
narnej.

Rownanie Eulera- Lagrange’a wymaga istnienia funkcjonatu w pos-
taci analitycznej. Jednak wiele zagadnien o istotnym znaczeniu nie moze
by¢ formutowane w tej postaci i dlatego dalsze badania powinny p6js$¢
w strone przystosowania metod nieklasycznego rachunku wariacyjnego,
czyli teorii sterowania optymalnego.
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VARIATIONAL APPROACH TO THE PROBLEM OF ENERGY

ESTIMATION THAT IS NECESSARY FOR A MICRO-ORNITOPTER

FLIGHT

Some issues of omitopter energy were presented, that can be represented in

terms of calculus of variation. The most important issues were: 1) minimisation
of the necessary power, 2) maximisation of aerodynamic efficiency. To help the
Reader some basis concepts of calculus of variations were given briefly,
together with two examples of its application to aircraft aerodynamic.
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Przedstawiono zastosowanie sztucznych sieci neuronowych w modelowaniu
dynamiki procesu naprowadzania i lotu przeciwlotniczej rakiety. Wyko-
rzystano wyniki ze strzelan bojowych rakietami zestawu przeciwlotniczego
NEWA. Zamieszczono wskazniki oceny doktadno$ci odwzorowania obiektu
przez wyznaczony model.

1. Wstep

Modelowanie dynamiki lotu sterowanych obiektow powietrznych jest
wspotczesnie przedmiotem zainteresowania licznych osrodkéw nauko-
wych. Modele matematyczne i symulacyjne wykorzystywane sg m.in.
w symulatorach szkolenia pilotéw, obstug bojowych radaréw i zesta-
wow przeciwlotniczych, personelu stanowisk dowodzenia Sit Powietrz-
nych, a takze w badaniach przyczyn wypadkdéw lotniczych [1-4, 7-12].

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych od wielu lat opraco-
wywane sg modele dynamiki lotu sterowanych obiektéw latajacych
w oparciu o wyniki pomiaréw w locie z wykorzystaniem metod kompu-
terowej identyfikacji [3, 7-10], W tej metodologii opracowania modeli,
istotg jest dobdr postaci rownania okreslajgcego wartosci sit i momen-
tow sit aerodynamicznych dziatajgcych na obiekt w zaleznosci od para-
metrow ruchu oraz sterowania. Wartosci wspdtczynnikdw tych réwnan
okresSlane sg w/w metodami identyfikacji. W ogélnym przypadku
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wymienione réwnania odwzorowujg sity i momenty sit aerodynamicz-
nych w ograniczonym zakresie petnego przedziatu eksploatacji obiektu.

W niniejszej pracy, stanowigcej kontynuacje problematyki [3],
przedstawiono matematyczny model dynamiki procesu naprowadzania
i lotu przeciwlotniczej rakiety z wykorzystaniem sztucznych sieci
neuronowych (SSN) [5, 6, 9-11]. Problematyka wykorzystania sztucz-
nych sieci neuronowych jest dziedzing ktdra jest rozwijana i wykorzys-
tywana na catym Swiecie.

Opracowanie modeli matematycznych sterowanych obiektéw
latajgcych metodami identyfikacji i z wykorzystaniem SSN jest trwatym
dorobkiem i jedng ze specjalnosci ITWL. Opracowane modele zostaty
praktycznie wykorzystane w realizacji:

» systemu szkolenia dynamicznego wojsk radiotechnicznych
i wojsk obrony przeciwlotniczej Sit Powietrznych ,TAMIZA”,

» urzadzenia oceny strzelan bojowych dla zestawu rakietowego
NEWA,

» symulatoréw lotu dla samolotéw Orlik, TS-11 Iskra.

W dalszej czesci artykutu omdwiona zostata metodologia wyzna-
czenia sieci neuronowej odwzorowujgcej obcigzenia i komendy
sterowania rakietg. Wykorzystano perceptronowg sie¢ neuronowg wraz
z oprogramowaniem przedstawionym [6], analogicznie jak w [10].
Przedstawiono przyktadowe wyniki obliczen z wykorzystaniem
wynikow pomiaréw poligonowych. Podano ocene doktadnosci odwzo-
rowania parametrow lotu rzeczywistej rakiety przez model.

2. Sformutowanie problemu

Model matematyczny dynamiki lotu sterowanych obiektéw po-
wietrznych (rys. 1) w klasycznej postaci oparty jest na réwnaniach
rownowagi sit i momentow sit F bezwtadnos$ci (B) z sitami i momentami
sit aerodynamicznych (A), napedu (T), ciezkosci (G) itd.

Ze wzgledu na brak charakterystyk umozliwiajgcych okreslenie
modelu rozpatrywanego obiektu przyjeto (odmiennie niz np. w [2, 4]),
ze okre$lony bedzie on metodg identyfikacji komputerowej wykorzys-
tujacg sztuczng sie¢ neuronowa.
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Poszukiwanie sprowadza sie do wyznaczenia modelu sterowanego
obiektu R naprowadzanego na cel C (rys. 2) - w oparciu o zarejestro-
wane wyniki podczas realnych strzelan poligonowych.

Poszukiwany model przeciwlotniczej rakiety (rys. 2) mozemy opisac
nastepujacymi réwnaniami ruchu:

xR= M (xr (v, ZRY), k(t), t)

(2)
k(t) = K ( XR(t), ZR(t), xc(t), zc(t), t)
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gdzie:
XRXc ~ wektor stanu rakiety (R) i celu (C),
K- wektor komend kierowania,
* M, K - funkcje opisujgce odpowiednio dynamike lotu i prawa
sterowania rakiety,
* Zr,Zc- wektory zaktocen rakiety (R) i celu (C),

SNR

Rys. 2. Schemat funkcjonalny rejestracji wynikéw podczas strzelan
poligonowych

Odpowiednio do uzyskanych danych ze stacji naprowadzania rakiet
SRN (rys. 2) parametréw lotu i sterowania (2), do dalszych rozwazan
przyjeto rbwnania ruchu w postaci zwrotnosciowej [3, 9, 10]

V= (V,e£E, (e,P)Er (0, 0, ¥) (n+Hg) (3)

gdzie:
 V - wektor stanu 0 wyrazach: V = [V, e, 3] T,(rys. 2.)
* n - wektor przecigzen aerodynamicznych (zaleznych od komend
kierowania k) i silnikowych o wyrazach: n_= [nx, ny, nZ]T,
* ng- wektor przecigzen grawitacyjnych o wyrazach:
n,, = [-sinf, 0, cosM T (rys. 2)
» Ei - macierze transformacji [3]

W podanej zalezno$ci (3) praktycznie najtrudniejszym do wyzna-
czenia i zarazem decydujacym o dokladno$ci odwzorowania rzeczy-
wistego obiektu jest wektor n. Odpowiednio do zatozen artykutu wektor
przecigzenia obliczony moze by¢ w oparciu o przetworzone wyniki
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badan eksperymentalnych przeprowadzonych na rzeczywistym obiekcie
(podczas strzelan na poligonie). Szczegdétowe informacje dotyczace
wymienionych obliczen przedstawiono w [3, 9]. Modelowanie matema-
tyczne omawianych przecigzen jak i komend kierowania jest przed-
miotem rozwazan kolejnego punktu artykutu.

3. Wyniki obliczen

Zgodnie z zalozeniem przedstawionym we wstepie, poszukiwane
zwigzki pomiedzy parametrami ruchu rakiety i celu, sterowaniem oraz
przecigzeniami aerodynamicznymi zostang wyznaczone w oparciu o iden-
tyfikacje komputerowg wykorzystujgcg sztuczng sie¢ neuronowg [6].

W celu przeprowadzenia wspomnianej identyfikacji niezbedna jest
znajomo$¢ wynikow eksperymentu. W tym przypadku sg to dane ze
strzelan bojowych na poligonie USTKA, ktére zostaty uzyskane w trakcie
prowadzonych przez ITWL badani na systemem szkolenia ,, TAMIZA”.

Do wyznaczenia modelu matematycznego dynamiki procesu naprowa-
dzania i lotu przeciwlotniczej rakiety wykorzystano, bedgca najbardziej
interesujagca w technice, jednokierunkowa wielowarstwowag sie¢ percep-
tronowag z neuronami sigmoidalnymi (rys. 3 i 6).

Praktyczne obliczenia oparto na programie komputerowym wyko-
rzystujgcym SSN JETNET 2.0 opracowang w jezyku FORTRAN 77 [6],
Wymienione oprogramowanie wykorzystuje algorytm momentowej meto-
dy wstecznej propagacji btedu.

3.1. Odwzorowanie systemu UWK SNR

Przestawiony na rys. 3 schemat sieci wigze zwigzki pomiedzy para-
metrami ruchu rakiety i celu a komendami kierowania (odwzorowuje
uktad wyliczania komend stacji naprowadzania rakiet - UWK SNR).

Do uczenia sieci wykorzystano opracowane wyniki uzyskane ze strze-
lan poligonowych przeciwlotniczymi rakietami kierowanym zestawu
NEWA.

Ocene doktadnosci odwzorowania parametrow ruchu (3) okre$lonych
z eksperymentu Kei z SSN K okreslono poprzez:

* Srednig sume kwadratdw yjr2roznic pomiedzy wspotczynnikami

KeiK: N
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przy czym:

X = (K, - K),T(K, - K), (5)

liczbe przypadkoéw (zdarzen pozytywnych Ip) spetniajacg warunek

[(K,-K)T(K,-K)Ii<0.01;i = 1,2,...,N ©6)
N Wfiby utrfc;
U
H

*CL

Rys. 3. Wielowarstwowa, sztuczna sie¢ neuronowa odwzorowujaca uktad
wyliczania komend

Nizej zamieszczono przyktadowe wyniki obliczen.

Obliczenia wykonano dla sieci z jedng dwiema i trzema warstwami
ukrytymi. Doktadno$¢ odwzorowania wspoétczynnikéw komend Kiero-
wania K przez sie¢ przedstawiono w tabeli 1. Zamieszczono tu wyniki
badania wptywu struktury sieci (liczba warstw ukrytych i liczba neuro-
now w warstwach) oraz liczbe iteracji na wartosci Ip i yjr2. Z przedsta-
wionych danych widaé, ze sieci z dwiema warstwami ukrytymi
poprawnie odwzorowujg wartosci wspotczynnikdow K (rys. 4).
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Tabela 1. Wptyw struktury i liczby iteracji na proces uczenia sieci

LICZBA
Lp. ITERACII
N

103
1 104
106
103
2 104
106
103
3 104
106
103
4 104
106
103
5 104
106
103
6 104
106
103
7 104
106
103
8 104
106
103
9 104
106

Przebiegi 1,2 i 3 z rys. 4 odpowiadajg danym z tablicy 1

1- pozycja 2,
2 - pozycja 5
3 - pozycja 8.

A

NN YN N NN N N N N N N N N N N N N N N N N N N~ N —

STRUKTURA SIECI
(LICZBA NEURONOW WWARSTWIE)

WO WoWoWOOOO A MDA PONMNN OO O RNDD WW W

WARSTWY
UKRYTE

OO0 DAEDNONNMNNDBMDEDNENMNNNDNODRNDN

AP pPpPPODPODMODODDD

WYy

P PR PP R R R R R PR RRRRRRRRRERRER R B B

LICZBA
ZDARZEN

POZYTYW, &r2 102

Ip [*4

56
81
83
57
85
82
57
84
83
56
56
91
56
56
89
56
56
80
56
56
69
56
56
77
56
56
56

2,38
0,651
0,354

2,35
0,497
0,386

2,29
0,426
0,353

2,39

2,39
0,235

2,39

2,39
0,401

2,39

2,39
0,404

2,39

2,39

1,40

2,39

2,39
0,607

2,39

2,39

2,39
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Rys. 4. Przebieg procesu uczenia sieci

Wyniki testowania przedstawiono na rys. 5. Wykorzystano tu wyniki
z rejestracji procesu naprowadzania rakiety zestawu NEWA podczas
strzelania do RCP, imitujgcego cel szybki, manewrujgcy wysokoscia
i predkoscia. (RCP - rakietowy cel powietrzny).

Rys. 5. Poréwnanie przebiegéw komendy kierowania uzyskanych z pomiaréw
ze strzelan bojowych i wyznaczonych z wykorzystaniem sieci neuronowej
(wynik testowania sieci)
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3.2. Wyznaczenie modelu przecigzen
Nizej rozpatrzono sie¢ neuronowg odwzorowujgcg relacje pomiedzy

wektorem komend kierowania a wektorem przecigzer aerodynamicznych
(rys. 6) dla rakiety przeciwlotniczej zestawu NEWA.

przecigzenia

1 7 13 19 25 31 37 43 49 55 61 67 73 79 85 91 97 103 109 115 121 127 133 139 145 151 157 163 169 175 181 187 193

Rys. 7. Porownanie przebiegéw warto$ci przecigzenia bocznego nyuzyskanego
z eksperymentu (nyi RZ) i wyznaczonego przy pomocy Sieci neuronowej
(nyi SSN) - test sieci
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Z poréwnania wynikow uczenia sieci (tab.l irys. 4) oraz testowania
sieci (rys. 51 7) widac¢, ze doktadnos¢ odwzorowania przez sie¢ dynamiki
procesu naprowadzania (komend kierowania) i lotu przeciwlotniczej
rakiety (przeciazerh aerodynamicznych) jest praktycznie identyczna
z wynikami uzyskanymi z eksperymentu. Na rysunkach 8 i 9 przedsta-
wiono wyniki z testowania modelu prze-cigzen rakiety przeciwlotniczej
w ptaszczyznie odchylenia (ny- rys. 8) i pochylenia (nz- rys. 9).

Rys. 9. Model przecigzen nzrakiety przeciwlotniczej

Na podstawie powyzszego mozna uznac, iz model dynamiki procesu
naprowadzania i lotu przeciwlotniczej rakiety oparty na wielowarstw-
owej sztucznej sieci neuronowej poprawnie odwzorowuje rzeczywiste
wielkosci.
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4. Whnioski

Uzyskane wyniki uzasadniajg stwierdzenie, iz model matematyczny
dynamiki procesu naprowadzania i lotu przeciwlotniczej rakiety,
w ktorym relacje pomiedzy wektorem komend kierowania a wektorem
przecigzen aerodynamicznych okreslane sg za pomocg sztucznej sieci
neuronowej, odwzorowuje rzeczywisty obiekt w zakresie mechaniki lotu.
Tak opracowany model moze by¢ zastgpiony modelem opracowanym
metodami komputerowej identyfikacji [3, 9],

Przedstawiony model przeciwlotniczej rakiety moze by¢ wyko-
rzystany w:

e ocenie stanu technicznego,
e w systemie planowania misji,
e w symulatorach do szkolenia obstug SD i dywizjonéw OPL.
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NEURAL MODEL OF ANTI-AIRCRAFT MISSILE FLIGHT CONTROL

An application of artificial neural networks to modeling of the anti-aircraft

missile flight and guidance dynamics was presented in the paper. The combat
firing results for a NEWA anti-aircraft missile crated the basis for model
generation. The coefficients allowing for assessment of the accuracy level on
which the presented model represents the considered object were included as

well,
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W pracy przedstawiono wyniki badan nad zastosowaniem regulatorow
predykcyjnych w wuktadach automatycznego sterowania bezzatogowych
obiektéw latajgcych. Badania prowadzono w oparciu o model samolotu oraz
pocisku sterowanego. W trakcie badan opracowano ukitad automatycznego
sterowania do podstawowych manewréw w powietrzu oparty na regulacji PID.
Nastepnie sprawdzono mozliwo$ci poprawy jako$ci sterowania poprzez
zastosowanie regulatorow predykcyjnych. Badania przeprowadzono w dwdch
etapach. W pierwszym wykonano symulacje podstawowych manewréw
w powietrzu dla uktadu automatycznego sterowania opartego na regulatorach
PID. Drugim etapem bytly badania symulacyjne tych samych manewréw
sterowanych przez uktad regulacji predykcyjnej z modelem. W uktadach tych
zastosowano do tworzenia modeli oraz praw sterowania sieci neuronowe
propagacji wstecznej btedu.

1. Wprowadzenie

W referacie zostang przedstawione wyniki badain nad opracowaniem
opartych na sieciach neuronowych metod sterowania lotem. Rozwazano
dwa przypadki obiektéw latajacych i ich systeméw sterowania.
Pierwszym byt maty samolot komunikacyjny. Badania symulacyjne
dotyczyty sprawdzenia mozliwo$ci poprawy pracy autopilota i automatu
ciggu poprzez poréwnanie z wynikami uzyskanymi przy sterowaniu
metodami klasycznymi opartymi na regulatorach PID.
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Drugim przypadkiem byt pocisk sterowany. Badania symulacyjne
dotyczyty tutaj sprawdzenia mozliwosci poprawy jakosci sterowania
szczegOlnie zwiekszenia manewrowosci pocisku. Badano rowniez zagad-
nienie jakos$ci sterowania mierzonej osiggalnoscig celu przy ataku
z roznych kierunkéw. Nastepnie poréwnano je z wynikami uzyskanymi
przy zastosowaniu klasycznych uktadow regulacji typu PID.

W trakcie badan opracowano dla obu badanych przypadkéw uktady
automatycznego sterowania do podstawowych manewréw w powietrzu
oparte na regulacji PID. Dla samolotu byty to zmiana wysoko$ci, zmiana
predkosci lotu, przechylenie o zadany kat. Kolejnym etapem byty bada-
nia symulacyjne tych samych manewréw sterowanych przez uktad
regulacji predykcyjnej z modelem.

W uktadach tych zastosowano do tworzenia modeli oraz praw stero-
wania sieci neuronowe propagacji wstecznej btedu. Regulator ma wbudo-
wany model obiektu oparty na sieci neuronowej typu propagacji
wstecznej bledu. Siec jest tréjwarstwowa z funkcjg inicjacji typu tansig
zastosowang do wszystkich warstw. l1lo§¢ neuronéw w poszczegélnych
warstwach wynosita od 10 do 20. Badania nad sterowaniem samolotu
wymagaty stosowania mniejszej ilosci neuron6éw w poszczeg6llnych
warstwach niz w przypadku pocisku jednak w obu przypadkach nie
wychodzity one poza zakres od 10 do 20.

Model jest uczony offline poprzez wspétprace z modelem symula-
cyjnym obiektu w trybie uczenia z nauczycielem. Pary uczace zostaly
przygotowane na podstawie danych z modelu symulacyjnego lub
w pierwszym podej$ciu na podstawie jego transmitancji w danym kanale
sterowania. Uklad regulacji stosuje model oparty na sztucznej sieci
neuronowej do predykcji odpowiedzi obiektu sterowania na zadane
sygnaty sterujgce. Nastepnie na tej podstawie przeprowadza zmiany
nastaw regulatoréw stosownie do biezacych potrzeb wykonywanego
manewru.

2. Obiekt sterowania

Pierwszym badanym obiektem sterowania jest mozdzierzowy pocisk
inteligentny, sterowany w ostatniej stromej fazie opadania. Zastosowano
tu sterowanie jednokanatowe lotem przestrzennym przy impulsowych
wymuszeniach sterujgcych, od korekcyjnych silnikow rakietowych
(rys. 1). Silniki rozmieszczone sg promieni$cie wokdt Srodka ciezkosci.
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Dajg jednorazowe impulsy sterujgce skierowane prostopadle do osi
gtéwnej pocisku. Funkcja inicjujgca odpalanie silnikéw zalezy od
wartosci uchybu, fazowego potozenia celu oraz potozenia katowego
pocisku. Lot przestrzenny fazy jednokanatowego sterowania mozliwy
jest dzieki ruchowi wirowemu obiektu i odpalaniu kolejnych silnikow
w odpowiednim czasie.

Zasada sterowania
pociskiem przy pomocy
silniczkéw rakietowych

Rys. 1Zasada impulsowego sterowania pociskiem przy uzyciu zestawu
rakietowych silnikow korekcyjnych.
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Klasyczne metody sterowania obiektami fatajacymi zaktadajg, iz
uktad wykonawczy sterowania tak oddziatywuje na obiekt stero-
wany, aby sity pochodzace od sterow wywotywaty zmiane momentu sit
oddziatujacych na obiekt, powodujac jego obr6t wokédt srodka masy,
dzieki czemu powierzchnie nosne otrzymujg niezbedny kat natarcia
potrzebny do wytworzenia sity sterujacej. Rozwigzanie takie charakte-
ryzuje spora inercja pomiedzy decyzjami ukiadu sterujgcego a ich
wykonaniem. Jest to dosy¢ istotna wada w sytuacji koniecznosci
precyzyjnego naprowadzenia obiektu do celu w krotkim czasie, lub, gdy
sterowanie wymaga bardzo szybkiej reakcji na informacje docierajgce do
obiektu. Wade te mozna by znacznie ograniczy¢ poprzez oddziatywanie
bezposrednio na Srodek ciezkosci obiektu latajagcego. W proponowanym
rozwigzaniu uktad wykonawczy sterowania (zesp6t rakietowych silnikow
korekcyjnych) oddziatywuje na srodek masy obiektu a ruch wokot srodka
masy jest dopiero nastepstwem tego pierwszego i oddziatywan aerodyna-
micznych. Rozwigzanie takie pozwala na duzo efektywniejsze oddzia-
tywanie na jego wektor predkosci. Mamy tu jednak problem z wystepu-
jacym opoznieniem reakcji uktadu wykonawczego sterowania. Silnik
korekcyjny, ktéry jest zwiazany na state z pociskiem, moze byc¢
uruchomiony dopiero pozajeciu odpowiedniej pozycji (obréceniu sie
0 odpowiedni kat) przez wirujgcy pocisk (rys. 1). Ponadto ograniczona
liczba silnikéw oraz przejsciowe oscylacje powstate po w trakcie pracy
silnika korekcyjnego nie pozwalajg na ingerencje ukladu sterowania
czesciej niz raz na dwa trzy obroty. Glowica S$ledzaca pocisku jest
zwigzana z nim ana state, co powoduje zaburzenia wskazan w trakcie
pracy silnika korekcyjnego, a nastepnie dos$¢ szybkie wygasniecie
oscylacji nimi wywotanych. Zaburzenia te przedstawia rysunek 2.

W przypadku ukladu automatycznego sterowania samolotu
doswiadczenia prowadzono w oparciu 0 model zbudowany na podstawie
danych samolotu PW8 zbudowanego na Wydziale Mechanicznym
Energetyki i Lotnictwa Politechniki warszawskiej. Jest to samolot o roz-
pietosci skrzydet okoto 2m, gdémoptat, z napedem pchajgcym, wypo-
sazonym w klasyczny uktad steréw (ster wysokosci, kierunku i lotki).
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kat natarcia alfa

Rys. 2. Zaktdcenia powstate w kacie natarcia w przypadku uruchamiania
silnikdw korekcyjnych co trzy obroty pocisku.

3. Uktad sterowania

Strukture uktadu sterowania pokazuje rysunek 3. System pracuje jako
uktad regulacji podazajgcej za modelem (MFC modelfollowing control).
W przedstawionym uktadzie sygnat wyjsciowy uzyskany na bazie uktadu
regulacji dla modelu stanowi sygnat zadany dla uktadu regulacji obiektu.
Ponadto sterowania wypracowane w ukladzie regulacji modelu jest
réwnoczesnie przekazywane do samego obiektu sterowania. W przedsta-
wionej strukturze ukitadu uchyb w ukiadzie regulacji dla obiektu
sterowania jest zerowy, jezeli przebieg proceséw modelowanych i rze-
czywistych jest identyczny. W przypadku wystgpienia rdznic miedzy
obiektem a modelem uchyb ten nie bedzie zerowy. Jest on wowczas
korygowany przez ukiad regulacji dla obiektu. Wspomniane wyzej
réznice moga wystgpi¢ na skutek zaklocen badz réznicy miedzy
obiektem a modelem. W naszym przypadku roznice te wigza sie z nie-
wystepowaniem opdznien w modelu pocisku oraz wystepowaniu
zaktocen w przypadku pocisku i samolotu.

regulator hH T biektu re9ulator |------- obiekt

Rys. 3. Struktura uktadu regulacji
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Jak pokazuje rysunek 2 zaburzenia powstate w trakcie pracy silnika
korekcyjnego zaktocajg pomiar gtowicy S$ledzacej zwigzanej na state
z pociskiem. Przez okres co najmniej jednego obrotu cel nie moze byé
$ledzony przez pocisk. Ukiad sterowania dziata wéwczas w oparciu
0 sygnaty sterujgce wyznaczone przez model. Podobnie na tej podstawie
oceniane sg zaktocenia uchybu katowego, pod jakim pocisk widzi cel. Do
modelowania obiektéw zaréwno w przypadku samolotu, jak i pocisku
uzyto sztucznych sieci neuronowych.

4. Badania

Badania przeprowadzono w oparciu o posiadane modele numeryczne
sterowanego impulsowo pocisku oraz samolotu PW8. Modele te przed-
stawiajg schematy na rysunkach 4 i 5. Oba modele wyposazono w pod-
wojne uktady sterowania. Jeden oparty o klasyczne regulatory PID oraz
opisane w rozdziale drugim uktady typu MFC z modelami opartymi
0 sztuczne sieci neuronowe. W obu przypadkach zastosowano sieci tréj-
warstwowe propagacji wstecznej btedu. Sieci byly uczone na podstawie
par uczacych sporzadzonych w oparciu o wyniki pracy modeli numerycz-
nych pocisku i samolotu. W przypadku pocisku skuteczna okazata sie
sie¢ zawierajgca po 20 neuronoéw w warstwie. Do modelowania samolotu
zastosowano sie¢ o odpowiednio 30, 50 i 30 neuronéw w poszczegdlnych
warstwach. llosci neuronéw dla poszczegdlnych modeli dobrano metoda
doswiadczalna.

Na obechnym etapie prac przeprowadzono badania nad poprawg
celnosci pocisku na maksymalnych zasiegach okoto 6 tysiecy metrow.
Ukfad sterowania ma wowczas najwieksze kiopoty z celnoScig
naprowadzania pocisku do celu. Uzyskane wyniki wykazaty w okoto
40% przypadkow lepszy efekt naprowadzania mierzony jako odlegtosé
upadku pocisku od celu punktowego. W pozostatych przypadkach efekt
sterowania byt porownywalny do uzyskanego przez uktad korzystajacy
jedynie z regulatora PD. Dla kilku préb przeprowadzonych dla blizszych
zasiegow wyniki dla regulatora typu MFC byty podobne jak dla ukfadu
z regulacja PD. Jest to jednak zakres strzelan, dla ktérych i w tym
ostatnim przypadku uzyskujemy dobre efekty.

Eksperymenty numeryczne wykonywane z uktadem sterowania PW8
zostaty przeprowadzone dla sterowania w kanale pochylenia. W tym
przypadku zastosowanie uktadu sterowania typu MFC pozwolito na
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poprawe dynamiki wykonywanych manewrow. Prawie catkowicie
pozwolito na wyeliminowanie wptywu op6znien wystepujacych w pro-
cesie sterowania. Obiekt sterowania, jakim jest oparty na réwnaniach
rézniczkowych model PW8 uwzgledniat rowniez opdznienia powstajgce
w przyrzadach aerometrycznych (rurka Prandtla).

Rys. 4. Model sterowanego pocisku wraz z uktadem sterowania wykonany
w $rodowisku Matlab/Simulink

Rys. 5. Model samolotu PW8 wraz z uktadem sterowania wykonany
w Srodowisku Matlab/Simulink
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AN ARTIFICIAL NEURAL NETWORK BASED MODEL OF
PREDICTIVE CONTROL IN AUTOMATIC FLIGHT CONTROL
SYSTEMS

The paper presents some results of investigations into predictive control
methods based on artificial neural networks when applied to unmanned flying
vehicles. A guided missile and a plane were tested using numerical models, in
which the artificial neural network based models of control systems were
employed. The results obtained were compared with those emerging from
application of the commonly used PIA controllers.
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Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych

W artykule przedstawiono metode badania wtasnos$ci lotnych samolotow,
ktéra stosowana jest w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych. Pokazano
ja na przyktadzie badan kwalifikacyjnych samolotu PZL-130 TC-11 Orlik.
Badania takie prowadzone sg w oparciu o opracowane w ITWL metodyki
badan. Wykorzystywane sg w nich wytyczne wynikajagce z przepiséw
lotniczych Part, dane literaturowe dotyczgce podobnych badan oraz wtasne
doSwiadczenie w tej dziedzinie.

1. Wstep

Aby samolot mdgt byé prawidtowo eksploatowany konieczna jest
petna wiedza o jego osiggach oraz stateczno$ci i sterownos$ci. Na etapie
projektowania samolotu parametry te oceniane sg za pomocg roznych
metod analitycznych i numerycznych. Jednak koncowa i decydujacg ich
ocene stanowig wyniki badarn w locie, ktére jednoznacznie okre$laja
jakos¢ konstrukcji i mozliwo$ci samolotu. Ma to bezpos$redni wptyw na
bezpieczenstwo podczas lotu.
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Loty badawcze wykonuje sie w oparciu o wcze$niej przygotowywane
scenariusze. Podstawg do oceny wiasnosci lotnych samolotu sg zareje-
strowane w czasie lotu parametry lotu. Po locie zapisy z uktadu pomia-
rowo-rejestracyjnego sg analizowane. Analizie poddawane sg miedzy
innymi takie dane jak: sity na sterownicach przy réznych predkoSciach
lotu, kat wychylenia sterow, trymerdw, katy potozenia samolotu w przes-
trzeni, predko$¢ i wysokos¢ lotu, predkosci katowe samolotu, parametry
pracy zespotu napedowego, itp.
Efektem badan wiasnosci lotnych jest ilosciowa ijakosciowa ocena:
wywazenia podtuznego;
statecznosci statycznej podiuznej;
sterownosci podtuznej;

- statecznosSci dynamicznej podtuznej;
wywazenia poprzecznego i kierunkowego;

- statecznosci statycznej poprzecznej i kierunkowej;

sterownosci poprzecznej i kierunkowej;
stateczno$ci dynamicznej poprzecznej i kierunkowej;

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych prowadzi tego typu badania od
wielu lat i ma w tej dziedzinie duzy dorobek i doswiadczenie. Badania
prowadzone sg w oparciu o opracowane w ITWL metodyki, ktére bazuja
miedzy innymi na zaleceniach wynikajacych z przepiséw lotniczych
Federal Aviation Regulations Part-23.

W dalszej czesci pracy pokazane zostang przyktadowe wyniki tego
rodzaju badan przeprowadzonych dla samolotu PZL-130 TC-Il Orlik.
Podstawowe dane geometryczne samolotu pokazano na rys. 1 Orlik jest
turbo$migtowym, dwumiejscowym samolotem polskiej konstrukcji prze-
znaczonym do szkolenia pilotébw wojskowych oraz do pokazéw akrobacji
lotniczej. Z tego powodu powinien cechowaé sie odpowiednig stero-
wnoscig i stateczno$cig, by¢ tatwym w pilotazu i ,,przyjaznym” dla
pilota. Cykl badan w locie pozwolit na ocene wiasnosci lotnych i pilo-
tazowych tego samolotu. Badania te obejmowaty petny, wymieniony
wczesniej zakres analiz.
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2. Okreslenie wywazenia podtuznego

Samolot uznaje sig, za wywazony przy danej predkosci lotu, jezeli dla
tej predkosci lotu istnieje mozliwo$¢ wyzerowania, przy pomocy try-
mera, sit na drazku sterowym w kanale podtuznym. Predko$¢ taka
nazywamy predkoscig wywazenia.

W celu sprawdzenia, czy w catym zakresie predkosci lotu warunek ten
moze by¢ spetniony przeprowadzono cykl badarn w locie polegajagcych
na:

rozpedzaniu samolotu w locie prostoliniowym na mocy AMMCP1od

predkosci \p=1,2Vsj do predkosci bliskich maksymalnym dopusz-

czalnym tzn. =500 km/h;

1MCP - moc maksymalna trwata
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hamowaniu samolotu w locie prostoliniowym na mocy iV=MG2

w podanym zakresie predkosci.

Loty realizowano dla konfiguracji gtadkiej, startowej” i ,do
ladowania™ dla trzech potozen trymera steru wysokosci:

a) trymer w pozycji neutralnej;

b) trymer w skrajnej pozycji ,,ciezki na ogon”

c) trymer w skrajnej pozycji ,ciezki na nos”

W czasie lotéw rejestrowano zmiany sit na drazku sterowym
w kanale podtuznym Pw katow wychylenia steru wysoko$ci 8W
Otrzymano przebiegi pokazane na rysunkach 2 i 3.

Rys. 2. Sita Pwi wychylenie steru  Rys. 3. Sita Pwi wychylenie steru
wysokosci 8Wv czasie rozpedzania  wysokosci 8Wv czasie hamowania

Aby mozliwe bylo wywazenie podituzne samolotu (wyzerowanie
sity na drazku sterowym) dla danej predkosci lotu musi by¢ spetniony
nastepujacy warunek: sity na drazku sterowym przy skrajnych usta-
wieniach trymera muszg mie¢ przeciwny znak. Oznacza to, ze pilot
moze znalez¢ takie potozenie trymera, ktdre zapewni wyzerowanie sit
na drazku.

Rysunki 2 i 3 pokazujg, ze warunek ten jest spetniony zaréwno
w przypadku rozpedzania jak i hamowania samolotu. Nalezy zazna-

2MG - maty gaz
30znaczenie CNO
40znaczenie CNN
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czy¢, ze maksymalna predkos$¢ lotu poziomego wynosi dla samolotu
Orlik Vh=422 km/h (na poziomie morza). Zatem efektywno$¢ trymera
steru wysokoS$ci zapewnia wywazenie samolotu praktycznie w catym
zakresie eksploatacyjnych predkosci lotu.

Z rysunkdéw 2 i 3 wynika tez, ze przy potozeniu trymera w pozycji
CNO, powyzej pewnej predkosci lotu, sity na drazku przekraczaja
dopuszczalny, okreslony przez producenta poziom PwnO=267N. Dla
rozpedzania predko$cig graniczng jest okoto 270 km/h, za$ dla
hamowania 305 km/h.

Zatem mozna stwierdzi¢, ze uktad wywazenia podtuznego (trymer
steru wysokosci) zapewnia wywazenie podituzne samolotu w catym
zakresie eksploatacyjnych predkosci lotu we wszystkich konfiguracjach
i na wszystkich mocach uktadu napedowego.

3. Ocena statecznosci statycznej podtuznej

Samolot jest uznawany za stateczny statycznie, jezeli po zaburzeniu
lotu pojawia sie tendencja do samoczynnego, bez udziatu pilota, powrotu
do warunkow wyjsciowych.

Jezeli samolot wykonuje ustalony lot poziomy, za$ sity na drazku sa
wyzerowane za pomocg trymera, to jest on stateczny statycznie
podtuznie, gdy:

a) w celu zmniejszenia predkosci lotu nalezy ciggna¢ drazek ,,na

siebie”, za$ w celu zwiekszenia predkosci lotu nalezy pchaé go
,0d siebie”;

b) predkos$¢ samolotu powraca do predkosci poczatkowej gdy pilot

przestanie ciggnaé/pchac drazek;

c) istotna zmiana predkosci lotu powoduje zmiane sity na drazku

wyraznie odczuwalng przez pilota.

W czasie préb wykonano loty badawcze polegajgce na rozpedzaniu
i hamowaniu samolotu. Testom poddano samolot w réznych konfigura-
cjach, przy r6znych warto$ciach mocy zespotu napedowego:

konfiguracja gtadka: /V=MCP, moc niezbedna do lotu poziomego,
™NV=MG,;

konfiguracja: klapy do startu, podwozie schowane, iV=MCP;
konfiguracja: klapy schowane, podwozie wypuszczone, AM),75
MCP;
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- konfiguracja do lgdowania: iV=MCP, N=0,75 MCP, moc
odpowiadajgca $ciezce schodzenia pod katem 3°.

Badanie stateczno$ci statycznej podtuznej wykonywano dla réznych
potozen Srodka masy samolotu zmieniajacych sie od xdm=22,34% SCA
(podwozie wypuszczone) do xdm=23,28% SCA (podwozie schowane).
Na rysunku 4 pokazano niektére wyniki badan.

Warunkiem statecznosci statycznej podtuznej jest dodatnia wartos¢
pochodnej dPw/dV w catym zakresie predkosci. Warunek ten jest
spetniony dla wszystkich przebadanych konfiguracji samolotu i dla
wszystkich mocy zespotu napedowego.

Rownowaznym warunkiem stateczno$ci statycznej podtuznej jest
dodatnia warto$¢ pochodnej dSw/dV w catym zakresie predkosci.

Rowniez ten warunek jest spetniony.
Zarejestrowane wartosci sit w probach nie przekraczajg wartosci
dopuszczalnej 178 N.

Rys. 4. Sita Pwi wychylenie steru  Rys. 5. Sita Pwi wychylenie steru
wysokosci 8\ czasie wysokosci 8Wv funkcji
rozpedzania i hamowania przecigzenia nz

4. Ocena sterownosci podtuznej

Sterownos$¢ podtuzna to zdolno$é samolotu do wykonania podtuznego
manewru w sposob najprostszy, przy minimalnej stracie energii pilota.

W celu oceny sterownosci podituznej samolotu przeprowadzono
nastepujace badania:
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1. Samolot w konfiguracji gtadkiej wykonujacy lot poziomy z pred-
koScig W=IA \sJ. Wysokosci //6=1000m na mocy ,/V=MCP
wywazano zerujac sity na drazku. Nastepnie zmniejszano predkosc¢
0 20% i szybkim ruchem wychylano drgzek sterowy do ponownego
uzyskania predkosci wywazenia.

2. Badaniajak w punkcie 1 dla samolotu w konfiguracji do lgdowania
przy predkosci Wb=14 V,q

3. Samolot w trzech konfiguracjach (gtadkiej, startowej i do lgdo-
wania) wykonywat loty krzywoliniowe (wysoko$¢ poczatkowa
Hb=2000 m) na mocach zespotu napedowego TV=0,75 MCP oraz
IV=MCP, przy predkosciach lotu \p= 220, 250, 350, 400, 450 i 500
km/h. Wykonywano zakrety i spirale w zakresie przecigzen od nz=1
do nzdp=6,0 (2,0 dla wypuszczonych klap) lub do przecigzen odpo-
wiadajagcych pojawieniu sie drgan buffetingowych.

Sterownos$é podtuzng samolotu w locie krzywoliniowym okreslono na

podstawie:
zmian wartosci pochodnej sity na drazku sterowym w kanale
podtuznym wzgledem przecigzenia normalnego dPJdnz,
zmian wartosci gradientu kata wychylenia steru wysokosci
wzgledem przecigzenia normalnego dhjdnz

Na rys. 5 pokazano zarejestrowane, podczas realizacji zakretow i spi-
rali, warto$ci sity na drazku sterowym w kanale pochylenia Pworaz kata
wychylenia steru wysokosci 5\WWw funkcji przecigzenia normalnego nz.

Przebiegi pokazujg ze sita na dragzku Pw w manewrze jest ujemna
(drazek ciagniety) za$ jej bezwzgledna warto$ci ro$nie wraz ze wzrostem
przecigzenia nz i osigga maksimum dla przecigzehn nz=nz dop» Zatem
spetniony jest warunek dPJdnz<0.

Wraz ze wzrostem przecigzenia normalnego nz wartosci katoéw
wychylenia steru wysokosci zmniejszajg sie w przyblizeniu liniowo
spetniajgc warunek déwdnz<0.

Z przeprowadzonych badan sterownosci podtuznej samolotu Orlik
wynika, ze:

w locie prostoliniowym samolot dla kazdej konfiguracji i mocy

pozwala na szybkie ibez uzycia nadmiernych sit przyspieszenie do

predkosci wywazenia;

samolot prawidtowo reaguje na dokonywane przez pilota wychylenie

steru wysokosci;

gradienty:
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sity na drazku sterowym w kanale podiuznym wzgledem
przecigzenia normalnego dPJdnz,
kata wychylenia steru wysokos$ci wzgledem przecigzenia
normalnego 55Jdnz

sg prawidtowe (ujemne).

5. Statecznos¢ dynamiczna podtuzna

Samolot uznaje sie za stateczny dynamicznie podtuznie, gdy drgania
krotkookresowe dla kazdej predkosci lotu z zakresu od predkosci prze-
ciggniecia do predkosci maksymalnej sg silnie ttumione zaréwno przy
trzymanym jak i puszczonym drazku sterowym. Jednocze$nie drgania
dtugookresowe (fugoidy) nie moga powodowaé nieakceptowalnego
wzrostu obcigzen pilota lub zagrozenia dla samolotu.

Ocena stateczno$ci dynamicznej podiuznej polegata na rozpatrzeniu
charakteru ruchu samolotu po wytraceniu go ze stanu réwnowagi oraz
badaniu, w jakim czasie samolot jest zdolny powrdci¢ do warunkéw
wyjsciowych. Moc zespotu napedowego w kazdym przypadku odpowia-
data mocy niezbednej do lotu poziomego.

Badanie wykonano na wysokosci Hy=1000 m. Testy przeprowadzano
dla czterech-pieciu predkosci dla samolotu w konfiguracjach przedsta-
wionych w tabeli 1

Tabela 1. Warianty do badan statecznosci dynamicznej podtuznej

Podwozie Potozenie klap Zakres predkosci
schowane schowane Vi=1,2 \sl+Vimex
schowane startowe Va=\,2 VeV FBS
wypuszczone schowane Vp=\,2 BNV LE6
wypuszczone do lagdowania Vo=\,2 \&I+VLE lub
Vre7

W celu oceny ruchéw krétkookresowych wykonujacy ustalony lot
poziomy samolot byt wytragcany ze stanu rébwnowagi poprzez chwilowe,
mozliwie krétkotrwate wychylenie steru wysokosci. Dla matych i $red-
nich predkosci lotu wytracenia samolotu dokonywano energicznym

5 VFE- maksymalna predkos¢ z wypuszczonymi klapami
6 VLe - maksymalna predkos$¢ z wypuszczonym podwoziem
7w zaleznosci, ktora predkosé jest mniejsza
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ruchem drazka ,,0d siebie” za$ dla duzych predkosci lotu ruchem ,na
siebie”.

Wzbudzenia diugookresowych wahan podtuznych dokonywano
poprzez zmiane predkosci lotu - dla matych i S$rednich predkosci
zwiekszajac predkosci o 1(M5% za$ dla predkosci bliskich granicznej
przez zmniejszenie predkosci o 10-s-15% wartosci wyjsciowe;j.

Oceniano stateczno$¢ samolotu zaréwno z drgzkiem trzymanym jak
i puszczonym. Ocena polegata na okresleniu:

1) warto$ci okresu wahan swobodnych T, tzn. czasu, w trakcie ktérego
odbywa sie petny cykl zmiany jednego z parametréw charakte-
ryzujacych podtuzny ruch samolotu;

2) wskaznika intensywnos$ci ttumienia mtl definiowany jako wartos$ci
stosunku dwdch kolejnych maksiméw (miniméw) przebiegu
parametréw; wskaznik m,i charakteryzuje zdolno$é samolotu do ttu-
mienia wahan wywotanych jakimkolwiek zaktdceniem, tzn. rozpra-
szanie w otaczajacej przestrzeni czesci energii sity zaktocajgcej8

3) czas ttlumienia do potowy amplitudy xV2. Amplituda waharn pod-
tuznych powinna byé zredukowana do potowy w czasie krétszym
od dwu okreséw.

Otrzymane z badan wyniki w postaci przebiegéw predkosci lotu
i kata pochylenia przedstawiono narys. 6 i 7.

Przeprowadzona analiza pokazata, ze:

1 We wszystkich konfiguracjach, w przebadanym zakresie pred-
kosci, wahania krétkookresowe samolotu z drazkiem trzymanym
i puszczonym sg bardzo szybko tlumione i praktycznie niezauwa-
zalne przez pilota. Ich ttumienie nastepuje praktycznie w pierw-
szym okresie, niezaleznie od warto$ci impulsu wymuszajacego.

2. Samolot z drazkiem trzymanym, w konfiguracjach gtadkiej,
startowej i do lagdowania, w zakresie wahan dtugookresowych jest
stateczny dynamicznie w catym zakresie przebadanych predkosci
lotu.

3. Samolot z drazkiem puszczonym, w konfiguracjach gtadkiej,
startowej i do lgdowania, w zakresie wahan dtugookresowych jest
stateczny dynamicznie za wyjatkiem konfiguracji:

Przy mt> 1 zaburzony ruch samolotu w jest petni wyttumiany, przy czym proces ten
ulega przyspieszeniu wraz ze wzrostem wskaznika mi. Przy mf=1 wystepuja
niettumione wahania ze statg amplitudg. Przy m/<1ruch samolotu jest niestateczny, tzn.
amplituda wahar rosnie w czasie.
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gtadkiej, predko$¢ wywazenia ponizej okoto \Vo=250 km/h,
startowej, dla wszystkich predkosci wywazenia,
do lgdowania, predko$é wywazenia Ww=\S0 km/h.

Rys. 6. Przebieg predkosci Vpi pochylenia samolotu 0 w ruchu
dtugookresowym

Rys. 7. Przebieg predkosci Vpi pochylenia samolotu 0 w ruchu
dtugookresowym

6. Okreslenie wywazenia poprzecznego i kierunkowego

Podobnie jak w przypadku wywazenia podtuznego okreslenie wywa-
zenia poprzecznego i kierunkowego polega na sprawdzeniu czy w catym
zakresie predkosci lotu istnieje mozliwo$¢ wyzerowania, przy pomocy
trymera, sit na sterownicach w kanale odchylania i przechylania.
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Badania wywazenia kierunkowego i poprzecznego samolotu przepro-
wadzono podczas rozpedzania (moc ukitadu napedowego iV=MCP) oraz
hamowania (mocy 7V=MG) dla samolotu w konfiguracjach: gtadkiej,
startowej i do lgdowania. Sprawdzono réwniez mozliwo$¢ wywazenia
poprzecznego i kierunkowego w locie poziomym w konfiguracji gtad-
kiej przy predkosci rownej 90% maksymalnej predkos¢ lotu poziomego.

Dodatkowo wykonano rozpedzania na mocy 7V=MCP i lgdowania na
mocy YV=MG z trymerem steru kierunku wychylonym w skrajne lewe
i prawe potozenie dla samolotu w konfiguracjach: gtadkiej, startowej i do
ladowania. Celem tych badan bylo zademonstrowania, ze samolot jest
w bezpieczny spos6b sterowny nawet w przypadku samoczynnego przes-
tawienia sie napedu uktadu wywazajgcego steru kierunku.

W czasie badan rejestrowano zmiany: sity Pk na sterownicy noznej,
kata wychylenia steru kierunku St, sity Pj na dragzku sterowym w kana-
le poprzecznym, kata wychylenia lotki A. Przyktadowe wyniki przebie-
gbéw sity Pk oraz kata 5k dla konfiguracji gtadkiej pokazano narys. 8 9.

Rys. 8. Sita na sterownicy noznej Rys. 9. Sita na sterownicy noznej Pk
oraz kat wychylenia steru wysokos$ci  oraz kat wychylenia steru wysokosci
5k 5k dla skrajnych potozen trymera steru

kierunku

6.1. Ocena wywazenia Kierunkowego

Uktad wywazenia kierunkowego umozliwia wywazenie samolotu: dla
mocy 7V=MG od predkosci Fp=175 km/h do predkoSci maksymalnej,
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adla mocy 7V=MCP od predkosci Vp=200 km/h do predkosci maksy-
malnej. Brak mozliwo$ci wywazenia (wytrymerowania) samolotu (rys. 9)
dla predkosci mniejszych niz 175 km/h nie stanowi problemu i pozwala
wykonywac bezpiecznie loty. Testy pokazaty, ze samolot jest w bezpie-
czny sposob sterowny i ze pilot moze realizowa¢ wszystkie manewry
i dziatania niezbedne do wykonania bezpiecznego lgdowania nawet
w przypadku samoczynnego przestawienia sie uktadu wywazajacego
steru kierunku.

6.2. Ocena wywazenia poprzecznego

Badania dotyczgce mozliwosci wywazenia poprzecznego pokazaty, ze
uktad wywazenia poprzecznego zapewnia wywazenie (wytrymerowanie)
samolotu w catym zakresie przebadanych predkosci lotu, dla wszystkich
konfiguracji samolotu dla dowolnej mocy zespotu napedowego. Sity
wystepujagce na drazku w kanale poprzecznym Pi przy skrajnych
wywazeniach nie utrudniajg pilotowania oraz nie przekraczajg wartosci
dopuszczalnych podanych w przepisach FAR 23.

7. Statecznos¢ statyczna kierunkowa i poprzeczna

W celu oceny statecznos$ci statycznej kierunkowej nalezy sprawdzié
czy samolot przy sterze puszczonym wykazuje tendencje do likwidacji
przypadkowej zmiany kata $lizgu poprzez odchylanie. Natomiast samolot
uznaje sie za stateczny statycznie poprzecznie, jezeli lecagc w przechy-
leniu ze $lizgiem na skrzydio opuszczone samoczynnie podnosi to
skrzydto do gory.

Prowadzac badania dotyczace stateczno$ci statycznej poprzecznej
wykonywano loty ze $lizgiem i przechyleniem. Samolot przechylano
powoli w lewo lub w prawo lotkami. Jednocze$nie ster kierunku wychy-
lano w taki sposéb, aby utrzymaé lot prostoliniowy ze statym kursem
i przechyleniem 0>10°. Testy wykonywano dla dwéch mocy zespotu
napedowego iV=MG i/V=0,75MCP, przy predko$ciach zawierajacych sie
w przedziale od 1,2Vsl do Vivex

Badajac stateczno$¢ statyczng kierunkowg wykonywano ptaskie
$lizgi. W tym celu powoli odchylano samolot sterem kierunku w prawo
lub w lewo, jednocze$nie utrzymujac lotkami potozenie skrzydet
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w poziomie. Badania te wykonywano dla dwoéch mocy iV=MG i iV=MCP

przy predkosciach zawierajacych sie w przedziale od \,2Vsl do ViX
Otrzymane z badan wyniki przedstawiono na rys. 10OMH3 w postaci

zaleznosci:
sity na drazku w kanale poprzecznym Pi w funkcji kata przechylenia
O; wykres ten stuzy do oceny stateczno$ci statycznej poprzecznej
samolotu z drazkiem puszczonym,;

- wychylenia lotki 8/ w funkcji kata przechylenia O; wykres ten stuzy
do oceny statecznosci statycznej poprzecznej samolotu z drgzkiem
trzymanym;

- sity na sterownicy noznej P* w funkcji kata $lizgu p; wykres ten stuzy
do oceny statecznos$ci statycznej kierunkowej samolotu z drgzkiem
puszczonym,;

- wychylenia steru kierunku 8Vw funkcji kata $lizgu P; wykres ten
stuzy do oceny statecznosci statycznej kierunkowej z drazkiem
trzymanym.

PIN)

Vpw=350km/h
Nw=0,75MCP
konf. gtadka

1

Rys. 10. Sita Pi i wychylenie lotek S Rys. 11. Sita Pi i wychylenie lotek 8,
7.1. Ocena statecznosci statycznej poprzecznej

Na rysunkach 10 i 11 pokazano przyktadowe przebieg sity na drazku
sterowym w kanale przechylenia Pi oraz wychylen lotek 5/ w funkcji kata
przechylenia O dla samolotu w konfiguracji gtadkiej dla dwoch réznych
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zakreséw mocy zespotu napedowego. Na ich podstawie oceni¢ mozna
stateczno$¢ statyczng poprzeczng badanego samolotu ze sterem pusz-
czonym oraz sterem trzymanym.

Wykresy pokazujg, ze samolot jest stateczny statycznie poprzecznie
zarbwno ze sterem trzymanym jak i puszczonym dla przebadanych
konfiguracji i mocy zespotu napedowego w zakresie predkoSci przy-
rzgdowych lotu wiekszych od 200 km/h.

7.2. Ocena statecznosci statycznej kKierunkowej

Uzyskane z rejestracji $lizgow ptaskich przykiadowe wyniki badan
zamieszczono na rys. 12 i 13. Pokazujg one zalezno$¢ sity na sterownicy
noznej Pk oraz wychyleri steru kierunku 5* w funkcji kata $lizgu p. Na
podstawie tych przebiegéw stwierdzono, ze samolot PZL-130 TC-II
Orlik wykazuje statecznos¢ statyczng kierunkowg dla wszystkich
przebadanych konfiguracji, zakresbw mocy zespotu napedowego,
predkosci lotu oraz katéw Slizgu. Dotyczy to zarébwno samolotu ze
sterem trzymanym jak i ze sterem puszczonym.

Rys. 12. Sita Pki wychylenie Rys. 13. Sita Pkiwychylenie
steru kierunku 5k steru kierunku 5k

8. Sterownos$¢ poprzeczna i kierunkowa

Sterowno$¢ poprzeczna i kierunkowa jest to zdolnos¢ do wykonania
dowolnego manewru poprzecznego i kierunkowego w sposéb najprostszy
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przy minimalnej stracie energii pilota. W celu okre$lenie maksymalnych
wartosci predkosci katowych przechylania p iwystepujacych w trakcie
manewrow maksymalnych sit na drazku sterowym w kanale przechylania
Pi wykonywano loty doswiadczalne. Realizowano je dla samolotu w
konfiguracji gtadkiej na wysokos$ci Hb=2000 m na mocach /V=MG, 0,75
MCP i MCP przy predkosciach \p=200, 250, 300, 350 i400 km/h,
wychylajgc lotki maksymalnie w lewo i w prawo do uzyskania
maksymalnej predkosci przechylania.

Aby okresli¢ wielkos¢ sit na dragzku sterowym w kanale przechylania P/
i na sterownicy noznej Pk w ustalonych $lizgach wykonano serie lotéw na
wysokosci //*=1000 m. Pilot ptynnie pogtebiat $lizgi w lewo lub prawo, az
do petnego wychylenia jednego ze steréw (lotek lub steru kierunku) lub do
chwili osiggniecia na sterownicach (drgzku lub sterownicy noznej) dopusz-
czalnej sity. Loty realizowano zaréwno samolotem w konfiguracji gtadkiej
jak i startowej. W przypadku konfiguracji gtadkiej loty wykonywano z pred-
kosciami 250 km/h (7V=MG), 350 km/h (N=MG, 0,75 MCP) i 400 km/h
(VWW=MCP) za$ dla konfiguracji startowej z predkosciami 160, 200 i 260
km/h.

Dodatkowo celem badafn bylo stwierdzenie, czy pogtebianiu $lizgu
towarzyszy wzrost wychylenia sterébw i wzrost sit na sterownicach
(drazku lub sterownicy noznej) oraz czy przy duzych katach $lizgu nie
wystepuje tendencja do ,,odwracania” sity na lotkach lub sterownicy
noznej. Na rysunku 14 pokazano maksymalne uzyskane wartosci
predkosci katowej przechylania w funkcji predkosci lotu dla przechylania
w lewo iw prawo. Rysunek 15 przedstawia powstajagce w czasie tych
manewrow sity Pi na drazku sterowym dziatajgce w kanale przechylania.

Rys. 14. Maksymalne predkosci Rys. 15. Maksymalne sity na
katowej przechylania drgzku sterowym w kanale
przechylania
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Na podstawie analizy zamieszczonych na rysunkach przebiegow
stwierdzono, ze:

maksymalne wartosci predkosci katowych przechylania p zawieraja

sie w przedziale 65”7-110°/s, z tendencjg narastania wraz ze wzrostem

predkosci lotu;

maksymalne warto$ci sit na dragzku w kanale poprzecznym Pi

zawierajg sie w przedziale 100h-275 N, . tendencja do wzrostu wraz

ze wzrostem predkosci lotu i zmniejszaniem mocy zespotu napedo-
wego.

Dla potrzeb ilosciowej oceny sterownosci poprzecznej i kierunkowej
badanego samolotu w S$lizgach ustalonych zdefiniowano nastepujace
wskazniki:

1 Pochodne sity na drazku sterowym w kanale przechylenia oraz kata
wychylenia lotek wzgledem kata przechylenia opisujgce wartos¢ sity,
jaka nalezy przytozy¢ do drazka i zmiane wychylenia lotek potrzebne
do zmiany kata przechylenia samolotu o 1°

* dP, *_dS, :
~d® ’ 1 ~d> {’

2. Pochodne sity na sterownicy noznej oraz kata wychylenia steru
kierunku wzgledem kata przechylenia okresSlajgce warto$é sity, jaka
nalezy przytozy¢ do sterownicy i wielko$¢ przemieszczenia steru
kierunku niezbedne do zmiany kata przechylenia samolotu o 1°:

D’ k ~d® w

3. Pochodng kata wychylenia lotek wzgledem kata wychylenia steru

kierunku (wspoétczynnik harmonijnosci sterowania), okreslajaca

stosunek potrzebnych do wywazenia samolotu w ustalonym $§lizgu
wychylen lotek i steru kierunku:

8st R.B

4. Pochodng sity na sterownicy noznej wzgledem predkosci katowej
odchylania samolotu r opisujgca wartos¢ sity na sterownicy niezbedng
do uzyskania predkosci katowej r =1°/s:

K -% m

Wyznaczone z badan w locie dla konfiguracji gtadkiej wartosci
powyzszych wskaznikéw oraz maksymalnych sit na dragzku sterowym
w kanale przechylania P/ i na sterownicy noznej Pt, odpowiadajace
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roznym predkosciom lotu, mocom zespotu napedowego ikierunkom
$lizgéw zamieszczono w odpowiednich kolumnach tabeli 2.

Jak wynika z ich analizy, zarejestrowane w realizowanych $lizgach
wielkosci maksymalnych sit na drazku sterowym P[ oraz na sterownicy noznej
Pk nie przekraczaja warto$ci dopuszczalnych dla dziatania krétkotrwatego.

Tabela 2

Konfiguracja gtadka
V=250 km/h Fp=350 km/h Vp=400 km/h
V=MG /V=0,75MCP AHV1CP
P L P L P L
P, [N] -43 38 -65 70 -112 105
PK [N] 200 -210 355 -380 500 -460
1P, [N 142 -1,10 -1,70 -1,59 -2,18 -2,01
0]
-0,202 -0,190 -0,178 -0,153 -0,137 -0,098
T
\Pk o] 7,95 7,24 8,16 7,95 9,81 8,97
ok 0,508 0,414 0,295 0,270 0,156 0,129
6,5° -0,398 -0,458 -0,494 -0,515 -0,578 -0,684
Pk [Ns/°] -22,3 -24,2 -40,6 -35,3 -46,2 -55,4

Ponadto, na podstawie analizy zarejestrowanych w trakcie wyko-
nywania $lizgéw przebiegow sit i wychylen sterow stwierdzono, ze
pogtebianiu $lizgu towarzyszy zarbwno wzrost wychylenia steréw jak sit
na sterownicach (drazku i sterownicy noznej). Nie zaobserwowano takze,
aby przy duzych katach $lizgu wystepowata wyczuwalna tendencja do
odwracania sity na lotkach lub sterownicy noznej.

9. Podsumowanie
Powyzej przedstawiono zakres badan w locie przeprowadzonych dla

samolotu PZL-130 TC-1I Orlik oraz ich wyniki. Badania dotyczyty oceny
mozliwosci wywazenia (wytrymerowania) samolotu, jego statecznosci
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statycznej oraz dynamicznej w catym zakresie eksploatacyjnych pred-
kosci lotu. Badano samolot w réznych konfiguracjach, ktére wystepuja
w czasie jego uzytkowania.

Wyniki tego typu badan sa niezbedne do oceny wiasnosci lotnych
samolotu i majg bezposredni wptyw na bezpieczenstwo latania. Sg one
jednymi z podstawowych danych w procesie podejmowania decyzji
o0 wprowadzeniu samolotu do uzytkowania. Znajomos¢ tego typu danych
jest tez niezbedna dla pilotéw takiego samolotu. W odniesieniu do samo-
lotu Orlik stwierdzi¢ mozna, ze spetnia on wszystkie normy wynikajace
z przepisdéw i moze by¢ bezpiecznie eksploatowany.

Badania przeprowadzono wedtug metodyki opracowanej w Instytucie
Technicznym Wojsk Lotniczych.
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ESTIMATION OF PLANE FLYING QUALITIES BASING ON THE
RECORDED FLIGHT PARAMETERS

The paper presents a method for examination of plane flying qualities. The
testing methodology was developed at the Air Force Institute of Technology
(ITWL) on the basis of:
- specific aviation rules - Joint Aviation Regulations (JAR),
- wide experience of the ITWL staff got from many years of performing in-
flight tests,
- available in the literature results of in- tests made in other research centers.
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W pracy przedstawiono wyniki badan w locie wtasciwosci funkcjonalnych
samolotu z wyposazeniem specjalnym na przyktadzie samolotu An-28
BRYZA-1RM/Bis. Zaprezentowano przyktadowe wyniki badan systemoéw
stanowigcych wyposazenie specjalne, parametry taktyczne wyposazenia
specjalnego oraz ocene zakresu taktycznego samolotu An-28 BRYZA-
1RM/Bis.

1. Wstep

Zamontowanie na poktadzie statkbw powietrznych wyposazenia
specjalnego wigze sie czesto z przebudowga konstrukcyjng ptatowca
i jednoczes$nie narzuca konieczno$¢ Scistego okre$lenia zakreséw lotu,
w ktdrych zabudowany sprzet dziata witasciwie. Dlatego tez znajomosé
witasciwosci funkcjonalnych tak zmodyfikowanych statkéw powietrz-
nych jest zagadnieniem podstawowym z punktu widzenia ich uzytko-
wnikéw. Z regulty montaz dodatkowych urzadzeh ma niekorzystny
wpltyw na osiggi i stateczno$¢ samolotu. Konieczna jest ocena tych
zmian, wyznaczenie parametrow taktycznych zamontowanych systemoéw
oraz sprawdzenie funkcjonowania wyposazenia specjalnego.
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Tylko petna wiedza o dopuszczalnym obszarze eksploatacyjnym
przebudowanego statku powietrznego pozwala na petne wykorzystanie
jego mozliwosci oraz dodatkowego wyposazenia i jednocze$nie daje
gwarancje zachowania odpowiedniego poziomu bezpieczenstwa.

W artykule przedstawiono wyniki badarn w locie wiasciwosci fun-
kcjonalnych samolotu z wyposazeniem specjalnym. Za przyktad postuzyt
samolot z wyposazeniem specjalnym przeznaczony do: wykrywania linii
brzegowej i zobrazowania struktury terenu (tryb SAR), wykrywania
i $ledzenia obiektow nawodnych i innych statkbw powietrznych, wykry-
wania okretow podwodnych metodami hydroakustycznymi przy
wykorzystaniu radioboi, wykrywania okretow podwodnych metodami
magnetometrycznymi na podstawie analizy anomalii magnetycznych,
wykrywania, identyfikacji i lokalizacji Zrédet emisji promieniowania
elektromagnetycznego. Wyposazenie to pozwala jednocze$nie na akwi-
zycje oraz transmisje danych o $ledzonych obiektach, analize sytuacji
nawodnej i powietrznej. Stuzy tez do przesytania komend, meldunkow
i sygnatéw droga radiowag w ramach systemu dowodzenia.

Badania w locie samolotu z wyposazeniem specjalnym obejmowaty
ocene funkcjonowania: radaru morskiego ARS-800-2 z podsystemem
IFF-250, systemu obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE II, systemu
przekazywania informacji £S-10M, systemu do magnetometrycznego
wykrywania okretdbw podwodnych MAG-10, systemu do hydroakusty-
cznego wykrywania okretow podwodnych HYD-10, systemu rozpoz-
nania radioelektronicznego ESM-10.

Ponizej przedstawione zostang przyktadowe wyniki badan systemow
stanowigcych wyposazenie specjalne samolotu An-28 BRY ZA-1RM/Bis
oraz wnioski i oceny z nich wynikajace.

2. Obiekt badan

Obiektem badan byt samolot An-28 BRYZA-1RM/Bis wyposazony
W nastepujace urzgdzenia i systemy:
- radar morski ARS-800-2 z podsystemem IFF-250,
- podsystem obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE I,
- podsystem hydroakustycznego wykrywanie i $ledzenia okretéw
podwodnych HYD-10,
- podsystem rozpoznania radioelektronicznego ESM-10,
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- podsystem magnetometrycznego wykrywanie okretow podwodnych
MAG-10,
- system przekazywania informacji £S-10M.

Zainstalowane urzadzenia na samolocie An-28 BRYZA IRM-Bis
przeznaczone sg do: - wykrywania i $ledzenia obiektéw na powierzchni
morza, wykrywania linii brzegowej i zobrazowanie struktury terenu (tryb
SAR), oraz transmisji danych o S$ledzonych obiektach do innych
systemow, - wykrywania okretow podwodnych z samolotu metodami
hydroakustycznymi tj. na podstawie analizy sygnatow odbieranych
zradioboi, - wykrywania okretow podwodnych z samolotu metodami
magnetometrycznymi tj. na podstawie analizy wykrytych anomalii
magnetycznych, - wykrywania i identyfikacji zrédet emisji w zakresie
podstawowych parametréw i kierunku ,,na zrédto” oraz przekazywania
informacji do systemow wspOtpracujacych, - zbieranie danych, przetwa-
rzanie i przesytanie informacji o sytuacji podwodnej, nawodnej i powie-
trznej, oraz komend, meldunkéw i sygnatéw dowodzenia S$rodkami
tacznosci radiowej z odpowiednimi obiektami systemu dowodzenia.

Na poktadzie samolotu An-28 BRYZA-1RM/Bis funkcjonujg trzy
stanowiska robocze:

a) stanowisko oficera taktycznego - jako stanowisko nadrzedne dla
pozostatych,

b) stanowisko operatora radaru ARS-800 i urzadzenia FLIR,

c¢) stanowisko analizy informacji SAI-10 - wersja ZOP lub ESM-10.

Badania w locie obejmowaty sprawdzenia funkcjonowania systemow
I wyposazenia specjalnego samolotu An-28 BRYZA 1RM/Bis pod katem
oceny parametrow uzytkowych i ich zgodno$ci w zakresie przeznaczenia
systemOw i wyposazenia specjalnego samolotu.

3. Radar morski ARS-800-2 z podsystemem IFF-250

Radar morski ARS-800-2 z podsystemem IFF-250 zainstalowany na
samolocie AN-28 BRYZA 1RM/Bis przeznaczony jest do: wykrywania
obiektéw na powierzchni morza, wykrywania i zobrazowania linii
brzegowej, zobrazowanie struktury terenu (tryb SAR), wykrywania
zjawisk meteorologicznych, $ledzenia wykrytych obiektéw (inicjacja
automatyczna lub reczna), wykrywania zanieczyszczen na powierzchni
morza, wykrywania i identyfikacji obiektow przez podsystem IFF-250,
transmisji danych o $ledzonych obiektach do innych systeméw.
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Badania w locie radaru ARS-800-2 z podsystemem IFF-250 na
samolocie An-28 BRYZA 1RM/Bis obejmowaty sprawdzenie: wykry-
wania obiektow na powierzchni morza w warunkach zaktocen
radioelektronicznych, pracy radaru w zakresie graficznego zobrazowania,
funkcji ISAR oraz SAR w trybach Spotlight oraz Stripmap, funkcji
»Zamrazania” obrazu i oceny sytuacji, funkcji pelengu zaktocen, mozli-
wosci pracy nadajnika w zadanych sektorach, funkcji aktywnego
zapytania w trybie beacon do celéw ratownictwa morskiego, uktadu
integracji sygnatdbw wykrywania celéw na dalekich odlegtoSciach,
mozliwo$ci identyfikacji wykrytych obiektéw morskich w catym
zakresie wykrywania, mozliwosci pracy interrogatora w modach 1,2,
3/A, C i 4 systemu MARK XII, doktadnosci okres$lania odlegtosci przez
interrogator, rozdzielczosci w odlegtosci interrogatora, wspotpracy rad-
aru z interrogatorem, btedu pomiaru wspotrzednych geograficznych
i predkosci $ledzonego obiektu, zobrazowania obszaru w trybie SAR
z wykorzystaniem funkcji ZOOM, wykrywanie zjawisk meteorolo-
gicznych i zanieczyszczen na powierzchni morza, transmisji danych
$ledzonych obiektéw do innych systemoOw, sprzezenia z kamera FLIR
w zakresie wykrytych i zobrazowanych obiektéw, wspo6tpracy z urzadze-
niem £S-10M, wspOitpracy z serwerem bazy danych oraz urzadzeniem
rejestrujagcym.

Na rysunku 1 przedstawiono widok og6lny ekranu radaru
ARS-800-2 w trybie patrolowym z widocznymi $ledzonymi obiektami.

Rys. 1. Widok ogdiny ekranu radaru ARS-800-2 w trybie patrolowym
z widocznymi $ledzonymi obiektami
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Przyktadowe mozliwosci radaru w zakresie graficznego zobrazo-
wania przedstawiono narys. 2 i 3. Na rys. 2 przedstawiono zobrazowanie
syntetycznej linii brzegowej (linia ciggta w biatym kolorze), a na rys. 3
pokrywanie sie wizji pierwotnej (kolor z6tty) ze zobrazowaniem linii
syntetycznej.

Rys. 2. Zdjecie syntetycznej linii brzegowej (linia ciggta w biatym
kolorze)

Rys. 3. Pokrywanie sie wizji pierwotnej (kolor zotty) ze zobrazowaniem linii
syntetycznej
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Przyktadowe zobrazowania funkcji SAR w trybach
przedstawiono rys. 4 + 8.

Obraz nawsflcoznilai ARS-a0G SAR

1 1« 20
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EJon? range- jkml

Stripmap
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Rys. 4. Zobrazowania radaru ARS-800-2 w trybie SAR port w Gdyni

Cfcraz na 'wskazniku ARS-SOO SAR
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Rys. 5. Zobrazowania radaru ARS-800-2 w trybie SAR - Hel



Badania w locie wtasciwoscifunkcjonalnych. 587

Ctra r*ntotrOu AR5800BAR
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Rys. 8. Zobrazowania radaru ARS-800-2 w trybie SAR - boje sieci
rybackich

Na rys. 9 przedstawiono widok ekranu radaru ARS-800-2 w trybie
patrolowym z obiektem wykrytym na dalekiej odlegtosci. Na rys. 10
przedstawiono widok obiektéw zidentyfikowanych przez podsystem IFF-
250. Widok zobrazowania w trybie SAR przedstawiono na rys. 11
Widok zobrazowania w trybie SAR po wigczeniu funkcji ZOOM (x2)
przedstawiono na rys. 12.
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W  wyniku  przeprowadzonych badan w locie radaru

ARS-800-2 wyciggnieto nastepujgce wnioski:

>

zobrazowanie syntetyczne linii brzegowej (linia ciaggta w kolorze
biatym) wiernie odwzorowuje rzeczywisty ksztalt linii brzegowej
(rys. 2),

wizja pierwotna (kolor z6tty) linii brzegowej pokrywa sie ze zobra-
zowaniem syntetycznym linii brzegowej (rys. 3),

zmiana kursu samolotu w wyniku manewru powoduje ptynny obrot
zobrazowania linii brzegowej,

na catej powierzchni ekranu monitora pojawia sie zobrazowanie
terenu zgodne z mapa geograficzng obserwowanego obszaru ( rys.
4 + 8).

funkcja ZOOM umozliwia powiekszenie otoczenia wskazanego
punktu na zobrazowaniu i skutkuje zmiang zakresu obserwacji
zjednoczesng zmiang S$rodka zobrazowania; zatgczony zostaje
zakres zobrazowania 5 km ze znacznikami odlegtosci co 1 km (rys.
1 i 12).

Rys. 9. Widok ekranu radaru ARS-800-2 w trybie patrolowym z obiektem

wykrytym na dalekiej odlegtosci



Badania w locie wtasciwoscifunkcjonalnych..

Rys. 11. Widok zobrazowania w trybie SAR
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Rys. 12. Widok zobrazowania w trybie SAR po witgczeniu funkcji ZOOM x2

4. Podsystemu hydroakustycznego wykrywanie i $ledzenia okretow
podwodnych HYD-10

Podsystem hydroakustycznego wykrywanie i $ledzenia okretow pod-
wodnych HYD-10 zainstalowany na samolocie AN-28 BRYZA 1RM/Bis
przeznaczony jest do wykrywania okretbw podwodnych z samolotu
metodami hydroakustycznymi tj. na podstawie analizy sygnatow
odbieranych z radioboi, wspotpracy z systemem £S-10M w zakresie
wymiany informacji dotyczacej parametrow nosiciela i wykrytych
okretow podwodnych.

Badania w locie podsystemu hydroakustycznego wykrywanie i $le-
dzenia okretéw podwodnych HYD-10 na samolocie An-28 BRYZA
1RM/Bis obejmowaty sprawdzenie: zobrazowania taktycznego nadzoro-
wanego obszaru, wykrywania okretow podwodnych w wyznaczonym
rejonie i na rubiezy, mozliwosci odbierania sygnatow od plaw
stosowanych w NATO, mozliwosci prowadzenia analizy widmowej
sygnatdbw od wykrytego okretu podwodnego, mozliwosci automa-
tycznego zrzut ptaw z samolotu, mozliwosci zobrazowania pozycji
potozenia ptaw w stosunku do wykrytego okretu podwodnego,
mozliwosci wypracowania danych o pozycji okretu podwodnego w celu
uzycia uzbrojenia, mozliwosci rejestrowania odbieranych sygnatow.
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Rys. 13. Zobrazowanie taktyczne podsystemu HYD-10

Na rysunku 13 przedstawiono zobrazowanie taktyczne podsystemu
HYD-10. Zobrazowanie okna sytuacji na ekranie podsystemu HYD-10
wykrywania okretéw podwodnych w wyznaczonym rejonie i na rubiezy
przedstawiono na rysunku 14.

Rys. 14. Zobrazowanie okna sytuacji (prawy gorny rog ekranu HY D-10)

Widmo sygnatu odebranego od radioboi przedstawiono na rys. 15.
Zobrazowanie potozenia radioboi i OP na ekranie podsystemu HYD-10
przedstawiono na rysunku 16.
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Rys. 15. Widmo sygnatu odebranego od radioboi

Rys. 16. Zobrazowanie potozenia radioboi i OP na ekranie podsystemu
HYD-10
Na podstawie analizy zobrazowan (rys. 13 s 16) mozna stwierdzic,
ze na ekranie podsystemu HYD-10 na stanowisku operatora sg zobrazo-
wane piktogramy wskazujgce pracujgcg ptawe, czy okret nawodny.
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5. Podsystem magnetometrycznego wykrywanie okretow
podwodnych MAG-10

Podsystem magnetometrycznego wykrywanie okretéw podwodnych
MAG-10 zainstalowany na samolocie AN-28 BRYZA 1RM/Bis przezna-
czony jest do: wykrywania okretow podwodnych z samolotu metodami
magnetometrycznymi tj. na podstawie analizy wykrytych anomalii
magnetycznych, zobrazowanie przebiegu zmian mierzonego sygnatu
indukcji magnetycznej i jego widma, transmisji danych o $ledzonych
obiektach do innych systemoéw.

Badania w locie podsystemu magnetometrycznego wykrywanie
okretéw podwodnych MAG-10 na samolocie An-28 BRYZA 1RM/Bis
obejmowaty sprawdzenie: mozliwosci wykrywania OP podczas jego
ruchu lub potozonego na dnie w dowolnych warunkach anomali magne-
tycznych i hydro-meteorologicznych, mozliwosci wykrywania OP nieza-
leznie od wielko$ci namagnesowania oraz od warunkéw lotu, wykrycia
typowych obiektéw podwodnych (OP na gtebokosci okoto 60 m),
wspotpracy urzadzenia z systemem £S-10M w zakresie tgcznosci i wy-
miany informacji o pozycji wykrytego obiektu, wptywu pracy podsys-
temu na prace innych urzadzen i systeméw.

Rys. 17. Zobrazowanie zmian pola magnetycznego, wywotanych przez
przesuwany pod sondami w ogonie metalowy przedmiot, na monitorze
podsystemu MAG-10
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Przyktady zobrazowan samolotu na tle linii pola magnetycznego
ziemi, zmian pola magnetycznego, wywotanych przez przemieszczanie
sie okretéw przedstawiono narys. 17 i 18.

Rys. 18. Zobrazowanie samolotu na tle linii pola magnetycznego ziemi na
monitorze podsystemu MAG-10

6. System przekazywania informacji £S-10M

System przekazywania informacji +£S-10M zainstalowany na
samolocie AN-28 BRYZA IRM/Bis przeznaczony jest do zbierania
danych, przetwarzania i przesytania informacji o sytuacji podwodnej,
nawodnej i powietrznej oraz komend, meldunkéw i sygnatow
dowodzenia, integracji systemu radiolokacyjnego oraz podsysteméw
wykrywania okretdw podwodnych, utrzymywania tgcznosci Srodkami
radiowymi z odpowiednimi obiektami systemu dowodzenia.

Badania w locie systemu przekazywania informacji £S-10M na
samolocie An-28 BRYZA [IRM/Bis majag na celu sprawdzenie
utrzymania tgcznosci i wymiany informacji z innymi obiektami systemu
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LEBA, wymiany informacjiz radaru ARS-800-2 w zakresie przeka-
zywania parametrow nosiciela i wykrytych celéw, wymiany informacji
z systemem HYD-10 i MAG-10 w zakresie przekazywania parametrow
nosiciela i wykrytych celéw, wymiany informacji z systemem ESM-10
w zakresie wykrytych zrédet emisji, rejestracji pracy obiektu i mozli-
wosci wielokrotnego odtwarzania zarejestrowanych informacji, wptywu
transmisji radiowej z £S-10M na radiowg #aczno$¢ gtosowsa, wplywu
transmisji radiowej z £S-10M na namiemik CHELTON, wpitywu
transmisji radiowej z £S-10M na prace podsystemu HYD-10 w probie
z uzyciem plawy.

Na rys. 19 przedstawiono widok zobrazowania systemu t£S-10M
podczas wspétpracy z obiektem brzegowym. Na rys. 20 przedstawiono
cele $ledzone przez radar ARS-800-2 za$ na rys. 21 zobrazowanie obiek-
téw Sledzonych przez radar ARS-800-2 na ekranie systemu £S-10M.

Rys. 19. Widok zobrazowania systemu £S-10M podczas wspOtpracy
z obiektem brzegowym
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Rys. 20. Cele $ledzone przez radar Rys-21. Zobrazowanie obiektow
ARS-800-2 $ledzonych przez radar ARS-800-2 na
ekranie systemu £S-10M

7. Podsystem rozpoznania radioelektronicznego ESM-10

Podsystem rozpoznania radioelektronicznego ESM-10 zainstalowa-
ny na samolocie AN-28 BRYZA IRM/Bis przeznaczony jest do ochrony
przed zagrozeniem (funkcja ostrzegania przed opromieniowaniem),
wykrywania i identyfikacji zrodet emisji w zakresie podstawowych
parametrow i kierunku na Zrddto, przekazywania informacji do systemow
wspOtpracujacych, oceny sytuacji taktycznej (zebranie danych o $rodo-
wisku w szerokim zakresie fal elektro-magnetycznych), zbierania danych
0 sytuacji radiolokacyjnej (analiza zrédet emisji, magazynowanie
danych, uaktualnianie bazy danych o wykrytych zZrodtach), oszacowania
zagrozenia dla ostrzeganego obiektu.

Badania w locie podsystemu rozpoznania radioelektronicznego ESM-
10 na samolocie An-28 BRYZA IRM/Bis miaty na celu sprawdzenie:
prawdopodobienstwa wykrycia, przekazywania informacji do wspotpra-
cujgcych systemow, pracy bazy danych systemu ESM-10, mozliwosci
wspobitpracy (sterowanie automatyczne) z wyrzutnig flar i dipoli, sygna-
lizacji wizualnej oraz akustycznej, mozliwosci rejestracji i aktualizacji
bazy danych zagrozen.



Badania w locie whasciwoscifunkcjonalnych. 597

Zarejestrowane parametry czasowe niektérych Zrddet oznaczonych
symbolami: S2882, S1347, S3005, S3027, S15, S3020, S17289, S4037,
S3255, S2483, S13882 zamieszczono na rys. 22. Zalezno$ci zmian
horyzontu radiolokacyjnego w zaleznosci od wysokosci lotu samolotu
oraz zmian zasiegu wykrywania przez system ESM-10 w zaleznosci od
mocy i zysku anteny nadajnika RLS przedstawiono na rys. 23 i 24.

W trakcie lotow wykrywano stacje radiolokacyjne lgdowe i morskie.
W rejonie badan stwierdzono duzg gestos¢ srodowiska radiolokacyjnego,
co objawiato sie duzg iloscig zrodet na zobrazowaniu. Charakterystyczny
jest zdecydowany wzrost iloSci obserwowanych obiektéw wraz ze
wzrostem putapu lotu.
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Rys. 22. Zobrazowanie radiolokacyjne z lotu na putapie 1000m
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Rys. 23. Wykres zmian horyzontu radiolokacyjnego w zaleznosci od
wysokosci lotu samolotu
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Rys. 24. Wykres zmian zasiegu wykrywania przez system ESM-10
w zalezno$ci od mocy i zysku anteny nadajnika RLS

8. System obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE 11

System obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE 1l AN/AAQ-22
przeznaczony jest do prowadzenia misji rozpoznawczych, poszukiwaw-
czych i ratowniczych, umozliwiajgc wykrycie i $ledzenie celéw. System
FLIR SAFIRE Il AN/AAQ-22 zapewnia: mozliwo$¢ ciggtego zapisu
obrazu za pomoca magnetowidu, wybor zrédta sygnatu pomiedzy
sygnatem z kamery termowizyjnej IR, a sygnalem z kamery TV,
regulacje parametrow obrazu.
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System FLIR SAFIRE Il AN/AAQ-22 wypetnia nastepujgce funkcje:
AUTOTRACKER umozliwiajgca automatyczne $ledzenie namierzonego
celu w trybach: INERTIAL POINTING, HEADING HOLD, POINT,
SEARCH & TRACK oraz AUTOSCAN, wyswietlanie wsp6trzednych
geograficznych z GPS (wfaczony ARS-800-2), dalmierza laserowego
(LASER RANGEFINDER).

Badania w locie systemu obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE
I AN/AAQ-22 na samolocie An-28 BRYZA 1RM/Bis obejmowaly
sprawdzenie: wykrycia obiektu na tle powierzchni morza w dzien
1w nocy, okre$lania wspoétrzednych geograficznych i odlegtosciowych
wybranego obserwowanego obiektu, wykrywania obiektow zwlaszcza
matogabarytowych na powierzchni morza, mozliwosci rejestracji
wykrycia na nosniku magnetycznym, mozliwosci okreslenia odlegtosci
przez dalmierz laserowy, okre$lenia zasiegu wykrycia i $ledzenia na ma-
tych, $rednich i duzych odlegtosciach, pracy podsystemu FLIR SAFIRE
HAN/AAQ-22 przy zamgleniu, $ledzenia zaznaczonego obiektu na
radarze ARS-800-2 przez system FLIR SAFIRE Il AN/AAQ-22 IR.

Widok ekranu FLIR podczas $ledzenia obiektu przez radar ARS-800-
2 (podczerwien) pokazano na rysunku 8. Okres$lenie odlegtosci przez
dalmierz laserowy systemu obserwacji w podczerwieni FLIR SAFIRE I
przedstawiono na rys. 25.

Rys. 25. Okreslanie odlegtosci przez dalmierz laserowy
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Na podstawie badan w locie systemu obserwacji w podczerwieni
FLIR SAFIRE Il AN/AAQ-22 stwierdzono, ze:

- system wykrywa obiekty wielko gabarytowe na tle morza,
system wykrywa obiekty matogabarytowe na tle morza (mewy
w odlegtosci 2 km, boje podejscia do portu w Gdyni i do Portu
Poétnocnego w odlegtosci 4 km, cel w ruchu - maty okret rakietowy
w odlegtosci: 6Nm z wysokos$ci lotu H=200m, IONm z wysokosci
lotu H=500 m),

- glowica kamery FLIR zatrzymuje sie na wykrytym celu.

9. Podsumowanie

Zamontowanie na pokiadzie statkbw powietrznych wyposazenia
specjalnego pozwala na rozszerzenie zakresu taktycznego zastosowania
uzytkowanych statkbw powietrznych, wymaga szczegétowych badan
i analiz umozliwiajgcych ocene tych zmian, wyznaczenia parametrow
taktycznych zamontowanych systeméw oraz sprawdzenie funkcjo-
nowania wyposazenia specjalnego. Badania w locie sg niezbedne dla
decydentéw wydajacych decyzje o wprowadzeniu samolotu z wyposa-
zeniem specjalnym na wyposazenie lotnictwa oraz dla przysztych
uzytkownikéw (personelu latajgcego). Stanowig one takze podstawe
ewentualnej oferty handlowej dla krajow, ktdrych lotnictwo uzytkuje
badany typ nosiciela. Badania w locie samolotu An-28 BRY ZA-1RM/Bis
z wyposazeniem specjalnym umozliwity wyznaczenie parametrow
taktycznych zamontowanych systemow oraz ocene zakresu taktycznego
tych systemow.

IN-FLIGHT TESTS OF FUNCTIONAL QUALITIES OF A PLANE
SUPPLIED WITH SPECIAL EQUIPEMENT

The paper presents some in-flight test results for a plane equipped with
special devices. The plane An-28 BRYZA-1RM/Bis was tested following the
developed procedure. Sample testing results of this equipment are shown
together with the plane tactical characteristics.
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This paper describes the implementation of continuation methods and
bifurcation analysis in the “global” identification of control law parameters. In
the examples presented, it integrates features of closed loop eigenstructure
methods within the nonlinear state-parameter environment. The basis of the
Continuation Design Framework (CDF) is outlined and then demonstrated
using a highly nonlinear aircraft model. The optimization-based method is
used to exercise “bifurcation tailoring” by showing how a mild oscillation can
be introduced by the controller as a pilot cue to departure onset.

1. Introduction

Angle of attack restriction is one of the main margins of
manoeuvrability of fighter aircraft. As a rule this restriction displays in
short range combat where high normal acceleration and angle of attack
are used. Operational range of angle of attack increased substantially
with fighter aerodynamics enhancement. Last years a lot of designer's
efforts were made to expand the range of angle of attack up to 60° -r 90°
and more, (so called "super-manoeuvrability™). Super-manoeuvrability
was first defined, as the ability to fly in the post-stall regime, refers to the
unusual flight trajectories presently investigated by high performance
fighter aircraft. The notion of agility appears with the generalization of


mailto:krzysztof.sibilski@itwl.pl

602 Roman Roéziecki i inni

naturally unstable flown-by-wire aircraft and the development of thrust
vectored prototypes. Many similar definitions exist and are now well
accepted to define the airframe agility, for example ability to shift from
one manoeuvre to the other, or time rate of change of the aircraft velocity
vector. Next, a more general definition emphasizes the shift of the
concept of agility towards global agility, including the role of each
element of the system into its efficiency: ability of the entire weapon
system to minimize the time delays between target acquisition and target
destruction. This recent concept of global agility was used in various
studies on the practical impacts of agility, sometimes with slightly
different denominations: full envelope agility, practical agility, and
operational agility (see [1, 18]). It is well known that the dynamics of
manoeuvrable fighter-type aircraft over the flight envelope is highly non-
linear. The character of the loads acting on the vehicle, particularly the
aerodynamics, vary substantially over the angle of attack operating range
(which may nowadays include post stall incidences). The control of this
type of plant can be achieved adequately via a variety of approaches,
provided that the parameters of the controller (the gains in particular) are
scheduled with flight condition. The non-linearity of the system makes it
difficult to implement a strategy of interpolating between gains derived
from a few choice trim points. This is because the plant and the controller
interact such that it is not clear precisely what the closed loop trim points
are in some regions (especially at high angle of attack, where
aerodynamic loads often become asymmetric and where inertial coupling
is significant, for example, in velocity vector rolls. Bifurcation and
continuation methods are efficient tools for non-linear aircraft dynamics
analysis. Using the bifurcation analysis methodology, it can be predicted
a variety of non-linear phenomena of aircraft such as wing rock, spin,
spiral divergence, jump, etc., and related onset of each of these
phenomena to bifurcation points. The bifurcation analysis methodology
has become a standard procedure for the investigation of non-linear
behaviour of aircraft. Dynamical system theory has provided a powerful
tool for analysis of non-linear phenomena of aircraft behaviour. In the
application of this theory, numerical continuation methods [5, 17] and
bifurcation theory [6, 7, 13, 14, 15] have been used to study roll-coupling
instabilities and stall/spin phenomena of a number of aircraft models.
Results of great interest have been reported in several papers (it can
be mentioned papers by: Avanzini and De Matteis [2], Carroll and
Mehra [3], Guicheteau [9], Jahnke and Culick [11]).
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2. Theoretical background
2.1. Dynamical systems theory (DST)

The transient and steady state of a system represented by a set of
differential equations can be solved by conventional numerical
integration methods, by computing the trajectories and orbits using
digital simulation. However, it is possible with bifurcations theory to
predict the behavior of trajectories and orbits without resorting to the
solution of the differential equations. In this case, bifurcations analysis is
applied to study the emergence of sudden changes in a system response
arising from smooth, continuous variations on the system parameters.
The results obtained with this analysis can be showed in a bifurcations
diagram. The bifurcations diagram provides qualitative information about
the behavior of the system steady state (equilibrium) solutions, as
physical parameters are varied. At a certain points (bifurcations points)
infinitesimal changes in system parameters can cause significant
qualitative changes in equilibrium solutions. Broadly speaking, the
construction of a bifurcation diagram consists of the following steps
[2, 3]

a) finding a first equilibrium solution of (1),

b) based on the first solution, find other equilibrium solutions based

on a continuation method [20],

c) determining the stability of each solution. Each step is described

next.

The system stability analysis based on the bifurcation approach
requires of a set of differential and/or algebraic equations which contain
two type of variables: states and parameters. In our case, the aircraft
dynamic model is only characterized by a set of parameter dependent
differential equations, that is:

dx

— =1f(x,n) 1)
and

xAg(x:n) (2)
with xeUc9?" ,and eVa , Where U and V are open sets in 97n

and 3?P, respectively. We view the variables x as a vector of n state
variables, the variables (a as a vector of m parameters (or controls), x is
the time derivative ofx and f : 3T x9?m—» 3T is the smooth vector field
(the n non-linear functions). Note that both open loop (uncontrolled) and
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closed loop rigid-body flight dynamical systems can usually be
represented in the form of equation (1), and referred to [8] as a vector
field or ordinary differential equation and to (2) as a map or difference
equation. Both are termed dynamical systems.

By a solution of Eg. (1) we mean a map x, from some interval
3 <=91linto gtn, which we represent as follows

X 13 —>R1, /o\
1+>x(0
such that x(t) satisfies (1), i.e.,

Mar = TxUyli(o) (4)

The starting point to the analysis of the aircraft dynamic model (1) is
the identification of equilibrium points which define the equilibrium
solution of the system under analysis. For an arbitrary fixed parameter //e,
the equilibrium points Pe=(xeMe) are given by the values of and that
satisfy the set of nonlinear algebraic equations given by Once a first
equilibrium solution has been computed, it is possible to know how the
solutions of (2) vary with the increment of the system parameter in finite
steps along a specified trajectory [20]. At each step, the new equilibrium
point is determined by the corresponding solution of (2) based on a
continuation method [19]. A detailed mathematical description of this
method can be found in [19]. Despite that the equilibrium solution
obtained by solving (2) implies that the power system is at rest, this does
not necessarily mean that the solution represents a stable operating
condition [10, 11]. The stability of the solution is determined by
computing the equilibrium points stability as described next. The
principle of continuation is a mathematical technique in which the path of
an established solution of a system of equations is followed around
parameter space when a control parameter is varied [9]. The solution
branch thus established can then be examined for special bifurcation
points, at which a qualitative change of the preceding solution type can
be observed. In dynamic systems, these qualitative changes frequently
come in sequences: a stationary state is replaced by regular motion which
can develop into irregular motion. The transition from regular to irregular
motion is often related to the onset of chaos. Tracing the solution
branches and detecting the bifurcation points, an accurate portrait can be
drawn for the dynamics of the system. All continuation techniques are
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based on the fundamental assumption that the solutions of an ordinary
differential equation (ODE) vary continuously with the initial conditions
and the parameters of the ODE. Implementing a predictor-corrector
scheme, a continuation algorithm can trace the path of an already
established solution as the parameters are varied. This extrapolation
appears to pull the solutions along an invisible path, thereby forming the
corresponding solution branch. At intersections, where a solution
generates two different solution branches, the algorithm can either
resume continuation of the prevailing branch or perform branch
switching to the intersecting branch.

predictor
Fig. L Principle of arc-length continuation

Figure 1illustrates the principle of arc-length continuation. Denoting
the system parameter by and the n-dimensional state vector by, a parti-
cular solution can be expressed by the 1-dimensional (1-D) vector. The
index denotes the solution of the ongoing continuation process. The pre-
dictor determines a likely neighboring solution by linear extrapolation of
the established solution branch in the direction of the tangent vector of
the current solution. The predicted state is then corrected to the true
solution using an iterative algorithm such as the gradient descending
Newton-Raphson method (small circles in Figure 1). As this corrector is
independent of the system dynamics, the continuation method is able to
converge to solutions irrespective of their stability properties. The
number of iterations required by the corrector can be used to adjust the
step size of the predictor [10]. Loss of stability is encountered when
a multiplier leaves the unit circle. This can occur in any of the following
three ways (Figure 2). The methodology of continuation requires at least
one solution of the system equations to be known. A suitably designed
homotopy can be used to find this initial solution [10]. Alternatively, the
dynamic equations can be integrated until the steady state has been
reached. The continuation can thus be initiated with the set of state
variables which result from a sufficiently long time-domain simulation
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The stability of an limit cycle oscillations (LCOs) can be assessed from
the corresponding characteristic multipliers or Floquet multipliers. These
multipliers represent a generalization of the eigenvalues of an equili-
brium point, as they describe the local contraction or expansion rate of
phase space near the limit cycle of interest. Floquet theory is based on the
observation that a periodic solution.

Fig. 2. Three scenarios of stability of a solution: a) fold bifurcation, b) flip
bifurcation, c) secondary Hopf bifurcation

Solution can be represented through a fixed point of an associated
Poincare map [9, 10]. Consequently, the stability of an LCO can be
determined by assessing the stability of the corresponding fixed point of
this Poincare map. Linearization of the Poincare map at the fixed-point
results in a linear discrete-time system which describes the period-to-
period evolution of oscillations in the vicinity of the LCO. The Floquet
multipliers are now given by the eigenvalues of the Jacobian of this
linear system, the so-called monodromy matrix. Stable characteristic
multipliers, being the eigenvalues of a map, are found inside the unit
circle; conversely, unstable periodic limit cycles have at least one
characteristic multiplier outside the unit circle. A fold bifurcation is
encountered when a single real eigenvalues of the monodromy matrix
crosses the unit circle at Figure 2a. The second scenario in which the
stability of a solution can be lost is theflip bifurcation orperiod-doubling
bifurcation. This case is given when a single real eigenvalue crosses the
unit circle at Figure 2b. At this branching point, the prevailing solution
branch becomes unstable and a new branch is bom. Solutions on this



The continuation designframeworkfor-., 607

newbranch have twice the period of the previous limit cycle. In the
frequency domain, this corresponds to the occurrence of a subharmonic
at half the previous frequency. The third possible loss of stability is
through a Hopf bifurcation of the periodic solution (generalized Hopf
bifurcation or torus bifurcation). This case is characterized by the
crossing over the unit cycle of two complex conjugated eigenvalues and
corresponds to the onset of quasiperiodic oscillations see Figure 2c.

The most important ideas of DST used in the paper will be introduced
in the following sections. The first step in the DST approach is to
calculate the steady states of the system and their stability. Steady states
can be found by setting all time derivatives equal to zero and solving the
resulting set of algebraic equations. The Hartman-Grobman theorem
(p. 234 in reference [19] proves that the local stability of a steady state
can be determined by linearizing the equations of motion about the
steady state and calculating the eigenvalues. The implicit function
theorem (loos and Joseph [10], in Chap. 2) proves that the steady states
of a system are continuous function of the parameters of the system at all
steady states where the linearized system is non-singular. A singular
linearized system is characterised by a zero eigenvalue. Thus, the steady
states of the equations of motion for an aircraft are continuous functions
of the control surface deflections and/or vector of the thrust inclinations.
Stability changes can occur as the parameters of the system are varied in
such a way that the real parts of one or more eigenvalues of the linearized
system change sign. Changes in the stability of a steady state lead to
qualitatively different responses for the system and are called
bifurcations. Stability boundaries can be determined by searching for
steady states, which have one or more eigenvalues with zero real parts.
Continuation methods are a class of numerical algorithm used to follow
a path of steady states in continuous or discrete dynamical systems as
a parameter varies. They make use of the Implicit Function Theorem,
which essentially states that if the Jacobian matrix J (5) of the system
linearized at a stationary point is non-singular then this solution is locally
unique, i.e. it is part of a unique curve of stationary points which is
a continuous function of the parameters. The Jacobian matrix of an
equilibrium point xo of a vector field or the fixed point xo is defined IN
equation (5).

The eigenvalues of the Jacobian matrix are important for the stability
analysis. More information on DST can be found in the book of Wiggins
[19]. Continuation methods rely upon the Implicit Function Theorem,
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which states that if the Jacobian of the linearised system at a fixed point
is invertible (i.e. non-singular) then there exists locally a unique solution.
So for all fixed points excluding those with a real eigenvalue lying at
zero, there exists locally a unique fixed point for the given value of 'k
Therefore for a smooth variation in X from an initial fixed point there
must exist a unique curve of fixed points (assuming that the Jacobian
remains non-singular). As parameters vary in a dynamical system,
changes may occur in the qualitative structure of the dynamics at certain
parameter values. These changes are called bifurcations and the
corresponding state/parameter values, bifurcation points. There are
various types of bifurcations, classified according to the Centre Manifold
and other dynamical systems theorems (see, for example [8]).

dx. dx.

J =Df(x0) = ()

dx,

The continuation algorithm solves for the branch using a predictor-
corrector method. If an initial solution is known, then the system can be
extrapolated in the local region by an incremental approximation in each
system state Ax,. Newton’s method is then used to reduce the error
between the approximation and the new fixed point. Most continuation
methods possess the ability to solve through certain classes of singularity,
e.g. folds. In order to generate all the branches that are present within
a given parameter range, a complete set of starting solutions is required
for the system. One of the main difficulties in applying bifurcation
methods is finding these initial solutions. There are several approaches to
solving this problem, some systematic, some that require flight dynamics
insight and some based on the nonlinear systems theory. It should be
noted however that none of the methods can be guaranteed to find all the
starting solutions for a given set of nonlinear equations. In most cases
though, a combination of methods and perseverance allows a compre-
hensive set of starting solutions to be found

Starting with an approximation of a steady state for a given value of
parameters, the computer code determines, by a continuation process, the



The continuation designframeworkfor.. 609

solution curve x(//) of a following set of non-linear algebraic equations,
and determine type of bifurcation:

Equilibrium points : f(x,n)=0

Limit points . f(x,n) =0
/L=20
Hopf points . f(x,n)=0 (6)
42 =x2in T
Periodic orbits : x(r) =jc(0)+ f(x,n)t/r

The continuation process assumes that all functions for (6) are
continuous and have derivatives.

As the branch is mapped out using a continuation algorithm, the
system is linearised about each fixed point in order to investigate its local
properties. The theorem attributed to Liapunov (1892) [7] relates the
stability of a linearised system (with a non-singular matrix A) to the
system eigenvalues jy of the Jacobian evaluated at the stationary point:
Re0{/) < 0 f°r all j implies asymptotic stability; Re(//*) > 0 for one (or
more) k implies instability of some kind. Two dimensional plots showing
system state component solutions versus the continuation parameter
usually created. The stability of each branch in these “one-parameter
bifurcation diagrams” is typically indicated by line type. The conventions
used in this paper are following: Solid line means stable all eigenvalues
lie in the left half plane; Dashed line means unstable (divergent) one or
more real eigenvalues lie in the right half plane; and Dotted line means
unstable (oscillatory) only complex conjugate pairs of eigenvalues lie in
the right half plane.

Since limit cycles are investigated here the only bifurcation results
presented are those relating to system equilibria, for which “divergent”
and “oscillatory” unstable have equivalent meanings.

2.2. Continuation in the presence of control system saturation

With increasingly complicated control systems being developed,
a continuation method that deals with this type of nonlinearity is highly
desirable. Theoretically, if integrator wind-up protection were applied to
this type of control system then steady states must exist even for regions
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of the flight envelope where saturation occurs. What would appear to be
a continuous branch could be broken down into the saturated and non-
saturated sections. (Note that a single control input has both a minimum
and a maximum allowable position at which it saturates). The saturated
section of the branch is directly analogous to carrying out a continuation
with full deflection applied to one or more of the aircraft controls. The
point at which the free system and the saturated system meets can be
defined as a “break point”.
Requirements for a suitable continuation method are:
1 it must be able to continue from one branch to the other at these
break points,
2. it must be able to cope with multiple control loops.

There are two possible approaches to this problem. The first is to
identify the points at which the system saturates or desaturates and call
different models when parts of the system saturate. This results in a
piecewise continuation. Using a piecewise method allows the exact
systems to be calculated and results in a rapid transition between the
unsaturated and saturated regions. The second approach is to use an
approximation to the saturation that allows the piecewise system to be
modelled as a single continuous system. This means that no changes need
to be made to the standard continuation software, for example XPPAUT
[5], a WINDOWS® version of well known AUTO0971software.

2.3. Dynamic analysis using XPPAUT

A wide collection of useful numerical algorithms for the exploration of
ordinary differential equations has been made available through the
public domain software XPPAUTS5. With its graphical interface to the
popular continuation and bifurcation software AUTO, XPPAUT
combines the advantages of two worlds: A set of ordinary differential
equation can be integrated with the phase plane explorer XPP until
a steady-state has been reached; once balanced, the system equations can
then be passed to AUTO for continuation and bifurcation analysis.
A convenient text-based interface allows the differential equations to be

1His very useful software is available at the Internet address:
http://indv.cs.concordia.ca/auto/
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entered without the need for tedious low-level programming in
FORTRAN or C. Figure 3 shows a screenshot of the main window of
XPPAUT with the embedded AUTO in the foreground.

The problem definition file specifies a number of algorithmic options
of XPP and AUTO. Noteworthy is the XPP option total which fixes the
final time of the integration algorithm at one period (or). This parameter
is read by AUTO to determine the period of the solutions to be
continued. The option autovar=phil tells AUTO to use on the ordinate
of the bifurcation diagram. Upon loading the above problem definition
file into XPPAUT, an initial steady-state solution can be sought. The
easiest way to achieve this is to use the boundary value problem solver of
XPP; the relevant menus can be accessed using the mouse or via the key-
stroke sequence . To improve the numerical stability of the iterations, the
variable can be reset to 0 every time it reaches or exceeds. This
cylindrical state space is defined using the sequence, followed by
ENTER to accept the default maximum value of and the choice of as the
variable to be restricted. Once a steady-state solution has been found,
AUTO can be invoked through the key sequence.

Fig. 3. Screenshot of the XPPAUT interface to AUTO

The AUTO window appears and should be made the active window.
After having ensured that the ordinate shows the maximum value of the
display variable, the continuation procedure can be started followed by
a click on the OK button. As the continuation proceeds, the small area in
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the bottom left-hand comer of the AUTO window displays the evolution
of the eigenvalues of the monodramy matrix. Loss of stability through
any of the above scenarios can thus be directly observed. Notice that one
of the three eigenvalues remains fixed. This particularity is inherent to
the continuation of periodic solutions. The observed eigenvalue
corresponds to translations of the system states in the direction of the
trajectory of the associated Poincare map. Subsequent states, which are
found along this direction, exhibit a fixed distance. They are thus neither
subject to compression (Floquet multiplier inside the unit circle) nor to
expansion (Floquet multiplier outside the unit circle). Upon completion
of the continuation step, the trace of a solution branch can be inspected
for bifurcations and branching points. The menu item (G)rab allows
navigation on a solution branch and reveals useful information of the
established solutions. Various co-dimension-1 bifurcations such as limit
points (fold bifurcation, denoted by LP), period doubling bifurcations
(PD), and torus bifurcations (TR) can thus be identified with ease.
Branching points at which the stability remains unchanged are labeled
BP. Upon reaching a period doubling bifurcation (PD), the emerging
branch can be continued. The direct visual feedback provided makes
XPPAUT a powerful tool (e.g., convergence problems can easily be
spotted (and remedied) as the continuation proceeds).

2.4. Nonlinear dynamics analysis methods of control system

Linear control design methods, which are used for the augmentation of
aircraft dynamics, usually do not take into account all of the important
nonlinearities in the aircraft mathematical model. As a result, the
handling qualities and stability characteristics may be satisfactory only at
small disturbances from the controllable flight conditions. The qualitative
analysis of aircraft closed-loop dynamics in such cases provides valuable
information for control design. By varying free control-system para-
meters, like input interconnections, feedback gains, actuator constraints,
etc., the closed-loop dynamics can be modified and improved, even for
conditions where the applied control design method does not guarantee
desired characteristics. The following computational methods for
equilibria and periodical orbits investigation, provided by the AUTO
package, were used in this work for control law design:

1 continuation method along with the local stability analysis;

2. bifurcation-diagram method;
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3. global stability analysis by computation of two-dimensional cross-

sections of domain of attraction.

The continuation algorithm includes the orthogonal type of conver-
gence to solution curves in the extended state space, thus improving
bypass of aerodynamic kinks and turning points. It is also used in other
algorithms of the AUTO package, such as the systematic search method
for computation of multiple solutions of nonlinear systems, minimization
of a functional under constraints defined by the nonlinear system, the
boundary of stability region continuation, etc. This package also contains
automatic routines for the systematic search for multiple solutions, their
continuation with system parameters and the processing of bifurcation
points. The direct method for investigation of multi-dimensional domains
of attraction by computation of their two-dimensional cross-sections was
outlined and applied for aircraft roll-coupling dynamics, where only the
equilibrium states were considered. The proposed method can be applied
in a similar way to the global stability analysis of an aircraft oscillatory
motion.

Fig. 4. Computation of two-dimensional cross-section of multi-dimensional
domains of attraction (cf [6])

Figure 4 provides the qualitative description of the method. In the
multi-dimensional space of a dynamical system, formed from (1) and (2),
the two-dimensional cross-section, P2, is selected. For example, it can be
defined by two vectors. One of the vectors gives the point belonging to
the cross-section P2, and the second assigns the normal vector to the
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plane. By the proper choice of orientation of the cross-section P2, its
coordinate system {XKKj) may coincide with any pair of state variables.
The grid in the plane P2is defined depending on the required accuracy of
stability region computation. The selected grid points provide initial
conditions for numerical computation of dynamical system trajectories.
Each attractor is surrounded by a special region, which is a subset of its
full stability region. For example, this region can be estimated by means
of the Lyapunov function method. The entering of a state point inside this
region defines the condition for termination of trajectory integration.
Note that a closed orbit is represented by its fixed point and (n-1)
dimensional secant plane crossing a closed orbit in this fixed point. The
total time for computation depends on the grid size and the sizes of the
guaranteed estimates of all domains of attraction. Finally, this method
provides the map in P2 defining areas belonging to different domains of
attraction. The outlined method is a very efficient tool, both for control
law assessment and for control law design, because it permits
identification of a very complicated topology structure of the stability
region and gives accurate values for critical disturbances in the state
variables.

Fig. 5. Recovery control from critical autorotational regimes
(cf. Goman, Kharamovsky [6])

Control-augmentation systems of modem aircraft involve both the
direct interconnections between the control-surface deflections and
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different kinds of feedback. The direct interconnections can significantly
improve the controllability of an aircraft and avoid possible departures
due to aircraft-motion coupling. The bifurcation diagrams in the plane of
aileron, rudder or stabiliser deflections reveal the *“departure-free”
regions of the flight envelope. If interconnection keeps control surfaces
inside the *“departure-free” region, coordinated turns (I3 = 0) and
departure prevention may be provided.

Such interconnection at small control deflections is similar to well-
known aileron rudder interconnection, used in many aircraft (Mehra et
al.[3]; Guicheteau [9]). The continuation technique can be applied to
compute the nonlinear interconnection laws between stabilator, aileron
and rudder, required to provide decoupling of longitudinal, directional
and roll equilibrium states. Such decoupling may be useful during fast
roll manoeuvres with strong aerodynamic and inertia interaction between
longitudinal and lateral dynamics. When considering the roll-coupling
problem, equation (1) is reduced to a fifthorder system by neglecting the
spiral motion, velocity change and gravity terms (Goman, Kharamovsky
[6]). The equilibrium states will be defined by the following nonlinear
system:

f (a,/3,P,Q,R,<f>Tj,Sa,6r)=0, feK5 @)

Both state variables and control parameters in (7) are equivalent,
therefore for continuation one can take the equilibrium states Q, R and
control parameters < j, Sa, 5 as unknown variables, and the states a, (3
and P as some predefined parameters, say a = adem, P = Pdem and
P ~ Pdem-

In this case the nonlinear interconnections between stabilator, aileron
and rudder will be computed by a continuation technique for every
demanded manoeuvre adem Pdemand pdem
Aircraft stability and control characteristics in spin and autorotational
regimes may be very unusual for pilots, especially in comparison with
common flight conditions. The determination of recovery control in
flight dynamics simulation may be a very complicated problem due to
motion coupling and reverse reaction on control inputs. To stop aircraft
rotation and decrease aircraft incidence the problem can be formulated in
terms of minimization of an “energy” like scalar function (Goman,
Kharamovsky [3]),

W=2mV2(a2+p2)+i (JXP2+IYQ2+JZR2) ®)



616 Roman Réziecki i inni

which defines the intensity of rotation and aircraft incidence (here m is
aircraft mass, V is flight velocity, Jxx, Jyy, Jzz are aircraft moments of
inertia in body axes). Recovery control can be determined as the
minimization of the scalar function (8) considering aircraft equilibrium
states

minlT(x), where [x: f(x,w) =0] ©)

Application of a gradient descent method to the minimization problem
of (9) gives the following differential form for the recovery control
increment,

ew '0f' 1df dW
dx Kdxy du du

An example of the recovery control computation is shown in figure 5
[6], The surface for equilibrium roll rate P and bifurcation diagram in the
plane of stabilator Sr, and aileron Sa deflections reveal the critical region
with autorotational regimes the roll-coupling problem for low altitude
and high velocity flight is considered). The recovery trajectory
encounters the fold bifurcation on the equilibria surface and after the
“jlump” returns smoothly to the desired zero-rotation point.

2.5. Continuation methods - implementation to aircraft dynamics

The wide and purposeful applications of bifurcational methods and
nonlinear dynamical system theory to flight dynamics nonlinear problem
at high angles of attack regimes are now well-established [11-16, 22-26].

The common feature of all these works is the implementation of the
continuation technique for solving the nonlinear problems of an aircraft
equations both for equilibrium and oscillatory motions. Carroll and
Mehra [3] were the first who used the continuation method in flight
dynamics and connected the main types of an aircraft instabilities with
bifurcation phenomena (e.g. the occurrence of wing rock motion was
connected with a Hopf bifurcation, the examples of chaotic motion were
presented, etc). Later the existence of new types of bifurcations in aircraft
dynamics were explored, e.g. origination of stable torus manifold [30],
global bifurcation of a closed orbit related with the appearance of
homoclinical trajectory [27], so-called flip or period doubling and
pitchfork bifurcations for closed orbits [28, 30] continuation metho-
dology and bifurcation analysis can be used for determining the recovery
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technique from critical regimes and for control law design for improving
dynamical behaviour [12, 30].

If the earliest works were devoted mainly to the theoretical methods
and associated numerical procedures which can be used in aircraft
dynamics [36, 37], the latest publications more often present the results
of bifurcation analysis of high angle of attack dynamics of real aircraft
(F-4 [34], German-French Alpha-Jet [24], F-14 [11], F-15 [32]).

Comparisons between flight test results and predicted results obtained
using bifurcation methods and numerical calculations for a number of
aircraft show a very good agreement both in qualitative and quantitative
senses [30]. These comparisons reveal the efficiency and comprehension
of bifurcational methods in flight dynamics applications. Therefore one
can say that bifurcation methodology based on the computer-aided
technology is becoming a popular and very powerful tool in the
complicated nonlinear area of flight dynamics.

2.6. Bifurcation analysis and continuation techniqgue methodology

Many characteristics, defining flight conditions, aircraft parameters and
control surface deflections, can vary with time slowly. In many practical
cases it is reasonable to consider such parameters as fixed ones and
independent of time. This reduces the problem to a study of nonlinear
autonomous dynamical systems. The system behavior in the case of
parameter variations can be predicted using the knowledge about the
specific system responses after encountering the bifurcation conditions.

Taking into account experience of many researchers, one can formulate
the following three-step methodology scheme for the investigation of
nonlinear aircraft behavior, the scheme being based on bifurcation
analysis and continuation technique:

» During the first step it is supposed that all parameters (expect for the
state variables) are fixed. The main goal is to search for all the
possible equilibria and closed orbits and to analyze their local
stability. This study should be as thorough as possible. The
implementation of the continuation technique to a great extent
facilitates the solving of this problem. The global structure of the
state space (or phase portrait) can be revealed after determining the
asymptotic stability regions for all discovered attractors (stable
equilibria and closed orbits). An appropriate graphic representation
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plays an important role in the treating of the calculated and
accumulated results.

e During the second step the system behaviour is predicted using the
information about the evolution of the phase portrait with the
parameters variation. The knowledge about the type of encountered
bifurcation and current position with respect to the stability regions of
other steady motions are helpful for the prediction of further motion
of the aircraft. The rates of parameter variations are also important
for such a forecast. The faster the parameter change, the more the
difference between steady-state solution and transient motion can be
observed

o Last, the numerical simulation is used for checking the obtained
predictions and obtaining transient characteristics of system dynamics
for large amplitude state variable disturbances and parameter
variations.

2.7. Aircraft with Control Augmentation System

Modern airplanes are equipped with automatical control systems able
to change its dynamical properties radically. Aircraft with flight control
systems become more nonlinear and higher dimensional plant. In
addition, a flight control system introduces further nonlinearity and
additional dynamic elements. Even in the case where an aircraft may be
represented as a linear system, there will be appreciable nonlinearity due
to actuator rate and deflection limits. The nonlinear behavior will be
displayed during large amplitude motion at large control inputs or gust
disturbances.

Nonlinear stability and bifurcational analysis methods also can be
implemented for aircraft closed-loop system. The equations governing
the operating of the control system can be added to the aircraft.

du ( dx \
— =g X,—,U,s (11)
Cit y Clt y
where s = [xg xg xr, X*rY is a vector of the stick, rudder pedal, and
throttle deflections The vector-function g is determined by the control
laws and control system constraints.
Thus, for example, the following joint system is to be used for

determining the equilibrium regimes of the aircraft:
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f(x,u) =0
gx,U,s)\ (12)

The elements of the vectors x and u are the unknowns, and vector s
defines the set of control parameters.

The specific features of Egs. (11) and (12) are the limits on the values
of some state variables (i.e. the deflections of the control surfaces u:

("mi,, < - AmcK |- Anx K | Ans) ¢ In nonlinear system with such

state variable limits some additional equilibrium solutions can arise with
associated limit points bifurcations leading to aircraft departures.

The maneuvering capabilities of the airplane are usually limited by
some boundary. Outside this boundary lies the area of critical flight
regimes, i.e. the regimes when uncontrollable motions (connected with
the loss of stability) develop. Pilots' actions may either provoke or
prevent the development of the instability. It depends on the task being
performed and on the pilot's skill in flying the plane in such regimes [30].
A desire to enhance maneuverability inevitably results in entering the
regions, where aerodynamic characteristics are nonlinear and dynamic
cross-coupling between different forms of motion cannot be ignored. As
a result, the dynamical problems become highly nonlinear. All the critical
regimes can be divided into two groups, according to the reasons of
dangerous behavior of the vehicle.

The regimes of the first group arise when the stability margin is
broken and the unstable modes of motion begin to develop. These
regimes are very different. There may be mild or abrupt loss of stability,
and the motion may be controllable or uncontrollable. Such situations
take place during stall or maneuvers with fast roll rotation.

The second group comprises the stable steady-state flight regimes
with supercritical values of parameters (especially angle of attack and
rate of rotation). The roll-inertia rotation or autorotation rolling and spin
regimes belong to this group; the unusual response to the control inputs is
their characteristic feature. Departure resistance to the entering in these
critical regimes and the methods of recovery from them are the most
important questions, when the problem of flight safety is considered (see
Fig. 6).

A number of different forms of the loss of stability in longitudinal and
lateral/directional motion is usually connected with aircraft stall concept
[36], One may distinguish among them:
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a sudden rise of the angle of attack (“pitch up”) taking place at
moderate and high angles of attack due to pitching moment
nonlinearity;

stable self-oscillating pitching motion at high angles of attack due to
the development of the separated flow (“bucking”);

the full turn rotation in pitch (“tumbling”);

divergent increase in the bank angle (“wing drop” or “roll off’) due
to asymmetrical aerodynamic rolling moment at high angle of attack
or propelling aerodynamic moments;

divergent increase in sideslip angle (“nose slice” or “yaw off’) due to
aperiodic instability in yaw or asymmetric aerodynamic moments;
oscillating motion in roll and yaw at high angles of attack (“wing
rock”);

loss of stability due to the pilot's actions, for example, when the
attitude stabilization or target tracking is performed.

There are also terms used in the flight dynamics for describing the
aircraft behavior after stall, i.e. post-stall gyration, spin and deep stall.
The post-stall gyration is a transient rotational motion of aircraft to the
developed spin mode. The developed spin can possess very different
features. It can be steady with constant parameters or 'agitated’, flat or
steep, erected or inverted. “Agitated” spin mode can be with regular and
“irregular” oscillations. Deep stall is an aircraft equilibrium flight at high
critical angle of attack without rotation.

Angle of attack, dcg.
Fig. 6. Critical flight regimes regions

The possibility of the loss of stability and controllability at high roll

rate (roll-coupled problem) is also well-known. This phenomenon is
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especially dangerous for supersonic aircraft with elongated ellipsoid of
inertia and high level of lateral aerodynamic stability, which bring about
cross-coupling of longitudinal and lateral motions. Roll-inertia rotation or
autorotation rolling of the airplane (the trajectory being approximately
horizontal and angles of incidence below stalling) is similar to the
developed spin modes. The rotation can occur despite neutral or anti-
rotation aileron and rudder deflections.

In both cases there are autorotational regimes, the difference is only in
the nature of the aerodynamic moment that supports the rotation. All
types of motion mentioned above can be connected with qualitative
features of motion equations, i.e. the different steady-state aircraft
motions and bifurcations, changing their stability conditions.

3. Analysis of the longitudinal motion

As was mentioned above the interaction between the phugoid and
angular modes is more significant for flight with low velocities. In this
case the large variation of angle of attack can arise due to trajectory
distortion (see Fig. 7). For example, such trajectory distortion accom-
panies the tail-slide maneuvers.

10 30 50
a (dc*)

Fig. 7. Phase portrait for the deep stall nonlinear dynamics

The region of attraction of critical deep stall regime in the general case
will be more complicated with respect to the region, considered above in
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simplified manner. To take into account the interaction between phugoid
and angular modes the first four equation of (12), which are the
autonomous nonlinear system with state vector x=[V,0,a, q] , have to be
considered with entire ranges ofa and O variations [-/r, 7t\. To represent
the stability region in the fourth-order state space it is possible only by
means of drawing its two-dimensional cross-sections considering the
disturbances only in two selected state variables.

For example, in Figure 8 two different cross-sections of the region of
attraction of deep stall regime, i.e. stable point (&, are shown.

(=

Fig. 8. Cross section of asymptotic stability region for deep stall regime a 3
(cf. ref. [30])

The disturbances in the plane of pitch angle 0 and velocity V are
considered. Two other state variables at the initial moment are the same
for all points of cross-section. In the first case (A) the angle of attack is
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trimmed in a lower stable point a - ai with zero pitch rate g =0, and in
the second case (B) the angle of attack is trimmed in the critical position
a = a3, also with zero pitch rate g = 0. In every point of the considered
cross sections the initial path angle can be calculated using the following
formulay = 0 - a. The dashed areas on the cross sections define the
initial points, starting from when the aircraft enters in the deep stall
regime, <% In the second case (B) the probability of entering into the
deep stall is much greater, especially in flights with large velocities, than
in the first case (A). The number of cross sections of multidimensional
stability region can offer global information about the aircraft dynamics.

The main feature of the problem considered is that even in the case of
linear representation of aerodynamic coefficients the existence of
multiple stable steady-state solutions, e.g. equilibrium and periodic, is
possible. The bifurcational analysis of all the possible steady-state
solutions and their local and global stability analysis can show the
genesis of stability loss and explain in many cases the very strange
aircraft behavior.

The validity of the system (12) is confined in time. Therefore, in the
cases of weakness or lack of stability of the steady states the conclusions
resulting from the consideration of the asymptotic stability in Lyapunov
sense, when t —o0 , can be wrong. A similar problem can arise for short-
term control inputs. The prediction of the bifurcation analysis will be
more consistent when the considered steady states have the sufficient
margin of asymptotic stability. In any case the numerical simulation of
aircraft motion using the complete set of equations has to be used for
final verification of the bifurcational analysis results.

4. Bifurcation analysis of roll-coupling phenomenon

To demonstrate the possibilities of bifurcation and global stability
analysis when roll-coupling problem is studied, two different examples
will be considered. The first one is taken from Ref. [21] and corresponds
to a small maneuverable single-engine jet airplane at flight with zero
altitude H - 0 and subsonic velocity V = 250 m/s. The second one
corresponds to hypothetical swept-wing fighter at flight with altitude
//I=20000 m and supersonic velocity V = 750 m/s. The types of
equilibrium solutions in these cases are different due to various
contributions of damping terms in motion equations.
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In the first case (H = 0, V = 250 m/s) all the equilibrium solutions
form the single continuous surface. The equilibrium surface in this case
possesses the canonical form of a singularity in the mapping of the
equilibrium surface on the plane of control parameters 8e, Sa, which are
called “cusp catastrophe” and “butterfly catastrophe”. Although the
catastrophe theory was developed for the gradient type of dynamical
systems, the formulated singularities are, nonetheless, also apparent in
the autonomous dynamical systems. In Fig. 5 the common view of the
calculated equilibrium surface is shown along with the bifurcational
diagram below it in the plane of elevator and aileron deflections. The
number of equilibrium solutions, shown in the figure, varies with control
inputs. There is a critical region with auto-rotational rolling regimes at
pitch-down elevator and near-neutral aileron deflections (“butterfly
catastrophe”). At pitch-up-elevator deflections there are two “cusp
catastrophes”, which lead to the hysteresis type behavior under the roll
control. The quantified dependencies of equilibrium roll rate p on the
aileron for a number of elevator deflections, corresponding to different

initial values of normal factor a, e (-4,3), are presented in Figure 9B.

-20 0 20
(A) Elevator deflection, deg (B) Aileron deflection, deg
Fig. 9. Equilibrium roll rates for different elevator and aileron deflection
A) 4 var, 4=0; B) 4 var, a2=-0.4 +3.0 (cf. [30])

Another set of such dependencies on elevator deflections for Savar. is
presented in Figure 9A (solid lines-stable solutions, dashed lines -
divergent solutions, dash-dotted lines- oscillatory unstable solution). The
approximate Phillips' critical roll rates:
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Pi >Pp (13)

obtained without taking into account the damping terms, nevertheless
define the roll-rate regions where the roll-coupling effect is more
significant. These critical roll-rate values are shown in Fig. 9B by
horizontal dashed lines. The oblique dashed line defines the
controllability in roll mode without taking into account the dihedral roll
moment, arising due to the inertia coupling of longitudinal and lateral
motions.

In the second case (H = 20000 m, V= 750 m/s) the critical roll rates
really exist and are very close to Phillips' approximate values. As a result
the equilibrium solutions are divided by this critical line into different
unconnected families, which are shown in Figure 10. The dependencies
of equilibrium roll rate on aileron deflection are presented for different
elevator deflections, corresponding to different values of normal factor
parameter az=-2 5. As in the previous case the type of line defines the
code of equilibrium stability (solid lines - stable solutions, dashed lines -
divergent solutions, dash-dotted lines - oscillatory unstable solutions).

to 1 1 3 1 k3

10
30 20 10 0 10 20 30

Aileron deflection, deg

Fig. 10. Equilibrium roll rates as a function of aileron deflection for initial
trimmed flight with az=-2 5 [6]
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There are two different subcritical types of curves starting from the
zero point. The first ones for positive az > 0 possess the “loss of
controllability” - the increase of control moment does not proportionately
increase the roll rate. This effect is due to the arising of opposite roll
moments from sideslip, resulting from roll coupling. The second ones for
zero and negative az<0 possess the departure point, where stable and
divergent equilibria disappear.

-10 -10
-20 0 20 18 20 22 24
(A) Aileron deflection, dag (B) Aileron deflection, deg
20 -10
-40 -20 0 20 -40 -20 0 20
(©) Sideslip angle, deg (D)  Sideslip angle, deg

Fig. 11. Periodical and chaotic behavior at fast-roll maneuver

There is also another family of equilibrium curves both between the
critical rates px, ppand in the outer regions. Some of them, corresponding
toaz= 1, 0, -1, - 2, generate the stable autorotational rolling regimes at
zero aileron deflection. The autorotational rolling solutions for az= 0,-1,
-2 exist at all aileron deflections, but at “pro-roll” aileron deflections
(p > 0, 8a> 0) the autorotational equilibrium solutions become oscillatory
unstable (dash-dotted lines) and after the Hopf bifurcation point on each
curve the family of stable closed orbits arises. A similar oscillatory
instability of equilibrium solutions appear at subcritical equilibrium
curves at large aileron deflections. The Hopf bifurcation points in this
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case also give birth to the families of stable closed orbits. To illustrate
this in Fig. 9A the different branches of the equilibrium curves and the
families of closed orbits placed on the subcritical and supercritical
equilibrium branches for case with 8e=-5.4° (az= 1.0) are presented.

The envelope curves donning the maximum and minimum values of

roll rate in oscillatory solutions at Sa > 0 pass through the Hopf
bifurcation points H\ and Hi- The oscillatory solutions originating in the
point H2 are stable at all values of aileron deflections. But the oscillatory
solutions originating in the point H\ on subcritical equilibrium branch
become unstable at 4*18.9°. After this the cascade of flip or period-
doubling bifurcation leads to the appearance of chaotic motion.
The bifurcation tree for the closed orbits originating in point H: was
obtained by numerical Poincare mapping with the cross section plane
[?= 0 for different aileron deflections. It clearly shows the chaotic motion
appearance (see Figure 1IB). The amplitudes of the state variables in the
stable oscillation regimes can be seen in bottom of Figure 11C, D, where
the (a, ft)- and (P, p) projections of the closed orbits for different aileron
deflections are presented.

5. Conclusions

The behaviour of a fighter aircraft at high angles of attack (AOA)
flight is so complex that it is very difficult to predict it exhaustively.
Usually, this flight domain is investigated by means of systematic or
Monte Carlo numerical simulations before the first flight and by means
of extensive and expensive flight tests. Thanks to bifurcation theory and
computer capabilities, a methodology and software have been set up to
investigate asymptotic behaviour of nonlinear differential equations
depending on parameters. It can be seen that bifurcation theory has been
used to identify an aerodynamic model suitable for the analysis of high-
AOA flight regimes. Considering results of calculations, it can be said
that this technique has great potential and is appropriate for the
investigation of aircraft behaviour, using only wind-tunnel data.
However, one cannot forget that the quality of prediction is directly
related to the quality of the aerodynamic database of the aircraft model.

As a further step, the methodology can also be used to investigate
nonlinear behaviour induced by nonlinear elements in flight-control
systems. From a stability point of view and under implicit assumptions
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on the controlled system (continuous time, continuous nonlinearities.
etc.) bifurcation theory can help the designer predict system behaviour
and to compute “good” control laws. Although promising results are
available in the literature (see [4, 12, 16]), some work remains in order to
take into account practical systems. In this field, it seems also very
interesting to complete the analysis by determining the region of
asymptotic stability to quantify control-law robustness.

The results presented demonstrate the efficiency of qualitative
computational methods of nonlinear dynamics analysis for the design of
control laws, which prevent departures. They are especially important in
cases where there is strong nonlinear behaviour due to nonlinearities in
aerodynamics and the control system.

The results presented above show the efficiency of the methodology,
based on the qualitative methods of dynamical systems theory, for
investigation of nonlinear flight dynamics problem.

Nonlinear aircraft dynamics are too complex to be thoroughly studied
using analytical methods. That is why the advances in the development
of new methodology are closely coupled with the development of special
numerical methods and software.

Nowadays the efficient numerical techniques and specialized
scientific packages for stability and bifurcational analysis of the high
order equations of aircraft motion provide the valuable quantitative
information for aircraft nonlinear dynamics prediction. Continuation
method is the cornerstone algorithm for many other ones, which are used
in different scientific packages for such nonlinear analysis.

Continuation and local stability analysis of equilibrium and periodic
solutions of motion equations, reconstruction of their regions of
attraction, are of great value for analysis of aircraft dynamics both
without and with flight control system. The presented approach has great
potential for control law design purposes by means of closed-loop
nonlinear dynamics analysis.

Nonlinear aircraft problems such roll-coupling, stall, spin dynamics
now can be studied by implementation of the unique approach without
any restrictions on the mathematical model for aerodynamic
characteristics.
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BIFURKACYJNY SCHEMAT SYNTEZY PRAW STEROWANIA
SAMOLOTEM SUPERMANEWROWYM

W pracy opisano zastosowanie metod kontynuacyjnych i bifurkacyjnych

do “globalnej” identyfikacji praw sterowania samolotem supermanewrowym.
Wykazano, przydatnos¢ kontynuacyjnego schematu syntezy praw sterowania
do silnie nieliniowych modeli statkdw powietrznych. Wykazano takze, ze
,»bifurkacyjne dopasowywanie” praw sterowania moze doprowadzi¢ wyzna-
czenia optymalnych strategii sterowan na zakresie duzych nadkrytycznych
katow natarcia oraz innych granicznych stanéw lotu.

Praca naukowa finansowana ze srodkow na nauke w latach 2006°-2007
jako projekt badawczy nr 0 TOOB 003 30
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W pracy przedstawiono wyniki teoretycznej analizy dynamicznych wiasci-
wosci samolotu wykonujacego lot w warunkach burzliwej atmosfery. Opisano
zastosowany model matematyczny ruchu samolotu oraz sposéb modelowania
stochastycznego pola wiatru.

1. Wstep

Jednym z narzedzi do oceny wiasnosci lotnych samolotow jest
symulacja numeryczna lotu. Pozwala ona na okre$lenie zachowania sie
samolotu w réznych fazach lotu. Mozliwa jest ocena odpowiedzi samo-
lotu na sterowanie przez pilota, ale robwniez na zaburzenia zewnetrzne.
Zaburzeniem takim jest wiatr, ktéry moze zmienia¢ sie zarébwno co do
predkosci, jak i kierunku.

W wielu pracach dotyczacych wptywu wiatru na lot samolotu
stosowano deterministyczny opis pola wiatru w postaci wyrazen
opisujagcych zmiany w czasie sktadowych podmuchu. Przyktadem moze
by¢ zastosowanie funkcji trygonometrycznej typu cosinusa. W wyniku
symulacji otrzymuje sie odpowiedZ samolotu, w oparciu o ktorg ocenic
mozna jego stateczno$é. Przydatno$¢ otrzymanego rozwigzania jest
jednak ograniczona.
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Zastosowanie wspotczesnej techniki obliczeniowej pozwala na
blizsze rzeczywistosci zamodelowanie wiatru oddziatywujacego na
samolot. Jest to szczegdlnie wazne przy analizie krytycznych faz lotu -
startu i lgdowania. W szczegdlnosci mozliwe jest wykorzystanie
stochastycznego opisu ruchu powietrza, ktéry pozwala na modelowanie
losowych zmian zaréwno predkosci jak i kierunku podmuchow.

2. Model matematyczny ruchu samolotu
2.1. Sity dziatajgce na samolot

Na samolot dziatajg sity: - sita ciagu zespotu napedowego F, - sita
grawitacyjna, - sita aerodynamiczna. Przyjeto, Zze cigg zespotu
napedowego P jest zgodny z osig Ox . Oznacza to, ze w uktadziel Oxyz

ma tylko jedng sktadowg P = [P,0,0f . Sita ciezkosci mg ma w uktadzie
ziemskim jedng sktadowg mg = [0,0,wjg]r . Natomiast sita aerodynami-
czna R ma w ukfadzie osi przeptywu trzy sktadowe R = ,Rv Rz ]r.
Sktadowe wektora sity aerodynamicznej oblicza sie z zaleznoSci:

X,.=P,=-C,,PZ S (")

gdzie: Pxa- sita oporu, Pya- sita boczna, Pza- sita nosna, S - powierz-
chnia skrzydta, p - gestos¢ powietrza, Cxa, Cya, Cza- wspoétczynniki sit.

PoszczegOlne sktadowe wypadkowej sity F sg rowne:

-P - oo
/ X

0
0 +Lowg LW«

1 Stosowane tu uktady wspétrzednych opisane sa w artykule pt. Dynamika samolotu
bezpilotowego HOB-bit z autonomicznym uktadem sterowania
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gdzie Lggjest macierzg przejscia pomiedzy uktadami - zwigzanym
z samolotem Oxyz i grawitacyjnym Oxgygzg, za$ Ldajest macierzg
przejScia pomiedzy uktadami - zwigzanym z samolotem Oxyz i aero-
dynamicznym Oxayaza.
Sa one okreslone nastepujgco2:
cos'F cos0 sin'F cos© -sin®©
cos*Fsin0 sin O -sin *Fcos® sin *Fsin ©sin® + cos'FcosC* cos©sin® (3)

cos'Fsin©cos® H-sin?sin® sin *Fsin0 cosO -cos*Fsin® cos®cos®

cosacos/3 -cosasin/? -sina
L,a= sin/? cos/? 0 (4)

sina cos/? -sin a sin/? cosa

2.2. Predkos¢ samolotu wzgledem powietrza, kat natarcia i $lizgu

Wystepujacy we wzorach (1) symbol V, jest dlugoscig wektora

predkosci samolotu wzgledem powietrza. Wektor ten jest réwny roznicy
pomiedzy predkoscig bezwzgledng V i predkoscig wiatru Vw Jezeli
wektor Vwijest okreslony w uktadzie Ogxgygzg i ma w nim nastepujgce

sktadowe [w ,v ,w f >to skkadowe wektora predkosci samolotu

wzgledem powietrza okreslone w ukladzie zwigzanym z samolotem
Oxyz mozna obliczy¢ z zaleznosci:

v, u Uwg u-~uw
V,=V—V.= v, = v Vag = v-vw (5)
w, w L

gdzie: u, v, w — skfadowe w uktadzie Oxyz wektora predkosci
bezwzglednej samolotu V wzgledem inercjalnego uktadu Ogxgy gzg;

vw, Ww sg sktadowymi predko$ci wiatru w uktadzie zwigzanym
z samolotem.

Znajomos¢ sktadowych predko$ci samolotu wzgledem powietrza u,,
v,, Wt pozwala obliczy¢ kat $lizgu P i kat natarcia a samolotu. Sg one
odpowiednio réwne:

2 Katy wystepujace we wzorach (3) i (4) opisane sg w artykule pt. Dynamika samolotu
bezpilotowego HOB-bit z autonomicznym uktadem sterowania
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a = arctan W* (6)
ut
B = arcsin A% @)
" 2 2 2
U, +Vv, + W,

2.3. Réwnania ruchu $rodka masy

Przyjmujac zatozenie o niezmiennosci charakterystyk masowych
i nieodksztatcalnosci samolotu réwnania ruchu $rodka masy samolotu
mozna zapisa¢ w uktadzie wspétrzednych Oxyz zwigzanym z samolotem

W postaci:
m{ti +qw - rv) = Fx

m(>+ru- pw) =F (7)
m(yv+pv - qu) = Fz
gdzie: p, g, r —sktadowe w uktadzie Oxyz wektora predkosci katowej Q

tego uktadu wzgledem ukfadu inercjalnego Ogxgygzg\ p - predkosc
przechylania, q - predkos$¢ pochylania, r - predko$¢ odchylania.

2.4. Pochodna kata natarcia wzgledem czasu, przeksztatcenie
réwnan ruchu srodka masy

Roéwnania (7) okre$lone sg w ukladzie zwigzanym z samolotem
Oxyz . Kat natarcia, od ktorego zalezg obcigzenia aerodynamiczne samo-
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lotu, nie jest jednym z wyliczanych parametréw lotu. Mozna go obliczy¢
z zaleznosci (6). Nalezy tez mie¢ na uwadze, ze sita no$na oraz moment
pochylajacy samolotu zalezg od predkosci zmiany kata natarcia a .
Dlatego tez, wykorzystujagc (6), nalezy okre$li¢ zwigzek pomiedzy
pochodng a ipochodnymi predkosci ut i w*. Otrzymuje sie:

da _ . _ 1 de\ -oweus WUR- WM

fw\2'd fwAl «2 «2+W2 (8)

1+ 1+
u,2+W3 Wr + UZ-:_-VV'Y_W = au*+ bwt
gdzie oznaczono:
Wl L ul

=~ 2 2’ b= 2 2 9

Q W, + W, w, +Ww. ( )

Wspdtczynnik sity nosnej zalezy zaréwno od kata natarcia a jak i od:
predkosci jego zmiany a , predkosSci katowej pochylania samolotu q oraz
wychylenia steru wysokosci 5h-

C,=C7(a)+Cy+Clg +C"SH (10)

G, tMa) jest statyczng czeScig wspotczynnika sity nosnej zalezng
jedynie od kata natarcia.
Zapisujgc zwigzek (10) w formie:

cza=ci+cy (id
gdzie oznaczono:
c',=cCc»,ja)+ciq +c*“s,, (12)
przy uwzglednieniu, ze:
Cza = Cz(atit +brt>) = Azti, + B_W, (13)
gdzie:
Az =Czaa, Bz=Cazb (14)

otrzymuje sie nastepujace wyrazenie okreslajace site nosng samolotu:

n Sl pv, r* . ra.
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Poszczegoblne sktadniki w (15) sg rowne:

pL=cl p» s, p"A"™-s, p:=bl v-s (16)
Uwzgledniajagc hipoteze Taylora [10] dotyczgcg ewolucji w czasie

struktury pola wiatru, mozna przyja¢, ze:
>=v, M= (17)

Biorgc pod uwage powyzsze zaleznos$ci, pierwsze i trzecie rdwnanie
z ukladu (7) przeksztatca sie do postaci:

\

F
1- ti- Fs W= F +rv-qw (18)
m m m
F e RV qu - pv (19)
m m m

W réwnaniach tych poszczeg6lne elementy sg odpowiednio rowne:

F]=P+ (4/3.3 *mS - (47311 +Pra+ (4/J12 'Pya~ (4 /1 13'Pza
N=-(413,3"
f:=-(Is/x p: (20)

F =(Ls/X w®mmS - (4/J3+Pa+ (4/J) 32+Pya- (4 ./J33°*Pza

f:=-(1 xp:

Rownania (18) i (19) stanowig uktad dwdch réwnan, z ktérego mozna
obliczy¢ pochodne wzgledem czasu predkosci u i w:
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r *
F. K
+qu - pv + +rv-qw
ym . m m
- f *\f _ (22)
e - F, Fx
m m m
\

Dmgie z rownan uktadu (7) pozwala obliczy¢ pochodng sktadowej
bocznej predkosci bezwzglednej:
Fv

V= +pw- ru (23)
m

Zgodnie z wyrazeniem (2), uwzgledniajac, ze (Ls/a)2=0, sktadowa
Fy sity F jest réwna:

L =(al2Am, (4132s,... (413 2+pa 24)

2.5. Rownania ruchu obrotowego samolotu
Posta¢ rownan
Ogolna posta¢ wektorowego réwnania réwnowagi momentow sit jest
nastepujgca:
dIt<):5((j|t<)+nxK:M+M. (25)
gdzie: K - wektor momentu pedu (kret) samolotu;

M - wypadkowy moment sit dziatajgcych na samolot, ktéry
w ruchomym uktadzie wspoOtrzednych Oxyz ma skfadowe

M =[L,M,Nj;
- moment giroskopowy, ktéry w ruchomym uktadzie
wspoOtrzednych Oxyz ma sktadowe M gr =\Lgir,M gir,N gin\ .

Dla bryty sztywnej, ktéra zgodnie z zatozeniami jest samolot, kret
okres$lony jest nastepujgco:

K =1In (26)
1 jest tensorem momentéw bezwitadnosci samolotu:
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S -1 (27)

W uktadzie zwigzanym z samolotem Oxyz uktad (25) przybiera posta¢:

P = 2 {[L ~7zM PQJIZ
—Tyz
+ [TV+ Jcoq + (Ix —1Y) pg —Ixz Q] Ixz}

g= 1[M-Jcor+(lz-1x)rp +1xz(r2-p 23 (28)
Y

1
r= 2 {[L+(YZ)qr +|x; pqlixz

Ixz
+[N +Jcoq+(Ix -1 Y)pq-Ixzqr]Ix}

Wystepujace tu momenty aerodynamiczne sg odpowiednio réwne:

L=C,P* SI, M=Cmp2 Sb,, N=C,P* SI (30)

gdzie: wspéltczynniki Q, Cm C, - wspétczynniki momentoéw, / -
rozpietos¢ skrzydta, ba- Srednia cieciwa aerodynamiczna.
Moment giroskopowy okre$lony jest zaleznoscia:
Mgr=J<oxQ (31)
i ma sktadowe:
Lgir O, Mgir J (OK Agif *ArY ("2)

gdzie: J - moment bezwiadnosci wirujacych elementéw samolotu; o -
wektor predkosci obrotowej silnika, ktory w ukladzie zwigzanym
z samolotem Oxyz ma sktadowe o0

2.6. Zwigzki kinematyczne

Opisane powyzej rownania réwnowagi sit i momentdw nalezy
uzupetnié¢ zwiazkami kinematycznymi, ktére pozwalajg obliczyé
predkos$¢ zmiany katéw 0, O i ¥ okreSlajgcych przestrzenne potozenie
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samolotu. Predkosci te oblicza sie w oparciu o wartosci predkosci
katowychp, qir.
0 =qcos0 - rsin0

0 =p +(rcos0 +qgsin0)tg0 (33)

W=(rcos0 +qgsin0) 7
cosO0

Znajac sktadowe u, v, w predkoSci bezwzglednej w uktadzie
zwigzanym z samolotem mozna obliczy¢ sktadowe tej predkosci w ukta-
dzie zwigzanym z Ziemig Ogxgygzg:

xg = V[cosacosficosO cosF +sinfi (sin<sin 0 cos 1cos0 sinF) +

+sina cosfi(cos0 sin0 cos F + sin'PsinF)]

yg = V[cosacos (icos 0 sin'F+ sinfi (sin<tsin©sin F + cos <cos F) + ~ 4y
+sinacosfi (cos<sin0 sinF - sin<t>cosF )]

zg =V][ - cosacos fisin 0 + sinfisin <cos0 +sinacos fi cos <t>cs 0]

i poprzez catkowanie tych wyrazen okresli¢ trajektorie Srodka masy
samolotu.

Réwnania (21), (22), (23) (28), (33), (34) stanowig uktad dwunastu
réwnan rozniczkowych zwyczajnych, ktére pozwalajg obliczyé zmiany
w dziedzinie czasu wektora parametrow lotu (u,v,w, p, q, r, 0, % x?

yg >29’)

3. Modelowanie pola wiatru
3.1. Wektor predkosci wiatru

Ruchy powietrza spowodowane rdznicg cisnien nazywamy wiatrem.
Roznica ta spowodowana jest przede wszystkim réznym nastonecz-
nieniem obszaréw Ziemi. Wptyw wywiera tez sita Coriolisa wywotana
ruchem obrotowym Ziemi oraz sita odsrodkowa. W bezposredniej blis-
kosci powierzchni Ziemi duzy wpltyw na ruch powietrza ma chropo-
watos¢ terenu. Warstwa, w ktorej wplyw ten jest istotny nosi nazwe
warstwy tarciowej. W warstwie tarciowej obserwowane sg znaczne
fluktuacje predkosSci i kierunku wiatru. Powyzej znajduje sie warstwa
gradientowa, w ktérej o cechach wiatru decyduje jedynie réznica
ci$nienia. Granica pomiedzy tymi warstwami przebiega na wysokosci
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zaleznej od uksztattowania terenu, predkosSci wiatru i gradientu
temperatur powietrza. Jest to zazwyczaj 30(H600m.
Wektor predkos$ci wiatru jest losowa funkcjg czasu i przestrzeni:

Vw= VW ,xg,",z Q) (35)

Mozna zatozy¢, ze chwilowe wartosci jego sktadowych w uktadzie
zwigzanym z Ziemig OgXgyqeg sa réwne sumie ich wartosci $rednich oraz
dodatkowych fluktuacji, zmiennych w czasie:

uwg(t,xg,y g,zg9) =uwgil(xg,yg,zg) +uwgt(t,xg,y g9,zg)

vvg(t, xg,y9,29) =vwg¥(xg,yg,29) +vwit(t,xg,yg,29) (36)
wwy(f,xg,.yg,z29) = wwgil(xg,y g,2g) +\vwgt(t,xg,y 9,2 9)
gdzie:
“Cow* (Fryp>*>*x)>  YWON(XQ'YQ'zg)’ wwgbr(Xg’yg’zg) - Pr2dkosci
Srednie niezalezne od czasu;
Mg t(t,xg,y0,z9),vwgt(t,xg,yg9,z9), wwt(t,xg,yg,zg) - chwilowe,
turbulentne przyrosty sktadowych predkosci.

Predkos$ci $rednie wiatru wywierajg staty, stacjonarny wptyw na lot
samolotu, co nie bylo przedmiotem prowadzonych analiz. Dlatego nie
uwzgledniano ich w obliczeniach. Natomiast uwzgledniano skiadowe
turbulentne modelujac je w spos6b opisany ponizej.
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3.2. Fluktuacje predkosci wiatru

W tarciowej warstwie przyziemnej wiatr jest zawsze turbulentny.
Oznacza to, ze wystepuja w niej porywy o charakterze losowym trwajace
od kilku sekund do kilku minut. Z tego powodu do opisu fluktuacji
predkosci wiatru przydatne sg metody stochastyczne. Fluktuacje te
charakteryzuje sie poprzez podanie takich parametrow jak: odchylenie
standardowe, funkcja autokorelacji czasowo-przestrzennej, rozktad
gestosci widmowej mocy.

3.2.1. Zalozenia upraszczajgce

Bardzo czesto przyjmuje sie réznego typu zatozenia upraszczajace
dotyczace turbulencji atmosferycznej. W og6lnym przypadku opis
stochastyczny fluktuacji wiatru jest zalezny od wyboru punktu bazo-
wego, w ktorym wiatr jest okreslany (wektor r=[xg,\ygzg]T) oraz czasu t.
Oznacza to, ze turbulencja jest inna w kazdym punkcie przestrzeni, a dla
ustalonego punktu zmienia sie¢ w czasie.

Analizujgc charakter turbulencji wiatru zaktada sie zwykle, ze
powierzchnia terenu jest jednorodna. Pozwala to przyja¢, ze wiatr jest
»,horyzontalnie jednorodny”, a jego opis statystyczny zalezy jedynie od
wysokosci nad terenem zg=-H.

NajczeSciej stosowanym uproszczeniem jest zatozenie, ze turbulencja
nie zalezy od czasu - opis statystyczny fluktuacji wiatru w ustalonym
punkcie jest niezmienny i niezalezny od czasu. Przyjmuje sie, zatem, ze
proces jest stacjonarny.

Predko$¢ lotu samolotu jest zazwyczaj wielokrotnie wieksza niz
predkos¢ turbulencji - w czasie, w ktorym pole wiatru ulega znaczacym
zmianom, samolot przebywa znaczng odlegto$¢. Na tym odcinku toru
lotu pole wiatru moze by¢ traktowane jako niezmienne w czasie.
Oznacza to ,,zamrozenie” pola wiatru - ruch samolotu przypomina prze-
mieszczanie sie pojazdu lagdowego po nieréwnej powierzchni. Przyjecie
powyzszego zatozenia znanego jako hipoteza Taylora pozwala na
uproszczenie wyrazen dotyczacych stochastycznego opisu pola wiatru.

Drugim, czesto stosowanym uproszczeniem, jest zatozenie, ze
fluktuacje sg homogeniczne. Oznacza to, ze funkcje stochastyczne
opisujgce pole wiatru sg takie same we wszystkich punktach lezgcych
wzdtuz trasy lotu.
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W ogélnym przypadku funkcje stochastyczne zalezg od wyboru
kierunku osi ukfadu wspotrzednych. Jednak w niektérych przypadkach
przyjmuje sie, ze turbulencja jest izotropowa.

3.3. Model fluktuacji predkosci wiatru

W celu modelowania losowych przebiegéw czasowych turbulencji
wiatru zastosowano metodyke opisang szerzej w pracach [8,9]. Zatozono
tam, ze proces losowy moze by¢ opisany jako superpozycja funkcji
okresowych, ktorych czestos¢ oscylacji zmienia sie w sposob losowy, za$
amplituda zalezy od gestosci widmowej mocy.

Zgodnie z [8,9] macierz gestoSci widmowej mocy moze by¢
przedstawiona jako nastepujacy iloczyn:

0>(n) =H(n) Hr(n) (37)
gdzie Q jest czestosScig ,,przestrzenng” podmuchéw wiatru. Macierz
H(Q) jest macierzg trojkatng dolng. Ze wzgledu na zatozenie o homoge-
nicznosci i stacjonamosci pola wiatru macierze O(fi) i H(£l) sa macie-
rzami rzeczywistymi. Znajac macierz O(E~i) mozna wyznaczy¢ (osobno
dla kazdej czestotliwosci) macierz H(fi) wykorzystujgc zwigzki
wynikajace z zaleznosci (37):

H,= ©,
h22= ~ 22-{h 2] (38)
TT32;®32 71—,'\-31,\21

Podstawowe wyrazenie pozwalajagce obliczyé pole wiatru
traktowanego jako proces stochastyczny ma nastepujaca postac:
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“IW :_ZUZ' h»M [2alj'M iV +1%) (39)
]: =!
gdzie u,(r) - kolejne sktadowe turbulencji wiatru w punkcie o wspot-
rzednych xg,yg,zg, to znaczy:

M=« (W« )t o2{r) =vwg{(xg,yg,29),  D8(r) = wwgt(xg,yg,z9)
Formuta (39) daje nastepujace wyrazenia pozwalajgce obliczy¢
sktadowe pola wiatru:

umal(xg,yg,z9) =

il 1>dyI1A )12 An, *An,.mAn. cos[n;(xir+£v CTREV i+ A, |
V*«QwW*>z,)=

. D& i Kk, ,Q., ) 2+AQrmAn; MAnzcos[n,( +o/ * + [+
bbb/ aa. An, *An, cos[nrix oo+ ]

*W,(V->V'Z*) =
/= k .nJ*-An,- An;*An. cosn;, Xg o+ I+
.bc“H//:'/ ‘ s <y 2-Afl,. An;®n. cosjn;, Xg Fnilzxs fe |+
o K An,1An. codn;(Xg+a jty< + ]

W obliczeniach zaktada sig, ze poszczeg6lne czestosci mieszczg sie
w przedziatach:

Q dolne »~ Q , ~ gorne » * '= (W ) (41)

Kazdy z przedziatéw dzielony jest na Ltpodprzedziatéw o dtugosci:

AQ, = Q,'8e” Qdolne , i=(x,y,2) (42)
A
Sumy wystepujgce w wyrazeniach (40) wymagajg obliczenia
kolejnych czestosci wedtug wzoru:
Q i, = dolne + (I, -~ 0A Q ,, |:(X1yvz) (43)
Wykorzystuje sie je do obliczenia elementéw macierzy H(H).
Argumentem funkcji cosinus sg wyrazenia typu
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Wystepujace tu czestosci otrzymuje sie poprzez mate zaburzenie
czestosci QA , OM , Q;l . Robi sie¢ to w celu unikniecia pojawienia sie

periodycznosci symulowanego podmuchu:
Q= +XLi,» i=(xyz2) (44)

Zaburzenia czestoSci generowane sg w sposéb losowy. Muszg one
miescic¢ sie w nastepujacych przedziatach:

, Hx\y.2) (45)

Przedziaty te powinny by¢ znacznie mniejsze od wczesniej okreslo-
nych podprzedziatow:

AQ(O AQ, , i=(x,y,2) (46)

Ostatnie skfadniki w wyrazeniach okre$lajacych argumenty funkcji
cosinus, to znaczy ~y//l (j=1,2,3) sg wzajemnie niezaleznymi, losowo

zmiennymi przesunieciami fazowymi o wartosciach z przedziatu 0+271.
Wyrazenia (40) oparte sg 0 znajomos¢ trojwymiarowego spektrum
mocy. Spektra takie okresla sie min. w oparciu o badania atmosfery.
W literaturze znalez¢ mozna rbézne wyrazenia okre$lajagce spektrum
mocy. Tréjwymiarowe spektrum mocy mozna okresli¢ zalezno$cig [10]:

0,(Q0,Q,Q2=16midfy - IV (47)

f+r~+n’+0;)}

gdzie crjest odchyleniem standardowym za$ Lwijest tzw. skalg turbu-
lencji.

W obliczeniach zastosowano prostsze modele ograniczajgc sie do
spektrow dwuwymiarowych i jednowymiarowych. W zwigzku z tym
wyrazenia (40) ulegaty uproszczeniu - dla spektrum dwuwymiarowego
brak sumowania odpowiadajacego czestosci Qz za$ dla spektrum
dwuwymiarowego brak sumowan odpowiadajgcych czestoSciom Qzi Qy.
Spektrum dwuwymiarowe (rys.3+5) opisane jest nastepujgco:

L] +40]) - 30RyQw 0 (48)
-3y i+12(40"+n*) o
[i+4(a:+n;)f o o sl@[a.]+ng)

Natomiast spektrum jednowymiarowe (rys. 6, 7) ma postac:
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21+4,Q2) 0] 0
oQ)= ¢ 0 143Lng o
1+12Q21 0 0 \+3L20R

Rys. 3. Dwuwymiarowe spektrum <€u(D”,QYy)

Oom

Rys. 4. Dwuwymiarowe spektrum 0 12(ilv,Q V)

649

(49)
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Rys. 5. Dwuwymiarowe spektrum )
1 -0.DDh D DDDh D.DL
n* [radtn]

Rys. 6. Jednowymiarowe spektrum On(Qt)

Ct [radin]

Rys. 7. Jednowymiarowe spektrum €2(Qx) = 0 3(fix)
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4. Wyniki symulacji
4.1. Pole wiatru

W oparciu o opisany powyzej sposob przeprowadzono symulacje,
w wyniku ktérych uzyskano stochastyczne pole wiatru. Kazde kolejne
obliczenia dawaty odmienne podmuchy. Przyktadowe wyniki dla dwéch
cykli obliczeniowych pokazano na rysunku 8. Otrzymane wyniki pod-
dano analizie polegajacej na obliczeniu Kkorelacji, a nastepnie gestosci
widmowej mocy. Gestos¢ tg porOéwnano z gestoscig teoretyczng
uzyskujac dobrg zgodnos$é (rys. 9). Swiadczy to o tym, ze procedura jest
poprawna i generuje przebiegi stochastyczne o charakterystykach odpo-
wiadajacych zatozonym.

xg [m]
Rys. 8. Rozkfady sktadowej turbulentnej uwgt(xg) wiatru wzdtuz osi Ogxg
(jednowymiarowe spektrum mocy)

Rys. 9. Gestos¢ widmowa mocy 320X podmuchu vvgt (* )
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4.2. Odpowiedz samolotu na podmuch

W celu oceny zachowania sie samolotu w zmiennym polu wiatru
przeprowadzono symulacje lotu samolotu. Wykorzystano dane samolotu
bezpilotowego HOB-bit3 [7]. Pochodne dynamiczne niezbedne do obli-
czenia sit i momentéw aerodynamicznych okreslono w oparciu o metody
podane w [1] R[6]. W wyrazeniach dotyczacych sit i momentow
aerodynamicznych uwzgledniono opisany powyzej model turbulencji.
Uzyskano przebiegi parametrow lotu samolotu w funkcji czasu. Przebiegi
te poddano analizie obliczajgc kolejno - ich korelacje, a nastepnie
gestos¢ widmowag mocy. Przyktadowe wyniki analiz pokazano na
rysunkach 10-*13. Zauwazono charakterystyczng ceche otrzymanych
przebiegow:

gestosci widmowe mocy predkosci liniowych samolotu pokrywajg
sie z gestosciami widmowymi poszczeg6lnych podmuchéw;
gestosci widmowe predkosci katowych i katow (przechylenia,
pochylenia i odchylenia) majg charakterystyczne maksimum
odpowiadajace czestosci zgodnej z czestosScig ruchdéw wiasnych
badanego samolotu.

Rys. 10. Sktadowa w(t) wektora predkosci

3Jego opis i dane znalez¢ mozna tez w artykule pt. Dynamika samolotu bezpilotowego
HOB-bit z autonomicznym uktadem sterowania
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Rys. 12. Predko$¢ katowa pochylania q(t)
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Rys. 13. Gesto$¢ widmowa mocy ®qgyco)
5. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych badan symulacyjnych stwierdzié¢
mozna, ze:
badany samolot w zakresie predkosci liniowych zachowuje sie jak
»,banka mydlana” zmieniajac predko$¢ zgodnie z podmuchem -
mozna postawi¢ teze, ze przyczynajest jego mata masa i w przy-
padku samolotéw duzych reakcja bytaby inna;



654

Bw N e

10.

Grzegorz Kowaleczko i inni

analiza przebiegéw parametréw lotu, jezeli nawet majg charakter
stochastyczny, pozwala na wyodrebnienie czestosci drgan wiasnych
samolotu co moze mie¢ znaczenie praktyczne;

opracowane oprogramowanie skutecznie odtwarza losowe pod-
muchy wiatru i zapewniajac zgodnos$¢ zatozonych spektréw mocy
z charakterystykami podmuchéw rzeczywistych - mozna wiary-
godnie symulowac turbulencje wiatru.
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PLANE FLIGHT IN A STOCHASTIC WIND FIELD

The paper presents the results obtained from theoretical analysis dynamical

behaviour of a plane flying under turbulent atmospheric conditions. Both the
applied mathematical model and the method for stochastic wind field simulation
are shown as well.
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W czasie badafn pomiaru temperatury na skrzydle samolotu TS-11 ,,ISKRA”
w locie przeprowadzonych i opublikowanych przez zespdt z Instytutu
Technicznego Wojsk Lotniczych i Wydziatu Uzbrojenia i Lotnictwa Wojsko-
wej Akademii Technicznej postawili$my hipoteze: oscylacje temperatury oraz
uwidaczniajgce sie zmiany oscylacyjne trajektorii lotu ipredkosci lotu sg
wywotane przelewaniem si¢ paliwa w skrzydfach.

Opracowano model fizyczny i matematyczny dynamiki samolotu z uwzgled-
nieniem przelewania sie czesci pozostatego paliwa w zbiorniku w przedziale
czasu 2220s<ti<2400s. Wykonano symulacje numeryczng, ktora potwierdzita
stusznos¢ postawionej hipotezy. Rezultaty obliczen przedstawiono graficznie.

1. Wstep

W czasie badan w locie samolotu TS-11 Iskra (rys.l), przeprowa-
dzonych w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych z udziatem ekipy
badawczej z Wydziatu Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii
Technicznej, uzyskano bardzo interesujgce wyniki (rys.2 i 3), ktore
zostaly zaprezentowane w jednym z referatéw [6] na VII Sympozjum
»2Aerodynamika Lotnicza” w dniach 11-12 czerwca 2001 r. Bardzo nas
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one zainteresowaty, a w szczegdlno$ci przebiegi zmian oscylacyjnych
temperatury na skrzydle w przedziale czasu 2200-2400s lotu -
znacznym zuzyciu paliwa w zbiornikach skrzydtowych.

Rys. 1 Samolot TS-11 Iskra w locie

r Janusz TerpUowski, Andrzej Panas, Wiestaw Sobieraj, W. Jakielaszck (ITWL) Eksperymentalne
| badania zmian temperatury na skrzydle samolotu TS-11 Iskra podczas lotu

LOT 3 -cz.12
VII SYMPOZJIUM
AERODYNAMIKA LOTNICZA
j INSTYTUT LOTNICTWA

Warszawa, 11-12 czerwca 2001r.
v>.0l

2200 2220 2240 2260 2280 2300 2320 2340 2360 2380 2400

Rys. 2. Rozmieszczenie termometréw tensometrycznych na skrzydle

po
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Rys.I. Lokalizacja punktéw pomiaru temperatur)© O na powierzchni skrzydta samolotu ISKRA i naPWD-40 ‘Q
Oznaczenia: a - powierzchnia malowana lakierem czerwonym;
b *powierzchnia malowana lakierem oryginalnym;
¢ - powierzchnia malowana lakierem biatym;
Uwaga: punkty pomiaru temperatury O O zlokalizowane na krawedzi natarcia skrzydta

VII SYMPOZJUM
laMtuTerpilmnli, Aftdr/C) Pwus, W m Iwr Sobieraj, W. JakictttneMiTWL) Kktperymrmtolne AERODYNAMIKA LOTNICZA

— INSTYTUT LOTNICTWA
Warszawa, 11-12 czerwca 2001r.

Rys. 3. Przebieg zmian temperatury T[°C], wysokosci lotu h[m], oraz predkosci
przyrzadowej samolotu V[km/h] w przedziale czasu lotu 2200-2400s

Analizujagc  wyniki pomiaréw powstata hipoteza, ze oscylacyjne
zmiany temperatury na nosku skrzydta w obszarze skrzydtowych zbior-
nikow paliwa (rys. 3), jak i odpowiadajace im zafalowania na wykresie
zmian wysokosci h i predkosci lotu V sg spowodowane przelewaniem sie
paliwa w zbiornikach. W ten sposob powstat temat przedstawionej pracy
i préba udowodnienia postawionej hipotezy.

2. Przygotowanie wynikéw badan do obliczen symulacyjnych

Wyniki pomiaréw uzyskanych na wykresach (rys. 3) przeliczono
i wykre$lono w odpowiedniej skali w funkcji czasu (rys. 4 - 7).

Na rys. 4 przedstawiono zmiany temperatury na nosku skrzydta
uzyskane przez termometry TI, T3, T4 i T5 w funkcji czasu lotu.

Obliczono mase paliwa, jaka pozostata w zbiornikach skrzydtowych
po 2200s lotu: mpai sk=110,7kg, przy catkowitej masie samolotu:
msam=3353,7kg.
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2220 2240 2260 2280 2300 2320 2340 2380

Rys. 4. Temperatura na skrzydle w funkcji czasu lotu

Rys. 5. Predkos$¢ lotu w funkcji czasu lotu

2380

2400
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Czas lotu t[s]

Rys. 6. Wysokos¢ lotu w funkcji czasu lotu

Rys. 7. Amplituda temperatury na skrzydle do temperatury powietrza w funkcji
czasu lotu
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Zatozono, ze w czasie analizy masa paliwa pozostaje stata i przelewa
sie ono w zaleznos$ci od kata pochylenia 9 samolotu (rys. 8).

30deg

5deg -10deg

Rys. 8. Potozenie $rodka masy paliwa dla ré6znych katéw pochylania 0

»Bettajace sie” paliwo powoduje przemieszczanie Srodka masy paliwa
w czasie wzdiuz cieciwy skrzydta ,x” (rys. 9) oraz prostopadle do
cieciwy ,,z” (rys. 10).

Rys. 9. Wsp6trzedna ,,x” Srodka masy paliwa w funkcji czasu lotu
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Rys. 10. Wsp6trzedna ,,z” Srodka masy paliwa w funkcji czasu lotu

Na rys. 11 i 12 przedstawiono zmiany wspotrzednej Srodka
przemieszczajgcego sie paliwa w funkcji kata pochylenia samolotu.

Katttyu loku 0f*)

Rys. 11. Wspoétrzedna ,,x” srodka masy paliwa w funkcji kata 6
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Kaitonitoiu Of)

Rys. 12. Wsp6trzedna ,,z” Srodka masy paliwa w funkcji kata 0

Zmiany potozenia Srodka masy przelewajgcego sie paliwa powoduja
zmiany momentéw statycznych Sx(rys. 13) i Sz(rys. 14) oraz momentow
bezwitadnosci Jy (rys. 15).

Rys. 13. Zmiana momentu statycznego Sxw funkcji czasu lotu
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Rys. 14. Zmiana momentu statycznego Szw funkcji czasu lotu

Rys. 15. Zmiana momentu bezwiadnosci Jy w funkcji czasu lotu

Tak przygotowane dane kinematyczne i masowe pozwalajg przepro-
wadzi¢ symulacje numeryczng lotu samolotu.
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3. Model matematyczny

Stosujac uktady odniesienia sztywno zwigzane z samolotem (rys. 16)

wyprowadzono zwigzki kinematyczne i dynamiczne réwnania ruchu
[1,2, 3, 5],

wQ.

r=r (xr yv z

Rys. 16. Przyjete uktady odniesienia, katy potozenia, predkosci liniowe
i katowe oraz ich skfadowe

Zwigzki kinematyczne predkosci liniowych:

dxx -Ucos'F cos © + K(cos 4*sin© - sin ¥ sin <4

dt (©

+ fF(cos O cos *Fsin 0 +sin” sin O)

dyX-U sin¥ cos@ + K(sinTsin© + cos ¥ cos<t>) -

dt (2)

+ fF(cos >cos *sin0 - cos T sinT)

E-:-U Sin© + Vsin *Fcos © + W cos 3>¢0s 0 (3)

dt
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Zwigzki kinematyczne predkosci katowych:
do

" =P +Qsin +Rcos O/g©
=0co0sO- RsinO
dt
%’%‘- =0 sin<$sec0 +./2cosOsecO
Kat natarcia: a =nrctg—-
Kat slizgu: B=arcsin—

K
Predkos¢ liniowa samolotu:  v2=U2+V2+W2

Wysoko$¢ lotu samolotu: h=-z.

Gestos$¢ powietrza dla 0<h<l 1000m: p =p0 1+- =
44300

z
Rys. 17. Sity i momenty sit dziatajgce na samolot w locie

Ogdlne réwnania ruchu samolotu wyprowadzono stosujagc podsta-
wowe rownania dynamiki [1,2,3,5]:
- pochodna pedu Il wzgledem czasu:

SNioxn-F (12)
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- pochodna kretu Ko wzgledem czasu:
—dt’\+thf0+J/0xn =MO0 (13)
przy czym: I=m-(VO+Q.xrc) (14)

Po przeksztatceniach otrzymano uktad réwnan w postaci macie-
rzowej :

MV + KMV = Q* (15)
- zmodyfikowana macierz bezwitadnosci:

M =M +Mw (16)
- wektor przyspieszen:

V =col[¢,V,W,P,Q,r] (17)

wektor predkosci:

V =col[u,V, W,P,Q,R\ (18)
- wektor sit i momentdw sit zewnetrznych:

Q' =col[X,Y,Z,L,M,N] (19)

Sktadowe wektora sit i momentéw sit zewnetrznych dziatajgcych na
samolot:

Q" =Q°+Qg+QT+Qe (20)

gdzie: Qa- wektor sit i momentéw sit aerodynamicznych,
Qg- wektor sit i momentow sit grawitacyjnych,
Qt- wektor sit i momentdw sit od zespotu napedowego,
Q5- wektor sit i momentow sit od sterowania.
Pochodna aerodynamiczna momentu pochylajgcego wzgledem zmian
predkos$ci wznoszenia [1,2,3,5]:
Mw—-\épSI—kElat)d—{(‘jg1 (21)

Przyjeto, ze wystepujg zakidcenia tylko symetrycznych ruchow
samolotu i dla takiego zatozenia uproszczono og6lne réwnania ruchu do
postaci:

e Réwnanie ruchéw podtuznych:
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e RoOwnanie ruchéw wznoszacych:
mi W- QU J- Sx Q+ SZQ2=wg cos 9cosO - —pSVE(Cx sina + Cz cosa) +

i : ) ) 2 23)
sin(a + sH)SH - Tcose>Tsin<pT + ZaQ

* Roéwnanie ruchow pochylajacych:

Jy Q+SNMV-UQNj+sJu-QIV~Nj = -mg(zcsin# + xc cos6>cos<t>)+"pSVgcCnya +

~~pS cos(a +eH)SHxH —pSHVHalH sin(a +sH)SHxH + Txt sin (ol + (~4)
+MqQ +MwW

W réwnaniach (23) i (24) wystepujag pochodne aerodynamiczne przed-
stawiajace zmiany sit wynikajgcych z predkosci katowej pochylania Q,
aerodynamicznych sit podtuznych XQi sit wznoszacych ZQoraz momen-
tu pochylajacego Mg, ktore zostaty wyprowadzone w pracach [2, 3, 5],

Przedstawiony uktad réwnan dynamicznych (22)-(24) wraz ze zwigz-
kami kinematycznymi (1)-(11) stanowig model matematyczny pozwala-
jacy na przeprowadzenie symulacji numerycznej lotu, po uprzedniej
identyfikacji parametrycznej.

4. Symulacja numeryczna

Identyfikacje parametryczng niezbedng do symulacji numerycznej
wykonano w oparciu o prace [1-3, 5-10], Stosujac model matematyczny
przedstawiony w niniejszej pracy, w rownaniach (1)-(24) obliczono
zmiany parametrow kinematycznych lotu w przedziale czasu od 2200s do
2400s.

Wyniki obliczeh przedstawiono graficznie na rys. 18-21 podajac na
wykresach czas poczatkowy Os odpowiadajgcy 2200s lotu.

Symulacja numeryczna potwierdzita stuszno$¢ przyjetej hipotezy.
Przelewanie sie paliwa w zbiornikach niemajacych wiasciwych grodzi
ttumigcych lub wypetniaczy mikroporowatych ma wptyw na dynamike
samolotu.

W samolotach wysokomanewrowych stosowane sg w zbiornikach
integralnych i podwieszanych mikroporowate wypetniacze stanowigce
sztywne splatanie mikrowtdkien wykazujgcych bardzo dobre wiasnosci
tlumigce. Tego rodzaju wypetniacze mozna bylo zobaczy¢ w Polsce
w amerykanskim samolocie F-6 , Tiger” zdobytym w Wietnamie i przy-
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wiezionym do Polski, ktéry znajdowat sie w Instytucie Technicznym
Wojsk Lotniczych w Warszawie.

GG

Rys. 18. Zmiana wysokosci lotu w czasie

CtMtotu U»!

Rys. 19. Przebyta odlegtos¢ xi w funkcji czasu
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Rys. 20. Przebyta 0 [deg] w funkcji czasu

Rys. 21. Predko$¢ katowa pochylania w funkcji czasu
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THE EFFECT OF FUEL STIRRING IN WING TANKS ON
DYNAMICAL BEHAVIOUR OF THE TS-11 “ISKRA” AIRCRAFT -
MODELING AND NUMERICAL SIMULATION

Basing on the results of in flight temperature measurements obtained for the
aircraft TS-11 “ISKRA” that were published by the research staff from the Air
force Institute of Technology and the Armament and Aviation Faculty of the
Military University of Technology the Authors have put forward the following
hypothesis: “The temperature oscillations and periodic changes visible in the
flight trajectory and speed are caused by the fuel stirring in wing tanks”.

A mathematical and physical model of the aircraft dynamical behavior has
been developed, in which the fuel stirring within the time interval
2220s<t<2400s was introduced. The numerical simulations performed
supported the formulated hypothesis. The obtained results were presents in a
graphical form.

Prace zrealizowano w ramach Grantu KBN O-TOOB 013 25
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Znajomos$¢ potozenia czterech Srodkéw podiuznej statycznej statecznosci
i sterownosci jest niezwykle istotne dla zapewnienia poprawnych, bez-
piecznych witasciwos$ci pilotazowych samolotu. Dotyczy to w szczeg6lInosci
samolotéow lekkich, z reguty pozbawionych uktadéw automatycznego
sterowania. Podreczniki Mechaniki Lotu podajag zwykle uproszczone
zaleznos$ci dla wspoétrzednych tych szczegdlnych punktéw. W pracy
pokazano nieco doktadniejsze podej$cie do zagadnienia pozwalajgce uzyska¢c
nieco lepsze przyblizenie dla wspdtrzednych $rodk6w statecznos$ci i stero-
wnoséci kosztem niewielkiej komplikacji zalezno$ci algebraicznych.

1. Wstep

Jednym ze sposobdéw prostej oceny wiasnosci statecznosciowych
i sterowno$ciowych dla ruchéw symetrycznych (podtuznych) samolotu
lub szybowca jest wyznaczenie potozenia w plaszczyznie symetrii
samolotu czterech punktow, dla ktorych spetniony jest warunek [1, 2, 3]:

g0 @
gdzie cm oznacza wspotczynnik momentu podtuznego catego samolotu
(tacznie z usterzeniem poziomym) obliczony wzgledem $rodka masy
odpowiednio dla dwoch modelowych stanéw lotu:
- lotu poziomego ustalonego oraz steru trzymanego ipuszczonego
(rys. 1, srodki statecznosci),
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lotu z przecigzeniem (po kole) dla steru trzymanego i puszczonego
(rys. 2, Srodki sterownosci).

Potozenia $rodkoéw statecznosci i sterowno$ci na etapie projekto-
wania samolotu wyznacza sie metodami obliczeniowymi lub na podsta-
wie badan modelu samolotu w tunelu aerodynamicznym. Po zbudowaniu
prototypu potozenie srodkéw otrzymuje sie z prob w locie [4, 5].

2. Wspotczynnik momentu podtuznego samolotu

Rozwazmy pierwszy przypadek modelowego stanu lotu poziomego ze
statg predkoscia (rys. 1). Mozna pokaza¢, ze bezwymiarowy wspotczyn-
nik momentu podtuznego catego samolotu lub szybowca obliczony dla
tego stanu lotu dany jest zalezno$ciami [1,2]:

Cm =Cmbu+CmH
Cmbu = Cm3A+ Cz¢(XC XA H{Cx—ecmCz) {zCc —zA) +
Cmk+ (—AXA"Cz+ngm CmOy+ AxSY)Cz

zh

S
V,

\A )

Kh~ (XS4  xc)
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przy czym w zwigzkach (2) uwzgledniono wplyw kadtuba i gondol sil-
nikowych umieszczonych na skrzydtach samolotu, wptyw przesuniecia
Srodka masy wzgledem ptata w kierunku prostopadtym do Sredniej
cieciwy aerodynamicznej ptata nosnego, pominieto zas wplyw prze-
mieszczenia usterzenia poziomego w kierunku prostopadtym do $rednigj
cieciwy. Widaé, iz wspoétrzedna Srodka masy xc wystepuje zar6wno
w sktadnikach zwigzanych z ptatem, jak i w czesci pochodzacej od
usterzenia poziomego (por. w (2) zalezno$¢ dla cechy objetoSciowej
usterzenia poziomego kH').

3. Potozenia Srodkow statycznej statecznosci i sterownosci

Ro6zniczkujgc wyrazenia (2) ma wspotczynnik momentu podtuznego
samolotu lub szybowca wzgledem wspdtczynnika sity nosnej plata
i przyréwnujac otrzymang pochodng do zera mozemy wyznaczy¢ taka
warto$¢ xc , ktora realizuje zerowg warto$¢ pochodnej, a Srodek masy
(biegun redukcji podtuznych momentéw aerodynamicznych dziatajacych
na samolot) staje sie odpowiednio Srodkiem statecznosci podiuznej ze
sterem wysokosci trzymanym lub puszczonym. Uwzgledniajac fakt
wystepowania wspétrzednej xc w sktadniku od usterzenia poziomego
otrzymujemy nastepujgce zaleznosci na wspdtrzedne Srodkéw statecz-
nosci (odniesione do wielkosci $redniej cieciwy aerodynamicznej):

- Srodek statecznos$ci ze sterem trzymanym:

f r 1
X SA ASAj ZS 2uC, N A, -an
a ! daE R
0
+K . da L L\
$rodek statecznosci ze sterem puszczonym:
f \
XN = xsam ~saj zs’' 2Cz{ 1 1] —a0
\ as /
0 ds - (4)
+Ey - i_" A .thN

da | a\ b

gdzie KghN i KghN' to wspdtczynniki korekcyjne usterzenia wysokosci
dane zaleznos$ciami:
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thN (5)
da

KgiN*- m N (6)

W analogiczny sposob, uwzgledniajac wptyw predkosci katowej
pochylania Q na sktadnik momentu podtuznego od usterzenia wysokosci,
otrzymamy poprawione zaleznosci na wspotrzedne Srodkéw sterownosci
dla drugiego stanu lotu (rys. 2):

- Srodek sterownosci ze sterem trzymanym:

XM= XSA+y, "SAj+ 2S 2-C n-K a -an

(7)
|O a
+ K + - mK
a v da) M ghM 5
- $rodek sterownosci ze sterem puszczonym:
r r \
2-C 1 “

XSA + ASAj+ ZS it «0

v V1 e g y (8)
dit ' agy e
‘0 a .
+K —J+— la
a ax b2 (1 da) jut gM
gdzie:
hM 9
"9 | &~ 1- ds +_2a ©)
S 'a' da A

. (10)

ANV A (r ,2a

v Vioy
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Wspbtczynnik

11
0.5V'S*% , o

to tzw. wzgledna masa (wzgledna gestos¢) samolotu, za$
(12)

to bazowa cecha objetosciowa usterzenia wysokosci obliczona dla nowej
definicji ramienia usterzenia wysokosci, czyli odlegtosci srodka aero-
dynamicznego usterzenia wysoko$ci xSfh mierzonej od poczatku (od
punktu natarcia) $redniej cieciwy aerodynamicznej (rys. 3).

Rys. 3. Definicja ramienia usterzenia wysokosci

Zaleznosci (3) do (10) sa bardziej ztozone od wzoréw klasycznych
[1, 2], ale nie ma to w tej chwili praktycznego znaczenia: dostep do
nowoczesnych urzadzen obliczeniowych (kieszonkowe inzynierskie kal-
kulatory programowane, kieszonkowe komputery typu plam-top,
stacjonarne i przenosne komputery osobiste) umozliwiajg wykonywanie
ztozonych nawet obliczen bez kiopotu.

4. Zakonhczenie

Szereg przyktadéw obliczeniowych wykonanych przez autora dla
danych odpowiadajacych samolotom lekkim o réznych uktadach
aerodynamicznych pokazaty, iz wyniki obliczeh wspotrzednych Srodkow
statecznosci i sterownosci uzyskane ze skorygowanych zaleznosci réznig
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sie nawet o 2 procent od wartosci uzyskiwanych ze wzoréw klasycznych.
Pozornie mata rdéznica jest jednak istotna dla kazdego, kto zetknat sie
(teoretycznie lub praktycznie) nieco giebiej z problematyka podtuznej
statycznej statecznosci i sterownosci samolotéw lekkich: owe dwa
procent moze w skrajnym przypadku zadecydowaé o bezpieczenstwie
lotu samolotu lub szybowca.
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REVISED FORMULAE FOR POSITIONS OF AIRPLANE
LONGITUDINAL STATIC STABILITY AND CONTROL CENTERS

The information on coordinates of the longitudinal static stability and control
centers is very important in ensuring proper and safe flying qualities of the
airplane. It is particularly important for light airplanes without automatic control
systems. The books on Classic Mechanics of Flight usually provide us only with
simplified formulae for those coordinates. The paper presents more efficient
approach to solving the problem that allows for more accurate determination of
coordinates of stability and control centers in terms of only slightly more
complicated algebraic equations.
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Wybér parametrow projektowanego samolotu powinien odbywaé sie wedtug
racjonalnych zasad, pozwalajgcych warto$Sciowaé¢ warianty projektowe. Mimo
oczywisto$ci tego stwierdzenia, teoria ipraktyka projektowania koncentruje
sie na technikach szukania rozwigzan, za$ problem wartoSciowania jest
maksymalnie upraszczany, a czasem wrecz trywializowany. Tymczasem, to
kryteria i ograniczenia stanowig o postaci rozwigzania, aw efekcie o sukcesie
handlowym catego przedsiewziecia. W pracy omoéwiono wazniejsze kryteria
stosowane w projektowaniu samolotéw i metody ich agregacji.

1. Wprowadzenie

Niniejszy artykut stanowi kontynuacje i uzupeinienie pracy prezen-
towanej na Xl Konferencji Mechanika w Lotnictwie 2004. Tym razem
skupimy sie nad pozornie prostym zagadnieniem oceny jako$ci nowo
projektowanego samolotu. Obiektywna ocena jakoSci urzadzenia
technicznego, procesu czy tez dzieta sztuki, stanowi problem od bardzo
dawna. Wystarczy wspomnie¢ znang rzymska maksyme ,,De gustibus
disputare non debemusMimo uptywu czasu niewiele sie w tej kwestii
zmienito, jesli nie liczyé znacznego wzrostu ztozonosci urzadzen tech-
nicznych.

Ocena wiasciwosci samolotu ijego przydatnosci do realizacji okreslo-
nych zadan stanowi istotny itrudny problem decyzyjny. Obiegowe
pojecie ,,dobry samolot” nie ma jasnego umocowania merytorycznego.
Na opinie o samolocie skfada sie szereg czynnikdéw niejawnie zdefinio-
wanych, bazujgcych na niepewnych informacjach, czesto $wiadomie
zafalszowanych, uwypuklajacych funkcje iwtasciwosci niekoniecznie
istotne dla obiektywnych cech uzytkowych samolotu.
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W tym kontekscie istotne jawi sie pytanie o metode obiektywnej
oceny wiasciwosci i przydatnosci samolotu. Nie ma w literaturze jasnej
i petnej odpowiedzi na to pytanie. W dalszej cze$ci pracy podjeto prébe
przyblizenia problemu. W prezentowanym nizej opracowaniu skorzy-
stamy z matematycznych metod oceny jakoSci rozwigzan bazujgcych
aparacie pojeciowym zaczerpnietym z teorii optymalizacji [5, 6, 10, 11]
i teorii projektowania samolotéw [1-5, 7-9, 12, 15].

Zmienne decyzyjne

t

Parametryczny model zadania

¢

Ograniczenia

Zadania = »b
}

Kryteria wyboru

Rys. 1 Glowne elementy definicji zadania projektowego

Poprawnie zdefiniowane zadanie projektowe powinno zawierac
(rys. 1) kilka podstawowych elementéw. Nalezy okre$li¢ zestaw zmien-
nych decyzyjnych, ktére wraz z zatozeniami i zmiennymi para-
metrycznymi, jednoznacznie definiujg postaé rozwigzania. Dla przy-
jetych zatozen i zmiennych nalezy nastepnie opracowa¢ model para-
metryczny projektowanego obiektu, opisujacy wszystkie istotne i oce-
niane cech samolotu, w tym te, ktére podlegaja ograniczeniom. Znajac
zewnetrzny (niezaleznym od projektanta) model zadan lotnych oraz
modele kryteribw oceny rozwigzania, dysponujemy kompletem infor-
macji niezbednych do generowania i oceny nowych wariantow samolotu.
Pozostaje tylko pozornie prosty problem wyboru miary jakosci
rozwigzania.
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2. Ogo6lna posta¢ zadania projektowego

Ogodlna posta¢ opisanego wyzej problemu projektowego ma postac
[2, 7, 8,9, 11] dangréwnaniem:

F x  extrQ>{fl(x,p,/ixy,y,uy (t)),..., fn{x,p,/£JCy,y,uy {t))} b
AX;Z/F-’\Xy,
\%
gdzie:
X - wektor zmiennych decyzyjnych, jednoznacznie definiujgcych
posta¢ konstrukcji,
X - zbior dopuszczalnych rozwigzan, spetniajgcy warunki fizycznej
i technicznej realizowalnos$ci konstrukcji oraz ograniczenia,
p  -wektor zmiennych parametrycznych ,
P - zbidér dopuszczalnych zmiennych parametrycznych,

Axv - wektor parametrow kompletacji dla zadaniay,

AXy - zbioér dopuszczalnych kompletacji samolotu,

y - pojedyncze zadanie realizowane przez samolot,

Y - zbidr zadan (do realizacji),

uy(t) - sterowania dla zadaniay,

U - zbior dopuszczalnych sterowan.

Pojedyncze zadanie lotne opisuje wektor*przyjmujacy w ogélnym

przypadku nastepujacg postac

gdzie
pj -liczba parametréw charakteryzujacychj -te zadanie,
Qk -k-ty parametr/-tego zadania.

Uzupetnieniem opisu zadania sg rownania trajektorii lotu okres$lone
réwnaniami ruchu w postaci

3)

z(K)ezk(x)’
«((O et/ (") g\
xy (y)eA (y)

zeZ(y)
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Dla dowolnego samolotu jo mozemy wyznaczy¢ zgodnie z (1)*(3)
0g6Ing i lokalne oceny jakosci samolotu.

Zadanie projektowe opisane réwnaniem (1) ma ztozong strukture. Po
czesci opisuje zagadnienie optymalizacji statycznej, a po czesci dyna-
micznej (zagadnienia wariacyjne). Rozwigzanie takiego rdéwnania jest
niezwykle pracochtonne. W praktyce projektowej dokonuje sie niefor-
malnej (i czesto nieSwiadomej) dekompozycji zadania (1), dzielgc je na
zadanie statyczne rozwigzywane dla zadanych typowych (zatozonych)
sterowan:

F =X extr<b{fl{x,p,t&y,y,u]>(t)},...dn{x,pMy,y,uy ()" (@)
peP.

Axy € AXy,
yeY

«*(NE V,

oraz dynamiczne, w ktorym parametry statyczne zadania sg znane z roz-
wigzania (4), za$ poszukiwane sg optymalne sterowania:

F X=X extro(/;(c*p*AXy,y,uy®)..../. ( a c = . () (5)

p'eP.
AxyeAXy,
Y

uy(he U,

Rozwigzujac sekwencyjnie (4) i (5) uzyskujemy wynik w rozsadnej
liczbie przyblizen, z reguty jest to, bowiem proces zbiezny. Metody roz-
wigzywania zadania (5) majg bogata literature oraz aplikacje (referowane
miedzy innymi na konferencjach Mechanika w Lotnictwie) inie bedg
przedmiotem dalszych rozwazan.

Zanim bardziej szczeg6towo zajmiemy sie analizg zadania (4)
zwr6émy uwage na problem skali zadania projektowania samolotu.
Konstruktor tworzac koncepcje nowego rozwigzania zmuszony jest
podja¢ szereg decyzji o zr6znicowanym charakterze i znaczeniu dla
efektu projektowania. Jedne z nich majg charakter decyzji ,,uktadowych”,
inne jakoSciowych, a jeszcze inne dotyczg definiowania konkretnych
wielkosci liczbowych, gwarantujace najkorzystniejsze wiasciwosci nowo
projektowanego samolotu.

Jako (ograniczony) przyktad dylematow Konstruktora rozwazymy
fragment procesu decyzyjnego, definiujacy ukitad samolotu. Postuzymy
sie w tym celu nieco przerysowang postacig tabeli morfologicznej
pokazanej na rys. 2. Tablica zawiera n = 9 wierszy odpowiadajacych
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wybranym cechom ukladowym samolotu. W kazdym wierszu wystepuje
wi wariantow cechy. Mozliwos$ci wyboru konstruktora okres$la wskaznik
swobody wyboru okre$lony zaleznoscia:

W=f\w I (6)
i=I
B VAN [
r K 3-
liezt*
I S ti M*»KIX3 TTsrr i« 1.0 T ,
.- <§>
3 n 1 1 1
1= O A A ¢ ffii o1
L 2 e A 3 & & di 4 A .
S 5 udad Z o
<
czteropodporone
o *
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dwubelkowy daukadiubony
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Rys. 2. Tablica morfologiczna

Dla tablicy pokazanej na rys. 2 liczba niezaleznych wariantéw

uktadu samolotu wynosi ():
n

w =Y[wt=6-10-12-12-5-7-6-10-14 = 254016000 .
j=i

Przeanalizowanie takiej duzej liczby wariantéw przy stosunkowo
skromnej liczbie wariantowanych cech przekracza realne mozliwosci
wspoltczesnego biura konstrukcyjnego, dysponujgcego najnowoczesniej-
szym oprogramowaniem i sprzetem obliczeniowym.

Drogg eliminacji rozwigzan nierealnych, pozbawionych sensu
technicznego, badz nie do przyjecia z innych wzgledéw, mozemy
ograniczy¢ liczbe wariantéw cech uktadu.
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Rys. 3. Zredukowana tablica morfologiczna

Na rys. 3 pokazana jest tablica morfologiczna po redukcji wybranych

cech. Liczba niezaleznych wariantéw znacznie zmalata i wynosi:

W =f[wi=3-2-3-5-2-1-2-2-5=3600
j=

Mimo, iz jest to liczba o kilka rzedéw mniejsza od poprzedniej, dalej
przekracza mozliwos$ci praktycznej realizacji zadania projektowego przy
aktualnych mozliwos$ciach technicznych organizacji projektujgcych.

W rzeczywistych zadaniach projektowych liczba istotnych iuwzgled-
nianych cech samolotu jest znacznie wieksza i dotyczy nie tylko ,zew-
netrznego” wuktadu samolotu, lecz takze kwestii technologicznych,
strukturalnych, materiatowych, energetycznych, prawnych itp.

Obliguje to Konstruktora do zdecydowanej i racjonalnej redukcji
liczby wariantéw rozwigzan, a przedstawiony przyktad naocznie ilustruje
jak wazng fazg procesu projektowania jest racjonalne formutowanie
wymagan stawianych nowej konstrukcji i solidna, acz czesto nieformalna

eliminacja rozwigzan ,fantazyjnych”.
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3. Skalaryzacja zadania optymalizacji wielokryterialnej

Wr6cimy teraz do analizy zadania projektowego w postaci (4). Pomi-
niemy wielozadaniowo$¢ wystepujaca w opisie zadania jako nieistotng
dla omawianego problemu (to ,tylko” trudno$é¢ techniczna). Zadanie
w postaci (4) opisuje przypadek statycznej optymalizacji wielokryterial-
nej (wektorowej). Operator wyboru rozwigzania okre$lajagcy ocene
wariantu rozwigzania zdefiniowanego wektorem xt zalezy od pewnej
liczby czgstkowych (lokalnych) funkcji kryterialnych f. W przypadku
skrajnie uproszczonym operator zawiera tylko jedng funkcje czgstkowg
co sprowadza zadanie (4) do optymalizacji jednokryterialnej. Mamy
wtedy do czynienia z problemem schematycznie zilustrowanym na rys.
4(a). Kazdemu rozwigzaniu dopuszczalnemu x, e X przyporzadko-
wywana jest jednoznacznie warto$¢ Kkryterium. WartoSci kryteriow
nalezg do jednowymiarowego uporzgdkowanego zbioru stanowigcego
odcinek osi liczbowej, to za$ pozwala na jednoznacznie wyznaczenie
rozwigzania ekstremalnego.

@

Rys. 4. Optymalizacja jednokryterialna i wielokryterialna
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Bardziej ztozony jest obraz zadania w przypadku wielokryterialnym
(rys. 4b). Operator wyboru rozwigzania pozwala przyporzadkowac kaz-
demu rozwigzaniu dopuszczalnemu xt element wielowymiarowego
zbioru kryteriow. Zbiér ten nie jest uporzagdkowany w sposéb naturalny.
Nie mamy w zwigzku z tym mozliwosci bezposredniego okreslenia roz-
wigzania najlepszego. Korzystajac z zasady porzadku czeSciowego
mozemy znalezé charakterystyczny podzbior zbioru rozwigzan 0, zawie-
rajacy rozwigzania niezdominowane (rys. 5) nazywane zbiorem kompro-
mis6w lub zbiorem Pareto [6, 10].

F ]
Rys. 5. Wyodrebnianie rozwigzarn niezdominowanych (zbioru Pareto)

Zbi6r Parato zawiera wszystkie rozwigzania niepoprawialne, a wiec
rowniez poszukiwane optimum, nie istnieje jednak obiektywna metoda
wskazania tego rozwigzania. W tej sytuacji nalezy okre$li¢ subiektywng
(zalezng od wybierajgcego) metode porzadkowania zbioru Pareto,
sprowadzajgcg zadanie wektorowe do zastepczego zadania skalarnego
(stad pojecie skalaryzacji).

Rozpatrzymy trzy najczesciej stosowane metody skalaryzacji zadan
optymalizacji wektorowej.

»Naturalna” i najczesciej stosowana w zagadnieniach technicznych
jest metoda funkcji wazonych (7), zastepujaca nieokreslony operator
wyboru, linowg kombinacja warto$ci kryteridw czastkowych i ich wag.

f*= iiajfj(x) (7)
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Rys. 6. Metoda funkcji wagowych
Unormowane funkcje czastkowe wg (8) lub (9)
B0 = mid I fj fxy min FiiX)*0° (8)

fj(x)-min fj(x)

B max £ (x) - min £ .(jo) ©)
pozwalaja doprowadzi¢ warto$ci kryteriow czastkowych do ,,wspét-
miernych” wartosci liczbowych, za$§ wagi odzwierciedlajace preferencje
wybierajgcego, beda w takim przypadku niemianowanymi liczbami
spetniajagcymi warunek (10).

Yjag =1, aj>0. (10)
|

Rozwigzanie spetnia¢ bedzie zaleznos¢
s
x =argmmg£,ajfj (x), (11
i
Czynnikami subiektywnymi metody funkcji wazonych sa:
* metoda normowania funkcji lokalnych,
» wagi funkcji lokalnych.
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T
Rys. 7. Metoda punktu referencyjnego

Druga z metod, nazywana metoda punktu referencyjnego polega na
szukaniu rozwigzania najblizszego (w sensie przyjetej normy) rozwia-
zaniu pozadanemu, okreslonemu przez Konstruktora. W skrajnym przy-
padku wspo6trzedne punktu referencyjnego moga odpowiada¢ tzw.
punktowi utopijnemu, okreSlonemu przez minima Kryteriow czast-
kowych. Najczesciej odlegtos¢ rozwigzania referencyjnego od zbioru
Pareto okreslana jest przy pomocy normy Euklidesa (12),

(12)
cho¢ w praktyce bywa stosowana réwniez norma mnimaksowa (13),
F* = max fj(x)-fjr(xr) (13)
lub Czebyszewa (14)).
(14)

Czynnikami subiektywnymi metody punktu referencyjnego sa:
s typ normy,
» wspobtrzedne punktu referencyjnego.

Trzecig metoda, o ktorej wypada wspomniec, jest metoda porzadku
leksykalnego.



Kryteria wprojektowaniu samolotéw 689

1 min fi+Sf,

1 S0, \' minf282

SL.

fl

Rys. 8. Metoda porzadku leksykalnego

Zasadniczym warunkiem jej stosowania jest ustalenie rang kryteridw,
od najwazniejszego, do najmniej waznego (15).

fi <f2 <mE> <fse (15)

Nastepne kroki polegajg na powt6rzeniu dla kazdego kryterium
identycznego ciggu czynnosci zawezajgcego zbidr rozwigzan. Zasade
zawezania zbioru pokazuje rys. 8 i zaleznosci (16)"(18).

Waznym zadaniem w tej metodzie jest okre$lenie odpowiednich
»ustepstw” (tolerancji) Sfi poszczegdlnych kryteriow czastkowych.

Jx fj< m in Iy (* )3 (16)
X=x;czx;~1"N..Xyczxy, (i?)
8Fj=6Fh n{Xxfj <minfj(x)+8fj J (18)

Czynnikami subiektywnymi tej metody sa:
* porzadek kryteriow lokalnych,
» wielko$¢ ustepstw.

4. Kryteria czastkowe

Kryteria czastkowe wykorzystywane w projektowaniu samolotéw
majg zréznicowana postac i zakres stosowalnosci. Systematyka kryteriéw
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spotykana w literaturze jest na tyle zr6znicowane, ze cytowanie r6znych
jej wariantéw wydaje sie niecelowe.

Kryteria

Bezwzgledne Wzgledne

Jednostkowe Efektywnos$cioweé Inne

Rys. 9. Uproszczona systematyka kryteridw

Kryteria mozna podzieli¢ na dwie zasadnicze grupy:

» kryteria bezwzgledne, bedgce z reguly nieprzetworzona, liczbowa
miarg wybranej cechy samolotu,

» kryteria wzgledne, stanowigce stosunek wybranej cechy do
pewnej wielkosci odniesienia.

Kryteria wzgledne przyjmujga z kolei trzy postaci:

e bezwymiarowych, stanowigcych poréwnawcza miare wybranej
cechy, odniesiong do wielkos$ci odniesienia,

» jednostkowych, okreslajacych miare wybranej cechy, odniesionej
do wielkosSci charakterystycznej,

» efektywnosci lub sprawno$ci stanowigce miare uzyskanego
efektu uzytecznego do naktadu.

Jako typowe techniczne kryteria bezwzgledne przyjmuje sie naj-

czeSciej najwazniejsze charakterystyki osiggowe samolotu:

predko$¢ maksymalna Vimex,
maksymalna predkos¢ wznoszenia wex,
putap praktyczny Hprak,

zasieg Lavex,
dtugosc startu Lst,

dtugosé ladowania Llad,
masa tadunku miad,
masa startowa mTa
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Kryteria wzgledne sg charakterystycznymi zwigzkami cech technicz-
nych samolotu. Dla wybranej klasy samolotéw, wartosci tych kryteriow
mieszcza sie w waskim zakresie liczbowym. Typowe Kkryteria to [1, 5]:

* Rozpietos¢ predkosci

min
o Sprawnos¢ (efektywnos$¢) masowa

m = _LaDP
mTO
» Wskaznik efektywnosci transportowej samolotu

W =»H-r =*HVu
hi

Wydajnosc¢ transportowa

N =mHYk

r'n-TO

Wskaznik wykorzystania mocy

max

Wsp6tczynniki  poréwnawcze Everlingk (powsta te
w latach 20 ubiegtego wieku):

wspotczynnik wznoszenia

g =riSi8 -4 m_Im" po

0T 75N\S Ph
wspotczynnik szybkosci

l~cx-?5 2 N’

wspotczynnik zasiegu

(19)

(20)

(21)

(22)

(23)

jeszcze

(24)

(25)
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Eo=n& =LM (26)
3 c, 7/vNV
Kryteria ekonomiczne zaliczane sg do najwazniejszych i wiarygod-
nych miernikéw jakos$ci samolotu. W odr6znieniu od prostych kryteriow
technicznych oraz kryteriow wzglednych, majg one wiasciwosci
»catkujace” z uwagi na ukryty w nich wptyw najrézniejszych cech
i whasciwosci samolotu. Wazniejsze kryteria to:
e cena samolotu [12, 13] (produkcji, rynkowa),
* bezposrednie koszty operacyjne DOC [13, 14], uwzgledniajgce
naktady bezposrednio zwigzane z realizacjg zadania lotniczego
(rys. 10), najczesciej rozliczane na godzine lotu samolotu

DOC —Kas plat + KOs zn + Kstaie + Kza[ + Knat p + (27)

+Kop_lol Kam+ K ubezp Kkred

* koszt wiasny ,,tonokilometra” - kryterium pochodne DOC pozwa-
lajace oceni¢ naktady na przewiezienie jednostki tadunku
handlowego na jednostkowa odlegtosc,

DOC
CTK=— - %, (28)

mH Vblok

» Kkoszt wiasny ,pasazerokilometra” - kryterium pochodne DOC
pozwalajgce oceni¢ nakfady na przewiezienie jednego pasazera na
odlegtos¢ jednostkowsg,

0* = -~ -, (29)

nPAS blok

koszty catkowite uzytkowania [13] uwzgledniajgce poza DOC
rowniez nieprecyzyjnie definiowane koszty posrednie 10C,
uwzgledniajgce koszty funkcjonowania firmy,
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Koszt ptatowca Koszt silnika

Catkowita cena samolotu

Stopa amortyzacj i

Stawka ubezpieczenia

Stopa procentowa

Koszty obstugi

Lotne koszty
operacyjne

Koszt avioniki Koszt kredytow

Amortyzacja
Koszty ubezpieczenia
Splaty kredytu
Koszty platowca
Koszty silnika
Koszty state J

Koszty zatogi

Koszty paliwa
i olejow

Optaty lotniskowe

Catkowite bezposrednie koszty operacyjne (DOC)

Rys. 10. Bezposrednie koszty operacyjne

Lata cyklu
Rys. 11. Koszt zycia samolotu
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» koszt ,zycia samolotu” [13] wyznaczany dla pojedynczego
samolotu (rys. 11), lub czeSciej dla parku samolotow, eksploato-
wanych przez jednego uzytkownika (np. linie lotnicza), ujmu-
jacych cato$¢ naktadéw finansowych niezbednych na projekto-
wanie, badania, produkcje, uzytkowanie i utylizacje.

LCC = CRDIE + CACq + COPS + CDISP (30)
gdzie:
Crdte - koszt fazy projektowania, rozwoju, badan testow,
Cacqg - koszt produkciji i sprzedazy,
Cops - koszt operacyjny,
Cdisp - koszt utylizacji.

Kryteria eksploatacyjne stanowig wazng, niedoceniang i trudng do
zdefiniowania na podstawie ograniczonych danych, grupe miernikow
jakosci samolotu. Przy braku prostych i wiarygodnych zaleznosci
opisujgcych kryteria eksploatacyjne, w poczatkowych fazach projek-
towania majg one charakter intencjonalny, okre$lany w formie zalecen
projektowych i standardowych procedur wykorzystywanych w projek-
towaniu, bazujgcych przede wszystkim efektem diugoletniego doswiad-
czenia jednostki projektujgcej.

5. Podsumowanie

Skrétowy przeglad typow kryteridw i sposobéw ich uwzgledniania
w procesie projektowania pozwala stwierdzi¢, ze:
 Ponad 100-letnia historia projektowania i uzytkowania samo-
lotow nie spowodowata pojawienia sie standardowych metod
wiarygodnej oceny ich wiasciwosci, cho¢ pojawity sie pewne
standardy ocen czastkowych.

» Istotny udziat decyzji subiektywnych powoduje pewne zréz-
nicowanie wsréd samolotow o zblizonym przeznaczeniu, acz
widoczna w ostatnich latach presja rynku, szczeg6lnie w grupie
samolotow transportowych, prowadzi unifikacji postaci i witasci-
wosci samolotéw (podobny poziom wiedzy i technologii,
podobne wymagania i w efekcie podobne rozwigzania).
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e Mimo marzen wielu konstruktoréw, stworzenie uniwersalnego
systemu projektowania samolotébw o dowolnym przeznaczeniu
jest w najblizszej przysztosci mato realne z uwagi na ztozonos$¢
problemu i wysokie koszty jego opracowania.
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OPTIMIZATION CRITETIA FOR THE AIRCRAFT DESIGN

The parameter selection in the course of aircraft designing process should be
made following to some rational principles that allow for proper estimation of
each design alternative. Despite the obviousness of the aforementioned comment,
both the theory and designing practice have concentrated the efforts on finding
solution-seeking methods, while the problem of design estimation has been
simplified to the maximum extent, and sometimes even neglected. However,
those very criteria and limits determine the design form and, finally, decide about
a commercial success of the project. The paper presents some practical criteria
for designing of airplanes and methods for their combining allowing for multi-
aspect estimation of the design, as well as provides the way for modification of
most complicated criteria.
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W Katedrze Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej trwajg prace
projektowe nad systemem posredniego sterowania samolotem lekkim.
System ten projektowany jest jako system tolerujacy uszkodzenia. Niniejszy
artykut poswiecony jest wybranym przyktadom redundancji analitycznej
w uktadach pomiarowych tegoz systemu. Redundancja ta jest wykorzysty-
wana zarowno do wykrywania uszkodzen, jak rowniez do sterowania przy
niepetnej informacji pomiarowej.

1. Wstep

W ostatnich latach obserwuje sie wzrost zainteresowan samolotami
lekkimi, tworzacymi tzw. lotnictwo ogélne (General Aviation). Obecnie
w Katedrze Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej realizo-
wany jest projekt uktadu sterowania samolotami lekkimi, ktory utatwia
bezpieczne pilotowanie samolotu osobom z niewielkim do$wiadczeniem
lotniczym. Szczego6towe informacje dotyczace projektowanego systemu,
syntezy praw sterowania opisane sg miedzy innymi w literaturze [1, 2],
Systemy posredniego sterowania cechujg sie brakiem mechanicznego
potgczenia pomiedzy sterownicg a ptaszczyznami sterowymi. Dlatego tez
przy ich projektowaniu szczegélny nacisk potozony jest na zagadnienia
dotyczace ich niezawodnosci, bezpieczenstwa, wykrywania uszkodzen
i sterowania w przypadku ich wystgpienia. Systemy te projektowane sg
jako tolerujgce uszkodzenia (FTCS - Fault Tolerant Control Systems)
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[3-5], Obecnie, w ramach projektu nad systemem pos$redniego sterowa-
nia, rozwijana jest szczego6lnie tematyka dotyczaca diagnostyki i rekonfi-
guracji zapewniajacej realizacje zadanego celu sterowania przy
pojawiajagcych sie uszkodzeniach elementow sktadowych [6-8], Niniejszy
artykut prezentuje zagadnienia estymacji niedostepnych pomiar6éw na
przyktadzie kata przechylenia. W systemach FTCS estymacja wykorzys-
tywana jest do wykrywania uszkodzen oraz do sterowania przy niepeinej
informacji pomiarowej. W celu wykrycia uszkodzenia analizowana jest
réznica pomiedzy wzorcem poprawnego dziatania urzadzenia a estymata
wartosci wzorca. Dla rozpatrywanego przyktadu bedzie to pomiar kata
pochylenia i jego estymata. Wystgpienie rdznicy pozwala wykryé
uszkodzenie. Brak przebiegu tej réznicy w czasie nie pozwala na
odtworzenie rzeczywistego sygnatu, ktorego wartos¢ jest niezbedna do
prowadzenia procesu sterowania. Analizujagc wyniki poszczegdlnych
estymacji, dokonano analizy bledéw charakterystycznych dla danej
metody. Analiza btedow miata na celu okreslenie przydatno$¢ metody do
danego zastosowania.

2. Estymacja kata przechylenia przy wykorzystaniu liniowego
obserwatora Lunenbergera

Wykorzystujac pomiar kursu, predkosci katowej przechylania lub
odchylania w uktadzie wspétrzednych zwigzanym 2z samolotem,
predkosci samolotu, potozenia lotek oraz znajgc model samolotu, mozna
estymowaé kat przechylenia [9]. Wykorzysta¢ tu mozna obserwator
Lunenbergera, o strukturze przedstawionej na rysunku 2. Rysunek 3
pokazuje wyniki symulacyjne estymacji kata przechylenia, poréwnane
z rzeczywistym katem przechylenia. Jako dane do testowania wyko-
rzystane zostaty wyniki prob w locie. Ciekawg witasnoscig zastoso-
wanego obserwatora jest jego odporno$¢ na brak pomiaréw predkosci
katowej przechylania i wychylenia lotek. Do poprawnej estymacji kata
przechylenia wystarczajacy jest pomiar kursu i znajomos¢ modelu
samolotu. Rysunek 4 pokazuje wyniki estymacji kata przechylenia, dla
ktérych zatozono, ze predkos$¢ katowa przechylania i wychylenie lotek
wynosity zero (brak pomiarow).
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Rys. 2. Struktura zastosowanego obserwatora Lunenbergera

Rys. 3. Estymowany i rzeczywisty kat przechylenia

Estymowane wartosci z i bez wykorzystania sygnatow predkosci
katowej przechylania i wychylania lotek sg prawie identyczne.
Analizujgc rysunek 3 mozna zauwazy¢ bigd wystepujgcy w stanach
ustalonych. Bfad ten zwigzany jest z niedoktadnym odwzorowaniem
dynamiki samolotu przez zastosowany model liniowy. Prezentowana
estymacja moze wykorzystywac¢ kurs mierzony przez magnetometr lub
uktad odniesienia i kursu AHRS. Poréwnanie estymat otrzymanych
z wykorzystaniem obu tych wielkosci (rys. 5) pozwala oceni¢ wplyw
btedu magnetometru.
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Rys. 4. Estymacja z wykorzystaniem jedynie kursu magnetycznego

Rys. 5. Wyniki estymacji kata przechylenia na podstawie kursu
magnetycznego oraz rzeczywistego

Ze wzgledu na duze btedy pomiaru kursu magnetycznego w stanach
dynamicznych, sygnatu estymowanego nie mozna wykorzysta¢ do stero-
wania w przypadku, gdy uszkodzeniu ulegty giroskopy wykorzystywane
w ukfadzie odniesienia i kursu. Estymate te mozna wykorzysta¢ jako
sygnat redundantny dla potrzeb diagnostyki uktadu odniesienia i kursu.
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Innym problemem zwigzanym z estymacjg przy pomocy obserwatora
Lunenbergera jest jego mata odporno$¢ na zaktécenia. W przypadku
uktadéw, w ktérych szumy nie odgrywajg istotnego znaczenia, obserwa-
tor Lunenbergera jest rozwigzaniem wystarczajagcym. W przypadku
uktadéw z istotnymi warto$ciami szumoéw, zastosowa¢ mozna filtracje
Kalmana.

3. Estymacja kata przechylenia przy wykorzystaniu
rozszerzonego filtru Kalmana

Aby estymowac kat przechylenia oraz kurs rzeczywisty, wykorzystaé
mozna rozszerzony filtr Kalmana. W odréznieniu od metodyki przedsta-
wionej w podrozdziale 2, estymacja zostanie dokonana na podstawie
wartosci natezenia wektora pola magnetycznego. ldee wykorzystania
filtru Kalmana przedstawiono na rysunku 6.

Rys. 6. Uktad wykorzystujacy filtracje Kalmana do estymacji predkosci
katowej przechylania, kata przechylenia oraz kursu.

Zatozono, ze samolot wykonuje zakrety prawidtowe, z pomijalnie
matymi wartoSciami kata Slizgu. Obserwowanym obiektem jest uktad
samolot wraz z magnetometrem. Tak rozumiany obiekt oznaczono linig
przerywang na rysunku 6. Wymuszeniami oddziatujgcymi na obiekt jest
wychylenie lotek oraz kat pochylenia samolotu, wptywajacy na pomiar
sktadowych wektora pola magnetycznego Ziemi Hx Hy, Hz
w uktadzie wspotrzednych zwigzanych z samolotem. Pierwszym krokiem
podczas estymacji z wykorzystaniem filtracji Kalmana jest wyliczenie
wektora stanu na podstawie znajomosci modelu matematycznego
samolotu, wartosci estymowanej w poprzednim kroku oraz aktualnych
wartosci wymuszen (wychylenie lotek oraz kat pochylenia). W skiad
wektora stanu opisywanego obiektu wchodzg predkosé przechylania, kat
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przechylenia, kurs oraz sktadowe wektora natezenia pola magnetycznego
Ziemi. Zatozono, ze samolot opisujg réwnania aproksymacji krétko-
okresowej ruchu przechylajagcego, z dodatkowym wyliczaniem kata
przechylenia i kursu:

< " Lst 0 0 v +oOSL ()

Pk Pk-1 pk
<k T vkl * aT 2)
- -
y*-i

gdzie:
X~ - warto$¢ wyliczana na podstawie stanu w kroku poprzednim oraz
aktualnego wejscia
dT - czas dyskretyzacji

W celu wyliczenia skfadowych wektora pola magnetycznego
wykorzystano réwnania transformacji wektora z uktadu wsp6trzednych
zwigzanych z Ziemig do uktadu wspdtrzednych zwigzanych
z samolotem:

(3)

gdzie:

Hjem - wyliczony wektor natezenia pola magnetycznego w ukia-
dzie wspotrzednych zwigzanym z samolotem Fb,

H - wektor natezenia pola magnetycznego w ukiadzie
wspotrzednych zwigzanym z Ziemig Fy,

Hh - skiadowa pozioma wektora natezenia pola magnetycznego
w uktadzie wspotrzednych zwigzanym z Ziemig Fy,

Hy - skladowa pionowa wektora natezenia pola magnetycznego

w uktadzie wspétrzednych zwigzanych z Ziemig Fy,
Lbv - macierz transformacji z uktadu Fy do uktadu Fo.
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Przedstawiony obiekt opisujacy dynamike samolotu oraz wasciwosci
magnetometru jest uktadem nieliniowym. Ukfad ten w catoSci opisac
mozna réwnaniem:

i =1{x) ©)
gdzie:
X - wektor stanu obiektu:
x=[p € y Hx Hy Hz\ (6)

f(x) - funkcja opisujgca dynamike uktadu samolot Magnetometr.

Aby moéc wykorzystaé réwnania filtru Kalmana, réwnania obiektu
nalezy w kazdym kroku linearyzowa¢ wokot punktu pracy. W rozsze-
rzonym filtrze Kalmana wykorzystywana jest do tego celu macierz
Jakobiego:

F .m @)
OoX

Nastepnie, w celu aktualizacji pomiaru, obliczy¢ nalezy wzmocnienie
filtru Kalmana Kk, oraz estymowane wartoSci wektora stanu,
wykorzystujgc réwnania:

=<& + Qk (8)
Kk =MkH t (HMkH t +Rk )-1 (9)
Pk ={I-KkH)Mk (10)
*k ~*k +KKk(zi - Htem) (11)
gdzie:
=/+ FdT
dT —okres dyskretyzacji,
t,
Qk =J®(M)Q&T(r)dt - dyskretna macierz wariancyjno-kowariancyjna,
0

Xk - estymowany wektor stanu,

zk=[Hx Hy Hz\- mierzone wartosci sktadowych natezenia pola gra-
witacyjnego Ziemi w uktadzie wspétrzednych zwigzanych z samolotem.

Podczas badania witasciwosci filtru Kalmana wykorzystano dane
symulacyjne oraz dane z préb w locie. Poniewaz podczas préb w locie
nie zarejestrowane zostalty wartosci natezenia pola magnetycznego, do
ich wyliczania wykorzystano réwnanie transformacji (3).
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Rysunek 7 prezentuje wyniki estymacji kata przechylenia przy
wykorzystaniu opisanego filtru Kalmana.

K. przechylenia estymowany Réznica k. przechylen
k. przechylenie rzeczywisty rzeczywistego i estymowanego

Rys. 7. Kat przechylenia estymowany i rzeczywisty oraz btad estymacji

Prezentowany filtr Kalmana, podobnie jak przedstawiony wczes$niej
obserwator Lunenbergera, charakteryzuje odporno$¢ na brak informacji
o wychyleniu lotek. Badania symulacyjne wykazaty, ze obserwator
zbudowany w oparciu o filtr Kalmana nie jest odporny na nieprawidtowy
pomiar kata pochylenia. Dlatego tez, w przypadku wykorzystywania
estymowanej warto$ci w prawach sterowania, musi on by¢ dostepny.
Rozwigzanie to mozna z powodzeniem jednak wykorzysta¢ w uktadzie
wykrywajacym uszkodzenia.

4. Estymacja kata przechylenia na podstawie predkosci katowej
przechylania

Przyjawszy zatozenie, ze kat $lizgu jest pomijalnie maty, estymo-
wany kat przechylenia moze byé obliczony z zaleznosci (12), wynika-
jacej z rozktadu sit podczas zakretu ustalonego:

q@*yv”h (12)
g9
Zaktadajgc mate wartosci kata pochylenia, kat przechylenia mozna
estymowac wykorzystujac réwnanie (13):
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g
Rysunek 8 oraz 9 przedstawia wyliczony na podstawie rownania 12

kat przechylenia, poréwnany z rzeczywistym katem przechylenia.

R

Q

2-40

1 1 ' 1 1
0 100 200 300 |s] 400 500 600

Rys. 8. Kat przechylenia estymowany na podstawie predkosci katowej
odchylania

Rys. 9. R6znica katdéw przechylenia rzeczywistego oraz estymowanego na
podstawie predkosci katowej odchylania.

Na rysunkach 8 oraz 9 wida¢ wyraznie niekorzystny wptyw szumow
pomiaru predkosci katowej odchylania. W przypadku zastosowania
fdtracji dolnoprzepustowej wprowadzone zostanie przesuniecia fazowe
pomiaru. Poniewaz rdznica przechylen nie jest obarczona btedem



706 Grzegorz Kopecki, Bogustaw Dotega

narastajgcym w czasie, wyliczong na podstawie réwnania (12) lub (13)
estymate kata przechylenia mozna wykorzysta¢ jako wartos¢ korekcyjng
w uktadzie odniesienia i kursu.

5. Podsumowanie

Zaprezentowano w skrdcie trzy rézne metody estymacji kata
przechylenia. Estymacja wykorzystujgca pomiar kursu oraz obserwator
Lunenbergera wykorzystywana bedzie systemie posredniego sterowania
SPS-01 do wykrywania uszkodzen. Estymacja w oparciu 0 rozszerzony
filtr Kalmana, wykorzystujgca pomiar skltadowych wektora natezenia
pola magnetycznego Ziemi jest duzo dokiadniejsza. Warunkiem jej
wykorzystania do wykrywania uszkodzen i diagnostyki jest doktadny
pomiar kata pochylenia, wykorzystanego do estymacji. Najprostszg
metodg estymacji kata przechylenia jest metoda wykorzystujgca predkosé
katowga odchylania. Estymowana wielko$¢ obarczona jest jednak duzymi
btedami szybkozmiennymi. Wykorzystano jg w algorytmach filtracji
komplementarnej uktadu odniesienia i kursu. Ze wzgledu na obszemos$¢
tematu nie zaprezentowano algorytmow estymacji kata pochylenia.
Algorytmy estymujace sg obecnie w fazie implementacji do systemu
posredniego sterowania SPS-01 projektowanego w Katedrze Awioniki
Sterowania Politechniki Rzeszowskiej. Badane sg réwniez zagadnienia
zwigzane z diagnostyka. Do wykrycia uszkodzenia potrzebne sg
minimum dwa poréwnywane ze sobg sygnaly. Analizowany jest czas
potrzebny do wykrycia danego uszkodzenia w poszczegblnych fazach
lotu i zwigzane z tym konsekwencje. Problemem do rozwigzania sg
réwniez zagadnienia zwigzane ze sterowaniem w sytuacjach niepetnej
informacji pomiarowej. W systemie posredniego sterowania zastosowano
tzw. podejscie aktywne, polegajace na rekonfiguracji praw sterowania w
zaleznosci od typu uszkodzenia, dostepnej informacji pomiarowej oraz
mozliwosci estymowania poszczegdlnych mierzonych wielkosci. Dalsze
wyniki prowadzonych prac zostang opublikowane w przysztosci.
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ANALYTICAL REDUNANCY IN MEASUREMING EQUIPMENT OF
THE FLY-BY-WIRE CONTROL SYSTEM IN A GENERAL-PURPOSE
AIRCRAFT; SAMPLE APPLICATIONS

At the Department of Avionics and Control Systems at Rzeszdw University
of Technology a Fly-By-Wire control system for a general-purpose aircraft is
being designed. The system is designed as a failure-tolerant one.. The paper
presents some selected methods for analytical redundancy applications to
measuring equipment of a Fly-By-Wire system. The analytical redundancy is in
employed for the failure detection and isolation as well as for the control
process performed under some measurement data lack.
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W pracy przedstawiono metode wyznaczania charakterystyk aerodyna-
micznych samolotu manewrowego w optywie $cisliwym, nielepkim przy
zastosowaniu rozwigzania réwnan Eulera na siatce wieloblokowej,
strukturalnej. Do wyznaczenia sit oporu lepkiego zastosowano metody
inzynierskie. Wychylenie powierzchni sterowych modelowano przez
odksztatcenie optywanej powierzchni oraz przez modyfikacje warunku
brzegowego optywu na nieruchomej powierzchni.

Zastosowano model powierzchniowy ptata umozliwiajacy zastosowanie
rownan Eulera do analizy optywu wirowego ptatéw z generatorami wirdw
typu ,strake”. Przeprowadzono analize optywu wirowego konfiguracji
samolotu z generatorem wiru, no$nosci wirowej i rozerwania wiru na
duzych katach natarcia.

1. Wstep

Model Eulera posiada szereg cech czynigcych go przydatnym do
wyznaczania charakterystyk aerodynamicznych wspétczesnych samolo-
téw operujacych w zakresie predkosci podkrytycznych i transonicznych
oraz na duzych katach natarcia. Nalezg do nich mozliwo$¢ wyznaczania
rozktadéw cisnienia przy silnym wptywie Scisliwosci osrodka i z uwz-
glednieniem fal uderzeniowych, wyznaczanie pola predkosci w catym
obszarze optywu oraz relatywnie niski koszt obliczeniowy w poréwnaniu
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z modelem optywu lepkiego. W poréwnaniu z bardziej uproszczonymi
metodami stosujgcymi zatozenie optywu potencjalnego zaletg jest brak
konieczno$ci przewidywania elementéw rozwigzania, jakim jest poto-
zenie Sladu wirowego za ptatami oraz brak komplikacji obliczeniowych
powstajagcych na przyktad w metodach panelowych przy rozwigzywaniu
zagadnienia przecinania $ladu wirowego przez inny ptat, np. usterzenie.

Zasadniczym niedostatkiem jest pominiecie lepkosci o$rodka, co
uniemozliwia wyznaczenie oporu szkodliwego oraz rozwoju warstwy
przysSciennej i wplywu na sile nosSng w tym oderwania optywu
ograniczajagcego wzrost sity nosnej. Istnieje jednak jeden rodzaj oderwan
optywu - oderwania na ostrych krawedziach natarcia segmentow ptatow,
tzw. ,Etrake'\ ktére odgrywajg wazng role w aerodynamice samolotow
manewrowych i pozwalajg sie modelowac¢ przy pomocy réwnarn Eulera
dzieki imitowaniu efektow lepkosci w optywie przez wiasnosci dyssypa-
cyjne schematéw dyskretyzacji przestrzennej rownan optywu.

Wykorzystanie no$nosci wirowej jest powszechng cechg w projekto-
wanych wspoétcze$nie samolotach zdolnych do manewréw na duzych
katach natarcia. W ciggu ostatnich dziesieciu lat takze w Polsce zapro-
jektowano i zbudowano dwa samoloty posiadajgce te ceche: szkolny
samolot 1-22 ,Iryda” w wersji M96 oraz eksperymentalny ,,Bielik”.
Zbadanie mozliwosci analizy nos$nosci wirowej przy pomocy kodu
obliczeniowego rozwigzujgcego réwnania Eulera rozwijanego w Insty-
tucie Lotnictwa zostato przewidziane réwniez w projekcie badawczym
5T12D03722, w ramach ktérego wykonano obliczenia zaprezentowane
w przedstawionej pracy [1].

2. Opis kodu obliczeniowego i generatora siatek

Przedstawione w pracy wyniki obliczen uzyskano wykorzystujac
program rozwigzujacy réwnania Eulera metodg objetosci skonczonych.
Podstawowe cechy programu to: wyznaczanie strumieni przez brzeg
komdrki metodg podziatu strumienia, dyskretyzacja typu ,upwind’
i schemat ekstrapolacji typu ,,MUSCL” do wyznaczenia warto$ci stru-
mienia na $cianach komérek Szczegdtowy opis kodu znajduje sie
w pracy [2]. W projekcie badawczym 5T12D03722 zostata dodana do
niego opcja rozwigzywania réwnan optywu w nieinercjalnym uktadzie
wspotrzednych oraz przystosowano go do pracy na wieloprocesorowym
klastrze obliczeniowym ztozonym z komputeréw PC w S$rodowisku
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Linux. Obliczenia, ktérych wyniki przedstawiono prowadzono w trybie
réwnolegtym na o$miu procesorach.

Siatki obliczeniowe uzyte w prezentowanych obliczeniach zostaty
utworzone przy pomocy og0lnie dostepnego generatora blokowych siatek
strukturalnych ,,MegaCads ” pracujgcego w Srodowisku Linux [3], Uzyty
generator zostat uzupetniony o moduty oprogramowania konwertujgce
siatke obliczeniowg do formatu stosowanego w kodzie analizy optywu
i przypisujace bloki siatki do oddzielnych watkdw obliczen w trybie
rownolegtych obliczer optywu.

3. Model powierzchniowy i siatka obliczeniowa samolotu
manewrowego

Wsrod obecnie uzywanych samolotéw manewrowych wystepuje
kilka typowych uktadéw konstrukcyjnych. Jednym z nich jest ukfad
Srednioptata z klasycznym usterzeniem ptytowym, ze sptaszczonym
kadtubem uczestniczagcym w generacji sity nosnej i generatorem wiréw
typu ,strake” na przykadtubowej czesci krawedzi natarcia skrzydta.
W tym uktadzie zbudowano kilka typéw samolotéw w réznych krajach,
wsrod ktorych sg samoloty bojowe, np. F-16 jak i szkolne jak T-50
(rys.l).

Rys. 1. Przyktad samolotéw reprezentujacych analizowany uktad
konstrukcyjny: wielozadaniowy F-16 (po lewej)
i szkolny T-50 (po prawej).

Dla samolotu w przedstawionym uktadzie konstrukcyjnym opraco-
wano model powierzchniowy oraz siatke obliczeniowa. Model powierz-
chniowy jest oparty o obrys samolotu F-16 i jest przystosowany do
analizy optywu symetrycznego (ograniczony do jednej potowy, bez
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statecznika pionowego - rys. 2). Istnieje mozliwos¢ dalszego rozwoju
modelu oraz siatki obliczeniowej dla dostosowania go do analizy optywu
niesymetrycznego. W budowie modelu powierzchniowego zastosowano
uproszczenia geometrii polegajgce na reprezentacji ptatow przy pomocy
powierzchni prostokresinych, uproszczeniu geometrii kadtuba modelo-
wanego przy pomocy trzech segmentéw o przekrojach eliptycznych oraz
braku modelowania wlotu powietrza i przeptywu wewnetrznego. Kadtub
zakonczony jest wydtuzonym segmentem cylindrycznym dla zapew-
nienia, aby lokalny kierunek strug sptywajacych z kadtuba byt rowno-
legty do strug gazéw wyptywajacych z silnika w rzeczywistym optywie.

Rys. 2. Model powierzchniowy samolotu manewrowego

Rys. 3. Schemat podziatu siatki obliczeniowej na bloki
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powierzchnio, ze zmienionym
warunkiem brzegowym

Rys. 4. Schemat rozwigzania umozliwiajgcego analize optywu ukfadu bez
jednego z ptatow

Na bazie modelu powierzchniowego zostata zbudowana tréjwy-
miarowa siatka obliczeniowa. W budowie siatki zastosowano schemat
strukturalny, wieloblokowy. W sasiedztwie skrzydet i usterzenia posiada
ona strukture ,,C”. Najwazniejszg cechg siatki obliczeniowej jest jej
parametryczna konstrukcja. Parametrami sg zbiory zawierajgce model
powierzchniowy, wymiary siatki i gesto$ci podziatow. Dzieki mozli-
wosci wymiany modelu powierzchniowego mozliwe jest odtworzenie
siatki dla innego obrysu samolotu w podobnym ukfadzie konstrukcyjnym
oraz modelowanie wychylen powierzchni sterowych. Drugg wazng cechg
siatki jest mozliwo$¢ zmiany warunku brzegowego na powierzchniach
ptatdw, co w potgczeniu z odpowiednim podziatem na bloki i wypet-
nieniu blokami siatki wnetrza ptatow umozliwia analize optywu
konfiguracji bez jednego z ptatéw, np. bez usterzenia. Siatka sktada sie
z ok. 1.4 min komérek. Schemat podziatu siatki obliczeniowej na bloki
przedstawiono narys. 3i4.

4. Wyniki obliczen testowych

Na rysunku 5 przedstawiono zalezno$¢ wspotczynnika sity nosnej
i momentu pochylajgcego od kata natarcia dla profilu NACA 0012
wyznaczong przy pomocy opracowanego kodu obliczeniowego na siatce
typu ,,C” w poréwnaniu z wynikami metody siatki wirowej i danymi
katalogowymi [4],
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Rys. 5. Wyniki testowe kodu obliczeniowego w optywie dwuwymiarowym

Uzyskana zalezno$¢ wspotczynnika cz od kata natarcia profilu jest
zgodna z oczekiwaniami. Pominiecie oddziatywania warstwy przyscien-
nej w rownaniach Eulera prowadzi do zawyzenia wartosci cyrkulacji
w poréwnaniu z wartoSciami wyznaczonymi eksperymentalnie. Dla
wyniku uzyskanego przy pomocy metody siatki wirowej widoczna
zgodno$¢ z danymi eksperymentalnymi jest wynikiem znanego efektu
wzajemnej redukcji btedéw wynikajagcych z pominiecia grubosci profilu
i lepkosci osrodka. Uzyskana ujemna odchytka wspotczynnika momentu

pochylajacego przektada sie na réznice wartosci pochodnej ch'z\/l réwna

ok. 0.01.

Obliczenia testowe opracowanego kodu obliczeniowego w optywie
trojwymiarowym przeprowadzono dla przedstawionej poprzednio
konfiguracji samolotu manewrowego. Wyniki uzyskane z rozwigzania
rownan Eulera poréwnano z wynikami uzyskanymi przy pomocy metody
panelowej potgczong z metodg siatki wirowej (VLM). W metodzie
poréwnawczej zastosowano dwa rodzaje warunkoéw brzegowych. Na
powierzchniach ptatow i sptaszczonego pasma przykadtubowego zasto-
sowano warunek zerowej predko$ci normalnej do powierzchni, a dla
wewnetrznej czesci kadtuba zastosowano warunek zerowego potencjatu
predkosci wewnatrz optywanej bryty. Scisliwos$é osrodka uwzgledniono
przy pomocy transformacji geometrycznej Prandtla-Glauerta uktadu
wspoétrzednych, sprowadzajgcej rozwigzanie zagadnienia optywu Scisli-
wego do zagadnienia optywu niescisliwego w zmodyfikowanym uktadzie
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wspoOtrzednych. Na rysunku 6 przedstawiono rozktady wspoiczynnka
cis$nienia uzyskane na optywanych powierzchniach przy kacie natarcia

réwnym 6° i dla liczby Macha réwnej 0.5.

-Gp DeltaCp
1.81215
1.65307
1.494
1.33493
1.17585
1.01678
0.857704
0.69863
0.539556
0.380483
0.221409
0.062335
-0.0967388
-0.255813
-0.414886

Rys.6. Poréwnanie rozktaddw cisnien na powierzchni badanej konfiguracji, po
lewej wynik rozwigzania rownan Eulera, po prawej wynik metody
panelowej/YLM

metoda panelowaA/LM model Eulera model Eulera metoda panelowaA/LM
-----1----konf. kompletna - konf. kompletna - X — konf. kompletna ------}----konf. kompletna
— ~N—  kadtub - kdadtub+pasmo —»— kdadlub+pasmo — ~— kadiub
— A— piat ) - plat 0.08 -A — plat — A— pilat
— V — usterzenie - usterzenie -v — usterzenie — V — usterzenie
0 2 8 0 2 4 6 8
alfa [deg]

4 6
alfa [deg]

Rys. 7. Poréwnanie wspotczynnikéw aerodynamicznych badanej konfiguracji
wyznaczonych z rozwigzania rownan Eulera i przy pomocy metody
panelowej/VLM

Na rysunku 7 przedstawiono poréwnanie wspétczynnikow sity nosnej
i momentu pochylajgcego wyznaczonych z rozwigzania réwnan Eulera
i przy pomocy metody panelowej i siatki wirowej. Por6éwnanie wartosci
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wspotczynnikéw aerodynamicznych wykazuje podobny charakter réznic
jak uzyskany dla przypadku optywu dwuwymiarowego. Widoczna jest

. ‘2 . dC_ . . e ... Ir
zwiekszona warto$¢ pochodnej ) z imniejsza (bardziej ujemna) wartosc
a

. dc . ., ,
pochodnej g M uzyskana z rozwigzania rownan Eulera.
a

5. Analiza oporu

Cechg modelu Eulera jest pominiecie efektow lepkosci, co powoduje,
ze mozna przy jego pomocy wyznaczy¢ opor indukowany badanej
konfiguracji oraz op6r falowy powstajagcy na skutek wystgpienia fal
uderzeniowych. Na biezagcym etapie prac nad kodem obliczeniowym nie
zaimplementowano opcji wyznaczania oporu falowego, stad analiza
ograniczona zostata do stosunkowo niskich liczb Macha, dla ktérych
mozna spodziewac sie braku fal uderzeniowych w optywie.

Przy powyzszych zatozeniach wspétczynnik oporu mozna przedsta-
wié przy pomocy wzoru:

CX = CX0 + ACX 1kdl + » CX 1pit + c Xii
gdzie:

cx0 - wspotczynnik oporu szkodliwego przy zerowej sile nosnej,

Acx ikd - przyrost oporu lepkiego kadtuba zwigzany z przyrostem sity

nosnej,

Acxlpk- przyrost oporu lepkiego ptatdbw zwigzany z przyrostem sity

nosnej,

cxi - opoOr indukowany.

W prezentowanej pracy wspoétczynnik cxo zostat wyznaczony przy
pomocy metod inzynierskich [5] jako funkcja obrysu i grubos$ci ptata,
ksztattu kadtuba, liczby Macha i Reynoldsa. Przyrost oporu lepkiego
kadtuba na skutek przyrostu sity nosnej, Acrlkdl zostat oszacowany

réwniez wedtug metody zaprezentowanej w [5], Przyrost oporu lepkiego
ptatdbw (skrzydta + usterzenie) zostat oszacowany na podstawie
lokalnych charakterystyk profili ptatéw dla lokalnego dwuwymiarowego
kata natarcia z uwzglednieniem skosu przy pomocy prostej teorii skosu.
Przydatno$¢ tego podejscia to jest oczywiscie ograniczona do
niewielkich katéw skosu i umiarkowanych katow natarcia i nalezy je
traktowa¢ jako pierwsze przyblizenie przyrostu wspotczynnika oporu.
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Lepszym przyblizeniem bytoby sprzezenie modelu optywu nielepkiego
z tr6jwymiarowa analizg warstwy przysciennej, co jest przewidywane
w dalszej perspektywie rozwoju prezentowanej metody obliczeniowe;j.
Uzyskana przy powyzszych zatozeniach biegunowa oporu przedstawiona
jest narys. 8.

Rys. 8. Biegunowa oporu badanej konfiguracji samolotu manewrowego

6. Modelowanie wychylen powierzchni sterowych

Wyznaczenie pochodnych wspo6tczynnikow aerodynamicznych

wzgledem katow wychylen powierzchni sterowych jest niezbedne do
wyznaczenia warunkdw rownowagi samolotu, analizy statecznosci i ste-
rownosci. W przypadku analizy optywu przy pomocy metod polowych
jest to klopotliwe z powodu nieciggtosci powierzchni oraz deformacji
siatki obliczeniowej, jaka pocigga za sobg wychylenie powierzchni
sterowych. Powyzsze komplikacje uzasadniajg testowanie sposobow
modelowania wychylen sterbw omijajacych te trudnosci.
W prezentowanej pracy przetestowano dwa sposoby modelowania
wychylenn sterébw. Pierwszy z nich polega na wprowadzeniu odksztat-
calnych fragmentéw powierzchni na granicy statecznika i steru lub
u nasady usterzenia ptytowego( rys. 9).
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Rys. 9. Modelowanie wchylenia usterzenia ptytowego przez odkszktatcenie
modelu powierzchniowego

Przy generacji siatki obliczeniowej wokot odksztatconej powierzchni
wykorzystuje sie parametryczng konstrukcje siatki (zbiér z modelem
powierzchniowym jest jednym z parametrow algorytmu generacji siatki).
Po wprowadzeniu zmian do modelu powierzchniowego siatka tworzona
jest na nowo w trybie automatycznym, a zmiany jej geometrii sg ograni-
czone do blokow znajdujgcych sie w bezposrednim sasiedztwie uste-
rzenia. Dla modelu powierzchniowego badanej konfiguracji omawiany
spos6b pozwala na modelowanie wychylen steru wysokosci w zakresie
do ok. 5°. Przy wiekszych katach wychylenia steru lokalne odksztatcenia
komorek siatki w deformowanych blokach wok6t powierzchni taczacej
cze$¢ ruchomg i nieruchomg przekraczajg ograniczenia dopuszczone
przez kod analizy optywu.

Drugg testowang metodg modelowania wychylenia powierzchni
sterowych jest modyfikacja warunku brzegowego optywu steru. Warunek
nieprzenikania powierzchni przez gaz V =l = 0 stawia sie w na Scianach

brzegowych siatki utworzonej wokdt nieodksztatconej powierzchni
wykorzystujac wektor normalny do powierzchni odksztatconej. Zaletg tej
metody jest mozliwo$¢ modelowania zmiany wychylenia steru jedynie na
poziomie kodu analizy optywu, bez modyfikacji siatki obliczeniowej.
Powyzsza metoda zostata przetestowana na dwuwymiarowym
modelu usterzenia ptytowego - profilu NACA 0012 z zastosowaniem
dyskretyzacji obszaru optywu przy pomocy siatki typu ,,0”.
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Rys. 10. Zalezno$¢ wspdtczynnika sity nosnej od kata natarcia przy zmianie
kata natarcia przez warunek brzegowy w polu dalekiego optywu
i alternatywnie, na powierzchni profilu.

Na rys. 10 przedstawiono poréwnanie zaleznosci wspotczynnika sity
nosnej od kata natarcia, przy zadawaniu wartosci kata natarcia w sposéb
klasyczny, przy pomocy warunku brzegowego w polu dalekiego optywu
i przy pomocy modyfikacji warunku brzegowego na powierzchni steru.
Liniowy zakres zaleznosci cz(a) jest wiekszy dla modyfikacji kata
natarcia przy pomocy zmiany warunku brzegowego na optywanej
powierzchni niz w przypadku klasycznego sposobu zadawania kata
natarcia. Nieliniowy charakter tej zaleznosci przy wyzszych Kkatach
natarcia w modelu Eulera jest spowodowany modyfikacjg rozktadéw
ciSnienia przez dyssypacje zawarta w schematach dyskretyzacji
przestrzennej zmiennych, nie jest wynikiem modelowania oderwania
optywu. Przedstawiony sposéb modelowania zmiany kata wychylenia
pozwala rowniez na zastosowanie w przypadku potrzeby zamodelowania
zmiany wychylenia steru, ktory jest geometrycznie wychylony (przypa-
dek kata natarcia rownego 4° na rys.10). Taka potrzeba moze zaj$¢ np.
przy analizie optywu nieustalonego z jednoczesng ciggtg zmiang kata
wychylenia steru poza warunki rownowagi.

Na rysunku 11 przedstawiono poréwnanie zmiany wspoétczynnikow
sity nosnej i momentu pochylajgcego badanej konfiguracji samolotu
manewrowego przy zmianie wychylenia steru realizowanej dwoma
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przedstawionymi powyzej sposobami. Rdznice wartosci wspotczynnikow
sg nieznaczne i maja liniowy charakter w badanym zakresie katdéw
wychylenia steru.

— 1 Cz-Cz(dh=0), obrét wektoréw normalnych
X Cz-Cz(dh=0), obrét powierzchni steru
0.04 -| — Q — Cm-Cm(dh=0), obrét wektoréw normalnych
Cm-Cm(dh=0), obrét powierzchni steru

0.02
ACz

-0.04

-0.06

0 1 2 3 4
dh [deg]

Rys. 11. Poréwnanie zmiany wspotczynnika sity nosnej i momentu
pochylajacego badanej konfiguracji samolotu manewrowego przy dwdéch
sposobach modelowania wychylenia usterzenia ptytowego

7. Analiza nosnosci wirowej

Zjawisko nos$nosci wirowej wystepuje podczas optywu segmentow
ptatow o duzym skosie krawedzi natarcia na duzych katach natarcia. Jest
wynikiem lokalnego oderwania optywu na ostrej krawedzi generatora
wiru (segmentu o otrej krawedzi natarcia i duzym skosie) i uformowania
sie stabilnego wiru zwiekszajacego podcisnienie na gérnej powierzchni
skrzydta. Zjawisko to pozwala na uzyskanie dodatkowej sity nosnej
podczas szybkich manewréw oraz zwiekszenie uzytecznego zakresu
katow natarcia samolotu, gdyz uformowane wiry stabilizujg optyw
i zapobiegajg oderwaniu na wewnetrznej czesci ptata.
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Rys. 12. Optyw wirowy samolotu F-16 na duzych katach natarcia

W celu przetestowania uzytego kodu obliczeniowego do modelo-
wania optywu wirowego na duzych katach natarcia przeprowadzono
obliczenia optywu ptata o obrysie ,ddta” o skosie krawedzi natarcia
rownym 60° (rys. 14), dla ktérego znano wyniki badan tunelowych i roz-
wigzania rownan Eulera [6], Dla utatwienia generacji wiru i unikniecia
powstawania niefizycznych wartosci zmiennych w okolicy krawedzi
natarcia zastosowano modyfikacje noska profilu, polegajgcg na zadaniu
lokalnej warto$ci dy/dx profilu w jego nosku przy zastosowaniu funkcji
sklejanej trzeciego stopnia do aproksymacji profilu (rys. 14).

Rys. 13. Obrys testowego ptata delta i rozktad wspdtczynnika cisnienia
i predkosci optywu (strzatki) na gornej powierzchni, uzyskany
dla kata natarcia a=20° i liczby Macha M=0.4
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Rys. 14. Szczegoty modelowania krawedzi natarcia generujacej wir

Rozwigzanie prowadzono na siatce wieloblokowej, strukturalnej,
ztozonej z dwoch warstw blokéw o roznej gestosci podziatow, przedsta-
wionej schematycznie na rys. 15. Siatka posiadata ok. 1.4 min komorek.

Rys. 15. Schemat podziatu na bloki siatki obliczeniowej uzytej do analizy
optywu wirowego ptata ,,delta”

Uzyskane wartosci wspotczynnikéw sity nosnej i oporu w zaleznosci
od kata natarcia przedstawiono na rys. 16 i 17 w poréwnaniu z wynikami
rozwigzania rownan Eulera z [6] i wynikami eksperymentalnymi,
zamieszczonymi rowniez w [6],



Wyznaczanie charakterystyk aerodynamicznych samolotu. 723

prezentowana metoda

Longo - model Eulera

alfa [deg]

Rys. 16. Por6wnanie uzyskanych wartosci wspoétczynnika sity nosnej z danymi
numerycznymi i wynikami eksperymentu

prezentowana metoda

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,, Longo - model Eulera

alfa [deg]

Rys. 17. Poréwnanie uzyskanych wartosci wspdtczynnika oporu nosnej
z danymi numerycznymi i wynikami eksperymentu
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Z poréwnania wartoSci wspdtczynnikéw sity nosnej i oporu
wyznaczonych przy pomocy prezentowanego kodu obliczeniowego
z wynikami obliczen i badan eksperymentalnych wynika, ze w uzyska-
nym rozwigzaniu zawyzona moze by¢ wartos¢ cyrkulacji predkosci, co
prowadzi do zawyzenia wspotczynnikow sity nosnej i oporu. Zjawisko to
bedzie dalej badane, przyczyng moze byé na przyktad zbyt mata
odlegto$¢ powierzchni, na ktérej postawiono warunek optywu niezabu-
rzonego od powierzchni ptata. Jednocze$nie mozna zauwazy¢ zgodnosc
charakteru zmian wspotczynnikéw sity nosnej i oporu dla wynikow
prezentowanej metody i wynikdw eksperymentu. Dotyczy to szczegGlnie

kata acz max i pochodnej ddcaz w okolicy acznax

Dobra zgodno$¢ kata acz max oraz charakteru zmian wspotczynnika
sity nosnej badanego ptata w poblizu occz mex w poréwnaniu z wynikami
eksperymentu wskazuje na prawidtowe odwzorowanie punktu rozpadu
wiru przy pomocy opracowanej metody. Dla ptatébw delta o matym
wydtuzeniu warto$¢ wspotczynnika czjest ograniczona przez rozpad wiru
zblizajacy sie do wierzchotka ptata przy wzroscie kata natarcia. Ze
wzgledu na znaczenie tego zjawiska w optywie wirowym, przeprowa-
dzono analize zmiany potozenia rozpadu wiru przy zamianie Kkata
natarcia dla badanego ptata delta. Kryterium okre$lajagcym rozpad wiru,
przyjetym w pracach [6, 7] jest gwattowna zmiana rozktadu predkosci
rownolegtej do osi wiru w jego centrum. Na odcinku, na ktérym wir jest
stabilny potozenie punktu maksymalnej predkosci osiowej jest zgodne
z potozeniem punktu minimalnego cisnienia catkowitego i statycznego.
Rozpadowi wiru - zniszczeniu typowego dla wiru ozktadu predkosci
obwodowej - towarzyszy réwniez rozpad struktury predkosci osiowej,
punkt maksymalnej predkosci osiowej moze oscylowaé wokdt centrum
wiru lub zaniknaé. Zjawisko to zachodzi na krotkim odcinku, 142%
cieciwy. Za wspotrzedng x/c punktu rozpadu wiru przyjeto, za pracg [7],
potozenie, w ktérym w profilu predkosci osiowej mozna znalezé wiecej
niz jedno maksimum. Przykiad tego procesu przedstawiono na rys. 18-
22, gdzie wg powyzszego kryterium rozpad wiru nastepuje w przekroju
x/c=0.7 (rys. 19).
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Rys. 18. Rozk#fad predkosci osiowej rdzenia wiru i wspdtczynnika cisnienia dla
x/c=0.68
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Rys. 19. Rozkfad predkosci osiowej rdzenia wiru i wspoétczynnika cisnienia dla
x/c=0.70

Rys. 20. Rozkfad predkosci osiowej rdzenia wiru i wspotczynnika cisnienia dla
x/c=0.72
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Rys. 21. Rozpad wiru - rozktad sktadowej predkosci rownolegtej do osi wiru
i wspdtczynnika cisnienia w ptaszczyznach prostopadtych do osi wiru

Na rys. 21 przedstawiono rozkiad sktadowej predkosci optywu
réwnolegtej do osi wiru i wspétczynnika cisnienia w dwodch ptaszczyz-
nach prostopadtych, przechodzacych przez o$ wiru. Widoczne jest, ze
rozpad wiru nastepuje na bardzo krotkim odcinku oraz, ze punkt rozpadu
wiru ogranicza obszar duzego podcisnienia zwiekszajgcego site nosna.

Na rys. 22 przedstawiono poréwnanie uzyskanego potozenia punktu
rozpadu wiru z wynikami obliczen i eksperymentu zamieszczonymi
w [6]. Na przewazajacej czesci cieciwy wystepuje dobra zgodnosc
wyznaczonego potozenia punktu rozpadu wiru z danymi eksperymen-
talnymi i rozwigzaniem réwnan Eulera [6], Rozbieznos$¢ dla x/c=l moze
by¢ spowodowana innym obrysem koricéwki ptata, ktéra w badaniach
porownawczych byta tréjkatna, a w prezentowanych obliczeniach trape-
zowa (rys.13). Bylo to spowodowane ograniczeniami kodu analizy
optywu, wymagajgcego czworokatnych Scian komoérek. Ponadto boczna



Wyznaczanie charakterystyk aerodynamicznych samolotu. 727

koncéwka ptata z rys. 13 miata zaokrgglong krawedz, co mogto byé
przyczyng réznic w intensywnosci wiru uzyskanego w eksperymencie
i wynikach prezentowanych obliczen.

o prezentowana metoda
--------------- Longo, model Eulera
v Wentz i Kohlman - eksperyment

Rys. 22. Wyznaczone potozenie punktu rozerwania wiru przy réznych katach
natarcia w poréwnaniu z rozwigzaniem réwnan Eulera i eksperymentu

X segment wewnetzny z okragta krawedzig natarcia
A segment wewnetzny z ostrg krawedzig natarcia

048 0

12 16
alfa [deg]

Rys. 23. Zaleznos¢ wspotczynnika sity nosnej i momentu pochylajacego
konfiguracji samolotu manewrowego dla dwdéch wariantow
geometrii krawedzi natarcia
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Na rys. 23 przedstawiono poréwnanie wspétczynnikéw sity nosnej
i momentu pochylajgcego wyznaczonych przy pomocy prezentowanego
kodu obliczeniowego dla badanej konfiguracji samolotu manewrowego,
przedstawionej na rys. 2. Obliczenia przeprowadzono dla dwoch
wariantbw geometrii krawedzi natarcia pasma o duzym skosie.
W pierwszym wariancie zastosowano zaokraglong krawedz (profil
NACA 65004), w drugim zaostrzong krawedZ natarcia, jak na rys. 14.
Dla badanej konfiguracji nosno$¢ wirowa zaczyna by¢é widoczna przy
kacie natarcia 10°, przedtuzajac liniowy odcinek charakterystyki cz(a)
i zwiekszajgc dodatnig warto$¢ momentu pochylajacego.

8. Whnioski

1 Implementacja modelu Eulera w trybie obliczen réwnolegtych, na
klastrze komputerow PC pozwala na efektywne wyznaczenie chara-
kterystyk aerodynamicznych samolotéw manewrowych w szerokim
zakresie katow natarcia, obejmujacym zakres nosnosci wirowe;j.

2. Poréwnanie warto$ci wyznaczonych wspétczynnikéw aerodyna-
micznych badanych konfiguracji trojwymiarowych z wynikami
innych metod obliczeniowych i eksperymentu wykazuje wieksze
wartos$ci  cyrkulacji uzyskiwanej w prezentowanej metodzie.
Przyczyng rozbiezno$ci moze by¢ potozenie powierzchni zadawania
warunku brzegowego optywu w dalekim polu lub lokalne deformacje
siatki. Przewiduje sie zbadanie mozliwych przyczyn rozbieznosci.

3. Testowa analiza oplywu wirowego przeprowadzona dla ptata
o0 obrysie ,,delta” wykazuje dobrg zgodno$é z danymi eksperymen-
talnymi i wynikami innych rozwigzan réwnan Eulera w zakresie
potozenia punktu rozpadu wiru i kata maksymalnej sity nosnej przy
zwigkszonej wartosci wspotczynnikow sity nosnej i oporu.

4. Przewiduje sie dalszy rozwoj zaimplementowanej metody oblicze-
niowej, w tym wyznaczanie oporu lepkiego przy zastosowaniu
sprzezenia analizy optywu nielepkiego z tréjwymiarowg analizg
warstwy przysciennej.
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A DETERMINATION FOR THE AERODYNAMICAL
CHARACTERISTICS OF A MANEUVERABLE AIRCRAFT

A method for the determination of the aerodynamic characteristics of a
manoeuvrable aircraft in compressible, inviscid flow, based on the Euler
equations is presented. In the solving procedure a multi-block structural mash
was used. The viscous drag forces were determined using the engineering
methods. The mesh was constructed with an option of switching boundary
conditions on a chosen surface, which allowed for the determination of
characteristics of a tailless configuration and the downwash in the tail region.
Deflections of the control surfaces were represented by deformations of the
surface model and mesh, or by modification of boundary conditions, with the
mesh structure unchanged.

An analysis of the flow at high angles of attack, based on the Euler solution
was conducted for wing configurations with strake-type vortex generators. Flow
analysis over a low-aspect ratio delta wing and over an aircraft configuration
with the strake vortex generator was carried out. The lift growth due to the vortex
flow, and the location of vortex breakdown were determined as well. The results
were compared with the available experimental data and numerical results from
the Euler solutions.
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