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W najnowszych symulatorach lotniczych obserwujemy znaczne zrdznicowanie
ich systemoéw ruchu. W klasycznych zastosowaniach nadal dominujg synergicz-
ne platformy o szesciu stopniach swobody, ale obserwujemy znaczny rozwdj
systemow wykorzystujacych réznorodne systemy oparte na centryfugach. Co-
raz czesciej stosowane sg tez uktady nietypowe, 0 zmniejszonej ilosci stopni
swobody, bgadZz np. uktady do treningu katapultowania sie. Przeprowadzone
rozwazania poparto licznymi przyktadami, zaréwno najwigkszych i najnowo-
czesniejszych wiréwek —w osrodku NASTAR w Stanach Zjednoczonych i dla
Krélewskich Sit Powietrznych Malezji, jak réwniez nietypowych systeméw dla
uktadoéw treningu dezorientacji przestrzennej.

Osobng czesé referatu poswiecono na omoéwienie algorytméw sterowania sys-
temdéw ruchu symulatoréw lotniczych. Znacznie wieksza moc obliczeniowa
wspdtczesnych komputeréw pozwala na uzycie bardziej skomplikowanych
algorytmoéw przy jednoczesnym zachowaniu wymogu prowadzenia obliczen
W czasie rzeczywistym.

1. Rodzaje systeméw ruchu

Systemy ruchu stosowane we wspoétczesnych symulatorach mozemy podzie-
li¢ na trzy zasadnicze grupy:

= uktady synergiczne,
= wiréwki (centryfugi),

« uktady specjalne.

Uktady synergiczne sg najbardziej popularnymi systemami ruchu, dominu-
jacymi szczego6lnie w klasycznych symulatorach do nauki i treningu pilotazu.
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W ich konstrukcji wykorzystywana jest tzw. platforma Stewarda o hydraulicz-
nym lub elektrycznym napedzie.

Natomiast wiréwki wykorzystywane sg przede wszystkim w symulatorach
badawczych oraz symulatorach do badan psychomotorycznych i psychofizjolo-
gicznych. Stosowane sg réwniez w najbardziej zaawansowanych symulatorach
(tzw. full mission simulator), umozliwiajgc najbardziej wierne odtworzenie
bodzcéw ruchowych.

Uktady specjalne wystepujg w symulatorach i urzadzeniach treningowych
do specjalistycznego treningu. Typowymi przyktadami tego typu systemow
sg symulatory do treningu dezorientacji przestrzennej, katapultowania sie lub
treningu duzych przecigzen pionowych.

2. Wymagania stawiane systemom ruchu

Wymagania stawiane systemom ruchu symulatoréw do szkolenia pilotow
samolotow komunikacyjnych oparte sg na amerykanskiej wojskowej normie
MIL-STD 1558 i sg uznawane za powszechnie obowigzujgce. Zgodnie z tg nor-

systemy ruchu dla symulatoréw fazy C i D muszg zawiera¢ ukiad ruchu
0 szesciu stopniach swobody, ktdrego minimalne wartosci przemieszczen, pred-
kosci i przyspieszen kagtowych, zaréwno dla ruchéw liniowych jak i katowych,
zostatly podane w tej normie. Natomiast w przypadku pozostatych symulato-
row nie ma juz tak jednoznacznej i przejrzystej sytuacji. Co prawda, jeszcze
w pizypadku symulatoréw o zastosowaniu wojskowym lub przeznaczonych do
specjalistycznego szkolenia norma ta stosowana jest jako pewnego rodzaju
punkt odniesienia, ale juz dla symulatorow naukowo-badawczych wymagania
ustalane sg najczesciej indywidualnie.

Tabela 1. Wymagania normy MIL-STD 1558

Ruch Przesuniegcie Predkos¢ Przyspieszenie
[stopy] (Im]) [stopy/s] ([m/sl) [m/s2]
Pionowy (Heave) 5,6 (1,7) 2,0 (0,61) 8,0
Boczny (Sway) 5,6 (1,7) 2,0 (0,61) 6,0
Podtuzny (Surge) 5,6 (1,7) 2,0 (0,61) 6,0
[deq] [deg/s] [deg/s2]
Przechylenie 40 20 60
Pochylenie 50 20 60

Odchylenie 40 20 60
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Wymagania wspomnianej normy odnosnie parametrow ruchu dla poszcze-
gélnych stopni swobody platformy przedstawiono w tabeli 1. W wersji orygi-
nalnej stosowane sg oczywiscie jednostki anglosaskie i takie tez tutaj przed-
stawiono, ale na potrzeby pordéwnania parametrow réznych symulatoréw prze-
liczono te wartosci réwniez na jednostki uktadu SI.

3. Przyktadowe rozwigzania systemow ruchu

Niezaleznie od wielkosci parametréw dynamicznych drugim, istotnym kry-
terium podziatu systemdw ruchu jest rodzaj napedu: hydrauliczny lub elek-
tryczny.

Zaletami uktadéw hydraulicznych sa: duze przyspieszenie chwilowe, nie-
zawodne i stosunkowo mate sitowniki, usrednianie poboru mocy dzieki hy-
draulicznym akumulatorom, tatwe i natychmiastowe przerwanie dziatania oraz
mozliwos¢ sterowania duzymi obcigzeniami. Natomiast do podstawowych wad
tych ukladdéw nalezy zaliczy¢: nieszczelnosci uktadu, niedogodnosci zwigzane
z uktadem hydraulicznym (wymagana dodatkowa przestrzen, hatas, wydziela-
nie ciepta, skomplikowana obstuga), niskag efektywnos$¢ oraz zagrozenia zwigza-
ne z eksploatacjg (zagrozenia zwigzane z cieczg roboczg, sterowanie zaworami).

Uktady elektryczne cechuja sie czystoscia, brakiem wymagan odnosnie do-
datkowych pomieszczen, wiekszg efektywnoscia (wymagajg 25%-50% mocy
uktadéw hydraulicznych o podobnych parametrach dynamicznych), tatwa ob-
stugg oraz prostg instalacjg. Ich wadami sg natomiast ograniczone przyspie-
szenia, bardziej skomplikowane sitowniki i elektronika, bardziej skomplikowane
uktady przerwania pracy, wieksze wymagania odnos$nie nagtego szczytowego
poboru mocy oraz problemy z zachowaniem ptynnosci ruchu.

0] ile dawniej czesciej stosowane byty ukiady hydrauliczne, szczegoélnie
w przypadku duzych symulatoréw lotu, a uktady elektryczne stosowano w ma-
tych urzadzeniach treningowych, o tyle obecnie uktady hydrauliczne nie odgry-
waja juz tak dominujacej roli, a wigze sie to szczegélnie ze znacznym postepem,
jaki zastosowano w zakresie technologii i sterowania napedami elektrycznymi.

W dalszej czesci rozdziatu przedstawiono typowe rozwigzania systemow ru-
chu, a dla utatwienia poréwnania podano ich podstawowe parametry, odnoszgc
je jednoczes$nie do wymagan normy MIL-STD 1558.

3.1. SIMONA (TU Delft)

Jako przyktady typowych symulatoréw badawczych przedstawiono symu-
lator SIMONA (rys. 1) oraz symulator PSPK-102. Pierwszy z nich jest zain-
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stalowany na uniwersytecie w Delft (Holandia) [7], a jego nazwa pochodzi od
nazwy jednego z instytutéw uniwersytetu, the International Research Institute
for Simulation, MOtion and NAvigation. System ruchu to typowa platforma
0 szeSciu stopniach swobody i o typowych, moze poza kanatem odchylenia,
wartosciach parametréw ruchu (tabela 2).

Rys. 1. Symulator SIMONA (zrodto: TU Delft)

Tabela 2. Parametry symulatora SIMONA1)

Ruch Przesunigcie  Predko$¢ Przyspieszenie

[m] [m/s] [m/s2]
Pionowy (Heave) 1,314 ? 15
Boczny (Sway) 2,062 ? ?
Podtuzny (Surge) 2,24 ? ?

[deg] [deg/s] [deg/s2]
Przechylenie 51,8 ? ?
Pochylenie 48 ? ?
i(%dtcr;ylenie 83,2 ? ?

—_— ilddtepujéjcéj KUII-
wencje: jesli parametr nie spelnia wymagania normy MIL-
STD 1558, to odpowiednie pole ,wyszarzono”, natomiast zapisanie
parametru pogrubiong czcionkg oznacza, ze jego wartos¢ przekra-
cza wymagang o ponad 50%

3.2. PSPK-102 (CAGI)

Natomiast drugi ze wspomnianych symulatoréw (rys. 2) zainstalowany jest
w CAGI w Moskwie (Centralny Aerohydro-dynamiczny Instytut) i wykorzy-
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stywany jest do roznorodnych badan dotyczacych nie tylko symulacji lotdw
samolotéow pod- i naddZzwiekowych oraz radzieckiego wahadtowca ,Buran”,
ale takze do badan dotyczacych dynamiki, stabilnosci i sterownosci samocho-
doéw [9]. W tym przypadku zwraca uwage znaczne przekroczenie wymaganych
parametrow ruchu platformy (tabela 3), widoczne szczeg6lnie w zakresie ru-
chéw katowych.

Rys. 2. Symulator CAGI (zrédio: CAGI)

Tabela 3. Parametry symulatora CAGI

Przesuniecie Predko$¢ Przyspieszenie

Ruch

M [m/s] [m/s2]
Pionowy (Heave) 2,40 1,3 7.1
Boczny (Sway) 3,0 1,1 6,0
Podtuzny (Surge) 3,0 1,5 6,0

[deg] [deg/s] [deg/s2]
Przechylenie 60 30 230
Pochylenie 80 30 230
Odchylenie 120 50 230

3.3. ATFS-400 (NASTAR) i G-Fet II

Dwoma kolejnymi przyktadami sg symulatory, ktérych systemy ruchu opar-
te sg na wirébwkach przecigzeniowych majacych mozliwo$¢ wygenerowania
prawdopodobnie najwiekszych przyspieszen na Swiecie. Sg to symulator ATFS-
400 (Authentic Tactical Fighting System 400) (rys. 3) znajdujacy sie w osrodku
the NASTAR Center (the National Aerospace Training and Research Center)
w Southampton w Stanach Zjednoczonych oraz symulator G-Fet Il znajdujacy
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sie w Malezji i wykorzystywany przez Kroélewskie Malezyjskie Sity Powietrz-
ne [4, 6, 8]. Wykorzystywane w tych symulatorach systemy ruchu sg bardzo
podobne do siebie i oparte na tej samej konstrukcji wirowki. Kabiny tych
wiréwek zamontowane sg na ramieniu o dtugosci 7,6 m. Sama wiréwka nape-
dzana jest silnikiem o mocy 6000 KM, ma mozliwos¢ generowania przecigzen
do 15 G, a zmiana przyspieszenia moze odbywac sie z wartosciami do 100 m/s3,
€0 oznacza, ze czas wyhamowywania z petnej predkosci katowej wynosi okoto
1,5s. Kabiny umieszczone sg w zawieszeniu Cardana, co nie nakltada zadnych
ograniczen na zakresy ruchu obrotowego wokdt osi pochylenia i przechylenia
kabiny, dzieki czemu mozliwe jest wykonanie manewru ,push-pull” w ocbydwu
tych osiach.

Rys. 3. Wiréwka w NASTAR Center (zrédto: ETC Environmental Tectonics
Corporation)

Symulator ATFS-400, dzieki mozliwosci wymiany kabiny, wykorzystywa-
ny jest w dwdch obszarach: jako symulator do szkolenia pilotéw w zakresie
taktycznej walki powietrznej w warunkach wysokich przecigzen oraz (juz pod
nazwa STS-400) jako symulator do szkolenia zatogi i pasazeréw statku Spa-
ceShipTwo (rys. 4), suborbitalnego statku kosmicznego przeznaczonego do ce-
16w turystyki kosmicznej [10]. W tym przypadku réwniez podstawowg zaletg
szkolenia jest mozliwos¢ wytworzenia realistycznych wysokich przecigzen wy-
stepujacych podczas lotu suborbitalnego.

Symulator G-Fet Il (rys. 5) jest zaawansowanym symulatorem do treningu
walki powietrznej oraz dziatann zespotowych. W gondoli wiréwki zamontowa-
na jest jedna z czterech wymiennych kabin pilota bedacych replikami kabin
czterech réznych wspotczesnych samolotow mysliwskich. W trakcie treningu
istnieje mozliwos$¢ szkolenia dwéch pilotdw jednoczesnie ¢wiczacych w jednej
wirtualnej przestrzeni: jeden z nich siedzi w kabinie umieszczonej w gondoli
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Rys. 4. Symulator statku SpaceShipTwo (zrédto: ETC Environmental Tectonics
Corporation)

Rys. 5. Rekonfigurowalny symulator G-Fet Il (zrodto: ETC Environmental Tectonics
Corporation)

wiréwki, natomiast drugi - w jednej z pozostatych kabin, ktéra w takim przy-
padku jest kabing stacjonarna.

3.4. Desdemona i ATFS-300

Desdemona (DESorientatie DEMONSstrator Amst) i ATFS-300 (Authentic
Tactical Fighting System 300) to dwa symulatory nalezace do symulatoréw
przeznaczonych do treningu dezorientacji przestrzennej (rys. 6).

Desdemona jest symulatorem badawczym przeznaczonym do badan i szko-
lenia w warunkach dezorientacji przestrzennej, badan percepcji wrazen rucho-
wych oraz zaawansowanej symulacji lotow, wyprodukowanym w kooperacji
austriackiego AMST Systemtechnik i holenderskiego TNO (Toegepast Natu-
urwetenschappelijk Onderzoek). Jej system ruchu jest unikatowym potgcze-
niem typowego uktadu ruchu w klasycznym uktadzie ,hexapod” oraz cen-
tryfugi. Dzieki temu niespotykanemu uktadowi ruchu obwiednia ruchu jest
znacznie rozszerzona (rys. 7): kabina moze wykonaé¢ 2-metrowy ruch pionowy
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Rys. 6. Symulatory do treningu dezorientacji przestrzennej; (a) - Desdemona
produkcji TNO (zrodto: TNO Defence, Security and Safety), (b) - ATFS-300
produkcji ETC Environmental Tectonics Corporation (2rédto: ETC Environmental
Tectonics Corporation)

i 8-metrowy ruch poziomy wzdtuz prowadnicy, obydwa z maksymalnym przy-
spieszeniem 5m/s2, ruchy katowe moga by¢ wykonywane z przyspieszeniem
katowym 90°/s2, natomiast dzieki centryfudze profile o przecigzeniu wiekszym
od 1G moga by¢ realizowane przez nieograniczony czas, a maksymalne przecig-
zenie (dla kabiny w skrajnym, najbardziej wysunietym potozeniu) wynosi 3G.

Rys. 7. Stopnie swobody symulatora DESDEMONA (zrédto: TNO Defence,
Security and Safety)

ATFS-300 jest typowa centryfuga o nieograniczonym ruchu katowym wo-
kot czterech osi (pochylenie, przechylenie, odchylenie i ruch planetarny), ktory
moze odbywacé sie z przyspieszeniem liniowym do 6 G. Kabina jest zamonto-
wana na 3-metrowym ramieniu, a zainstalowany system napedowy umozliwia
osiggniecie gradientu przyspieszenia 10 m/s3. Symulator wykorzystywany jest
nie tylko do treningu dezorientacji przestrzennej i manewréw wykonywanych
dla duzych katéw natarcia, ale réwniez do szkolenia dziatan taktycznych wy-
konywanych podczas lotéw zespotowych.
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4. Symulatory katapultowania sie

Na rysunku 8 przedstawiono dwa urzadzenia do treningu procedur katapul-
towania [1, 3]. Zakres treningu przeprowadzanego na takich urzadzeniach nie
ogranicza sie tylko do samego katapultowania, ale obejmuje réwniez badanie
szybkosci i prawidtowosci podejmowanej przez pilota decyzji o katapultowa-
niu sie, a takze kontrole prawidtowosci przyjetej pozycji do katapultowania sie.
Przyspieszenia uzyskiwane w tego typu urzgdzeniach zalezg od zastosowanego
napedu i moga wynosi¢ nawet do 10 G.

Rys. 8. Urzadzenia do treningu katapultowania sie: (a) (zrddto: ETC-PZL Aerospace
Industries) i (b) (zrodto: ATKOM)

41. VMS (NASA)

VMS (Vertical Motion Simulator) jest najwiekszym symulatorem Swiata
i znajduje sie w Centrum Badawczym NASA w Sunnyvale (rys. 9 i 10, [5]).
Jest on symulatorem naukowo-badawczym, stanowigcym nieoceniong pomoc
w procesie projektowania i konstruowania statkéw kosmicznych. Odegrat on
réwniez znaczacg role w szkoleniu astronautéw oraz kompletnych zatoég pro-
mow kosmicznych. Ze wzgledu na przeznaczenie symulator ten odznacza sie
bardzo duzymi, unikatowymi w poréwnaniu do innych symulatoréw zakresami
ruchu pionowego i bocznego (tabela 4). Interesujace jest, ze przy tak znacz-
nych zakresach ruchéw osiggane przyspieszenia sg stosunkowo mate, a wynika
to najprawdopodobniej ze znacznej masy samej kabiny i ruchomej platformy.
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Rys. 9. Symulator VMS (zrodto: NASA)

Rys. 10. Symulator VMS: (a) kabina w potozeniu dolnym, (b) kabina w potozeniu
gérnym (zrédto: NASA)

5. Sterowanie ukiadem ruchu

Sygnatami wejsciowymi w procesie sterowania ruchem platformy sg sygna-
ty przemieszczen organéw sterowania w kabinie (drgzek, pedaty itd.), ktére sa
podstawg do wyznaczenia, za pomocg modelu dynamiki obiektu, stanu symu-
lowanego obiektu. Ten z kolei stuzy do wyznaczenia zadanego stanu platformy,
przy czym pod uwage powinny by¢ brane nie tylko przyspieszenia dziatajace
w symulowanym locie, ale rowniez aktualne potozenie platformy. Schemat tego
sterowania przedstawiono na rysunku 11.
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Tabela 4. Parametry symulatora VMS

Przesuniecie Predko$¢ Przyspieszenie

Ruch

[stopy] [stopy/s] m/s2]
Pionowy (Heave) 60 16 75
Boczny (Sway) 40 8 5,0
Podtuzny (Surge) 8 4 31

[deq] [deg/s] [deg/s2]
Przechylenie 36 40 115
Pochylenie 36 40 115
Odchylenie 48 46 115

Rys. 11. Schemat blokowy sterowania ruchoma platformag

Wyznaczanie wymaganego ruchu platformy symulatora lotu odbywa sie
z uwzglednieniem zaréwno wasciwosci psychofizjologicznych cztowieka (pilota-
operatora), jak i mozliwosci ruchowych samej platformy (por. [12, 17]). Jednym
z najwazniejszych elementow, jakie bierze sie pod uwage przy przeksztatcaniu
ruchu samolotu na ruch platformy, jest spos6b odbierania przez cztowieka wra-
zenh ruchu, a mianowicie przyspieszenia liniowe i kagtowe postrzegane sg gtéwnie
na podstawie ich gradientu, a nie samej wartosci. Ponadto bodziec ruchowy,
w zaleznosci od jego czestotliwosci, moze by¢ odbierany jako przyspieszenie,
predkos¢ lub tez potozenie. Z tych powoddéw ruch samolotu (zaréwno liniowy,
jak i katowy) rozktadany jest na dwie skiadowe: nisko- i wysokoczestotliwo-
sciowa. Pierwsza z nich odpowiedzialna jest za stany ustalone (potozenie),
natomiast druga stanowi dla pilota podstawowg informacje o ruchu. Z tego
wzgledu podstawowymi dwoma sposobami sterowania platforma sg metoda
filtrow gornoprzepustowych oraz metoda szczgtkowego nachylenia (tzw. resi-
dual tilt lub gravity alignment). W pierwszej metodzie ktadzie sie nacisk na
symulacje gradientdéw przyspieszen, a same prawa sterownia majg bardzo zr6z-
nicowanag postaé¢ - od bardzo uproszczonych filtrow liniowych az do bardziej
skomplikowanych filtréw nieliniowych i adaptacyjnych. W drugiej metodzie
wykorzystuje sie fakt, ze cztowiek za pomocg narzadu otolitowego nie rozréz-
nia zrédet przyspieszen, a zatem istnienie odpowiednich przyspieszen liniowych
mozna symulowaé poprzez odpowiednie przechylanie i pochylanie platformy.
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6. Klasyczne filtry powrotne

Podstawowym zadaniem filtrow powrotnych jest ograniczenie zakresu ru-
chu symulowanego lotu do mozliwosci ruchowych platformy przy jednoczesnym
stworzeniu pilotowi wrazen jak najbardziej zblizonych do tych, ktére powstaty-
by podczas takiego lotu. Filozofie i sposob dziatania tych filtrdw mozna omdwic
na klasycznym przyktadzie przedstawionym na rysunku 12 (por. [12]).

Rys. 12. Przyktadowa odpowiedz filtrow powrotnych w kanale przechylenia na
skokowe wychylenie lotek

W przykiadzie tym podczas symulowanego lotu nastepuje skokowe wychy-
lenie lotek celem wykonania beczki. Odpowiedz liniowego filtru powrotnego
bardzo dobrze oddaje poczatkowg wartosé¢ przyspieszenia katowego samolotu,
ale przyspieszenie platformy musi zmale¢ co najmniej do zera zanim platforma
przekroczy dopuszczalng predkos¢. Przyspieszenie po przejsciu przez wartos¢
zerowg przyjmuje wartosci ujemne, aby predkos¢ platformy spadita do zera.
Nalezy jednak zauwazyé, ze przechylenie platformy zwieksza sie tak diugo,
az predkos¢ przechylania nie osiggnie wartosci ujemnych. Przyspieszenie musi
by¢ zatem tak diugo ujemne, az predkosé przechylania bedzie wystarczaja-
co dtugo ujemna, aby warto$¢ przechylenia platformy zmalata do zera. Czas
trwania catego procesu zalezy od wybranych statych czasowych filtra, podczas
gdy amplitudy odpowiedzi zalezg od wspoétczynnikéw wzmocnienia filtra.
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Na rysunku bardzo wyraznie wida¢ dwie gtéwne wady filtrow liniowych.
Pierwszg z nich jest zmiana znaku przyspieszenia platformy, podczas gdy przy-
spieszenie samolotu jest wytgcznie dodatnie. Stwarza to sytuacje, podczas kto-
rej, jesli amplitudy poszczego6lnych wielkosci nie bedg ponizej progu czutosci pi-
lota, mogg powstac sprzeczne, falszywe wrazenia. W filtrach liniowych wielkos¢
tych fatszywych wrazen zalezy bezposrednio od amplitudy zgdanych bodzZzcéw
i nie moze byé zmieniana niezaleznie w trakcie obliczern prowadzonych w cza-
sie rzeczywistym. Druga wadg jest stosunkowo krotki czas trwania wtasciwego
bodzca. Ten czas zalezy od statych czasowych filtra liniowego i nie moze by¢
zmieniany podczas ruchu platformy, a jego wielko$¢ jest dobierana tak, aby
nie przekroczy¢ zakresu ruchu sitownikéw. W celu uniezaleznienia fatszywych
wrazen od amplitudy bodzca oraz mozliwos$ci wydtuzenia czasu trwania bodz-
ca w celu wykorzystania dynamicznie zmieniajgcych sie mozliwosci platformy
nalezy zastosowac bardziej skomplikowang technike filtracji (por. [15]).

Najbardziej popularnag obecnie technika filtracji za pomoca filtréw linio-
wych jest technika przedstawiona na rysunku 13 (por. [13]). W rozwigzaniach
tych za bardziej odpowiednie uznaje sie sterowanie platformg wedtug predkosci
katowych niz wedtug przyspieszen, jako ze to pierwsze sterowanie daje pilotowi
bardziej realistyczne wrazenia (tzn. bardziej zblizone do tych w samolocie).

Rys. 13. Klasyczne liniowe filtry powrotne

Sity (a doktadniej - przyspieszenia) dziatajgce na pilota sg transformowa-
ne do uktadu inercjalnego i po uwzglednieniu sktadowych wektora grawitacji
podawane sg na filtr gérnoprzepustowy (por. [18]). W ten sposéb skitadowa
wysokoczestotliwosciowa przyspieszen bedzie decydowata o przesunieciu plat-
formy, odwzorowujac poczatek ruchu liniowego samolotu. Filtracja dokonywa-
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na jest dopiero po przeliczeniu do uktadu inercjalnego, poniewaz ten ukiad jest
wygodniejszy do generowania sygnatéw sterujacych wysunieciami sitownikéw
uktadu ruchu.

Podobna filtracja dokonywana jest w stosunku do predkosci kgtowych.
W tym przypadku tez wygodniej jest dokona¢ filtracji po przeliczeniu pred-
kosci katowych do predkosci Eulerowskich niz dokonywacé jej bezposrednio na
predkosciach katowych w ukiadzie samolotowym. Otrzymana skiladowa wy-
sokoczestotliwosciowa jest gtowng skiadowg sterowania orientacjg platformy
i odwzorowuje poczgtek ruchu katowego samolotu. W celu symulacji dtugo-
trwatych przyspieszen za pomocg nachylenia platformy, do sktadowej tej doda-
wana jest jako sprzezenie skro$ne niskoczestotliwosSciowa skiadowa przyspie-
szen. Istniejgcy w sprzezeniu skrosnym blok ograniczenia predkosci kgtowej
ma za zadanie nie dopusci¢, aby wyznaczona predkos¢ katowa przekroczyta
prog czutosci pilota w odpowiednim kanale.

7. Dobor nieliniowych filtrow optymalnych

Filtry optymalne sg konstruowane przy zatozeniu uprzednio zalozonej
funkcji celu, a uzyskane wyniki zalezg w sposob bardzo istotny od przyje-
tej funkcji. Jako zadanie optymalizacyjne moze byé stawiana minimalizacja
czasu trwania ruchéw powrotnych lub minimalizacja zakresu ruchu platfor-
my (w celu zmniejszenia wymiaréw ukitadu ruchu oraz wymagan w stosunku
do zastosowanego napedu). Najczestszym jednak kryterium optymalizacyjnym
jest minimalizacja réznicy wrazen dziatajacych na pilota w samolocie i kabinie
symulatora lotu (rys. 14). W tym celu nalezy nie tylko poréwnac bodzce, jakie
dziatajg na pilota podczas rzeczywistego lotu oraz podczas analogicznego lotu
symulowanego w kabinie symulatora, ale uwzgledni¢, jak te - rézne przeciez -
bodzce bedag postrzegane przez pilota. Do przeprowadzenia takiej analizy nie-
zbedne jest opracowanie dodatkowo dwoch modeli - modelu percepcji pilota
oraz modelu systemu ruchu symulatora. Modele percepcji cztowieka sg przed-
miotem wielu badan poswieconych uktadowi cztowiek-maszyna. Opracowane
modele wykorzystywano wczesniej w trakcie konstruowania samolotéw, a p6z-
niej rowniez przy konstrukcji symulatoréw, a zastosowane modele percepcji
pilota sg powszechnie znane (por. [14, 16]).

Pozornie wydaje sie, ze rowniez opracowanie modelu systemu ruchu symu-
latora nie powinno sprawiac trudnosci. Jednakze w tym przypadku opracowa-
nie wartosciowego modelu jest bardziej skomplikowane. Wymaga ono przepro-
wadzenia nie tylko procesu identyfikacji elementéw tego systemu (m.in. ukiadu
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pilot samolotu

Rys. 14. Dobor filtréw optymalnych

napedu - na ogét hydraulicznego, automatyki sterowania tym uktadem, opro-
gramowania sterujacego ukladem, a wspotpracujacego z resztg oprogramowa-
nia symulatora itd.), ale réwniez dokonania syntezy catego systemu. Z tych
przyczyn dokladnos¢ wyznaczenia parametrow tego systemu na ogot sprawia
wiele ktopotow.

Sam schemat blokowy filtrow (rys. 15 i 16) jest analogiczny jak w przypad-
ku poprzednio omawianych filtréow. W tym jednak przypadku postaé rozwigzan
jest duzo bardziej skomplikowana. W podobny spos6b poszukuje sie rozwig-
zania dla nieliniowych filtrow optymalnych, a odpowiedni schemat blokowy
zostal przedstawiony na rysunku 16.

Rys. 15. Schemat blokowy liniowych filtréw optymalnych

Na rysunku 17 przedstawiono przyktadowe wyniki uzyskane dla réznego
rodzaju filtrow, gdzie jako zatozony ruch samolotu przyjeto skokowg zmiane
przyspieszenia pionowego trwajacg 10s. Widac, ze o ile symulowane przyspie-
szenia majg zblizony do siebie przebieg, to potozenie pionowe platformy, uzy-
skane po podwdjnym catkowaniu, rézni sie juz znacznie i platforma najszyb-
ciej wraca do potozenia neutralnego przy zastosowaniu filtréw adaptacyjnych.
Ré6znig sie od siebie réwniez reakcje wszystkich filtrow na zbocze wznoszgce
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pilot samolotu

Rys. 16. Schemat blokowy doboru nieliniowych filtrow optymalnych

Rys. 17. Przyktadowe wyniki dla réznych filtrow

i zbocze opadajgce skoku, a wynika to z réznego potozenia platformy w tych
dwu réznych chwilach czasu.

Rysunek ten dobrze obrazuje tez stabe strony takiej analizy - zostat za-
tozony pewien wyidealizowany ruch, a odpowiedz filtréow zalezy nie tylko od
rodzaju ruchu, ale réwniez jego ,historii”, tzn. znaczny wptyw na odpowiedz
ma poczgtkowe potozenie platformy i wykonywany ewentualnie ruch (tzn. jesli
platforma nie zdazyta wroci¢ do potozenia neutralnego po wykonaniu poprzed-
niej sekwencji ruchow). Nalezy tez pamietaé, ze do przeprowadzonych obliczen
byty wykorzystywane modele, ktoére zawierajg pewne uproszczenia, a wspot-
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czynniki modeli obarczone sg btedami. Stad tez filtry wyznaczone analitycznie
stanowig tylko pierwsze, aczkolwiek bardzo wazne, przyblizenie i muszg pod-
lega¢ pozniej weryfikacji empirycznej (,strojenia”) prowadzonej z udziatem
pilotéw w symulatorach lotu.

8. Podsumowanie

Na podstawie przedstawionych rozwazan mozna stwierdzié, ze we wspét-
czesnych symulatorach obserwuje sie coraz wieksze zr6znicowanie stosowanych
uktadow ruchu przy jednoczesnym dgzeniu do maksymalnego rozszerzenia za-
kresu zastosowan danego urzadzenia. Przy istniejgcym niezwykle szybkim po-
stepie techniki komputerowej umozliwia to, przy zachowaniu wymogoéw prowa-
dzenia obliczenn w czasie rzeczywistym, stosowanie coraz lepszych algorytmow
sterowania uktadami ruchu.
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Chosen aspects of the application of motion systems in the newest flight

simulators

Abstract

In the newest flight simulators, a significant diversification of their motion systems
is observed. In the classical application, synergic platforms of six degrees-of-freedom
still dominate, but a significant development of many systems based on diversified
systems incorporating centrifuges is observed. Non-typical systems of a decreased
number of DOF as well as seat ejection systems are used increasingly. The carried
out analysis is endorsed by many examples of the biggest and the most up-to-date
centrifuges for the US Air Force and Royal Malaysian Air Force as well as non-typical
systems for spatial disorientation.

In a separate part of the paper, algorithms of the motion system control of flight
simulators are described. Present-day computers are significantly more powerful and
allow one to use more complicated and sophisticated algorithms, and simultaneously,
to meet the requirement of providing calculations in real time.
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Wraz z technologicznym postepem w optoelektronice uktady nahetmowe
znajdujg coraz szersze zastosowanie w symulatorach lotu. W klasycz-
nych zastosowaniach uzywa sie ich jako taniego rozwigzania dla systemu
zobrazowania wirtualnej rzeczywistosci badz tez jako cze$¢ systemu na-
prowadzania w systemach uzbrojenia typu fire and forget. Obecnie jed-
nak stosowane sg coraz czesciej rowniez do symulacji tablicy przyrzadow,
a takze do symulacji gogli noktowizyjnych.

W referacie dokonano przegladu wspdtczesnych zastosowan tych uktadéw
i poparto je przyktadami rzeczywistych rozwigzan.

1. Wprowadzenie

Uktady nahetmowe (HMD —Helmet Mounted Display lub inaczej Head-
Mounted Display) sa uktadami optycznymi znajdujacymi coraz szersze zasto-
sowanie w symulatorach lotu. Stosowane sa w dwoch aspektach:

- jako generatory obrazu zobrazowania Swiata zewnetrznego widzianego
w réznych pasmach Swiatta (np. w pasmie Swiatta widzialnego, w pod-
czerwieni lub jako obraz z uktadéw noktowizyjnych),

= do zobrazowania wskazanh réznego typu wskaznikéw przeziernych (HUD,
celowniki optyczne, systemy sterowania uzbrojeniem).

W pierwszym przypadku generator obrazu ma postac gogli, ktére catkowi-
cie przestaniajg obraz Swiata rzeczywistego, a caty obraz widziany przez pilota
jest generowany komputerowo (por. rys.1l [9]). W drugim przypadku stoso-
wane sg rozne uktady soczewkowe lub przezierne (Optical See- Through), przy
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czym wykorzystywane sg nie tylko imitatory rzeczywistych uktadoéw, ale spora-
dycznie rowniez rzeczywiste uktady (rys. 2 [2]). W tym przypadku projektanci
muszg podjacé decyzje, ktére z dwdch omawianych rozwigzan okaze sie korzyst-
niejsze: czy zastosowanie rzeczywistego uktadu (zaletg tego rozwigzania jest,
ze nie ma woéwczas problemoéw z odtworzeniem petnej funkcjonalnosci gogli,
jednakze pod warunkiem, ze jesteSmy w stanie wygenerowac obraz o doktadnie
takich samych parametrach, jakie ma obraz rzeczywisty), czy tez zastosowa-
nie imitatora (wtedy fatwiej jest nam wygenerowa¢ obraz oglagdany w goglach,
natomiast bardziej pracochtonne jest odtworzenie petnej funkcjonalnosci).

Rys. 1 Gogle SimEye SX45 HMD (zrédto: Rockwell Collins)

Rys. 2. Przyktad wyswietlacza przeziernego - wyswietlacz Q-Sight™ produkcji
BAE Systems (Z2rédto: BAE Systems)

Przy doborze imitatoréw uktadéw nahetmowych nalezy zwr6ci¢ tez uwage
na postep, jaki nastgpit w ostatnich latach w optoelektronice. Spowodowat
on, ze znacznie poszerzyt sie zestaw mozliwych generatoréw obrazu. Oprocz
klasycznych juz wyswietlaczy CRT i LCD ostatnio coraz czesciej stosuje sie wy-
Swietlacze wykorzystujace technologie LCoS (Liquid Crystal on Silicon) oraz
OLED (Organie Light-Emitting Diode).
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2. Podstawowe parametry ukitadéw nahetmowych

Przy projektowaniu, poréwnywaniu oraz wyborze odpowiedniego ukiadu

nahetmowego nalezy wzig¢ pod uwage wartosci charakterystycznych parame-
trow. Przedstawiono je w tabeli 1, prezentujgc zar6wno wartosci, z jakimi spo-
tykamy sie w symulatorach, jak réwniez - dla utatwienia oceny —ich typowe

wartosci dla cztowieka.

Tabela 1. Parametry uktadéw nahetmowych

Parametr Symulator Cziowiek
Uktad dla jednego stosowane sg
lub dwojga oczu obydwa rozwigzania )
Pole widzenia (w poziomie) 25°-50° (do 100°) blisko 180°
Rozdzielczo$¢ 10-20 pikseli/deg 60 pikseli/deg
Przekrycie (binocular overlap) do 30° 100°
Kolimacja (gtebia widzenia) tak/nie tak
Odlegtos¢ miedzy zrenicami stata/zmienna stata

3. Dobdr rozdzielczosci uktadéw nahetmowych

Rozdzielczo$¢ uktadéw nahetmowych dobierana jest w zaleznosci od rodza-

ju symulatora, a przede wszystkim rodzaju ¢wiczen i szkolen, jakie chcemy na
nim prowadzi¢. Przy doborze tej rozdzielczosci kierujemy sie tzw. kryterium
Johnsona (tab. 2), ktére na podstawie badan empirycznych podaje wymaga-
ng wielko$¢ zobrazowania jakiegos obiektu (np. atakowanego celu) mierzong
w pikselach w zaleznosci od tego, jaka czynnos$¢ - w stosunku do obiektu -
powinnismy maéc wykonaé. Ze wzgledu na statystyczny charakter badan wy-

magana ilos¢ pikseli nie zawsze jest liczbag catkowitg [13].

Tabela 2. Kryterium Johnsona

Zamierzona Wymagana ilos¢ pikseli
czynnos$¢ dla danej czynnosci
Wykrycie obiektu 2.0 (+1.0/-0.5)
Okreslenie orientacji obiektu 2.8 (+0.8/ - 0.4)
Rozpoznanie obiektu 8.0 (+3.2/ - 2.8)

Identyfikacja obiektu 12.8 (+3.2/ - 2.8)
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Przyktadowo, jesli zaktadamy, ze uktad nahetmowy bedzie miat pole widze
nia rowne 40° Vx55° H i rozdzielczos¢ 640x480 pikseli, to - przeprowadzajgc
proste obliczenia geometryczne - mozna obliczy¢, ze rozpoznanie celu o wy-
sokosci 1,5m nastgpi dopiero z odlegtosci 130 m. Przy zastosowaniu ukiadu
0 lepszej rozdzielczosci (1280 x 1024 pikseli) rozpoznanie celu nastapi z wiekszej
odlegtosci (280 m), lecz nadal wartos¢ ta moze by¢ nieakceptowalna z punktu
widzenia prowadzonego szkolenia. Stad w praktyce czesto stosuje sie uktady
nahetmowe o zwiekszonej ilosci wyswietlaczy, lecz woéwczas znacznie wzrasta
koszt takich uktadéw i nierzadko przekracza koszt 100 000$.

4. Dodatkowe ukitady pomiarowe

Bez dodatkowych uktadéw pomiarowych obraz prezentowany w uktadach
nahetmowych bytby obrazem statycznym. Aby zapewni¢ mozliwo$¢ dynamicz-
nej zmiany wyswietlanego obrazu w zaleznosci od pola obserwacji pilota (czyli
w zaleznosci od tego, w ktora strone patrzy), a takze wyswietlanie dodat-
kowych szczeg6tdw w polu obserwacji pilota, nalezy zastosowac¢ dodatkowe
uktady pomiarowe: uklady Sledzenia potozenia gtowy oraz uklady Sledzenia
potozenia gatki ocznej. Pierwsze z tych ukladéw realizowane sg za pomoca
uktadow elektromechanicznych, elektromagnetycznych, akustycznych, optycz-
nych lub bezwtadnos$ciowych, przy czym najchetniej - ze wzgledu na ich zale-
ty, m.in. doktadnos$¢, szybkos¢ i odpornosé na zaktécenia - stosowane sg dwa
ostatnie rozwigzania. Natomiast potozenie gatki ocznej mierzy sie za pomocg
uktadow zblizonych konstrukcyjnie do okulometrow.

Przyktadowym uktadem optycznym moze by¢ LaserBIRD (rys. 3) - roz-
wigzanie proponowane przez amerykanskag firme Ascension Technology Corp.
Parametry tego uktadu przedstawiono w tabeli 3 [3].

Natomiast przyktadowym rozwigzaniem bezwtadnosciowym moze by¢ IS-
900 SimTracker (rys. 4) produkowany przez firme InterSence Inc. Jego para-
metry przedstawiono w tabeli 4.

5. Przykiadowe rozwigzania ukiadéw nahetmowych

W niniejszym rozdziale przedstawiono przykiady zaréwno najnowszych
rozwigzan zastosowanych we wspotczesnych symulatorach, jak réwniez nie-
ktére unikatowe rozwigzania, znacznie roznigce sie od ogolnie stosowanych.
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C))

Rys. 3. Ukiad optyczny LaserBIRD: (a) widok ogolny, (b) schemat dziatania
(zrodto: Ascension Technology Corp.)

Tabela 3. Parametry uktadu optycznego LaserBIRD

Parametr Wartos¢é
Zakres ruchow Szes¢ stopni swobody
Zakres katow

- pionowo +60° (do 0,75 m)

poziomo +50°

Doktadnos¢ statyczna

- potozenie 1mm

- orientacja 1°
Czestotliwos¢ 240 Hz
Opobznienie 22?277
Wymiary czujnika 10cmx9 cmx 1cm
Wymiary skanera 32cmx9cmx4cm
Masa czujnika 40 g

Pierwszy z przyktadow to AHMD (Advanced Helmet Mounted Display) fir-
my L-3 Link zastosowany w urzgdzeniach treningowych dla F-16 do RCTDs
(Reconfigurable Collective Training Devices) dla osrodka szkoleniowego Flight
School XX1 znajdujacego sie w Stanach Zjednoczonych [15], [17], [18], [22],
W uktadzie tym, o wadze 4 funtéw, pole widzenia ma rozmiary 100°
poziomo i 50° pionowo, generowany jest kolorowy obraz o rozdzielczosci
1280 x 1024 dla kazdego oka, a przekrycie obrazéw dla lewego i prawego oka
wynosi 30°, umozliwiajgc widzenie tréjwymiarowe. Dzieki umieszczeniu ukta-
du okoto 50 mm od gtowy pilota, pilot moze uzywa¢ jednocze$nie zwyktych
okularéw korekcyjnych, a zastosowany ukiad pomiaru gtowy pilota zapewnia
generowanie obrazu dla dowolnego przestrzennego potozenia gtowy pilota (tzn.
mozliwa jest obserwacja dookdlna). W przypadku, gdy pilot spoglada na tabli-



340 J. Gajda

Rys. 4. Uktad bezwtadnosciowy 1S-900 SimTracker (Zrodto: Ascension
Technology Corp.)

Tabela 4. Parametry uktadu bezwtadnosciowego 1S-900 SimTracker

Parametr Wartosc
Zakres ruchéw sze$¢ stopni swobody
Zakres katow 360°
Pomiar potozenia SoniWing
Pomiar orientacji uktad InertiaCube
Doktadnos¢ statyczna
- potozenie 2-3mm
(3-5 mm dla wersji
bezprzewodowej)
- orientacja

- pochylenie i przechylenie 0,25° (0,5°)

- odchylenie 0,5° (1,0°)
Czestotliwosé 180 Hz (120 Hz)
Opobznienie 4ms
Wymiary 4.00" x 0.61" x 0.54"
Masa czujnika 409

ce przyrzadow, generowany obraz jest wytgczany, co umozliwia bezposrednig
obserwacje wskazan przyrzaddow.

Zastosowany system umozliwia réwniez generowanie sceny widzianej w go-
glach noktowizyjnych (NVG) oraz petnego zobrazowania HUD z generowang
symbolikg wskazan systemow awionicznych.

Firma Rockwell Collins zaproponowata natomiast uktad SimEye SR 100A
Helmet Mounted Display, w ktdrym do pomiaru potozenia gtowy wykorzysta-
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Rys. 5. Advanced Helmet Mounted Display (zrédto: L3 Link)

ta czujnik bezwtadnosciowy 1S-900 MiniTrax [16]. Rozdzielczo$¢ tego uktadu
wynosi 1280 x 1024, pole widzenia 100° poziomo i 52° pionowo, przekrycie
obrazow to 30%, zas masa - 2,5 funta. Uktad zastosowany w AVCATT (Avia-
tion Combined Arms Tactical Trainer) do rekonfigurowalnego urzadzenia za-
wierajacego pie¢ wymiennych kabin $migtowcow: AH-64A Apache, AH-64D
Apache Longbow, CH-47D Chinook, OH-58D Kiowa Warrior i UH-60 Black
Hawk [12], [14]. W pazdzierniku 2011 roku uktad ma by¢ zastosowany réwniez
w OFT (Operational Flight Trainer) w Flight School XXL

Rys. 6. SimEye SR 100A Helmet Mounted Display (zrodto: Rockwell Collins)

W symulatorze badawczym $migtowca Bell-205 znajdujgcym sie w Natio-
nal Research Council w Instytucie Badan Lotniczych (Institute for Aerospace
Research) w Ottawie (Kanada) do pomiaru potozenia gtowy pilota wykorzy-
stywany jest uktad LaserBIRD [3]. Na rysunku 8, przedstawiajgcym pilota
w trakcie badan, dobrze widoczny jest skaner uktadu pomiarowego znajduja-
cy sie w tyle kabiny.
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Rys. 7. Aviation Combined Arms Tactical Trainer: (a) UH-60L Black Hawk,
(b) AH-64D Apache Longbow (zrdédto: L3 Link)

Rys. 8. SimEye SR 100A Helmet Mounted Display (zrédto: Rockwell Collins)

Niewatpliwie aktualnie jednym z najnowocze$niejszych uktadéw nahetmo-
wych jest Helmet Mounted Display System ([10], [11], [21]) przeznaczony dla
pilotow samolotéw F-35 Lighting Il Joint Strike Fighter (rys. 9). Symulatory
i urzgdzenia treningowe do tego samolotu bedg znajdowac sie prawie wytgcznie
w bazie lotniczej w Eglin na Florydzie (Stany Zjednoczone).

W trakcie szkolen i treningéw piloci beda mogli wykorzystywa¢ doktadnie
te same uktady nahetmowe, ktérych uzywajg podczas rzeczywistych lotow.
Mozliwe jest réwniez zastosowanie imitatorow tych uktadéw (rys. 10).

Zupetnie odmiennym rozwigzaniem zastosowanym w symulacji uktadéw
nahetmowych jest laserowy system AVIOR produkcji niemieckiej firmy Rhe-
inmetall Defence Electronics [6], [7], [8]. Jego charakterystycznag cechg jest
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Rys. 9. Helmet Mounted Display System ([10], [11], [21]) przeznaczony dla pilotéw
samolotéw F-35 Lighting Il Joint Strike Fighter: (a) widok pilota w hetmie,
(b) przyktady zobrazowania sceny dziennej oraz obrazu NVG (zrodto: Vision
Systems International, LLC)

Rys. 10. Wizualizacja w systemie ,,dome simulator” w symulatorze dla
samolotu F-35 (zrodto: Lockheed Martin)
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réwnoczesne generowanie zobrazowania w dwéch pasmach: w pasmie widzial-
nym (400-700 nm) wykorzystywanym do prezentowania zwykiego zobrazo-
wania oraz w pasmie 820 nm, charakterystycznym dla gogli noktowizyjnych.
W ten sposéb jeden z pilotéw moze obserwowac¢ obraz w pasmie widzialnym,
natomiast drugi uzywac¢ gogli noktowizyjnych (rys. 11). Druga bardzo istotng
cechg jest bardzo dobry kontrast i jasno$¢ ekranu, co sprawia, ze omawia-
ne rozwigzanie nadaje sie rowniez znakomicie do generowania scen nocnych
z duza iloscig punktéw swietlnych (rys. 12c).

Rys. 11. System AVIOR: (a) idea dziatania systemu, (b) przyktadowa wygenerowana
sceneria nocna (zrédto: Rheinmetall Defence Electronics)

Rys. 12. Symulator samolotu Tornado z systemem AVIOR: (a) widok kabiny
i wygenerowana scena, (b) widok ogolny symulatora, (c) przyktadowa scena nocna
(zrédto: Rheinmetall Defence Electronics)
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Po raz pierwszy system ten byt zastosowany w symulatorze lotow tak-
tycznych dla samolotu Tornado (rys. 12) w centrum szkoleniowym Niemiec-
kich Sit Powietrznych w Holloman w Nowym Meksyku (Stany Zjednoczone)
[20]. Po6zZzniej zastosowany zostat réwniez w dwdéch osSrodkach szkoleniowych
w Niemczech, a w ostatnich latach réwniez w symulatorze samolotu MiG-29
uzywanym przez Sity Powietrzne Indii.

6. Podsumowanie

Z przedstawionego przegladu uktadéw nahetmowych wynika, ze uktady te
coraz czesciej wykorzystywane sg w technice symulatorowej. Z jednej strony
wiaze sie to z coraz popularniejszych stosowaniem ich jako standardowego wy-
posazenia pilotéw podczas rzeczywistych lotéw, z drugiej strony jako rozwia-
zanie, ktére daje mozliwos¢ generowania bardzo wysokiej jakosci zobrazowania
przy stosowaniu sferycznych systeméw generowania wizualizacji.
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Use of helmet systems in present-day air battle simulators

Abstract

With the technological progress in optoelectronics, the helmet systems have been
used more and more widely in flight simulators. In classical applications, these systems
have been used both as low cost solution for virtual reality image generators and in
simulation systems of ,fire and forget” homing guidance systems. Presently, they are
used increasingly for the Instrument Display Systems as well as for the Night Vision
Goggles simulation.

In the paper, a review of present-day applications of such systems with many
examples of real solutions is presented.
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W pracy przedstawiono sposéb realizacji automatycznego sterowania lo-
tem wzdtuz trajektorii wyznaczonej przez zatozony profil ruchu obiektu.
Opisano dziatanie generatora manewrow dla wybranego, przestrzennego
manewru. Istotng przestanka przy wyborze struktury praw sterowania
byto osiagniecie zadawalajgcego poziomu doktadnosci utrzymania lotu
wzdtuz wyznaczonej trajektorii. Majac na uwadze powyzszy cel, wykona-
no niezbedne obliczenia i przeprowadzono wstepne, symulacyjne badania
pozwalajgce na wyznaczenie wartosci wspotczynnikéw wzmocnienn praw
sterowania. Wyniki z przeprowadzonych, numerycznych symulacji auto-
matycznie sterowanego samolotu stanowig interesujacg ilustracje zmian
przebiegu ruchu obiektu pod wptywem oddziatywari podmuchéw wiatru
z réznymi maksymalnymi predkosciami. Uzyskany materiat przeanalizo-
wano pod katem réznic pomiedzy zmiennymi stanu osigganymi w trakcie
wykonywanego manewru a wartosciami zadanymi. Wielko$¢ tych réznic
zalezala od intensywnosci zaburzen i od fazy realizowanego manewru.

1. Wprowadzenie

W ocenie jakosSci zaprojektowanego automatycznego uktadu sterowania sa-
molotem brane sg pod uwage rozne kryteria w zaleznosci od zadan, jakie reali-
zuje sterowany obiekt. Jednym z istotnych czynnikdw, jaki jest czesto uwzgled-
niany we wspomnianej ocenie, jest wrazliwos¢ sterowanego lotu samolotu na
zaktdcenia i doktadnos¢, z jaka utrzymywane sg wybrane zmienne opisujgcych
ruch obiektu wzgledem wartosci zadanych. W pracy skupiono sie na okreSle-
niu doktadnosci wykonanego toru lotu w odniesieniu do zadanej trajektorii
oraz utrzymaniu zadanego kata odchylenia. Wymienione wymagania naktada-
ne na przebieg ruchu sa znacznie trudniejsze do spetnienia niz np. zadanie,
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zeby wybrany obiekt doleciat wzdtuz dowolnej trajektorii do wybranego celu
z okres$long doktadnoscig. Mozliwosé spetnienia postawionych wymagan upa-
trywana jest w przedstawionej (w dalszej czesci pracy) koncepcji struktury
automatycznego sterowania lotem z wykorzystaniem generatora manewrow.
Istota tej metody opisana w rozdziale 3 catkowicie rézni sie od zagadnienia
dynamiki odwrotnej omawianej miedzy innymi w pracach [2], [3] i [10].

Mozliwosci i poprawnos¢ koncepcji potwierdzono wynikami obliczenh symu-
lacji numerycznej ruchu samolotu wzdtuz arbitralnie przyjetej trajektorii dla
wybranego przyktadu ztozonego manewru. Poréwnano przebieg ruchu w sy-
tuacji bez zakldcen, jak tez w trakcie wystepowania seryjnych podmuchéw
wiatru z réznymi maksymalnymi amplitudami jego predkosci.

2. Matematyczny model automatycznie sterowanego samolotu

W procesie budowy matematycznego modelu dynamiki samolotu przyjete
zostaty ponizsze zatozenia:
= obiekt traktowany jest jako nieodksztatcalny ukiad mechaniczny, o sze-
sciu stopniach swobody,
= powierzchnie sterowe traktowane sg jako elementy niewazkie,
= samolot sterowany jest w czterech kanatach: w kanale pochylenia - po-
przez wychylenie steru wysokosci, w kanale odchylenia —za pomocag ste-

ru kierunku, w kanale przechylenia - poprzez wychylenie lotek, w kanale
predkosci - z wykorzystaniem zmiany ciggu,

= na obiekt dziatajg sity i momenty sit aerodynamiczne, od uktadu nape-
dowego i grawitacji,

= sity i momenty sit aerodynamicznych obliczano w konfiguracji gtadkiej,

« zmiany parametrow otoczenia wynikajg ze zmiany wysokosci lotu i od-
powiadajg wzorcowej atmosferze,

= rozwazany samolot posiada geometryczng i masowg ptaszczyzne symetrii
Oxz, co pozwala wyeliminowa¢ nastepujace wielkosci: JIxy = Jyz = 0)
Sy = 0 oraz dodatkowo przyjeto Sz = 0.

Model dynamiki stabilizowanego ruchu samolotu w ukladzie osi zwigza-
nych z samolotem opisujg nieliniowe réwnania (posiadajg istotne modyfikacje
w stosunku do propozycji zawartej w pracach [2], [12] i 13]):

Xx=M iQl- Kiaa+ M Q2Kwz{xz-x) 2.1)
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gdzie:

WL S . _ Ki 0
0 0 0 Al
(2.2)
Q20 _ Av 0
Q= A= "

Macierz zewnetrznych sit i momentéw sit pochodzace od grawitacji aero-
dynamiki i uktadu napedowego: = [X,Y,Z, L, M, N]T, wektor zmien-
nych stanu: x = [U V,W,P,Q,R,xi,yi,z\,$ <9T, pierwsza pochodna
zmiennych stanu: x = [U,V,W, P, Q, R, xi,yi,zi,$, \P 9T, wartoéci zadane
zmiennych stanu: xz = [Uz,Vz,Wz,Pz,Qz,Rz,xlz,ylz,zlz,42Z Wz, Oz]T, gdzie:
Vo = [U, V,W]T - predkos¢ liniowa podtuzna, poprzeczna i pionowa samolotu
wzgledem Ziemi, fzo = [P.Q,R}T - predkos¢ katowa przechylenia, pochyle-
nia i odchylenia samolotu, [x\,yi, Z\]T - potozenie liniowe samolotu wzgledem
Ziemi, [<P,0,'P]T - potozenie katowe samolotu: przechylenie, pochylenie, od-
chylenie; 5 = [61, Sj-j, 51, <H]T “ katowe potozenia powierzchni steru wysokosci,
steru kierunku i lotek,

'O -R o 0 O0 o0 "0 .5, Om
R O -p 0 0 O Yyaa O
o P 0 0 o0 O 0 5,54 O
0 -w Vv 0 R o Q2— L s1 0 Lsv
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M = 0 0 m Sy -SX 0
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S 0 -SX oy gy 0
—G sx O xz  Jzy Iz
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(2.4)
Zaleznosci (2.3) opisujg macierze sztywnosci i bezwladnos$ci. Zgodnie z zapro-
ponowanymi prawami sterowania (3.1) cze$¢ elementéw macierzy Kwz przyj-
muje wartosci réwne zero (tabela 2).
Macierz A 12 zawiera macierze transformacji potozen liniowych Ay i kato-
wych Kg samolotu z ukladu odniesienia zwigzanego z samolotem do uktadu
zwiazanego z Ziemia:

Ky =
cos tycos 0 sin tycos © —sin 0

sin<Pcostysin0 —cos sinty sin<Psintysin0 + costycosty sintycosO
costycostysin0 + sin<Psinty costysintysin0 —sintycosty cos<Pcos 0

(2.5)
0 —sin®©
An = cos<P sintycosO
—sinty cos <Pcos 0

Réwnania dynamiki (2.1) zawierajg opisane w dalszej czesci pracy prawa ste-
rowania.

3. Struktura automatycznego sterowania

Zadany profil lotu stanowi cigg kolejnych stanow lotu, jakie samolot przyj-
muje w réznych manewrach typu zakret, wznoszenie lub w najprostszym przy-
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padku - lot poziomy po prostej. Na tej podstawie mozliwe jest okreslenie za-
danych wartosci zmiennych stanu x g oraz wektora sterowania u q. Przy tak
przyjetej strukturze sterowania (rys. 1) chwilowe wartosci potozenia powierzch-
ni sterowych dla zadanego profilu lotu przyjmujg wartosci:

&c —3G+ &s $vc = Bg + $vs A
&8lC= &+ &S $TC = &G+ FIS
r— OTOCZENIE
UKLAD
ONAW SAMOLOT POMIAROWY
WYKONAWCZY
WYLICZENIE AB LINIOWY

MODEL

WSPOLCZYNNIKOW SAMOLOTU

PRAWA
0*- STEROWANIA

BAZA
MANEWROW

w X

GENERATOR x WIEZY
MANEWROW KINEMATYCZNE

Rys. 1. Struktura automatycznego sterowania z generatorem manewréw

Zmienne zadane wystepujace w prawach sterowania sg zgromadzone w ba-
zie manewrow, tworzgc oddzielne zbiory ciggéw wartosci xa(t) i uc(t) dla
uzyskanych wczes$niej réznych manewrdw.

Generator przestrzennych manewroéw, wykorzystujac odpowiednio sformu-
towane zaleznos$ci (wiezy) kinematyczne Xk(t) oraz nieliniowy model samolo-
tu, wylicza zadane wartosci stanu i sterowan xo(t) i ucj{t). Proces wyliczania
w generatorze tych wartosci odbywa sie zgodnie z odpowiednio dobranymi pra-
wami sterowania, ktére w tym szczegélnym przypadku uwzgledniaja nie tylko
dynamike statku powietrznego i warunki lotu, ale takze sposdb realizacji prze-
strzennego manewru. Wyniki z generatora manewréw moga by¢ zapisywane
przed startem samolotu do bazy manewrdw. Odczyt danych z bazy manewrow
wykonywany jest na biezgco w trakcie lotu samolotu.
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Sposéb wykorzystania generatora i bazy manewrdéw zalezy od postawio-
nych zadan i przewidywanego przebiegu misji samolotu. W zwigzku z tym
mozna rozwazy¢ dwa przypadki. W pierwszym, gdy akceptowane jest wyko-
nanie zadanego manewru (np. spirala ze zmiennym promieniem i wznosze-
niem) z punktu startowego, ktéry nie pokrywa sie z zaplanowanym. Konieczne
jest wtedy wykonanie zmian w bazie manewréw polegajgcych na przesunieciu
punktu startowego do tego miejsca, w ktorym znalazt sie samolot i wszyst-
kie potozenia liniowe w bazie ulegajg translacji o ten sam wektor potozenia.
W ten sposob przeprowadzana jest prosta modyfikacja manewru bez zmiany je-
go ksztattu, czyli koniecznosci korzystania z generatora manewréw. W drugim
przypadku, gdy btad potozenia punktu nie moze by¢ zaakceptowany, samo-
lot nalezy sprowadzi¢ do zgdanego potozenia wedtug prostego manewru typu
lot na zadany punkt. Dodatkowo w przyjetej koncepcji przewiduje sie réwniez
mozliwosé modyfikacji wybranego manewru zapisanego w bazie manewréw po-
przez uruchomienie generatora manewréw podczas lotu. Powodem moze by¢
wybdr innej koncepcji planu lotu spowodowany np. zmiang sytuacji i zadan,
jakie ma wykonaé¢ samolot (zmiana koncepcji misji). Ws$rod innych przyczyn
nalezy wymieni¢ bardzo wysoki poziom zewnetrznych zaktécen, ktére moga
spowodowac na tyle silne deformacje trajektorii, ze konieczne beda istotne jej
modyfikacje.

Zatozony efekt zmiany wartosci promienia zakretu uzyskano, dobierajac
zalezno$¢ algebraiczng opisujaca zadany kat przechylenia w funkcji kata od-
chylenia <Z= f ('I'). Do dalszych rozwazan wybrano przyktadowy profil lotu
sktadajacy sie z 3 faz i opisany kinematycznymi wiezami zwartymi w tabe-
li 1przy jednoczesnym zachowaniu w catym czasie trwania manewru réwnosci
Vo(t) = 50 m/s.

Tabela 1
Warunek Kat Kat i
pierwotny przechylenia odchylenia Wysokose
1 s < 2500m =0 = O H = 200m
2 s>2500m <Z(P)= kils#2+ k2s$ + k3 0< Vz< 900° H = 6m/s
3 = 00 - O % = 900° H = 2000 m

Prawa sterowania (3.2) wykorzystywane w generatorze manewrOw wraz
z kKinematycznymi warunkami (tabela 1) stanowig niezbedny komplet powala-
jacy na drodze numerycznej symulacji (matematyczny model dynamiki samo-
lotu od (2.1) do (2.5)) uzyskac¢ zmienne stanu xc{t) i zmienne sterowan ua(t)
potrzebne do realizacji zadanego manewru:
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SHs = Gho+ Kg(00- O) + KnQ + K»(zlz - ZI) + K$(UO-U ) +
+K$(WO0- W)

SVs = K1 (kuV2+ k2s$ + k8s—(?) + KpP + KyV + K%R

(3.2)
$Ls = K$ (kis'P" + k2si& + ™3s ~ (?) + KpP + KyV + KftR
6ts= Sto+ KI(GQ- O)+ K§Q + KAMNWO0O—W) + KTI{zlz - ZI) +

+K$(UO- U)

Uzyskane z generatora manewrow zaleznosci xo(t) i uc(t) w sposob do-
stateczny okres$lajg przebieg trajektorii w przestrzeni 4D z uwagi na dodat-
kowy warunek czasu. Ten ostatni, szczegélnie przy wiekszych zaktéceniach,
moze okaza¢ sie trudny do spetnienia. Dodatkowo wigze sie to z konieczno-
Scig naruszenia warunku Vo(t) — const. Z uwagi na wymienione trudnosci
wygodniejsze jest operowanie zadang wartoscig zmiennej stanu w zaleznosci
od przebytej drogi, czyli dla zmiennych stanu i sterowan opisanych funkcjami
typu xg{s) i uc(s) zgodnie z np. [3], [4]. W celu catkowitego wyeliminowania
warunku zachowania zgdanego czasu w kazdym punkcie nalezgcym do trajek-
torii proponuje sig, przy spetnieniu nieréwnosci djj > £//, aby zadang wartos¢
potozenia stanowity wspotrzedne najblizszego punktu trajektorii do pozycji
samolotu. Dla zapewnienia jednoznacznosci zadane potozenie wyliczane jest
wedtug ponizszej formuty:

[xiz,y\z] = [X\G,yiG] dla min (dm) (3.3)

gdzie (k,I) okresla otoczenie, w ktérym poszukiwany jest punkt o najmniej-
szym oddaleniu od aktualnego potozenia samolotu.

Jednoczesnie dla tego najblizszego punktu wyszukiwane sg z bazy manew-
row odpowiednie dane xq i ua i to one w tym momencie stanowig zadane
wartosci.

Na wartosci zadane majg wptyw przede wszystkim wielkosci zmiennych
stanu wymagane w kolejnych punktach planowanej trajektorii lotu. Proponu-
je sie, aby zadana wartos¢ kata odchylenia i przechylenia samolotu zalezaty
od zadanego potozenia w danym punkcie trasy, odlegtosci od niej aktualnego
potozenia samolotu i tendencji ruchu obiektu wzgledem trajektorii, co mozna
zapisa¢ w nastepujacy sposob:

&z(s) = &g + ki<pdn + kz&dn
(3.4)

$z{s) = (?G + ki$dn + k2<pdn
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klp, k2$, K\q, i k29 to state wspoétczynniki dobierane w sposéb ekspery-
mentalny. Elementy z réwnan (3.4) okre$lane jako K\>du + k2<pdn = A<lI>z
i kig,du + kgxpd]] = A'l'z majg niezerowag warto$¢, gdy spetniony jest wa-
runek djj > £]{, w ktérym £h jest zatozonym otoczeniem wokot trajektorii
okreslanym jako strefa nieczutosci. Btgd realizacji trasy w ptaszczyznie po-
ziomej okreslany jest wedtug: djj = \/(\G —"1)2+ (UiG ~ Ul)2- Dodatkowo
naktadane sg ograniczenia A<Pz < A$zmax oraz A'l'z < A’'l'zmax, gdzie
AcPzmax i A'l'zmax sg statymi wartosciami dobieranymi empirycznie w opar-
ciu o wyniki badan symulacyjnych. Btad wysokosci wyznaczany jest jako roz-
nica dy = \2\a —2z\\.

Dostarczany w trakcie lotu aktualny uchyb pozwala na wyliczenie z réwnanh
(3.5) skiadowej korygujacej sterowanie. Wykorzystujagc metode LQR (linear
quadratic regulator) [1], [9] z catkowym wskaznikiem jakosci [5], na podstawie
znajomosci zlinearyzowanego modelu [6], [7] (rys. 1 - macierz stanu A i ste-
rowania B) wyliczana jest macierz wspdtczynnikéw praw sterowania Kwz.
Automatyczne sterowanie wzdiuz zadanej trajektorii odbywa sie w czterech
kanatach: pochylania, odchylania, przechylania i predkosci wedtug przedsta-
wionych praw sterowania [7]:

8Hc = &HG+ K §{eG-G ) + K&{QG-Q) + KW{WG-W ) +
+K%(z1G-z 1) + K$(UG-U)
$Ve = $vg + K$ (&G + ki<pdn + k2<pdn —$) + Kp(PG —P) +

-\-Ky(VG ~ V) + Kty G+ Kkitpdtf + ~2ipdH —$") + Kr (Rg —R)
(3.5)
Hec—&G+ K$($G + kiedn + k2$dH - $) + Kp{PG- P) +

+Ky(Vg —V) + KM&g + k\dn + —") + KM"(Rg - R)
Stc= SIG+ KI{Gc - 0) + Kg{Qg -Q) + KMWg - W) +
+KN(zIG-z 1)+ KI(UG-U)
Liniowa predkos¢ w ptaszczyznie poziomej oddalania sie (lub zblizania)

samolotu od/do aktualnie realizowanego fragmentu trasy jest réwna: dn =
(dH (i+1) - dtf(G))/(EG+1) -

4. Symulacja wybranych manewréw

Przyjety do symulacji samolot typu awionetki miat mase m = 1050 kg, roz-
pieto$¢ skrzydet b= 8.95 m oraz $rednig cieciwe aerodynamiczng ca = 1.14m.
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Obiekt w poczatkowej fazie poruszal sie ze statg predkoscig Vo = 50 m/s na
stalej wysokosci H = 200 m wzdtuz pokazanej na rys. 2 trajektorii. Oblicza-
nia wspotczynnikéw wzmocnienia praw sterowania przeprowadzano w opar-
ciu o catkowy wskaznik jakosci sterowania. W tabeli 2 zamieszczono wartosci
wspotczynnikéw wzmocnienia systemu automatycznego sterowania. Wiekszos¢
z nich wykorzystywana jest réwniez w generatorze manewréw. Symulacja cy-
frowa polegata na rozwigzaniu réwnan rézniczkowych (2.1) za pomoca stan-
dardowej procedury wykorzystujgcej metode Runge-Kutty czwartego stopnia.
Stabilne numerycznie rozwigzania uzyskano przy kroku catkowania o wartosci
0.01s.

Tabela 2
mdeg S edeg =s- deg es- rdeg- rdeg-
Kh
- m - m - rad K4 -m K9 _rad
0.3041 0.1764 -1.7733 0.1152 -13.658
deg =s- deg =s deg =s -degi rdegi
Kv K 1 Kv
m KW rad KY  rad rad rad
0.0316 0.075 -1.928 -0.1881 -0.3219
-deg s deg =s- deg =S -degn -degn
k1 KB K 9
m rad - Rh rad e rad- K% rad.
0.0107 1.083 -0.3166 6.2263 2.4792
deg =s deg =s- -deg =S _ rdeg- rdeg]
m K\ m rad KJi mm - K -rad
452.1 235 -177.1 -3.9 -140.1
kK\$ = 0.098 /23> —3.51
kw —0.11 kv = 1.39

W poczatkowej fazie samolot poruszat sie poziomym, ustalonym lotem
z predkoscig Vg = 50m/s na wysokosci H = 200 m. Nastepnie, po przebyciu
drogi ok. 2500 m zmieniat wysokos$¢ ze statg predkoscig wznoszenia i jedno-
cze$nie wykonywat zakret z malejgcym promieniem zakretu, az do momentu
osiggnieci zmiany kata odchylenia o wartos¢ 900°. Po osiggnieciu wartosci te-
go kata na wysokosci ok. 2000 m samolot kontynuowat lot poziomy ustalony.
Przez caty czas utrzymywana byta stata predkos¢ lotu wzgledem Ziemi.

Przeprowadzono symulacje numeryczng w oparciu o dane wczesniej wyli-
czone i umieszczone w bazie manewréw. Pomimo braku zewnetrznych zakto-
cen, automatycznie sterowany lot wzdtuz zadanej trajektorii obarczony byt
btedem potozenia nie przekraczajgcym 6.5 m oraz btedem kata odchylenia po-
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Rys. 2. Przebieg trajektorii lotu uzyskany z numerycznej symulacji bez zaktécen

tfsl t[sl

Rys. 3. Btad realizacji trajektorii w ptaszczyznie poziomej i btad kata odchylenia

nizej 1.10 (rys. 3). Zauwazalna jest tendencja wzrostu tego ostatniego biedu
proporcjonalnie do kata przechylenia.

W celu stworzenia warunkéw bardziej zblizonych do rzeczywistosci wpro-
wadzono zewnetrzne zakiécenia. Przyjeto, ze jest to podmuch wiatru o cy-
klicznym, sinusoidalnym przebiegu (generowany analogicznie jak w [7]), cze-
stotliwosci 0.1 Hz i statym kierunku wzgledem Ziemi. Na wykresach (rys. 4)
pokazano trzy skladowe predkosci wiatru w funkcji czasu w uktadzie zwig-
zanym z obiektem przy maksymalnej amplitudzie réwnej 12m/s. Pokazany
przebieg oraz spos6b generowania podmuchéw jest znacznym uproszczeniem
nie uwzgledniajgcym charakteru widmowego turbulencji atmosfery opisanego
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miedzy innymi w pracy [11]. Zbadano wptyw podmuchéw dla ré6znych maksy-
malnych amplitud w przedziale od 3m/s do 12m/s.

sl

Rys. 4. Sktadowe podmuchoéw wiatru w ukitadzie zwigzanym z obiektem

Na rys. 5 pokazano przyktad katowego potozenia powierzchni sterowych
wyliczonych w generatorze manewréw, a na rys. 6 uzyskanych podczas nu-
merycznej symulacji lotu w obecnosci zewnetrznych zaktdcern w formie cy-
klicznych podmuchéw wiatru o maksymalnej amplitudzie 12m/s. Zauwazal-
ne, znaczne wartosci oscylacji wartosci wychylenia steréw $wiadczg o istot-
nym udziale sktadowej wyliczonej z praw sterowania (3.5), ktérej zadaniem
jest przeciwdziatanie niekorzystnym skutkom polegajgcym na powstawaniu
bteddéw utrzymywania zadanego potozenia samolotu wzdtuz zaplanowanej tra-
jektorii.

Dominujgce oscylacje wartosci sktadowych predkosci kgtowych samolotu
(pokazane na rys. 7 i 9) w symulowanym locie $wiadcza o szybkiej reakcji tych
zmiennych na automatyczne sterowanie w obecnosci zaktécen. W mniejszym
stopniu efekty zewnetrznych oddziatywan wystepuja dla katow przechylenia
i pochylenia (rys. 10). Zmiany wysokos$ci samolotu i jego kata odchylenia cha-
rakteryzuje staby wptyw wspomnianych czynnikéw (rys. 9).
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Rys. 5. Kgtowe potozenia steréw z generatora manewrdw oraz potozenie steru
wysokos$ci uzyskane z symulacji

Rys. 7. Predkosci katowe z generatora manewrdw oraz predkos¢ katowa przechylenia
uzyskana z symulacji
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Rys. 8. Predkosci katowe pochylania i odchylania uzyskane z symulacji
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Rys. 9. Wysokos¢ i kat odchylenia z generatora manewrow i uzyskane z symulacji

Rys. 10. Kat przechylenia i pochylenia z generatora manewroéw i uzyskane

z symulacji
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Rys. 11. Ksztatt trajektorii w ptaszczyznie poziomej - wartosci zadane i uzyskane
podczas numerycznej symulacji trajektorii dla podmuchéw o maksymalnej
amplitudzie 3m/s i 12m/s

Na rys. 11 przedstawiono przebiegi zadanej trajektorii w ptaszczyznie po-
ziomej oraz uzyskane tory lotu w trakcie symulacji przy zaktoceniach 3m/s
i 12m/s. Nieprzerwanie trwajgce podmuchy wiatru wywotujg najwieksze roz-
bieznosci toru lotu w trakcie wykonywania zakretu i duzo mniejsze w locie
poziomym ustalonym.

Btedy potozenia (rys. 12) spowodowane zaktéceniami dla maksymalnej am-
plitudy 3m/s nie przekraczajg 16 m, a dla amplitudy 12 m/s sg ponizej war-
tosci 72 m.

tig i

Rys. 12. Btedy potozenia dla symulowanego lotu wzdtuz trajektorii dla podmuchoéw
o maksymalnej amplitudzie 3m/s i 12m/s
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5. Whnioski

W oparciu o analize wynikéw uzyskanych z symulacji cyfrowej samolotu
mozna wyciggnat¢ nastepujgce wnioski stanowigce istotne wskazéwki przy pro-
jektowaniu automatycznego sterowania:

= Manewr spirali z malejacym promieniem i ze wznoszeniem w obecnosci
zaktocen przebiegat poprawnie; zmienne stanu utrzymywane byty w oto-
czeniu ich zadanych wartosci zgodnie z przyjetymi zatozeniami.

< Wzrost amplitudy wiatru powodowat wieksze oscylacje zmiennych stanu
i mniej doktadne utrzymanie przez system ksztattu zadanej trajektorii
- W najgorszym badanym przypadku maksymalny biad potozenia byt
ponizej 72 m.

= Zaobserwowano zréznicowany wptyw zakiocen - najwiekszy dla skiado-
wych predkosci katowej, a w znacznie mniejszym stopniu dla potozenia
katowego i liniowego samolotu.

< Przedstawiona metoda automatycznego sterowania wzdtuz zadanej tra-
jektorii charakteryzuje sie dostateczng odpornoscig na omawiany poziom
i typ zewnetrznych zaktocen.

Przy ocenie przedstawionej metody istotne bedzie zbadanie jej wrazliwosci
na odstepstwa zmiennych stanu, jakie wystgpig w trakcie lotu, w poréwna-
niu z ich wartosciami przyjetymi do wygenerowania danego manewru. Takie
badania bedg stanowity odpowiedz na pytanie, czy mozliwe jest wykonanie
opisanego manewru przy zachowaniu niezmienionego wektora u g (s) i drobnej
modyfikacji x G(s) (np. dodanie statej wartosci do jednej skiadowej wektora
stanu) w przypadku, gdy samolot bedzie poruszat sie na innej wysokosci lub
bedzie posiadat inng predkos¢ w poréwnaniu z wartoSciami przyjetymi w ge-
neratorze.
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Simulation of automatically controlled aircraft motion with an applied

manoeuvres generator

Abstract

In the paper, a method of automatic flight control is presented for a flight along the
trajectory determined by the pre-planned profile of the considered object motion. The
operation of generator of manoeuvres is described for selected spatial manoeuvres. A
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significant premise for the control law structure synthesis was demand for a satisfying
level of accuracy of the actual flight trajectory in relation to the pre-planned one.
Focusing the attention on this task, necessary computations and experimental tests
were carried out to obtain the capability to determine the gain factors of control laws.
Results of numerical simulations of automatically controlled aircraft motion make an
interesting illustration of changes of aircraft behaviour caused by wind gusts of several
maximum speeds. The obtained results were analysed in terms of differences between
values of state variables and reference values during the executed manoeuvres. Errors
of variables describing the aircraft position in airspace depend on the intensity of
disturbances and phase of the executed manoeuvre.
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Tunel wodny, model 2436 firmy Rolling Hills Research Corporation jest
doskonatym narzedziem do projektowania oraz prowadzenia badan fizyki
zjawisk zachodzacych podczas optywu statkéw latajacych. Jest to przede
wszystkim mozliwe ze wzgledu na wysoka jakos$¢ wizualizacji przeptywu
w tunelu wodnym. Ponadto, tunel wodny moze bys$ wykorzystany do po-
miaru sit i momentéw aerodynamicznych przy wykorzystaniu podwod-
nej wagi tensometrycznej. Oprécz pomiaréw statycznych, tunel wodny
jest rowniez doskonatym narzedziem do badan przy zamianach potoze-
nia samolotu i réznych rozktadach pola predkosci, odpowiadajacych im
sit i momentéw aerodynamicznych. Eksperymenty moga by¢ przeprowa-
dzone jako pomiary wartosci dyskretnych przy ustalonych potozeniach
modelu lub pomiary podczas dynamicznych zmian potozenia modelu.
Dynamiczne testy, takie jak intensywne oscylacje modelu w kanatach
przechylenia pochylenia i odchylenia lub connig motion (obroty wokét
wektora predkosci), to tylko niektore z zawansowanych eksperymentow
mozliwych do przeprowadzania w tunelu wodnym.

W artykule opisano konstrukcje tunelu wodnego, mozliwe do przepro-
wadzenia eksperymenty dynamiczne, przedstawiono wyniki badarn oraz
ocene wynikoéw badan.

1. Ogoblna charakterystyka tunelu wodnego

1.1. Przeznaczenie tunelu wodnego

Tunel wodny, model 2436, jest profesjonalnym narzedziem badawczym
umozliwiajacym przeprowadzanie eksperymentéw w zakresie optywu, pomiaru

sit i momentéw aerodynamicznych, zaréwno statycznych jak i dynamicznych.
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1.2. Badania optywu

Tunel wodny umozliwia wizualizacje optywu ciat o réznych ksztattach,
zarowno modeli ptaskich jak i przestrzennych, w tym symetrycznych i nie-
symetrycznych. W czasie badan mozliwie jest uzyskanie wizualizacji optywu
modelu samolotu lub dowolnej czesci modelu (rys. 1).

26/05/2009
Rys. 1 Wizualizacja optywu F/A-18 - przednia cze$¢ kadtuba
Dzieki wizualizacji mozna zaobserwowac¢ charakter optywu, zidentyfiko-

wacé rodzaj zawirowan oraz okres$li¢ punkty oderwania strug od optywanej
powierzchni (rys. 2).

Rys. 2. Wiry na konicéwkach ptata [2]

Obserwacja i rejestracja wizualizacji optywu jest mozliwa z dotu, z gory
oraz z lewej i prawej strony. Do zobrazowania optywu mozna wykorzystac
barwniki w szesciu réznych kolorach.
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1.3. Pomiar sit i momentéw aerodynamicznych

Tunel wodny, model 2436, pozwala na pomiar sit i momentéw aerodyna-
micznych, zaréwno statycznych jak i dynamicznych. Dzieki zastosowaniu pie-
ciosktadnikowej wagi aerodynamicznej istnieje mozliwo$¢ pomiaru sity normal-
nej (sity prostopadtej do osi podituznej modelu), bocznej sity aerodynamicznej
oraz momentéw: przechylajgcego, pochylajacego i odchylajacego. Tunel wod-
ny umozliwia przeprowadzenie testéw statycznych, jak i dynamicznych testéw

w zakresie identyfikacji charakterystyk aerodynamicznych modelu.

2. Konstrukcja tunelu wodnego

2.1. Dane techniczne

< Wymiary zewnetrzne tunelu:
wysokos$¢ - 2320 mm; szerokos¢ maksymalna - 3860 mm;

dtugos¢ - 9260 mm.

< Masa tunelu:
masa wilasna - 4000 kg; masa wody - 23 000 kg;
masa catkowita - 27 000 kg.

= Wymiary przestrzeni pomiarowej:
szeroko$¢ - 550 mm; wysoko$¢ - 900 mm; diugos¢ - 1700 mm.

e Zakres mozliwych zmian potozenia modelu:
kat natarcia a G (—60°,80°), kat $lizgu B G (—20°,20°),
kat przechylenia G (—180°, 180°).

Wiasciwosci tunelu:
« zakres liczb Re G (0,50000);

- zakres kata natarcia a € (—60°, 80°);

= zakres kata Slizgu 3£ (—20°, 20°);

= zakres kata przechylenia ip 6 (—180°, 180°);

= wspoétczynnik turbulencji < 1%;

= wspoétczynnik niejednorodnosci strumienia < +2%;

= Srednie odchylenie strumienia < +1% w kierunku pochylenia i odchyle-
nia;

= predkos¢ przeptywu w przestrzeni pomiarowej V G (Omm/s, 90mm/s);

« zasilanie - silnik tréjfazowy o mocy maksymalnej 5,5 kW.
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2.2. Glowne zespoty tunelu wodnego

Do gtownych zespotéw tunelu wodnego (rys. 3) zaliczamy: zesp6t pom-
py w silnikiem napedowym (1); komore wejsciowg wraz z Kkierownicami
strug (2,3,4); sekcje koncentracji (5); przestrzen pomiarowg (7); suport (8); wa-
ge aerodynamiczng; komore odptywowag (9); rurowy przewdd powrotny (10);
uktad wizualizacji optywu (11); ukiad filtracji wody (12); ukiad sterowania
tunelem wodnym - komputer.

Przeptyw wody wymuszany jest przez pompe wirnikowg osiowg. Pompa na-
pedzana jest silnikiem tréjfazowym o mocy maksymalnej 5,5 kW. Regulacja
strumienia masy odbywa sie dzieki mozliwosci zmiany predkosci obrotowej sil-
nika. Uzyskanie jednorodnosci strumienia wody odbywa sie poprzez zastosowa-
nie w komorze wejsciowej walca z trzech warstw perforowanej blachy stalowe;j
oraz kierownic strug. W gornej czesci komory pomiarowej zamontowano suport
umozliwiajgcy zamocowanie badanego obiektu (modelu) oraz zapewniajacy je-
go zmiane potozenia podczas badan. Woda z przestrzeni roboczej przeptywa
do komory odptywowej, skad przewodem rurowym przeptywa z powrotem do
pompy. W ukitadzie przeptywowym wody zabudowano filtr. W rejonie komory
wylotowej zabudowano uktad wizualizacji przeptywu.

3. Mozliwosci badawcze tunelu wodnego

3.1. Wprowadzenie

Tunel wodny wyposazono w pieciosktadnikowg wage aerodynamiczna,
umozliwiajgcg pomiar sity normalnej, sity bocznej oraz momentéw aerody-
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namicznych. Komputer sterujgcy praca tunelu umozliwia zaprogramowanie
odpowiedniego eksperymentu, ustawienie zgdanych parametréw. Zastosowa-
ne oprogramowanie pozwala na gromadzenie wynikéw badan oraz przelicza
je, sprowadzajac wyniki do wartosci wspétczynnikéw sit i momentéw aerody-
namicznych. Mozliwe do przeprowadzenia warianty eksperymentéw w tunelu
wodnym to (rys. 4):

=« badania statyczne (Static);

= zmiana kata przechylenia (Body Axis Roll);

« zmiana kata odchylenia (Body Axis Yaw);

= zmiana kata pochylenia - natarcia (Body Axis Pitch);

= obrot wzgledem wektora predkosci (Velocity Vector Roll);

= obrot wzgledem nachylonej osi (Inclined Axis);

= obrét wzgledem wektora predkosci z jednoczesng zmiang kata pochylenia
( Tobak-Schiff Pitch);

= obrét wzgledem wektora predkosci z jednoczesng zmiang kata odchylenia
( Tobak-Schiff Yaw);

= dynamiczne przyrosty kata natarcia (Ramp and Hold);
= oscylacyjne zmiany kata natarcia (Schroeder Sweep);

< dynamiczne obroty wokdt wektora predkosci z oscylacyjnymi zmianami
kata natarcia (Coning with Roll Oscillation Superimposed).

3.2. Badania statyki modelu

Badania charakterystyk statycznych mozna przeprowadzi¢ kilkoma meto-
dami. Mozna recznie zadawa¢ (w programie komputerowym) zgdane potozenie
modelu i zapisywa¢ wyniki pomiaréw. Do dyspozycji jest tez kilka metod au-
tomatycznego starowania modelem.

Typowym eksperymentem badania charakterystyk statycznych modelu jest
przeprowadzenie pomiaréw przy okreslonej liczbie katéw natarcia, przy roz-
nych katach $lizgu i ré6znych predkosciach optywu. System utrzymuje okre-
Slone potozenie modelu do czasu ustalenia sie wartosci pomiarowych i po ich
zapisaniu zmienia potozenie badanego obiektu.

3.3. Badania dynamiki

Skokowe zmiany potozenia katowego wzgledem jednej osi samolotu

Ten typ eksperymentu jest uzyteczny do obserwacji zjawisk takich jak za-
rzut sity nosnej przy gwattownym zwiekszeniu kata natarcia. Wyniki zapisy-
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requires 10sc-strut extension

Rys. 4. Eksperymenty mozliwe do przeprowadzenia w tunelu wodnym

wane sg w funkcji czasu, jednak mozna zaobserwowa¢ rozktad sity nosnej przy
réznych katach natarcia.

Sinusoidalne zmiany potozenia wzgledem jednej osi

Sinusoidalne zmiany potozenia sg typowym eksperymentem w klasycznych
aerodynamicznych tunelach powietrznych.

Tego typu eksperymenty mozna réwniez wykonaé¢ w tunelu wodnym. Ruch
badanego obiektu jest okreslany przez czestotliwo$¢ i amplitude odchylen
wzgledem danej osi modelu. Mozliwe warianty tego eksperymentu to ruch
w kanale przechylenia, odchylenia lub pochylenia.
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Oscylacyjne zmiany potozenia wzgledem jednej osi

W tunelu wodnym mozna wykonywaé¢ eksperymenty z oscylacyjng zmiang
potozenia o statej wartosci, gdzie wartos¢ oscylacji okresla mozliwie duza am-
plituda zmian potozenia badanego obiektu. Ten rodzaj badan jest uzyteczny
w okreslaniu pochodnych aerodynamicznych. Eksperyment mozna przeprowa-
dzi¢ dla jednej z trzech opcji zmian potozenia modelu - przechylenie, pochy-
lenie, odchylenie.

Oscylacyjne zmiany potozenia wzgledem kilku osi

Oproécz eksperymentéw z oscylacyjng zmiang potozenia wzgledem jednej
wybranej osi modelu, mozna przeprowadzi¢ badania przy oscylacyjnej zmia-
nie potozenia modelu wzgledem trzech osi jednoczesnie. Jest to wyjatkowo
unikalna cecha tunelu pozwalajaca na sprawdzenie wiasciwosci dynamicznych
modelu przy ztozonych zamianach jego potozenia.

Prosty ruch stozkowy

W tym przypadku nastepuje obrét wzgledem wektora predkosci, wowczas
model obraca sie po powierzchni zblizonej do stozka. Z takg zmiang potozenia
samolotu mamy do czynienia, gdy samolot w locie ze statym katem natarcia
wykonuje obrot wzgledem wektora predkosci. Tego typu ruch jest wspélny dla
wojskowych samolotéw mysliwskich, gdy podczas lotu na duzych katach na-
tarcia manewrujg w celu utrzymania potozenia za celem. Przy katach natarcia
bliskich 900 ruch ,stozkowy” przypomina ptaski ruch wirowy.

Ztozony ruch stozkowy

W tym eksperymencie nastepuje identyczna zmiana potozenia modelu, jak
w przypadku ,ruchu stozkowego”, z tg rdéznicg, ze o$ obrotu modelu jest na-
chylona pod pewnym kagtem do wektora predkosci. W rezultacie nastepuje
oscylacyjna zmiana kata natarcia i $lizgu z okreslong czestotliwoscig zaleznag
od wielkosci nachylenia osi obrotu modelu wzgledem wektora predkosci.

Ruch stozkowy z intensywnymi wymuszonymi oscytacjami

Jest to unikalny eksperyment, ktdry po raz pierwszy zostat wykonany przez
Murray Tobak i Lewis Schiff z NASA. Ruch badanego obiektu jest taki sam,
jak w przypadku eksperymentu ,.ztozony ruch stozkowy”. Jedna jego przewaga
polega na wyraznym oddzieleniu czestotliwo$ci ruchu obrotowego od czesto-
tliwosci i wielko$ci wymuszen oscylacyjnych.
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4. Wyniki badan w tunelu wodnym

Badania wykonane w tunelu wodnym pokazuja, ze wyniki sg podobne do
wynikoéw uzyskiwanych dla identycznego modelu w klasycznych tunelach ae-
rodynamicznych (rys. 5).

F/A-18 »1 P = 0"

-10 0 10 20 30 40 50 60 70 80 90

cc, degrees

Rys. 5. Wyniki badarn modelu samolotu F/A-18 w réznych tunelach [1]

Badania w tunelu wodnym pozwalajg na uzyskanie wartosci wspotczynni-
ka sity normalnej cjv (sita prostopadta do osi wagi aerodynamicznej). Wykres
wspotczynnika sity normalnej w funkcji kata natarcia umozliwia wyznacze-
nie krytycznego kata natarcia. Mozliwos$¢ okreslenia wspétczynnika sity bocz-
nej umozliwia optymalizacje ukiadu aerodynamicznego w zakresie uzyskania
odpowiedniej charakterystyki statecznosci bocznej samolotu, w szczegdélnosci
przy duzych katach natarcia. Badania pozwalajg na okre$lenie charakterystyk
statecznosci i sterownosci samolotu. Szczegdlnie istotnym wydaje sie mozli-
wos$¢ wyznaczenia wspotczynnikéw momentéw aerodynamicznych przy inten-
sywnym manewrowaniu samolotu.

Przyktadowe wyniki badan przedstawiono na rysunku 6.

5. Podsumowanie

Tunel wodny jest profesjonalnym urzadzeniem umozliwiajgcym badanie
charakterystyk statycznych i dynamicznych modeli samolotéw. Réznorodnos$é
zaprogramowanych testéw pozwala na dogtebne badania, przede wszystkim
charakterystyk statecznosci i sterownosci, w najrézniejszych fazach lotu samo-
lotu. Mozliwo$¢ stosunkowo precyzyjnej wizualizacji optywu modelu pozwala
na optymalizacje aerodynamiczng ksztattu statku powietrznego.
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Study of aircraft dynamics in a water tunnel

Abstract

The Rolling Hills Research Corporation Model 2436 water tunnel is an excellent
preliminary design and research tool for investigating and underlying flow physics that
rules air-vehicle performance. This is primarily because of the extremely high quality
of flow visualization that is possible in the water tunnel. Also the water tunnel can be
used for quantitative measurements of forces and moments with submersible strain-
gage balance. In addition to static measurements, the water tunnel is an excellent
tool for studying dynamic motions of aircraft and the resulting differences in the flow
field and corresponding forces and moments. Experiments may be conducted with the
model in discrete static positions, or while the model is moved along a dynamic path.
Dynamic tests such as forced oscillation in pitch roll and yaw, and coning motion
(rotation about the velocity vector) are only a few of the sophisticated motions that
can be tested.

The paper outlines structural details of water tunnel realizeble dynamic experi-

ments, results of tests and their evaluations.
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W artykule przedstawiono niektére mozliwosci zastosowania komputero-
wych programéw symulacyjnych w ksztatceniu stuchaczy AMW w Gdyni.
Podano wybrane mozliwosci wykorzystania symulacji komputerowej jako
technologii informacyjnej, a takze ograniczenia i uwarunkowania zwigza-
ne z wykorzystaniem aplikacji komputerowych dla zobrazowania zadan
ogniowych wykonywanych na morzu, zwigzanych z uzyciem rakietowego
i artyleryjskiego uzbrojenia okretéw. Opracowanie zilustrowano rysunka-
mi uzyskanymi z wykorzystaniem metod symulacji komputerowe;j.

1. Wprowadzenie

Istnieja przyczyny powodujace, ze w szkoleniu specjalistéw - uzytkownikow
uzbrojenia i sprzetu morskiego coraz wiekszg uwage zwraca sie na wykorzysta-
nie aplikacji, ktére z wykorzystaniem metod symulacji komputerowej odtwa-
rzajg wybrane zjawiska, a nawet dziatanie ztozonych systeméw antro- i socjo-
technicznych. W przypadku okretowych systemoéw broni rakietowej i artylerii
problem dotyczy systemow funkcjonujgcych na styku pojedynczego cztowie-
ka badz zespotu ludzi z urzgdzeniami technicznymi. Uzytkowane jeszcze na
okretach MW RP analogowe EMC z lat 60. i 70. ubiegtego wieku stopniowo
zastepujg komputery cyfrowe, stanowigce element sktadowy wielofunkcyjnych
konsoli operatorskich MOC (ang. Multifunction Operator Console) [5].

Zasadniczg przyczyng siegania po metody symulacji komputerowej w pro-
cesie szkolenia przysztych uzytkownikéw jest rosngca ztozono$¢ systemoéw
uzbrojenia i sprzetu technicznego, a takze koszty jego zakupu i eksploatacji. Im
bardziej ztozony i zautomatyzowany jest sprzet i wojskowa technika morska,
tym wieksze wymagania stawiane sg przed jego uzytkownikami. Dotyczy to
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wiadomosci teoretycznych, lecz przede wszystkim umiejetnosci praktycznych,
a nawet okres$lonych nawykéw, zapewniajgcych automatyzm dziatania w sy-
tuacjach nietypowych i ekstremalnych. Dla ich wypracowania konieczne jest
nie tylko uswiadomienia sobie mozliwosci i ograniczen zwigzanych z uzyciem
uzbrojenia, lecz takze ,po staremu” wielokrotnego powtarzania ztozonych pro-
cedur obstugowych. Istotne ograniczenie wnoszg tu koszty eksploatacji, ktére
powodujg, ze wykorzystaniu sprzetu bojowego przestaje by¢ opcjg dopuszczal-
ng z ekonomicznego punktu widzenia. Jest to zarazem pewien stan, do ktérego
zgodnie z celami osiggania interoperacyjnosci z sitami morskimi NATO zmie-
rza MW RP.

W Pracowni Broni Rakietowej i Artylerii (PBRiA) Instytutu Uzbrojenia
Okretowego (IUO) AMW od Kkilku lat proces dydaktyczny i wychowawczy
wzbogacany jest i uatrakcyjniany za pomocg nowoczesnych technologii infor-
macyjnych. Niezastgpionym $rodkiem umozliwiajgcym $ledzenie zmian zacho-
dzacych w systemach uzbrojenia okretéw, a takze sprzyjajagcym wypracowa-
niu nawykéw systematycznego samoksztatcenia sa zasoby informacji dostep-
ne w Internecie. Wyktadane tresci coraz czesciej uzupetniajg i uatrakcyjniajg
komunikaty medialne, zwracajgce uwage ksztatconych na szczeg6lne istotne
problemy, ktdrych zrozumienie i opanowanie jest istotne dla profesjonalnego
przygotowania i poszerzenia horyzontow myslenia. Przede wszystkim jednak
wykorzystywane sg tez coraz doskonalsze programy symulujace wybrane epi-
zody strzelan rakietowych i artyleryjskich na morzu [3].

2. Obszary dziatania IlUO w procesie dydaktycznym
i wychowawczym

Analizujgc rozwo6j wspotczesnych systeméw broni rakietowej i artylerii
znajdujacych sie w systemie bojowym okretéw, zauwazy¢ mozna, ze zmie-
niaja sie wymagania stawiane ich przysztym uzytkownikom. Postepujgca inte-
gracja uzbrojenia i sSrodkéw obserwacji technicznej, automatyzacja procesow
dowodzenia i kierowania ogniem powodujg, ze jeden operator planuje i re-
alizuje skoordynowany atak rakietowy na cele nawodne. Wymiana informacji
w zautomatyzowanej radiolinii (ang. Data Link), zapewnia sterowanie tym
procesem z réznych miejsc, tj. kierujgcy ogniem znajdowac sie moze na pokita-
dzie jednego z kilku strzelajgcych okretéw, a nawet na brzegowym stanowisku
dowodzenia [l], Zadanie zaldg pozostatych okretdw ogranicza sie do zapew-
nienia bezpiecznego manewrowania w czasie zajmowania zaplanowanej pozycji
ogniowej (POg.) i przygotowania systemu rakietowego do strzelania. Co wiecej,
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rozmach przestrzenny strzelan rakietowych do celéw nawodnych powoduje, ze
szkolenie dowddcow okretdéw, a takze oficerow operacyjnych odpowiedzialnych
za dowodzenie uzyciem uzbrojenia i manewrowanie ogniowe okretu realizo-
wane jest na trenazerach taktycznych, a nie ogniowych (tj. odtwarzajgcych
procedury zwigzane z kierowaniem ogniem).

W nieco mniejszym stopniu sygnalizowany problem dotyczy zadan ognio-
wych wykonywanych w obronie powietrznej okretéw (OPow.), zar6wno wy-
konywanych z uzyciem uzbrojenia rakietowego jak i artyleryjskiego. Jednakze
i w tym przypadku, nawet przy scentralizowanym uzyciu uzbrojenia przez ze-
spot okretéw, wspoétdziatanie pomiedzy okretami realizowane jest na poziomie
taktycznego kierowania ogniem, tj. ogranicza sie do przydziatu wykrytych ce-
léw badz sektoréw odpowiedzialnosci, w ktérych granicach wykryte Srodki na-
padu powietrznego niszczone sg samodzielnie. Proces wskazywania celu zostat
zautomatyzowany, a uzyciem zestawOw rakietowych czy artyleryjskich poje-
dynczego okretu w OPow. kieruje zwykle jeden cztowiek - operator siedzacy
za pulpitem konsoli MOC. A zatem mozna wnosié¢, ze zasadne jest rozgranicze-
nie taktyki uzycia okretéw z uzbrojeniem rakietowo - artyleryjskim od taktyki
uzycia uzbrojenia rakietowo-artyleryjskiego.

Proces dydaktyczno-wychowawczy realizowany w PBRIiA IU AMW ogni-
skuje sie wokdt zagadnien zwigzanych z eksploatacjg techniczng okretowych
systemow broni rakietowej i artylerii. Wychodzac z encyklopedycznych defini-
cji eksploatacji technicznej, wyr6zni¢ tu mozna dwa zasadnicze obszary dziata-
nia: obstugiwanie i uzytkowanie sprzetu rakietowo-artyleryjskiego. Bezposred-
nio z uzytkowaniem sprzetu wigze sie taktyka uzycia uzbrojenia rakietowo-
artyleryjskiego stanowigca najnizszy hierarchicznie szczebel taktyki MW. Jest
to zarazem swoistego rodzaju sprzezenie zwrotne, za ktdrego pomocg wojsko-
wa technika morska i taktyka rodzajow sit MW oddziatujg na siebie wzajem-
nie, zapewniajgc dostosowanie taktyki MW do aktualnego poziomu rozwoju
sprzetu, a takze stymulujgc rozwdj wojskowej techniki morskiej.

Pierwszy obszar dziatania obejmuje zapoznanie stuchaczy z przeznacze-
niem, budowa, zasadg dziatania i podstawami obstugiwania okretowych zesta-
wow rakietowych i artyleryjskich (nadzorowanie, diagnozowanie i odnowa urzg-
dzen). W pewnym uproszczeniu chodzi przy tym o to, aby nauczy¢ przysztych
uzytkownikéw, jak przygotowaé sprzet do strzelania, jak wystrzeli¢ i zacho-
wac badz odtworzy¢ jego techniczng sprawnos¢ i gotowos¢ bojowa, usuwajac
ewentualne niesprawnosci. Ztozonos$¢ sprzetu w potgczeniu z permanentnym
ograniczeniem limitu godzin powodujg, ze nie sposéb osiggna¢ to, postugu-
jac sie przystowiowag kreda i tablicg czy tez korzystajgc z instrukcji obstugi.
Przydatne sg pogladowe plansze, przekroje, filmy szkoleniowe, stendy imituja-
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ce dziatanie weztéw lub kompletnych urzadzeh. Jednakze najlepsze rezultaty
uzyska¢ mozna, dysponujac dziatajgcym modelem sprzetu. Nie oznacza to,
ze nie ma tutaj miejsca dla nowoczesnych technologii informacyjnych, w tym
aplikacji komputerowych. Mogg okaza¢ sie przydatne dla opanowywania zto-
zonych procedur zwigzanych z przygotowaniem sprzetu i odtwarzaniem jego
gotowosci badz sprawnosci.

Drugi obszar dziatania PBRIiA obejmuje uzytkowanie sprzetu rakietowo-
artyleryjskiego i wigze sie nieroztgcznie z taktyka jego uzycia. Celem dziatania
jest tu osiggniecie pewnego stanu wiadomosci i umiejetnoscil, przy ktérym
przyszty uzytkownik uzbrojenia okretéw potrafi trafi¢ w cel, a takze w sposob
zblizony do optymalnego zaprojektowac i zrealizowac¢ uktad dziatann zaplano-
wanego zadania ogniowego. Trafienie w cel, nawet w przypadku pociskow sa-
monaprowadzajgcych sie bgdz uzbrojonych w zapalniki zblizeniowe nie jest za-
gadnieniem prostym, ajuz na pewno nie posiada trywialnego rozwigzania. Po-
dobnie jak optymalne projektowanie zadan ogniowych, ukierunkowane na moz-
liwie petne wyzyskanie potencjalnych mozliwosci ogniowych uzbrojenia, wy-
maga perfekcyjnego opanowania charakterystyk taktyczno-technicznych i wta-
Sciwosci bojowych sprzetu, co jest warunkiem dogtebnego zrozumienia wyste-
pujacych ograniczen i tworczego wykorzystania istniejgcych uwarunkowan.

Wysoki poziom automatyzacji proceséw zwiazanych z kierowaniem ogniem
i coraz szersze wdrazanie technologii z zakresu wspomagania komputerowego
wypracowania decyzji powodujg, ze w ostatnim czasie zauwazalna jest ten-
dencja zmierzajgca w kierunku jednoosobowego kierowania ogniem rakieto-
wym lub artylerii. Kierujgcy ogniem operator systemu uzbrojenia otrzymu-
je zadanie ogniowe od dowoddcy okretu lub oficera operacyjnego (taktyczne
kierowanie ogniem utozsamiane jest tez z dowodzeniem uzycia uzbrojenia).
W oparciu o wlasng wiedze i doSwiadczenie, realizuje procedury techniczne-
go kierowania ogniem, przygotowujac strzelanie, programujgc lot i dziatanie
urzadzenia samonaprowadzania (USN) przeciwokretowych kierowanych poci-
skow rakietowych (PoKPR), po czym realizuje badz tylko nadzoruje realizacje
procedur zwigzanych ze startem. W OPow. analizuje postawione bgadZ podje-
te samodzielnie zadanie ogniowe, planuje jego wykonanie i wybiera moment
razenia celu pociskiem rakietowym badz rozpoczecia oddziatywania ogniem ar-
tyleryjskim. W walce artyleryjskiej z celem nawodnym, wspdtdziatajgc Scisle
z dowddcg okretu odpowiedzialnym za manewrowanie ogniowe, Kieruje ogniem
artyleryjskim, wprowadzajgc korekty na podstawie obserwowanych uchylen.
W kazdym z rozpatrywanych przypadkéw powinien ocenié¢ rezultat oddziaty-

*W odniesieniu do tresci spetniajacych wymaganie operacyjnego celu ksztatcenia
wyrazonego w kategoriach czynnosciowych.
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wania ogniowego na cel i podjgé decyzje o ewentualnym manewrze ogniem
(przerwanie badz przeniesienie na kolejne cele). Jest przy tym wspomagany
przez podsystemy eksperckie i oprogramowanie automatycznie podsuwajgce
warianty rozwigzan zblizonych do optymalnego. Na okretach MW RP nowej
generacji, wyposazonych w ZaSyD, funkcje Kierujgcego ogniem wykonywac
bedg absolwenci AMW petnigcy stuzbe na swoich pierwszych stanowiskach
oficerskich.

Dla przygotowania Kkierujgcych ogniem, a zarazem operatoréw konsoli
MOC do wykonywania obowigzkéw, konieczne jest stosowanie w procesie dy-
daktycznym aplikacji komputerowych zapewniajacych wzbogacanie suchych
mstrukcyjnych zasad i zapisbw materiatem ilustracyjnym utatwiajgcym per-
cepcje i zrozumienie ztozonych zagadnieri zwigzanych z taktyka bojowego uzy-
cia uzbrojenia. Przyszty uzytkownik nie tylko wiedzie¢ powinien, co i jak na-
lezy zrobi¢, aby w konkretnej sytuacji taktycznej wystrzelony pocisk trafit
badz zostat naprowadzony na cel. Musi takze orientowac sie, ktére uzbrojenie
wybrac i jakie czynniki determinujg wybrane kryterium optymalizacji uzycia
uzbrojenia. Uswiadomienie sobie zwigzanych z tym mozliwosci i ograniczen
wymaga znajomosci i zrozumienia wptywu czynnikéw decydujgcych o prze-
biegu procesow i zjawisk pozapercepcyjnych. Sformulowanie to oznacza, ze
ich charakter wyklucza bezposrednie postrzeganie przebiegu zmystami ludz-
kimi. W przypadku strzelan rakietowych i artyleryjskich na morzu dotyczy
to przede wszystkim zjawisk i procesdw przebiegajgcych z szybkoscig niezau-
wazalng dla ludzkiego oka badz tez rozgrywajacych sie w przestrzeni, ktorej
wielko$¢ uniemozliwia rejestracje catosci przez pojedynczego obserwatora.

Kluczem do zrozumienia i uswiadomienia mozliwosci i ograniczen zwigza-
nych z uzyciem uzbrojenia rakietowo-artyleryjskiego jest odtworzenie zjawisk
pozapercepcyjnych poprzez realizacje opracowanego modelu matematycznego
na sprzecie komputerowym, z wizualizacja w postaci tekstowej lub graficznej.
Od ponad 10 lat do obudowy procesu dydaktycznego w PBRIiA (Pracownia
Broni Rakietowej i Artylerii AMW) wykorzystywane sg programy symuluja-
ce zjawisko wystrzatu w lufach wybranych armat morskich. Istniejg aplikacje
przyblizajgce przebieg nagrzewania i chtodzenia sie lufy dla bardzo diugiej
serii wystrzatow. Numeryczne rozwigzanie problemu gtéownego balistyki ze-
wnetrznej pozwala na symulacje lotu pociskéw artyleryjskich i niekierowanych
pociskéw rakietowych. Rozwigzanie uktadéw réwnan opisujgcych kinematyke
ruchu kierowanych pociskoéw rakietowych umozliwity symulacje lotu przeciw-
lotniczych pociskéw kierowanych (PPK) dla réznych metod naprowadzania.
Modele matematyczne ruchu srodka masy aparatu latajacego, a takze aparat
matematyczny opisujacy dziatanie USN o znanej logice przeszukiwania po-
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wierzchni morza zapewnity kompleksowg symulacje dziatania POKPR w czasie
ataku rakietowego. Powstata tym samym mozliwos¢ zbudowania bardziej zto-
zonych aplikacji, ktére moga by¢ traktowane jako trenazery badz komputerowe
gry edukacyjne.

3. Miejsce programéw symulacyjnych w procesie szkolenia
stuchaczy AMW w PBRIA

Podchorgzowie studiujgcy w AMW przedmioty uzbrojeniowe otrzymujg
pewien zasdb podstawowych poje¢ i wiadomosci. Ze zréznicowang doktadno-
Scig opisujg one i odzwierciedlajg zjawiska (w tym rzeczy, obiekty), zdarzenia
(dziatania ludzi i stany rzeczy) i procesy wystepujace w dziataniach bojowych
na morzu [4]. Chodzi tu o obiekty bedace czesto elementami ztozonych syste-
mow, zdarzenia, procesy, a takze ich cechy i relacje zachodzgce pomiedzy nimi.
Na ich podstawie stuchacze wytworzy¢ muszg sobie obraz przysztego pola wal-
ki na morzu. Ze zrozumiatych wzgleddw ma on charakter statyczny. Trudno tez
oczekiwaé, aby byt kompletny i pozbawiony znieksztatcern. Tymczasem czynni-
ki determinujgce charakter przysztego pola walki majg charakter dynamiczny,
a ich statyczne odzwierciedlenie utrudnia¢ moze wypracowanie umiejetnosci
(w tym nawykéw) zwigzanych z aktywnym mys$leniem oraz praktycznym dzia-
taniem absolwentéw AMW zajmujacych kolejne stanowiska stuzbowe. Nie ma
przy tym istotnego znaczenia, czy zakres wykonywanych obowigzkéw wigze
sie bezposrednio z uzyciem uzbrojenia na morzu. Sygnalizowane problemy do-
tycza zaréwno tych, ktérzy uzywac bedg uzbrojenia ofensywnego, jak i tych,
ktérzy znajdowac sie bedag na okretach bronigcych sie. Nowoczesnym, a zara-
zem wygodnym w uzyciu mediem, zapewniajacym uzyskanie jak najlepszych
rezultatow w procesie dydaktycznym i wychowawczym moze byé symulacja
komputerowa strzelan rakietowych i artyleryjskich na morzu, ukazujgca dyna-
miczny obraz wybranych wycinkéw pola walki na morzu.

Nie oznacza to jednak, ze wdrazanie do procesu ksztatcenia symulacji kom-
puterowej, a takze trenazerdw i podsystemdw treningowych zbudowanych na
bazie symulacyjnych programéw komputerowych rozwigze wszystkie problemy
zwigzane z przygotowaniem przysztych uzytkownikéw uzbrojenia na morzu.
Jak juz podkres$lano, ksztalcenie poza systemem uzbrojenia stanowi dzisiaj
wazny, a w przewidywalnej przysztosci z uwagi na rosngce koszty eksploatacji
sprzetu coraz wazniejszy element w procesie przygotowania przysztych uzyt-
kownikéw uzbrojenia na morzu [4]. Tym niemniej, trzeba mie¢ Swiadomos¢, ze
bezkrytyczne ograniczenie sie wytgcznie do szkolenia z wykorzystaniem apli-
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kacji komputerowych implikowa¢ moze luki (w obszarze wiedzy i umiejetnosci
praktycznych) i opéznienia czasowe, ktére wyeliminowa¢ moze dopiero prak-
tyczne szkolenie operatoréw i zgrywanie obsad na sprzecie w warunkach mak-
symalnie zblizonych do bojowych.

Jednakze pomimo tych zastrzezen, przedstawione wyzej uwarunkowania
pozwalajg rozpatrywac¢ symulacje komputerowg jako narzedzie do poznania
dynamicznych wiasciwosci okreslonego obiektu rzeczywistego dzieki ekspery-
mentowaniu z jego modelem za pomocg programu komputerowego. W odnie-
sieniu do zagadnien zwigzanych z problematyka uzycia okretowych systemow
broni rakietowej i artylerii symulacyjne programy komputerowe to narzedzie
bardzo wygodne, pozwalajgce na wielokrotne powtarzanie doswiadczen, prak-
tycznie bez koniecznosci liczenia sie z kosztami, warunkami hydrologiczno-
meteorologicznymi czy wrecz zagrozeniem dla ludzkiego zycia.

Nizej przedstawione zostang wybrane przyktady ilustrujgce zastosowa-
nie symulacji komputerowej do wizualizacji zadann ogniowych wykonywanych
na morzu. Prezentowane rysunki wygenerowane zostaty przez opracowane
w PBRIA programy symulacyjne, a ich pézniejsza obrébka graficzna miata
na celu wytgcznie poprawienie czytelnosci i poglgdowosci wydruku.

4. Zobrazowanie generowane w czasie symulacji komputerowej
zadan ogniowych rakietowych i artyleryjskich

Zobrazowanie wybranych epizodéw atakéw rakietowych z uzyciem poKPR
(rys. 1 i 2) wygenerowane zostato przez opracowany w PBRIiA program SY-
MULAO98, stanowigcy podsystem treningowy opracowany dla uzytkownikow
systemu rakietowego P-20 znajdujacego sie na uzbrojeniu okretow MW RP.
Program WROBEL2 (rys.3) zapoznaje miedzy innymi z ograniczeniami wy-
stepujacymi przy technicznej realizacji procesu samonaprowadzania przeciw-
lotniczego pocisku kierowanego (PPK). Program SYMROZAO (rys. 4) ilustru-
je metodami symulacji komputerowej zjawisko rozrzutu pociskéw przy strzela-
niu z automatycznych armat okretowych. Dziatanie programu komputerowego
SymKond ilustruje rys.5 przedstawiajacy pole widzenia przyrzgdéw celow-
niczych wiezowego automatu strzelniczego (WAS) z celownikiem kolimatoro-
wym [2], Program opracowany zostat w KBRIA jako komputerowy trenazer
dla kierujgcego ogniem artyleryjskim w walce z celami nawodnymi.

Uwarunkowania zewnetrzne, zwigzane miedzy innymi z koniecznoscig za-
pewnienia interoperacyjnosci z sitami morskimi NATO, powoduja, ze po-
glebia sie Deficyt godzin przewidzianych w programie studiéow inzynierskich
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Rys. 1. Program Symula98 - widok wskaznika SRL po przechwyceniu wybranego
celu; 1 - dane o $ledzonym celu oraz nastawy do strzelania, 2 - znacznik kursu,
3 - potozenie selektora namiaru i odlegtosci w czasie przechwytywania celu,

4 - podstawa czasu SRL, 5 - zobrazowanie celu generujacego sygnat ,swoj okret”

Rys. 2. Program SYMULAO98 - atak rakietowy odwzorowany na planszecie
taktycznym; 1 - strzelajacy okret, 2 - tor lotu autonomicznego, 3 - uchwycenie celu
przez urzadzenie samonaprowadzania (USN), 4 - okret cel w granicach pola
indykacji USN, 5 - dane o potozeniu i ruchu celu, 6 - parametry lotu KPR i dane
wypracowane przez przelicznik SKS, 7 - okret wlasny

AMW dla przedmiotéw specjalistycznych. Implikuje to potrzebe wykorzysta-
nia do obudowy zaje¢ nowoczesnych technologii informacyjnych, w tym symu-
lacyjnych programéw komputerowych przyblizajgcych ztozone aspekty uzycia
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Rys. 3. Program WROBEL?2 - generowany jest komunikat o zerwaniu procesu
samonaprowadzania po wystgpieniu przecigzen wykluczajgcych techniczng realizacje
kinematycznej trajektorii zblizenia przeciwlotniczego pocisku rakietowego
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Rys. 4. Program SymRozAO - zobrazowanie rozrzutu pociskéw wystrzelonych
z automatycznej armaty okretowej AK-176; widok z géry na powierzchnie morza,
wykres$lona elipsa btedéw przygotowania strzelania

wspotczesnego uzbrojenia okretéow. Aplikacje wykorzystujgce metody symula-
cji komputerowej sg nowoczesnym srodkiem dydaktycznym, nie tylko wzboga-
cajacym i uatrakcyjniajacym proces szkolenia. Sprzyjajg intensyfikacji procesu
ksztatcenia, gdyz dzieki wizualizacji zjawisk o charakterze pozapercepcyjnym
przyspieszaja, pogtebiaja, a czesto wrecz dopiero one zapewniajg zrozumienie
i opanowanie ztozonych zagadnien towarzyszacych wykonywaniu zadan ognio-
wych na morzu.

A zatem wnosi¢ mozna, ze symulacja komputerowa stanowi nie tylko po-
trzebny, ale wrecz niezbedny srodek dydaktyczny dla zabezpieczenia proce-
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Rys. 5. Program SymKond - widoczna tarcza i symulowane wypryski w polu
widzenia celownika kolimatorowego

su szkolenia uzytkownikéw uzbrojenia rakietowo-artyleryjskiego okretéw. Naj-
wiekszg jej zaleta jest zdolno$¢ do odwzorowania i zobrazowania w czasie rze-
czywistym na ekranie monitora proceséw, a takze zdarzenh, ktére w realnych
warunkach sg poza percepcyjne. Nie bez znaczenia jest tez mozliwosé wie-
lokrotnego powtarzania symulowanych procesow oraz modyfikacji warunkow
poczatkowych i brzegowych determinujgcych rezultat strzelania.

5. Podsumowanie

Tworcze wykorzystanie programoéw symulujgcych strzelania rakietowe oraz
artyleryjskie powinno przynies¢ wymierne efekty szkoleniowe. Staje sie tez
niewielkim, cho¢ znaczacym krokiem w przygotowaniu operatoréw uzbrojenia
do kierowania strzelaniem za pomocg interfejsow, powszechnie stosowanych
w zautomatyzowanych systemach dowodzenia okretem (ZaSyD), tj. wielofunk-
cyjnych konsoli operatorskich MOC.
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Computer-aided simulation in training of naval gun systems

Abstract

The authors from the Naval University in Gdynia introduce an opinion that com-
puter simulations are very effective for training and use of naval gun and missile
systems in all missions. The present has been enriched with exemplary pictures obta-
ined from computer-aided simulations.






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XI1V 2010

ZASTOSOWANIE NAPEDU REAKCYJNEGO DO
PREROTACJI WIRNIKA WIATRAKOWCA

W iestaw Krzymien
Instytut Lotnictwa, Warszawa

e-mail: wkrz@ilot.edu.pl

W celu skrécenia czasu oraz drogi startu wiatrakowca stosuje sie wstep-
ne rozkrecenie (prerotacje) wirnika. W tym celu wykorzystuje sie zwykle
cze$¢ mocy silnika napedowego (np. poprzez wat gietki) albo dodatko-
wy silnik (np. elektryczny). Takie napedzanie topat podczas startu czy
lotu wiatrakowca wymaga odpowiednio duzej mocy, a ponadto wymaga
zréwnowazenia wytworzonego momentu obrotowego.

W niniejszym opracowaniu rozwazono zastosowanie do prerotacji wirni-
ka tzw. zimnego napedu reakcyjnego, ktory nie powoduje istotnego mo-
mentu obrotowego wiatrakowca. W artykule przedstawiono zalety, zakres
zastosowania i spodziewane problemy zwigzane z zastosowaniem takiego
rozwigzania do napedu wirnika wiatrakowca.

1. Wstep

Lot wiatrakowca opiera sie na wytworzeniu sity nosnej przez wirnik pra-
cujacy w warunkach autorotacji. Aby skroci¢ czas startu oraz droge rozbiegu,
stosuje sie wstepne rozkrecenie (prerotacje) wirnika.

Do mechanicznego rozkrecenia wirnika wykorzystuje sie zwykle cze$¢ mo-
cy silnika napedowego (np. poprzez wat gietki) albo dodatkowy silnik (np.
elektryczny). Napedzanie topat podczas startu czy lotu wiatrakowca wymaga
odpowiednio duzej mocy (jak w przypadku s$migtowcow), a ponadto wymaga
zrownowazenia momentu obrotowego, ktérego nie zrédwnowazy typowe uste-
rzenie wiatrakowca.

Typowy przebieg startu wiatrakowca przebiega w nastepujacy sposéb: po
uruchomieniu silnika pilot zasprzega naped i poprzez specjalny wat (sztywny
lub gietki) nastepuje rozkrecanie wirnika nosnego do predkosci 30-70% nomi-
nalnej predkosci obrotowej. Nastepnie pilot rozprzega naped wirnika i zwiek-
szajgc moc silnika napedzajgcego smigto, wykonuje start - podobny do startu
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samolotu: rozbieg, podczas ktorego nastepuje dalsze rozkrecenie wirnika do ob-
rotéw zapewniajgcych zréwnowazenie ciezaru wiatrakowca, oderwanie i dalsze
rozpedzanie, a nastepnie lot wznoszacy.

Czas startu, a takze skrocenie drogi startowej mozna uzyskac, rozkrecajgc
wirnik do nominalnej predkosci obrotowej, by po krétkim rozbiegu, osiggajac
predko$¢ minimalna, oderwac sie od ziemi. Mozna tez wykonaé start ,,Smigtow-
cowy”, rozkrecajac wirnik do predkosci obrotowej wiekszej od nominalnych
(o ok. 30-50%), by méc wykorzysta¢ energie wirnika do pionowego lub prawie
pionowego wzniesienia sie wiatrakowca (tj. do wysokosci, na ktérej jeszcze jest
lub juz nie ma wptywu ziemi na optyw wirnika), by nastepnie przejs¢ do lotu
poziomego lub wznoszgcego.

2. Przeglad rozwigzan konstrukcyjnych

Naped reakcyjny wirnika byt dotychczas stosowany w kilku niekonwen-
cjonalnych rozwigzaniach $migtowcow. Byt realizowany jako ,goracy”, czyli
zrodtem napedu byt silnik odrzutowy (przeptywowy lub rakietowy), jak np.:

< Doblhoff WNF 342 (Austria, 1943) - Smigtowiec o masie maks. 640 kg,
wirnik 010 m; mieszanka paliwa i powietrza rozprowadzana kanatem
wzdtuz topat (rys. 1),

e JK-1 ,Trzmiel” (Polska, 1957) - z topatami napedzanymi silnikami stru-
mieniowymi o ciggu ok. 120 N, wirnik 07 m (rys. 2),

= Dornier Do-32 (Niemcy, 1962) - masa maks. 320 kg, wirnik 07.5 m, naped
stanowita turbina gazowa BMW o mocy 74 kW, z ktorej czes¢ spalin byta
wyprowadzana na koricach topat (rys. 3),

« Dragonfly DF-1 (USA, 2009) - o masie maks. 350 kg, wirnik 06 m, na-
pedzany silnikami rakietowymi zasilanymi nadtlenkiem wodoru (rys. 4).

Masa silnikdw rakietowych na koricach topat istotnie zwieksza moment
bezwtadnosci wirnika, wptywajac istotnie na wtasciwosci lotne Smigtowca. Od-
dzielny problem stanowi nasilanie silnikéw rakietowych i ich sterowanie, ktore
wymaga zabudowania odpowiedniej instalacji w topatach.

Wykorzystanie gorgcych gazéw ze sprezarki turbinowej (np. Do-32) zwiek-
sza efektywnos¢ tego napedu. Stwarza jednak dodatkowy problem termicznej
izolacji instalacji i odpornosci topat na temperature gazéw (niewatpliwa zaletg
tego rozwigzania jest odpornos¢ topat na oblodzenie).
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Rys. 1 ,Doblhoff WNF 342 V4" (zrédto: www.airwar.ru/image)

Rys. 2. JK-1 ,Trzmiel” (zrodto: archiwum Instytutu Lotnictwa)

Rys. 3. ,Dornier Do-32” (zrédto: www.aviastar.org/foto)


http://www.airwar.ru/image
http://www.aviastar.org/foto
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Rys. 4. ,,Dragonfly DF-1" (Zrodto: www.swisscopter.com)

przypadku wiatrakowcow zastosowanie reakcyjnego napedu wirnika ma
kilka waznych zalet:

= rozkrecanie wirnika do obrotéw przynajmniej nominalnych bez bezpo-
Sredniego sprzegniecia z silnikiem,

< mozliwos¢ wsparcia tym napedem 'Smigtowcowego’ startu wiatrakowca,
bez koniecznosci rdwnowazenia momentu obrotowego,

= mozliwos¢ wsparcia krecgcego sie wirnika podczas lgdowania awaryjne-
go, przez co mozna istotnie zmniejszy¢ niebezpieczng strefe ,h-v”, tj.
przedziatu predkosci lotu oraz wysokosci lotu, w ktérym brak napedu
(awaria silnika) grozi katastrofa.

W rozwazanym rozwigzaniu topaty bytyby napedzane sitg odrzutu sprezo-
neg(ﬁ]powietrza, bez dodatkowego zrédta energii - tzw. 'zimny’ naped reakcyj-
ny :]*

Wadami 'zimnego’ napedu reakcyjnego wirnika moga okazac sie:

= duza masa sprezarki,

= skomplikowanie konstrukcji gtowicy wirnika spowodowane potrzeba roz-

prowadzenia sprezonego powietrza,

« nizsza sprawnos$¢ catego uktadu w stosunku do innego rodzaju napedu.

3. 0Ogdélne warunki i podstawowe obliczenia

W rozwazanym wiatrakowcu o masie maksymalnej ok. 600 kg bedag za-
stosowane topaty o profilu przedstawionym na rys. 5. Lopaty bedg wykonane
z wyttaczanego duraluminiowego profilu, bez skrecenia geometrycznego.


http://www.swisscopter.com
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Rys. 5. Profil topaty wiatrakowca (zblizony do NACA 9-H-12 ) o cieciwie
¢ = 200mm. Do wykorzystania w profilu jest srodkowy kanat, ktory posiada
przekrdj ok. 11 cm2

Podstawowe dane wirnika:

= wirnik dwutopatowy o zmiennym skoku ogdlnym, S$rednica wirnika:
D —8.8m,

< nominalna predkos$¢ katowa wirnika: « 6.50br/s, czyli o ~ 40rad/s
(predkos¢ na koncu topaty odpowiada Ma = 0.55),

= wirnik rozkrecany jest na kacie natarcia odpowiadajgcej Cz = 0, czyli
ok. - 1°,

e wspoétczynnik oporu w zakresie kata natarcia —2° 4- 1° wynosi:
Cx = 0.008 4 0.010 [2],

< maksymalna predkos$é obrotowa: < 9obr/s (co odpowiada predkosci na
koricu topaty Ma < 0.8),

< masa topaty: ok. 22 kg.

Schemat dziatania rozpatrywanego napedu przedstawia rys. 6.

Podstawowe réwnania i zaleznosci przyjete do obliczenh:
— moment oporu aerodynamicznego topaty:

dM = dFx = Mu2Cx(v)cx3dx 3.1

gdzie: p - gestos¢ powietrza, ui - predkos¢ katowa wirnika;
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- warunki przeptywu sprezonego powietrza w kanale topaty oraz warunki
wyptywu powietrza przez dysze okreslono na podstawie réwnanie Bernoulliego:

AP+ ~-vp= ~V2 (3.2)

gdzie, p —cisnienie powietrza w kanale topaty, Vp —predkos¢ przeptywu po-
wietrza w kanale, V - predkos$¢ wyptywu powietrza z dyszy;

przeptywajgce wzdtuz topaty powietrze o masie m ulega przyspieszeniu (do
predkosci postepowej topaty). Moment oporu od sity Coriolisa:

dM = 2rinuJVpxdx 3.3)

— dodatkowe sprezanie powietrza pod wptywem swojej masy i pod wptywem
sity odsrodkowej (dziatajacej wzdtuz topaty):

dp = p(X)uj2x dx (3.4)

Sprezanie pod wpltywem sity odSrodkowej jest niewielkie i moze w pew-
nym stopniu kompensowaé straty na oporze przeptywu w kanale. Istotny opor
powoduje sita Coriolisa: rozpedzanie masy przeptywajacego powietrza do pred-
kosci konca topaty skuteczne obniza sprawnos¢ dziatania takiego napedu.

W obliczeniach nie uwzgledniono strat wynikajgcych z lokalnego wzrostu
oporu spowodowanych zjawiskami falowymi.

Wyniki obliczen przedstawiajg wykresy na rys. 7-9. Wykresy przedstawiajg
zaleznos¢ mocy: oporu aerodynamicznego topat (mocy niezbednej do napedu
wirnika) i sity napedowej reakcji (mocy napedu od odrzutu) dla predkosci
wyptywu powietrza z dyszy Ma = 0.85 i Ma = 0.95.

Rys. 7. Wykres mocy niezbednej do osiggniecia odpowiednich obrotéw wirnika (linia
ciggta) i mocy osigganej przez naped w zaleznosci od predkosci wyptywu powietrza
z dyszy dla nadcisnienia 0.01 MPa
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Rys. 8. Wykres mocy niezbednej do osiggniecia odpowiednich obrotéw wirnika (linia
ciggta) i mocy osigganej przez naped w zaleznosci od predkosci wyptywu powietrza
z dyszy dla nadcisnienia 0.02 MPa

Rys. 9. Wykres mocy niezbednej do osiagniecia odpowiednich obrotéw wirnika (linia
ciggla) i mocy osigganej przez naped w zaleznosci od predkosci wyptywu powietrza
z dyszy dla nadci$nienia 0.03 MPa

cu [rad/s]
Ma = 0,95
- «Ma=0.90
-« Ma=0.85
p [MPa]
0.01 0.02 0.03 0.04 0.05

Rys. 10. Skuteczno$¢ 'zimnego' napedu reakcyjnego: zalezno$¢ predkosci katowej
topat dla stanu rownowagi mocy (niezbednej i napedu) od cisnienia powietrza, dla
réznych predkosci wyptywu z dyszy

Wnioski

Dla przyjetej srednicy i obcigzenia wirnika poddzwiekowa predkos¢ wy-
ptywu z dyszy jest niewystarczajgca do rozpedzenia wirnika do obrotéw
maksymalnych. Maksymalna $rednica wirnika dla tego rodzaju rozwig-
zania napedu wynosi ok. 7m.
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= Zastosowanie dyszy z naddZzwiekowym wyptywem powinno spetni¢ ocze-
kiwane wymagania, lecz moze sie wigza¢ z nadmiernym hatasem podczas
pracy i wiekszymi stratami energii (a tym samym z nizszg sprawnoscig
catego uktadu).
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Application of the jet propulsion to prerotation of the gyrocopter rotor

Abstract

The flight of the gyrocopter is based on generating an aerodynamic lift force by
the rotor which works in the conditions of autorotation. In order to reduce the take-off
time and distance, the initial rotation (prerotation) of the rotor is used.

For prerotation, a part of power of the main engine (e.g. through the flexible shaft)
or an additional engine (e.g. electrical) is usually used. This powered rotation is not
possible during the take-off or flight as it needs much more power, and the reaction
moment can not be balanced by the typical gyrocopter control surfaces.

For this reason, this work considers the use of a "cold jet” driver for prerotation,
which does not cause the additional turn-on moment of the gyrocopter. This paper
presents the advantages, range of use and some expected problems associated with
application of such a solution for powering the gyrocopter rotor.

The whole project has been financed by the EU under the Operational Programme
Innovative Economy.
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System wektorowanego ciggu jest coraz czesciej wykorzystywany do
zwiekszenia manewrowosci i sterownosci wspotczesnych samolotow. Do
analizy wybrany zostat samolot typu F16 MATV wyposazony w dysze
umozliwiajgca odchylanie ciggu w wielu ptaszczyznach. W standardo-
wej wersji samolotu komputer DFLCC (Digital Flight Control Compu-
ter) ograniczat zakres katow natarcia ze wzgledu na utrate statecznosci
i sterownosci. W samolocie F16 MATV powyzsze ograniczenie zostato
zniesione przez zastosowanie ciggu wektorowanego. W ramach analizy
poréwnano parametry lotu ustalonego, statecznos¢ statyczna i podtuzng
statecznos¢ dynamiczng dla samolotu z systemem ciggu wektorowanego
i samolotu standardowej wersji.

1. Wstep

Od momentu powstania pierwszego samolotu bojowego do dnia dzisiejsze-
go widoczny jest ciagty postep technologiczny w dziedzinie samolotéow woj-
skowych. Nieustanny ped ku udoskonalaniu konstrukcji ptatowcow byt i nadal
jest podyktowany checig zdobycia przewagi nad przeciwnikiem na polu wal-
ki. Cechy majace wptyw na wyzszosé jednego samolotu nad drugim na prze-
strzeni lat zmienialy sie. Na poczatku najistotniejszym parametrem maszyny
bojowej byta jej maksymalna predkos¢ lotu. Ta cecha byta najistotniejsza od
samych poczatkdéw lotnictwa do mniej wiecej konca lat 60. Wtedy to dostrze-
zono, ze niekoniecznie samolot szybszy ma wieksze szanse przetrwania, ale ten
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bardziej zwrotny. Od tego momentu widoczny jest zwrot w koncepcji samolo-
tu mysliwskiego. Zaczeto przykladaé wiekszg wage do problemu zwigkszenia
manewrowosci. Obecnie bardzo istotnym parametrem jest réwniez niewykry-
walnos¢ radarowa, jednakze nie zapomniano o zwinnosci samolotu. Oba te
czynniki sg rozwijane réwnolegle. Odpowiednie potaczenie wysokiej manewro-
wosci i niewykrywalnosci radarowej jest cechg kazdego wspoétczesnego samolo-
tu mysliwskiego. System pozwalajgcy zmienia¢ kierunek wektora ciggu silnika
W znaczny sposob zwiekszyt te manewrowosc.

W pracy analiza tego systemu skupia sie na badanu wptywu wektorowa-
nego ciggu na statecznos$¢ statyczna, jak i dynamiczng samolotu. Do badan
wybrany zostat samolot typu F-16, poniewaz skonstruowano zaréwno wersje
klasyczng (standardowy silnik i dysza), jak i wersje posiadajaca dysze mogaca
odchyla¢ gazy wylotowe. Dodatkowym czynnikiem majacym wplyw na wy-
bor tego modelu jest duza dostepnosé danych potrzebnych do wspomnianych
analiz.

2. Wektorowanie ciggu

Kluczowa role w systemie wektorowanego ciggu odgrywa wiasciwie zapro-
jektowana dysza silnika. Projektowanie tych dysz musi uwzglednia¢ kilka istot-
nych wymagan, takich jak: duza sita ciggu, niezawodnos$¢, niewielka masa, pro-
fil misji czy niski koszt. W samolotach bojowych dysza silnika posiada zmienng
geometrie. Jest to zwigzane z duzg zmiennoscig sity ciggu, jaka towarzyszy lo-
tom bojowym. W przypadku uzycia dopalacza przekro6j wylotowy silnika musi
zwiekszy¢ sie 0 ok. 50-100% w celu utrzymania statego cisnienia przeptywu.
Zwigzany z tym jest réwniez znaczny wzrost temperatury na wylocie - zatem
dysza musi spetnic¢ jeszcze jeden wazny warunek - byé odporna na ekstremal-
nie wysokie temperatury. Przytoczone wyzej czynniki powodujg, ze techniczne
rozwigzanie wektorowanego ciggu jest skomplikowane.

W samolocie F16 MATV dysze o zmiennej geometrii pozwalaty na skiero-
wanie gazow wylotowych w ,dowolnym kierunku”.

Standardowo produkowany silnik General Electric F-110-GE-100 wytwarza
126 kN ciggu przy petnym dopalaczu. Ta jednostka napedowa zostata wybra-
na dla programu MATYV ze wzgledu na swoje bardzo dobre parametry pracy,
wzgledy operacyjne oraz jego wysoka niezawodnos$¢. F-16 MATV wazy 12,5
tony z pelnymi zbiornikami paliwa, dwiema rakietami na koncdéwkach skrzy-
dta oraz dwoma pilotami. General Electric zaprojektowato dysze wylotowag
AVEN (Axis-symmetric Vectoring Exhaust Nozzle) jako mozliwg modyfikacje
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Rys. 1. F-16 MATY - silnik F-110-GE-100

dla silnika F-110-GE-100 bez ingerencji w strukture ptatowca i systemy hy-
drauliczne. Jedyna zmiang byto zwiekszenie zbiornika na ptyn hydrauliczny
z 16 gal do 24 gal ze wzgledu na wzrost jego przeptywu na minute w instalacji.
Sama dysza jest podobna (praktycznie identyczna) do oryginalnie instalowanej
w tym silniku.

3. F-16 MATV - Multi-Axis Thrust Vectoring

Obiektem analiz i obliczeh aerodynamicznych przedstawionych w niniej-
szej pracy, zostat wybrany samolot F-16. Powodem takiego wyboru byta dobra
dostepnos$¢ do danych aerodynamicznych dla tego statku powietrznego. Bazo-
wym zbiorem danych byt sporzadzony w grudniu 1979 roku (obecnie og6lnie
dostepny w Internecie) przez NASA raport Nr. 1538 - Simulator Study of
Stall/Post Stall Characteristic of a Fighter Airplane with Relaxed Longitudal
Static Stability.

W tabelach 1 i 2 przedstawiono dane geometryczno-masowe przyjetego
samolotu.

Poza zmieniong dyszg samolot F-16 MATYV nie r6zni sie brytg aerodyna-
miczng od standardowej wersji.
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EE& Dryden Flight Research Center February 1998
TEP F-16A3-view

Rys. 2. F-16A trzy rzuty

Tabela 1. Wymiary geometryczne

1 Rozpietosé 15,03 m
2 Dtugosé 9,45 m
3 Wysokosé 509 m
4 Powierzchnia nosna 27,87 m2
5  Srednia cieciwa aerodynamiczna 3,45 m
6  Srodek ciezkosci ¢ 35%
7  Standardowa masa startowa 12032 kg
8 Maksymalny wspoétczynnik obcigzen 9,09

9 Maksymalna masa startowa 17010 kg
10 Masa samolotu pustego 8495 kg
11 Masa tadunku 7800 kg
12 Masa paliwa 3255 kg

Tabela 2. Momenty bezwtadnosci [kgm2]

Jx Jy Jz Jxz
12875 75674 85552 1331

4. Model matematyczny

Dynamiczne réwnania ruchu zostaly wyprowadzone w ukiadzie Oxyz
zgodnie z zasadami zmiennosci pedu i kretu:
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Rys. 3. Uktad wspotrzednych sztywno zwigzany z samolotem

A VLXIET =M, N =F

Réwnania ruchu mozna przedstawi¢ w formie
X = f(X,U)

gdzie:

— wektor stanu
X =[UV,W,PQ,R,0,6,V,xnynh]T

to wspdtrzedne predkosci punktu O, wspotrzedne predkosci kgtowej samolotu,
katy Eulera i wspétrzedne nawigacyjne,

— klasyczny wektor sterowania

w ktérym wspoétrzedne to katy wychylenia steru wysokosci, lotek, steru kierun-
ku i manetki gazu. Wektor ten zwieksza wymiar, jezeli wystepujg dodatkowe
powierzchnie sterowe.
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Wspétrzedne prawych stron sg nastepujace:

X aero + XgQ + Tx

fi = —QW + RV + gsino
m
Yaero + YpP + YrR + Tv .
h =-RU+PW + " + gcos O sinty
Zaero + Z + Tz
h =-pv + QU + qu + gcos 0 costy
Xaero = Xgx + XshSh Yaero = Ycy + XgySy

Zaero = %cx + ZSHSH

fa= Jy ~ QR Laero + Lt
Jx D JIxD
, Jz —Jx M + Mt
h = ——-7—RP + aero
Jy Jy
_Jy —IxPQ Naero + Nt
Jz D JzD
Jt
D=1
JIxJz

We wzorach Tx, Ty i Tz sg wsp6trzednymi sity ciggu, Lp) Mt, Nt wspotrzed-
nymi momentu od sity ciaggu, Laero>Maero;Naero wspo6trzedne momentu
aerodynamicznego. Pozostate wspdtrzedne wektora / to:

h 1 sintytg0 costytgO P

h = 0 cos ty —sinty Q

h_ 0 sintysecO costysecO R

_ cos 0 cos ty sin tyc_os tysin0 + cos tycos tysin 0 +

/io —sintycosty + sintysinty U

fu —cosO sinty sintysintysin 0 + —cos tysintysin 0 + \Y

/12 —co0s 0 cos ty + cos tysinty w
sin0 —cos 0 sinty — costycos 0

Bezwymiarowe wspotczynniki sit i momentu aerodynamicznego przyjeto
zgodnie z raportem NASA Nr. 1538. Zalezg one od szeregu parametréw kato-
wych, takich jak:

= kat natarcia a
= kat $lizgu 0
katy wychylenia steréw.
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Przyktadowe charakterystyki przedstawiajgce przebiegi wspdtczynnikow
sit na kierunkach osi Z (Cz), X (Cx) oraz momentu pochylajgcego (Cm)

samolotu wyznaczone zostaty dla nastepujacych parametréw lotu: kat $lizgu
3= 0, SH= 0, H = 10000 ft.

Rys. 4. Wspdtczynnik momentu pochylajgcego i wspdtczynnik sity aerodynamicznej
na kierunku osi OX

Cz,C_L(»tfa)

Rys. 5. Wspétczynnik sity nosnej C1 i wspdtczynnik sity aerodynamicznej na
kierunku osi OZ Cz

Badania wykazaty stabg statyczna statecznos¢ podiuzng przy potozeniu
srodka ciezkosci w 35% Sredniej cieciwy i matych predkosciach. Zapas sta-
tecznoéci dla tych parametréw lotu wynosit —4%. Zauwazy¢ nalezy réwniez,
ze pomimo stabej statecznosci samolot pozostawat w rownowadze przy kacie
natarcia 66° i sterze wysokosci wychylonym do kata 5n = —25° To stato
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Rys. 6. Wspotczynnik sity oporu Cd

Rys. 7. Wspotczynnik momentu pochylajgcego dla réznych wychylen steru
wysokosci uzyskany podczas badan tunelowych w Langley

sie inspiracjg badania wptywu wektorowania ciggu na stateczno$¢ samolotu
Pierwszym etapem byto wyznaczenia zakresu réwnowagi lotu poziomego.

5. Rownowaga podtuzna poziomego lotu ustalonego

Réwnania rédwnowagi dla samolotu z systemem ciggu wektorowanego majg
postac:

Zaero +PgcosQ+ T2=0 Mc+ TzLy = 0

Xaero + Tx - Pgsina

1
o
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Rys. 8. Uktad sit dla samolotu z systemem ciggu wektorowanego

gdzie: XgEro = f{ot,8n) - sita aerodynamiczna wzdtuz osi OX, Zaero =
= f(a,SH) - sita aerodynamiczna wzdtuz osi OZ, Tx - sita ciaggu na kierun-
ku OX, Tz - sita ciggu na kierunku OZ, Pg - sita grawitacji, Mc = f(a, CH)
- aerodynamiczny moment pochylajagcy wzgledem $rodka masy C, V - wek-
tor naptywu powietrza, L - odlegtos¢ osi obrotu dyszy silnika od Srodka masy
samolotu, a - kat natarcia, A - kat odchylenia dyszy w ptaszczyZznie XOZ
(dodatnia wartos$¢ kata jest dla dodatniego zwrotu sity Tz).

Dla samolotu bez systemu wektorowania ciggu wyznaczone zostaty 92
punkty, zas dla F-16 z odchylang dyszg 1176. W obu przypadkach zakres katéw
natarcia, przy ktérych wystepowata réwnowaga, byt taki sam a € (3°,45°).
Podstawowag réznica byt zakres katdw wychylenia stery wysokosci, gdyz dla
samolotu w pierwszej konfiguracji byto to 6H G (-2°,+25°), a dla drugiej
konfiguracji rédwnowaga wystepowata przy peinym zakresie wychylenia sta-
tecznika poziomego 8h € (—25°,+25°).

Na rysunku 9 pokazana zostata zalezno$¢ predkosci od wychylenia ste-
ru 5h- Wida¢ na nim charakterystyczne przeskoki o 1° wynikajgce z kroku
petli w programie. W zakresie katéw 8u E (—5°, +5°) wyzsze predkosci réwno-
wagi mamy dla samolotu bez wektorowania ciggu, zas powyzej 8h = +5° wyz-
sze predkosci rownowagi ma samolot z ruchoma dyszg. Niewidoczne sg réwniez
dla samolotu klasycznego schodkowe przeskoki miedzy kolejnymi ustawieniami
steru wysokosci - wynika to z tego, ze dla tych katow wystepowata tylko jed-
na predkos¢ rownowagi. Wektorowanie ciggu wptywa réwniez na poszerzenie
zakresu predkosci réwnowagi.

Poréwnujac katy natarcia samolotu dla poszczegdlnych wychylen steru wy-
sokosci, widzimy réwniez znaczne poszerzenie zakresu w przypadku samolo-
tu z wektoworwanym ciagiem. Dla kazdego kata wychylenia steru wysokosci
punkty réwnowagi osiggane sg dla katow a £ (+15°, +45°), gdzie w przypad-
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Zakres punktéw réwnowagi w zaleznosci od kata natarcia | wychylenia steru wysokosci

Rys. 10. Réwnowaga dla poszczegolnych wychylen steru wysokosci 6n (EL)

ku klasycznego samolotu taki zakres moze by¢ osiggniety tylko dla wychylen
statecznika 5h € (—3°,+3°).

6. Statecznos¢ podiuzna samolotu

Zbadano wptyw wektorowania ciggu na podiuzng statecznos$¢ statyczng
i dynamiczng samolotu. Wyznaczono wartosci pochodnej momentu pochyla-
jacego po kacie natarcia w poszczegélnych punktach réwnowagi statycznej dla
samolotu bez systemu i z systemem wektorowanego ciggu.
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dcm/dAlfa (Alfa)

Rys. 11. Pochodna momentu pochylajacego w punktach réwnowagi dla samolotu
z systemem ciggu wektorowanego

Z obliczent wynikato, ze wektorowanie ciggu nie ma wptywu na wzrost lub
spadek statycznej statecznosci podtuznej samolotu. Posrednio za$, poprzez to,
ze mamy wiecej punktéw réwnowagi, mamy tez wiecej punktéw, dla ktérych
dCm/da < 0 mozna stwierdzi¢ powigkszenie zakresu statecznosci statycznej.

Dla wybranych zakreséw parametrow lotu poziomego wyznaczono podtuz-
ng stateczno$¢ dynamiczng. W tym celu dynamiczne réwnania ruchu zostaty
zlinearyzowane do postaci:

Ex = Ag;
w Kktoérej
x = [AU,AW,AQ,AO0]
m -X W 0 o "XV X\v - mg
0 m—Zw 0 O A= ZU Zw 0
0 -Mg Jy O Mu Mw Mq 0
0 0 0 1 0 0 1 0

m jest masg samolotu, Jy momentem bezwtadnoSci, g przyspieszeniem ziem-
skim, a Xu,..., Mg sa to pochodne aerodynamiczne wyznaczone dla parame-
trow poziomego lotu ustalonego.

Nastepnie obliczone wartosci wiasne macierzy stanu R = E *A. Wyzna-
czono czasy sttumienia amplitudy do potowy oraz okresy fugoidy i oscyla-
cji szybkich dla nastepujacych zakresy parametréw lotu: katy natarcia a €
(6°, 39°), predkos¢ lotu V € (57m/s, 140 m/s), liczba macha M e (0,17, 0,43),
kat wychylenia steru wysoko$ci 5h = 2°.
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Ruchy Fugoidalne

Czas sttumienia 100.000
amplitudy do potowy
80.000
70.000
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20.000

Alfa [stopnie]

10 15 20 30 35 40

Rys. 13. Czas sttumienia amplitudy do potowy wahan fugoidalnych

Poréwnano wyniki dla obydwu konfiguracji samolotéw. Oba przypadki oka-
zaly sie stateczne dynamicznie. Jednocze$nie nie zauwazono znaczacego wpty-
wu zmiennego kierunku wektora ciggu na jakos$¢ statecznosci dynamicznej.
Zwieksza on znaczgco liczbe punktow réwnowagi statycznej samolotu. Wi-
doczne jest to juz dla przyjetego w niniejszej pracy zakresu parametrow lotu.
Samolot taki moze osiggng¢ punkt rownowagi dla parametrow lotu o wiele od-
biegajacych od przyjetych, np. kat natarcia okoto 90°. Jest to za$s niemozliwe
w przypadku klasycznej konstrukcji. We wspotczesnych czasach gtéwng zaletg
samolotu bojowego na polu walki jest jego manewrowos$é, a kierunek wektora
ciggu jest w stanie znacznie jg poprawic.
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Oscylacje szybkie

Okres drgan uktadu
[sek]

—=—Ukdad- Klasyczny
—=—Uklad - 0ag wekto

Rys. 14. Okres oscylacji szybkich

Oscylacje szybkie

Czas stlumienia 3,000000
amplitudydo potowy
[sek]

>0-Klasyczny
»g-ciag wekto

Rys. 15. Czas sttumienia amplitudy do potowy oscylacji szybkich
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Static and dynamic stability of trust vectored aircraft

Abstract

Thrust vectoring systems are often employed to improve manoceuvrability and
controllability of the modern aircraft. The F16 MATV, which is equipped with a multi-
plane trust vectoring nozzle, has been chosen for static and dynamic stability analysis.
In the standard F-16 variants (without thrust vectoring), the DFLCC (Digital Flight
Control Computer) has a limited range of angles of attack because of poor stability.
In the F-16 MATYV variant, the thrust vectoring system allows one to exceed these
limitations. During the analysis, steady flight parameters, static and dynamic stability
of the F-16 MATYV aircraft with the trust vectoring and the standard F-16 variant,
have been compared to each other.
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Referat przedstawia probe przeanalizowania stanéw réwnowagi zespotu
samolot-szybowiec i wyznaczenia zakresu mozliwego bezpiecznego poto-
zenia obu statkéw powietrznych wzgledem siebie. Analize podzielono na
czes¢ poswiecong réwnowadze podtuznej i rownowadze petnej (podtuzno-
bocznej). Wyniki analiz wskazujg na istnienie wyraznych ograniczen po-
tozenn rownowagi ze wzgledu na zakresy wychylen steréw obu statkow
powietrznych oraz moc zespotu napedowego samolotu holujacego. Pet-
ne poznanie zjawisk wystepujacych w czasie lotu holowanego wymaga
analizy dynamicznej lotu metodami symulacji numerycznej z zastoso-
waniem dobrego, doktadnego modelu aerodynamicznego samolotu i szy-
bowca oraz uwzglednienia przyziemnej turbulencji atmosferyczne;j.

1. Wstep

Lot holowany pozostaje w sporcie szybowcowym najefektywniejszym (cho¢
nie najtariszym) sposobem nadawania szybowcowi potozenia w przestrzeni naj-
bardziej odpowiedniego do rozpoczecia samodzielnego lotu. | tradycyjnie na-
uka lotu na holu za samolotem stwarza uczniom-pilotom rozpoczynajacym
szkolenie lotnicze wiele trudnosci, a takze powoduje niebezpieczne sytuacje
w locie. Statystyki polskiego Urzedu Lotnictwa Cywilnego pokazujg, iz co ro-
ku notowanych jest wiele wydarzen, wypadkéw lub katastrof zaistniatych pod-
czas lotu holowanego: w okresie od 1998 do 2007 roku wydarzyto sie w Polsce
jedenascie wypadkow lotniczych, w ktérych zginagt lub zostat ranny cziowiek,
a statek powietrzny zostat zniszczony lub powaznie uszkodzony. Analiza tych
zdarzen pokazuje, ze niemal zawsze ich przyczyng jest biad cztowieka, z re-
guty pilota szybowca. Lot zespotu samolot-szybowiec jest zawsze procesem
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bardzo dynamicznym, ale analiza sytuacji niebezpiecznych z punktu widzenia
mechaniki lotu nasuwa podejrzenia, ze praprzyczyng takich zdarzeh mogto
by¢ niezachowanie poprawnego potozenia szybowca wzgledem samolotu, po-
tozenia, ktére winno by¢ bardzo bliskie stanowi réwnowagi w locie ustalonym
catego zespotu.

W pracy przedstawiono probe przeanalizowania stanéw réwnowagi zespo-
tu samolot-szybowiec i wyznaczenia zakresu mozliwego bezpiecznego potoze-
nia obu statkéw powietrznych wzgledem siebie. Analize podzielono przy tym
na czes¢ poswiecong rownowadze podiuznej i rdwnowadze petnej (podtuzno-
bocznej). Réwnania rownowagi uzyskane z podstawowych twierdzen mechaniki
rozwiazano numerycznie, wykorzystujac popularne w systemach uniksowych
pakiety OCTAVE lub SciLab [5 i przyjmujac, ze zesp6t samolot-szybowiec
sktada sie z samolotu PZL-104 Wilga 35 i szybowca SZD-42-2 Jantar 2B lub
PW-6U World Trainer. Dane do obliczen przygotowano, postugujac sie opi-
sami technicznymi i instrukcjami uzytkowania w locie statkéw powietrznych

6. 71,

2. Analiza stanu ustalonego w locie symetrycznym

Badanie stanu réwnowagi zespotu rozpoczeto od powtdrzenia analiz sta-
nu réwnowagi podtuznej szybowca na holu wykonanych wiele lat temu przez
Jerzego Maryniaka i wspoétpracownikéw [1, 2, 3]. Ograniczono sie przy tym
do analizy réwnowagi szybowca z uwzglednieniem sity Ti pochodzacej od liny
holowniczej (rys. 1).

Rys. 1. Rbwnowaga szybowca w locie holowanym symetrycznym

Réwnania réwnowagi dla lotu poziomego ustalonego zapisano w uktadzie
optywu Cxayaza z wykorzystaniem ukiadu Cxiy\Z\ o osi xi réwnolegtej do
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Sredniej cieciwy aerodynamicznej, w ktérym dane sg istotnie wielkosci geome-
tryczne. Réwnania te majg postac:

Px —Ti cos <”>i=0
Pz+ PzH- mg- Tlsingi —0 (2.1)
Msa + Pz(Xxscosa - zssina) + Px(xssina + zscosa) +

~Pzh{lh cosa + zh sina) + Ticos i(hzcosa - kzsina) +

—Ti sin (pi(hzsina + kzcosa) = 0

Latwo sprawdzié, iz powyzszy uktad (2.1) mozna rozwigza¢ wzgledem trakto-
wanego jako niewiadoma kata holu <5, okreSlonego jako kat miedzy styczng
do osi liny holowniczej a kierunkiem predkosci lotu (lub osig xa) i mierzo-
nego w punkcie odpowiadajgcym zaczepowi liny (por. rys. 1). Wyznaczajac
z rownan (2.1) tangens Oi:

(2.2)

i eliminujgc z tego wyrazenia site nosng na usterzeniu wysokosci z wykorzy-
staniem réwnania réwnowagi momentow (2.1), otrzymamy:

tg & = OmbH~ {cz- CQ)(IHcosa + zh sina) + Cx(hzcosa - /czsina)
Cx[(Jh + kz)cosa + (zh + hz)sina]
(2.3)
gdzie:

(2.4)

Wystepujace we wzorach (2.3) i (2.4) wymiary liniowe sg juz bezwymiarowe,
odniesione do $redniej cieciwy aerodynamicznej ptata.

Zaleznos¢ (2.3) na tangens kata holu <5 pokazuje, iz dla jednego kata na-
tarcia ptata odpowiadajgcego jednej predkosci lotu istnieje w zakresie katow
natarcia odpowiadajgcych zwykiemu lotowi (a0 < a < akryt) tylko jeden kat
holu zapewniajacy réownowage. Wyniki obliczern wykonanych dla danych szy-
bowca SZD-42-2 Jantar 2B z wykorzystaniem arkusza kalkulacyjnego Open-
Calc wedtug zaleznos$ci (2.3) pokazano na rys. 2.

Warto zwrdéci¢ uwage na to, ze zmiana kata holu w bardzo duzych grani-
cach, na przyktad od —75° do +75°, wymaga niewielkich zmian kata natarcia,
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RéwrKMaga szybowca na holu
masa 475 kg, predkosé lotu 115 kh/h

Rys. 2. Zalezno$¢ kata holu od kgta natarcia ptata

tu nieco mniej niz dwa stopnie! Oznacza to, iz dla zalecanej dla samolotu PZL-
104 Wilga 35 predkosci holowania réownej 115 km/h zakres osigganych przez
szybowiec katow natarcia nie stanowi ograniczenia dla potozenia szybowca
wzgledem samolotu. Ograniczeniem natomiast moze by¢ zakres wychylen ste-
ru wysokosci niezbedny do utrzymania réwnowagi, ale wyznaczenie wartosci
kata wychylenia steru wysokosci nie byto juz proste. Réwnania réwnowagi
(2.1) potraktowano zatem jako ukiad trzech réwnan algebraicznych nielinio-
wych zawierajgcych jako niewiadome: kat natarcia ptata a, kat wychylenia
steru wysokosci 5h oraz site od liny holowniczej Ti- Po sprowadzeniu réw-
nan réwnowagi do postaci bezwymiarowej ukiad rozwigzano wykorzystujac
procedure fsolve zawartg w pakiecie OCTAVE. Postaé¢ skryptu definiujgcego
rozwigzywane réwnania (w postaci bezwymiarowej) pokazano w zatgczniku 1.

Tym razem wyniki uzyskano w funkcji kata holu (>, wielkosci, ktéra mo-
ze by¢ traktowana jako zmienna zalezna od woli pilota szybowca. Obliczenia
przeprowadzono dla trzech predkosci lotu, 100, 115 i 130 km/h, typowych dla
samolotéw uzywanych w Polsce do holowania szybowcéw (rys. 3).

Istotnie, zakres osigganych potozen szybowca wzgledem samolotu, mierzo-
nych katem holu <, jest dla szybowca Jantar 2B ograniczony zakresem ruchu
steru wysokosci od +22° do —27°, choé ograniczenie to wystepuje dla bardzo
duzych katéw holu, powyzej +80°. Ciekawe jest to, iz kat wychylenia steru
wysokosci stabo zalezy od predkosci lotu, podobnie zresztg jak sita w linie
holowniczej.

Otrzymane wyniki analizy réwnowagi szybowca w locie holowanym syme-
trycznym nie wskazujg na istnienie jakichkolwiek zagrozen dla bezpieczenstwa
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Szybowiec SZD-42-2 Jantar 2B. masa475 kg lot symetryczny, model g

— V=100 knwh
V=115 knvh
- V=130 kmh

rrrrrr V=100 knvli
rrrrr V=115kmh
rrrrrr V=130 knvh

— V=100 kmvh
ees V115 kmvh
- V=130 kmvh

kat holu fi_I [stopnie] Tuc Aug 24 16:09:24 2010

Rys. 3. Rozwigzania trzech réwnan réwnowagi podtuznej

lotu: szybownik jest w stanie zachowaé¢ réwnowage podiuzng w dopuszczal-
nym zakresie katéw natarcia, katéw wychylenia steru wysokosci i sity w linie
holowniczej nawet dla bardzo duzych katéw holu. Postanowiono zatem zbadad
problem réwnowagi, wykorzystujgc znacznie bogatszy model fizyczny i mate-
matyczny obejmujgcy oba statki powietrzne i dopuszczajgcy asymetrie lotu.

3. Analiza réwnowagi w dowolnym potozeniu szybowca

Konstruujac model fizyczny i matematyczny obejmujacy caty zespét
samolot-szybowiec, obok zwyktych, oczywistych zatozen, takich jak np. po-
stulat idealnej sztywnosci, symetrii geometrycznej i masowej obu statkéw po-
wietrznych oraz stosowanie modelu stacjonarnych sit aerodynamicznych, przy-
jeto ze:

= samolot wykonuje lot wznoszacy, poziomy lub opadajacy ze statg (jako

wektor) predkoscig lotu (zesp6t porusza sie ruchem postepowym), ale
bez slizgu,

= szybowiec moze przyjmowac¢ dowolne potozenie liniowe i katowe wzgle-
dem samolotu, uwzgledniajgce dtugosé¢ liny holowniczej oraz warunek,
by predkos¢ srodka masy szybowca byta taka sama (jako wektor), jak
predkos¢ srodka masy samolotu,

= linka holownicza jest niewazka i napieta.



414 E. Marcinkiewicz, Z. Paturski

Przyjeto ponadto, iz dodatnie wartosci potozenia szybowca (doktadniej: Srodka
masy szybowca) w pionie i w poziomie wzgledem samolotu sg dla potozenia
szybowca ponizej oraz w prawo od samolotu (rys. 4). Wspdtrzedne kagtowe
samolotu i szybowca (katy pochylania przechylania i odchylania) przyjeto tak,
jak zwykle sie to czyni przy analizie ruchu przestrzennego statku powietrznego.

Rys. 4. Potozenie szybowca wzgledem samolotu

Przy powyzszych zatozeniach réwnania ruchu zespotu sprowadzajg sie do
rownan rownowagi zapisanych osobno dla samolotu i dla szybowca w ich sa-
molotowych uktadach wspotrzednych:

0= -flA+ Fg+ Fs + F1 §=M N-\-Mg+ Ms+ M1 (3.1)

gdzie indeksy A, G, Si L oznaczajg odpowiednio dziatajgce na samolot i szy-
bowiec sity i momenty sit aerodynamicznych (z wytgczeniem skitadnikéw po-
chodzgcych od powierzchni sterowych, ale z wigczeniem sity ciggu Smigta dla
samolotu), sity ciezkosci, sity i momenty sit od sterowania oraz oddziatywanie
liny holowniczej. Oznaczajgc:

Q ~ [Xst,Yst, Zst, Lst, Mst, Nst, X SZY &Z Zsz, Lsz, Msz, Nsz] (3-2)

gdzie symbole X, Y, Z, L, M, N to skladowe sum sit i momentéw sit dla
samolotu (s£) i szybowca (sz) w ich samolotowych uktadach wspoétrzednych,
uktad réownan réwnowagi (3.1) przybiera postac:

Q=0 dimQ = 12 (3.3)



Problemy réwnowagi zespodu samolot-szybowiec. 415

Nalezy jeszcze uwzglednié¢ fakt potaczenia obu statkéw powietrznych nieod-
ksztatcalng ling, rozszerzajgc uktad rownan o trzy zaleznosci:

Xi = Q/I2~ yf - z{ sindi = ZI/CO%L/s;c-Q sin7; = Icé/sl Si (3.4)
gdzie:

xi,yi,zi - wspotrzedne zaczepu szybowca w ukiadzie wspoétrzed-
nych zwigzanych z samolotem,

I - dtugosc liny,

zi_st.g ~ wspodtrzedna pionowa zaczepu liny na samolocie,

< - kat miedzy ling holownicza a ptaszczyzng Cxy ukiadu
wspoétrzednych zwigzanego z samolotem,

7; - kat miedzy ling holowniczg a ptaszczyzng Cxz ukiladu

wspoétrzednych zwigzanego z samolotem (ptaszczyzng sy-
metrii samolotu).

Dotaczajgc zaleznosci (3.4) do rownan sit i momentow sit (3.3), otrzy-
mujemy uktad pietnastu nieliniowych réwnan algebraicznych z pietnastoma
niewiadomymi. Jako wielkoSci niewiadome przyjeto tu (w nawiasie numery
porzadkowe zmiennych):

= katy natarcia ptata nosnego samolotu i szybowca (1,2),

= katy wychylenia steréw (wysokosci, kierunku i lotek) samolotu i szybow-
ca (3-8),

= katy przechylenia samolotu i szybowca (9,10),

= cigg zespotu napedowego samolotu (lub moc niezbedna, 11),

= sita w linie (12),

< wspotrzedna liniowa xi oraz katy (fii i 7; okreslajace potozenie liny

(13-15).

Parametrami zadania, w funkcji ktérych znajdowano rozwigzania uktadu,
byty:

= wysokos¢, predkosé i kat toru lotu zespotu,

= potozenie szybowca wzgledem samolotu,

= odchylenie szybowca wzgledem wektora predkosci lotu (kat slizgu).

Nalezy przy tym zwr6ci¢ uwage na jeden, okazuje sig, ze istotny aspekt

budowy réwnan réwnowagi zespotu. Wektor gtéwny i moment gtéowny sit dzia-
tajacych na samolot lub szybowiec skiada sie z kilku sktadnikéw, z ktorych
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kazdy dany jest w nieco innym uktadzie wspdtrzednych: sity i momenty ae-
rodynamiczne pochodzgce od poszczegdlnych elementéw samolotu, z wytgcze-
niem usterzenia poziomego, dane sg w uktadzie optywowym (laboratoryjnym)
0 poczatku w srodku aerodynamicznym ptata (por. rys. 1 dla zagadnienia sy-
metrycznego), sity na usterzeniu poziomym dane sg w ukiadzie optywowym
0 poczgatku w Srodku aerodynamicznym usterzenia poziomego, sity od smigta
dane sa zwykle w uktadzie zwigzanym z osig obrotu $migta. Latwo sprawdzi¢,
iz préba bezposredniego zapisania sktadowych sit i momentéw sit w uktadzie
samolotowym powoduje pojawienie sie prowadzacych do btedéw ztozonych wy-
razen algebraicznych zawierajgcych funkcje trygonometryczne réznych katéw
(kat natarcia ptata i usterzenia poziomego, kat zaklinowania osi silnika). Z tego
powodu, tworzac model matematyczny réwnowagi zespotu, przyjeto, iz kazdy
ze sktadnikow sity i momentu jest wyznaczony w uktadzie podstawowym ”0”,
w ktorym wyrazenia dla sktadnika sg najprostsze, nastepnie zas jest transfor-
mowany do uktadu koricowego ”1”, ktorym dla szybowca i dla samolotu jest
ich samolotowy uktad wspétrzednych, wedtug zaleznosci:

F] = Ar M) = Ao-iM (3.5)

gdzie Ao-i to odpowiednia macierz transformacji z uktadu "0” do ukiadu

1, zwykle o bardzo prostych elementach. Wszystkie operacje mnozenia ma-
cierzy wykonywane sg juz przez odpowiednie narzedzie programowe. Przyktad
struktury momentu gtéwnego dla samolotu, juz w postaci bezwymiarowej,
otrzymanej w wyniku opisanego postepowania przedstawia ponizsze réwnanie
(wystepujace w nim po prawej stronie wielkosci Rindeks, to wektory wodzace
punktéw redukcji sit, dane w uktadzie samolotowym):

Lst Cmx

Mst  Rst X (As/la)st O (Asla)st Cny +

_Nst_ 0

LSHL(VINZ L " & <+ .
Sst VV > ist X (A-s/a)st
-AzaH
(3.6)
+ ot X (As/a)st 0 + Rnst 0 +
r c*v. 0
—cos &isin7/

+Rlst X (As/a)st cos fisin71
sin fa



Problemy réwnowagi zespodu samolot-szybowiec. 417

Do obliczen jako samolot holujacy wybrano PZL-104 Wilga 35, za$ analizowa-
ny szybowiec to dwumiejscowy PW-6U World Trainer, dla ktérego posiadano
znacznie wiecej szczegétowych danych geometrycznych, masowych i aerodyna-
micznych niz dla Jantara 2B. Niezbedne pozostate symetryczne i asymetryczne
dane i charakterystyki aerodynamiczne obliczono wedtug znanych metod wy-
korzystujacych opublikowane dane z badan tunelowych [4],

Jako narzedzie programowe do analizy uzyskanych réwnan réwnowagi ze-
spotu wybrano pakiet SciLab [5], ktéry ma w poréwnaniu z OCTAVE bogatsze
mozliwosci. Analogicznie jak w przypadku analizy réwnan uproszczonych, wy-
korzystano funkcje fsolve rozwigzujaca nieliniowe réwnania algebraiczne zmo-
dyfikowang metoda Newtona-Raphsona. Opis zagadnienia zawierajgcy m.in.
dane obu statkéw powietrznych, state obliczeniowe, parametry problemu oraz
definicje rozwigzywanych réwnan zapisano w postaci skryptu o skfadni i struk-
turze bardzo zblizonej do skryptéw wykorzystywanych przez OCTAVE.

Otrzymany model obliczeniowy okazat sie bardzo bogaty, umozliwiajgcy
analize réwnowagi zespotu dla réznych warunkéw lotu i réznych potozen szy-
bowca wzgledem samolotu. Ponizej pokazano dwa ciekawsze wyniki wybrane
z kilkudziesieciu przeanalizowanych przypadkdow.

Zbadano m.in. lot poziomy zespotu (kat toru lotu réwny zeru, wysokos¢
lotu stata) przy réznych potozeniach szybowca w pionie (wspétrzedna zp, por.
rys. 4). Wyraznie wida¢ (rys. 5) wptyw pozycji szybowca na wielko$¢ wychy-
len steréw wysokosci obu statkéw, przy czym pilot samolotu chcac utrzymad
réwnowage, musi wychylac¢ ster wysokos$ci wyraznie wiecej niz pilot szybowca.

Kat wychylenia steru wysokos$ci w funkcji potozenia szybowca
wzgledem samolotu holujgcego

Rys. 5. Zaleznos¢ katéw wychylenia steréw wysokosci od pionowego potozenia
szybowca wzgledem samolotu
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Zbyt niskie potozenie szybowca jest dla samolotu grozne, bowiem moze
doprowadzi¢ do niezamierzonego przejscia w znizanie i do zderzenia z ziemia.

Odejscie szybowca w lewo lub w prawo od potozenia zblizonego do ptasz-
czyzny symetrii wymaga wykonania przez pilota szybowca odpowiednich ru-
chéw steréw, przy czym oczywiscie zmiana potozenia szybowca jest odczuwal-
na przez samolot i wymaga odpowiedniej reakcji pilota samolotu. Rysunek 6
pokazuje zmiany wychylen steréw kierunku szybowca i samolotu w zaleznosci
od przemieszczenia bocznego szybowca.

Kat wychylenia steru kierunku w funkcji potozenia szybowca

- -szybowiec V=120 km/h —e—szybowiec V=165 knvh
— sanolot V=165 km/h —W-samolot V=120 km/h

Rys. 6. Wpltyw potozenia bocznego szybowca na wychylenia sterdw kierunku

Réwniez i w tym przypadku kat wychylenia steru kierunku samolotu jest
wiekszy, niemal dwukrotnie, niz kat wychylenia steru kierunku szybowca, choé
wartosci wychylen sg tu dalekie od maksymalnych dopuszczalnych. Zwraca
uwage szybszy, nieliniowy wzrost kata wychylenia steru kierunku samolotu
przy wiekszych wartosciach odchylenia bocznego (w tym przypadku powyzej
10 metréw, nieco wiecej niz pdl rozpietosci ptata szybowca).

4. Zakonczenie

Wyniki analiz, zaréwno z wykorzystaniem uproszczonych modeli, jak i mo-
delu petnego, wskazujg na istnienie wyraznych ograniczeh potozen réwnowagi
ze wzgledu na zakresy wychylen steréw obu statkéw powietrznych oraz moc
zespotu napedowego samolotu holujgcego. Prowadzone sg prace nad doktad-
niejszym poznaniem tych ograniczen i zbadaniem wptywu na nie wielkosci
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fizycznych zwigzanych z samolotem i szybowcem. Pelne poznanie zjawisk wy-
stepujacych w czasie lotu holowanego wymaga jednak analizy dynamicznej lotu
zespotu holowniczego, na przyktad metodami symulacji numerycznej z zastoso-
waniem dobrego, doktadnego modelu aerodynamicznego samolotu i szybowca
oraz uwzglednienia istotnych czynnikéw zewnetrznych, takich jak turbulencja
atmosferyczna lub dziatanie cztowieka.

Zatacznik 1

Pokazano tu postac skryptu dla pakietu OCTAVE definiujgcego lewe stro-
ny réwnan (2.1) uproszczonej réwnowagi podtuznej szybowca w locie holo-
wanym. Pokazany tu modut o nazwie feq zwraca w tablicy kolumnowej fval
wartosci poszczegélnych funkcji obliczone dla aktualnych wartosci poszukiwa-
nych zmiennych przekazywanych w tablicy x_eq. Funkcja feq jest bezposrednio
wykorzystywana przez podprogram fsolve.

function fval= feq (x.eq)

%

% v2.2 24/08/2010 Zb. Paturski, MEiL PW
%

% wielkosci niewiadome:

% - kat natarcia alfa == x_eq(l)
% - kat wychylenia steru wysokosci deltaJH == x.eq(2)
% - wspbtczynnik sity w linie cT == x.eq(3)

%

% deklaracja zmiennych globalnych:
%(ich wartosci sa wyznaczane w module gtéwnym)
%

global dcz_dalfa alfa.O cx_0 inv_pilambda;
global Cm_SA xszsh ZkZLH zJH;
global al a2 const_HI const_H2 const_HS3;
global ¢ Q cosJLI sin_fLl;

global const.cTl const_cT2;

%

% Obliczenia:

%

% rad_deg = 180.0/pi();

%

Cz = dcz-dalfa*(x_eq(l)-alfa_0);

Cx = ¢x_0 4- Cz*Cz*inv_pilambda;

% wydruki kontrolne wartosci Cz i Cx
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Cz

Cx

%

% uproszczony model nie uwzglednia kata odchylenia

% strug za ptatem (por. rys. 1)!

CzJH = al*x_eq(l) + a2*x_eq(2);

Cz_HI = Cz_H * constJHS3;

% wydruki kontrolne wsp. sity nosnej na usterzeniu wysokosci
CzJH

CzJHI

%

% (rozwigzujemy oczywscie juz réwnania w postaci bezwymiarowej!)
%

fval(l) = Cz + Cz_HI - ¢.Q - x_eq(3)*siniLl;

fval(2) = x.eq(3)*cos_fLI - Cx;

%

% ...ze wzgledu na zlozona posta¢ trzeciego réwnania rownowagi
% (réwnanie momentow podtuznych) wyrazenia podzielono na czesci...
%

sin_alfa = sin(x_eq(l));

cos_alfa = cos(x.eq(l));

% zaleznosc (6):

Cm_bh = Cm_SA + (Cz*x_s + Cx*z_s)*cos_alfa + (Cx*x_s - Cz*z")*sin.alfa;
% wydruk kontrolny wartosci CrnJtH

Cm.bh

%

% moment podtuzny od usterzenie wysokosci winien byc ujemny !
Cm H = -Cz_HI*(I_H*cos_alfa + z_H*sin_alfa);

% wydruk kontrolny wartosci Cm_H

Cm.H

% % skiadnik od liny holowniczej

Cm_T = x_eq(3)*(const.cTl*cos_alfa - const_cT2*sin_alfa);

% wydruk kontrolny wartosci Cm_T

Cm.T

%

fval(3) = Cm.bh + Cm_H + Cm.T;

% wydruk kontrolny wartosci wektora *fval*

fval

%

% Koniec !

%

endfunction
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Problems of the equilibrium state of the airplane-glider system during
towed flight

Abstract

The paper presents an approach to the analysis of steady flight states of the
airplane-glider system as well as a trial of derivation of possible safety relative posi-
tions of both aircraft. The analysis was splitted into a part devoted to the longitudinal
equilibrium of the system and the full equilibrium state problem (coupled longitudi-
nal, directional and lateral steady state). The results of computations reveal distinct
limitations on the steady states due to possible displacement of control surfaces of
both aircraft as well as the airplane engine power. Better recognition of phenomena
connected with towed flight requires dynamical analysis of the flight, probably by ap-
plying numerical simulation methods including good, accurate aerodynamic models
of the airplane and the glider as well as taking into account close-ground atmospheric
turbulence.
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W pracy rozwazono ruch szybowca w ptaszczyznie pionowej. Minimalizo-
wany jest czas przelotu pomiedzy zadanymi punktami zaplanowanej tra-
sy lotu: poczatkowym i koricowym. Modelem szybowca jest ,,uskrzydlony
punkt materialny” . Nie uwzgledniono krazenia w kominach. Parametry
powietrza zmieniajg sie zgodnie z atmosferg wzorcowa. Zadano zmienny
z dystansem rozktad predkosci wiatru oraz rozktad pradéw pionowych
powietrza wynikajacych z termiki i uksztattowania terenu. Zagadnienie
sformutowano i rozwigzano, wykorzystujgc formalizm teorii sterowania
optymalnego.

1. Wstep

Zastosowanie rachunku wariacyjnego w zagadnieniach dynamiki lotu at-
mosferycznego siega lat pieédziesigtych ubiegtego wieku. Przedmiotem zain-
teresowania byto zagadnienie rozpedzania samolotu z nabieraniem wysokosci
[11], [1]. Chodzito o uzyskanie przewagi odrzutowego samolotu mysliwskiego
na polu walki. Spektakularnym wynikiem byto wykazanie, ze samolot powi-
nien przetamac bariere dzwieku lotem nurkowym. Samolot powinien operowac,
rozwijajac maksymalng site ciggu. Kolejnym bodzcem do zastosowania metod
rachunku wariacyjnego w dynamice lotu samolotéw byt kryzys naftowy z po-
czatku lat siedemdziesigtych ubiegtego wieku. Tu zamiast czasu minimalizacji
podlegato zuzycie paliwa, za$ cigg silnikow byt dodatkowa zmienng sterujgcg

(31, [6],
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W zastosowaniach praktycznych decyduje skuteczno$¢ metod numerycz-
nych. Poczatkowo uwaga badaczy byta skupiona na metodach posrednich ba-
zujacych np. na zasadzie maksimum Pontriagina. Metody te prowadzg czesto
do koniecznosci rozwigzywania zagadnienn Zle uwarunkowanych. Dodatkowo
trudno uwzgledni¢ ograniczenia natozone na zmienne stanu. Ostatnio wiekszg
uwage przywigzuje sie do metod bezposrednich. Wykorzystujg one aproksyma-
cje zmiennych stanu i sterujacych za pomocag wielomiandéw, dzieki czemu za-
gadnienie rachunku wariacyjnego (sterowania optymalnego) sprowadzone zo-
staje do zadania programowania nieliniowego (statycznej optymalizacji funkcji
wielu zmiennych). Panasz i Maronski [10] pokazali, ze ta grupa metod moze
by¢ wykorzystana w dynamice lotu atmosferycznego do minimalizacji kosztéw
operacyjnych samolotéw komunikacyjnych. Niniejsza praca jest rozwinieciem
tych doswiadczen na przypadek lotu szybowca w zmiennych warunkach at-
mosferycznych.

2. Sformutowanie zagadnienia

W zawodach szybowcowych zwyciezcg jest pilot pokonujacy zadany dy-
stans w minimalnym czasie tf. Z tego powodu wskaznik jakos$ci przyjmuje
posta¢ funkcjonatu

mm (2.1)
0
Zatozenia dotyczace modelu ruchu szybowca sg nastepujace:
1. Szybowiec jest traktowany jak ,uskrzydlony punkt materialny”, gdyz
jego wymiary sg mate w poréwnaniu z dystansem, ktory nalezy pokonac.
2. Rozwazamy ruch w ptaszczyZnie pionowej. Nie uwzgledniane jest kraze-
nie w kominach.

3. Uktad wspotrzednych zwigzany z Ziemig jest traktowany jak uktad in-
ercjalny. Ziemia jest ptaska, przyspieszenie ziemskie jest stafe.

4. Predkosci lotu szybowca sg mate w poréwnaniu z predkoscig dzwieku,
dlatego powietrze jest traktowane jak ptyn niescisliwy.

5. Parametry powietrza zmieniaja sie zgodnie z Atmosfera Wzorcowa.

6. Uwzglednione sa sktadowe predkosci powietrza: pozioma i pionowa. Mo-
ga one zmieniac sie z dystansem i wysokoscig lotu.

7. Szybowiec jest sterowany poprzez zmiane kata natarcia. Zakltadamy, ze
zachowana jest réwnowaga momentéw podtuznych.
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fmg

X

Rys. 1. Sity dziatajace na szybowiec w czasie lotu; Px —op6r aerodynamiczny,
Pz - sita no$na, mg - ciezar szybowca, Vg - predkos¢ wzgledem Ziemi,
h —wysokos¢ lotu, x —wspdtrzedna pozioma, 7 —kat toru lotu. Dla uproszczenia na
rysunku nie uwzgledniono wptywu wiatru i prgdéw pionowych powietrza

Rys. 2. Zwiagzki pomiedzy predkosciami: Vg - szybowca wzgledem Ziemi,
V - szybowca wzgledem powietrza, u - wspotrzedna pozioma predkosci powietrza,
v - wspotrzedna pionowa predkosci powietrza

Réwnania ruchu szybowca w naturalnym uktadzie wspotrzednych sg na-
stepujace [5], [10]:

(2.2)

gdzie: m calkowita masa szybowca, Vg - predkos¢ szybowca wzgledem Zie-
mi, t - czas, Px —opor aerodynamiczny, Pz —sita nosna, e —kat pomiedzy
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wektorami predkosci (patrz rys. 2), g - przyspieszenie ziemskie, 7 - kat toru
lotu, x - wspo6trzedna pozioma okreslajgca potozenie szybowca, h - wysokos$é
lotu.

Sity aerodynamiczne dziatajgce na szybowiec sg nastepujgce:

Px = \p[h)V2SCx{a) Pz = Ip(h)V2SCz(a)

gdzie: p- gesto$¢ powietrza, V - predkos¢ szybowca wzgledem powietrza, S -
pole powierzchni odniesienia, Cx - wspdtczynnik oporu, Cz - wspoétczynnik
sity nosnej, a - kat natarcia.

Zachodzg nastepujgce zwigzki geometryczne (rys. 2):

V2= V2- 2Vg(ucosj + -usin7) + u2+ v2

Zgodnie z nomenklaturg stosowang w teorii sterowania optymalnego réw-
nania (2.2) sa rownaniami stanu, Vg, 7, X, h sg zmiennymi stanu, a jest
zmienng sterujgcg (jest nieznang funkcjg czasu, ktéra ma zosta¢ wyznaczona).

Réwnania stanu (2.2) powinny by¢ uzupetnione zadanymi warunkami brze-
gowymi:

Vg(0) = Vgo *(0) = x0 h(0) = ho
Vg(tf) = Vof x (tf) = xf h(tf) = hf

Nie natozono warunkéw brzegowych na kat toru lotu 7, poniewaz autorzy
pracy nie dysponowali rzeczywistymi danymi z zawoddéw. Katy te wynikajg
z procedury rozwigzania zadania. Mozliwe jest jednak inne jego sformutowanie.

Uzywajac formalizmu teorii sterowania optymalnego, zagadnienie sformu-
towane jest nastepujaco. Nalezy wyznaczy¢ w funkcji czasu kat natarcia a taki,
aby funkcjonat (2.1) okresSlajacy czas przelotu zadanego dystansu Xf osiggnat
wartos¢ minimalng. Réwnania stanu (2.2) powinny by¢ spetnione w kazdej
chwili czasu. Dodatkowo natozone sg dwa ograniczenia nieréwnosciowe; kat
natarcia a powinien by¢ mniejszy niz jego wartos¢ krytyczna, wysokos¢ lo-
tu h musi by¢ nieujemna.

3. Rozwigzanie numeryczne

Do rozwigzania zagadnienia wykorzystano bezposrednig pseudospektral-
ng metode Czebyszewa [2]. Do aproksymacji zmiennych stanu i steruja-
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cych uzyto wielomiandw Lagrange’a N-tego stopnia. Wartosci tych zmien-
nych sg wspétczynnikami rozwinie¢ w punktach Czebyszewa-Gaussa-Lobatto.
W ten spos6b sprowadzono zagadnienie sterowania optymalnego do zada-
nia programowania nieliniowego. Metode zaimplementowano w $rodowisku
MATLAB, wykorzystujgc algorytm sekwencyjnego programowania kwadrato-
wego [7], [12], [13]. Obliczenia przeprowadzono dla szybowca klasy Swiatowej
PW5 ,Smyk” . Dane zaczerpnieto z [4] i [9]: powierzchnia ptata 10.16 m2, masa
szybowca 230 kg, pochodna wspétczynnika sity nosnej wzgledem kata natarcia
dCz/da = 5.8490, krytyczny kat natarcia acr = 12 deg.

Zatozona liczba weztow wptywa na czas obliczen oraz na ich doktadnosc.
W czasie obliczen wstepnych poréwnano wyniki dla réznej liczby weztéw N.
Zdaniem autoréw N = 25 jest rozsagdnym kompromisem godzacym te dwie
sprzeczne tendencje.

Optymalne tory lotu poréwnano z rzeczywistymi torami lotu szybowca
pilotowanego przez Marka N. w czasie Krajowych Zawodéw Szybowcowych,
Suwatki, 30.06-09.07.2006 [3].

Rys. 3. Wysokos¢ h w funkcji przebytego dystansu x dla rzeczywistego (linia
ciggta) i obliczeniowego (linia przerywana) toru lotu. Atmosfera spokojna

Zastosowana metoda pozwala na uwzglednienie wptywu wiatru oraz pra-
déw pionowych powietrza na optymalny tor lotu. Wieksze predkosci $rednie
otrzymano dla wiatru tylnego. Metoda potwierdza dobrze znany fakt, ze prady
wstepujace pozwalaja na skrécenie czasu przelotu (rys. 8).
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Rys. 4. Predkos¢ szybowca Vg w funkcji przebytego dystansu x dla rzeczywistego
i obliczeniowego toru lotu. Atmosfera spokojna

Rys. 5. Optymalna wysoko$¢ lotu h dla warunkéw bez wiatru oraz wiatru
przedniego lub tylnego (u = 0oraz u= +3 m/s)

Rys. 6. Predkos¢ szybowca wzgledem Ziemi Vg dla warunkéw bez wiatru oraz
wiatru przedniego lub tylnego (u = 0 oraz u = +3 m/s)
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Rys. 7. Wysokos$¢ lotu h dla réznych wartosci pionowej sktadowej predkosci
powietrza (v = Ooraz v = +0.l m/s)

sktadowej predkosci powietrza (v = Qoraz v = £0.1 m/s)

4. Podsumowanie

W pracy rozwazono zagadnienie minimalno-czasowe dla szybowca poru-
szajacego sie w ptaszczyZnie pionowej. Uwzgledniono wptyw wiatru i pradéw
pionowych powietrza. Szybowiec jest modelowany jak punkt materialny poru-
szajgcy sie pod wpltywem sit aerodynamicznych i sity ciezkosci. Zagadnienie
rozwigzano za pomoca bezposredniej pseudospektralnej metody Czebyszewa.
Metoda jest skuteczna i do$¢ elastyczna. Pozwala na uwzglednienie ograni-
czen nieréwnosciowych natozonych na zmienne stanu i sterujace. Do obliczen
wykorzystano komputer osobisty. Zastosowana w pracy metoda jest duzo bar-
dziej ztozona w poréwnaniu z podejsciem klasycznym, gdzie przyspieszenia
pojawiajace sie po lewej stronie réwnan (2.2)1,2 sa pomijane [8]. Co prawda,
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zaproponowana metoda nie daje jednoznacznych wskazdwek dla pilotéw, jed-
nak przed zawodami pozwala na przeprowadzenie obliczeh, w ktérych poréw-
nywana jest nieskoriczona liczba wariantéw toru lotu. Moze to by¢ pomocne
przy planowaniu taktyki rozgrywania konkurencji.

10.

11

12.

13.
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Minimum-time problem of gliders motion in the vertical plane

Abstract

The minimum-time problem of gliders motion between thermals is considered.
The glider is regarded as a particle moving in the vertical plane. The circulations in
thermals are not considered. The air parameters vary in accordance with the Standard
Atmosphere. The wind pattern and thermal air currents along the route are given. The
problem is formulated in optimal control. The mathematical model of motion consists
of four state equations. Two of them follow from Newton’s second law. Two represent
kinematical relations. The state variables are: velocity relative to the ground, flight
path angle, horizontal coordinate (actually covered distance), and altitude of flight.
The control variable is the angle of attack that varies with the distance, and it should
be optimal. The time of covering the given distance is minimized. The boundary
conditions are given at the beginning and at the end of the rout. The inequality
constraints are imposed onto the altitude of flight that should be positive, and on the
angle of attack that should be lower than the stalling angle. The direct pseudospectral
Chebyshev method is employed for the solution of the problem. Nth-degree Lagrange
polynomials are used for the state and control approximation. The values of these
variables are the expansion coefficients at the Chebyshev-Gauss-Lobatto points. In
such a way, the optimal control problem is converted to a nonlinear programming
problem. The algorithm is implemented in MATLAB.
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Zjawisko przeciggniecia dynamicznego (ang. dynamie stall), pojawiaja-
ce sie na topatach smigltowca w czasie lotu postepowego Smigtowca, jest
zwigzane z szybkg zmiang kata natarcia. Jego efektem moga by¢ silne
drgania topat. Z tego wzgledu przeciagniecie dynamiczne w istotny spo-
s6b ogranicza osiggi $migtowcow.

Zaktad Aerodynamiki Instytutu Lotnictwa opracowat i wdrozyt meto-
dyke niestacjonarnych badan cisnieniowych, pozwalajgca na okreslenie
wspomnianej granicy wystepowania zjawiska przeciggniecia dynamiczne-
go. Badania zostaty przeprowadzone w tunelu aerodynamicznym duzych
predkosci N-3. Ich obiektem byt segment profilu wykonujacy ruch oscy-
lujacy o zadanej czestotliwosci i amplitudzie.

Badania cisnieniowe opierajg sie na wyznaczeniu rozktadéw cisnien na
powierzchni przystosowanego do tego modelu. Ze wzgledu na nieréwno-
czesno$¢ pomiarow, na podstawie ich wynikdw aproksymowano zmiane
rozktadu cisnien i kata natarcia w funkcji czasu. Wspétczynniki sity no-
$nej i momentu pochylajacego wyznaczono przez catkowanie tak wyzna-
czonego rozktadu cisnien.

Wykaz oznaczen

a, (1=0,....,N), bi (i=1,...,N) - wspétczynniki funkcji aproksymujacych
zaleznos¢ Cp(t) ia(t)

c - cieciwa [mm]

CO [psi], Ci [psi/(mV)], C2 [psi/(mV2)], C3 [psi/(mV3)], C4 [psi/(mV4)] -
wspotczynniki charakterystyki czujnika ESP-16HD

CITI, CTYImin —wspdtczynnik i minimalny wspétczynnik momentu pochylaja-
cego wzgledem 1/4 cieciwy [-]
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Cn,Ct ~ wspotczynniki sity aerodynamicznej normalnej i stycznej do cieci-
wy [-]

Cp - wspdiczynnik cisnienia [-]

Cz, Czmax ~ wspétczynnik i maksymalny wspdtczynnik sity nosnej [-]

Dp - wartosci binarne rejestrowane w czasie pomiaru cisnienia [-]

Da, Dct(a=0) - nr dziatki przetwornika kgta natarcia oraz odpowiadajgcy

"a=0H
Maoo - liczba Macha przeptywu niezaburzonego [-]
N - liczba sktadowych szeregéw Fouriera aproksymujacych zalezno$¢ Cp(t)
i aft)

p - lokalne cisnienie statyczne [Pa]

Pooo-iPSooi Qoo - odpowiedno cisnienie spietrzenia, statyczne i dynamiczne
przeptywu niezaburzonego [Pa]

Re - liczba Reynoldsa [-]

t - czas [ms]

T - temperatura powietrza [K]

Up - napiegcie rejestrowane przez czujnik ESP-16HD [mV]

UTp - napiecie kanatu temperatury czujnika ESP-16HD [mV]
X,y - wspotrzedne profilu (wzdtuz i normalna do cieciwy) [mm]
X,y wspotrzedne x,y odniesione do cieciwy [-]

a,akr,aB - kat natarcia oraz krytyczny i bazowy kat natarcia [°]

ACzmax - przyrost maksymalnego wspoétczynnika sity nosnej wzgledem wa-
runkoéw statycznych []

Aa - amplituda oscylacji []

Aakr - przyrost krytycznego kata natarcia wzgledem warunkdéw statycz-
nych []

1. Wstep

Specyfika uzytkowania profili Smigtowcowych sg szybkie, okresowe zmiany
kata natarcia. Sa one wynikiem m.in. zmiany skoku cyklicznego wywotanego
przechyleniem tarczy sterujacej. Zmiana lokalnego kata natarcia w funkcji po-
tozenia azymutalnego profilu $ ma (w przewazajacej czesci topaty, a zwtaszcza
dla czesci zewnetrznej, tj. dla R > 50%) przebieg zblizony do sinusoidalnego
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rys. 1. Poniewaz lokalny kat natarcia topaty zmienia sie szybko, w pewnych
stanach lotu moze powstaé zjawisko tzw. dynamicznego przeciggniecia. Zakres
jego wystepowania ilustruje rys. 2.

200 250 300 350 400

150
Potozenie azymutalne fopaty Y [deg]

0 50 100

Rys. 1. Poréwnanie kata natarcia elementu topaty $migtowca i przebiegu
sinusoidalnego

Obszar

Obszar
przeptywu
<4cisliwego

Rys. 2. Obszar na tarczy wirnika nosnego, w ktdrym wystepuje zjawisko
dynamicznego przeciagniecia

Dynamiczne przeciggniecie polega na tym, ze nawet po przekroczeniu kry-
tycznego (dla warunkoéw statycznych) kata natarcia oderwanie przeptywu na
gérnej powierzchni topaty ma ograniczony zasieg. Dzieki temu uzyskuje sie
wspotczynnik sity nosnej wyraznie wiekszy niz Czmax uzyskiwany w warun-
kach statycznych. Wzrasta rowniez pochodna aerodynamiczna dCz/da. Efekt
ten jest zwigzany z pojawieniem sie wiru na krawedzi natarcia po przekrocze-
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niu krytycznego (dla warunkoéw statycznych) kata natarcia. Wspomniany wir
wraz ze wzrostem kagta natarcia przemieszcza sie w strone krawedzi sptywu,
gwattownie zwiekszajac ujemny moment pochylajacy. W chwili zejscia wiru
z krawedzi sptywu profilu nastepuje gwattowny spadek sity no$nej. Poniewaz
opisane zjawisko przebiega w krétkim czasie, towarzysza mu gwattowne drga-
nia topaty, stanowigce zasadnicze ograniczenie osiggéw Smigtowca [7].

Proces tworzenia sie wiru oraz jego przemieszczanie sie ilustrujg kadry
z animacji wykonanej programem FLUENT (przez W. Stalewskiego z ILot),
zamieszczone na rys. 3.

Rys. 3. Linie pradu wokdt profilu oscylujacego (rys. W. Stalewski, ILot)
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Metodyke badan przeciggniecia dynamicznego zastosowano w trakcie ba-
dan profilu projektowanego pod katem zastosowania w topatach wirnika no-
Snego Smigtowca PZL W-3A Sokdt. Przedmiotem badan byt segment profilu
wykonujacy oscylacje o zadanej czestotliwosci i amplitudzie wzgledem tzw. ba-
zowego kata natarcia. Predkos¢ przeptywu powietrza byta stata w czasie catego
cyklu oscylacji profilu. Jest to pewnym uproszczeniem w stosunku do rzeczy-
wistosci - wiadomo bowiem, ze w czasie lotu postepowego Smigtowca predkosc
optywu topaty zmienia sie zaleznie od jej potozenia azymutalnego. Jest to
efektem wektorowego dodawania sie predkosci lotu Smigtowca oraz predkosci
obwodowej wynikajacej z obracania sie wirnika. Jesli pomina¢ wptyw pozosta-
tych topat oraz zaniedbac¢ zmiany predkosci indukowanej, to zmiana predkosci
topaty jest sinusoidalna. Amplituda tej sinusoidy jest réwna predkosci lotu
(czyli dla $Smigtowca Sokot - do 260 km/h, czyli ok. Ma = 0.2), a czestotliwosé
jest réwna czestotliwosci obrotéw wirnika (czyli ok. 4.5 Hz przy obrotach no-
minalnych). Symulacja zmian predkosci o takiej czestotliwosci i amplitudzie
przy uzyciu ukiadu sterowania predkoscig tunelu jest niemozliwa - tym bar-
dziej, ze zmiana predkosci przeptywu musiataby byé skorelowana ze zmiang
kata natarcia. By¢ moze prostszym rozwigzaniem bytoby zastosowanie mecha-
nizmu wymuszajgcego ruch modelu wzdtuz osi komory pomiarowej - to jed-
nak, ze wzgledu na stosunkowo mate wymiary tunelu oraz istniejgcy system
mocowania modelu, bytoby zadaniem réwnie trudnym. Nalezy jednak wspo-
mnie¢, ze celem badan nie byto odwzorowanie rzeczywistego optywu topaty dla
okreslonych parametréow lotu (czyli np. obroty wirnika, predkos¢ lotu i masa
Smigtowca), ale stworzenie pewnego rodzaju bazy danych pozwalajgcej okre-
sli¢ charakter zmian sity nosnej i momentu pochylajgcego, a na tej podstawie
- okreslenie takiego zakresu analizowanego parametrow, dla ktérego zjawisko
przeciggniecia dynamicznego wystepuje.

Badania objety tacznie 18 cykli pomiarowych (tzw. ,dmuchéw”). Am-

plituda oscylacji w 16 cyklach wynosita Aa — +5°, a w pozostatych 2 -
Aa = %10°. Liczba Macha wynosita Ma”®, = 0.3, 0.4, 0.5 lub 0.75. Czesto-
tliwosé oscylacji zmieniata sie od / = 0.3Hz do / = 10Hz, za$s bazowy kat

natarcia - od a# = —2° do a# = 14°.

2. Metodyka pomiarowa

2.1. Tunel aerodynamiczny N-3

Opisywane badania zostaty przeprowadzone w tunelu aerodynamicznym
duzych predkosci N-3 (rys. 4). Jest to tunel typu wydmuchowego, o czeSciowej
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recyrkulacji przeptywu. Umozliwia on badania w przydzwiekowym, okotodz-
wiekowym i naddzwiekowym zakresie predkosci przeptywu, przy czym cig-
gta regulacja predkosci przeptywu mozliwa jest dla liczb Macha w zakresie
Ma = 0.2-1.2. Uzyskanie liczb Macha powyzej Ma = 1.2 wymaga zastosowa-
nia odpowiednio dobranych dysz, wobec czego regulacja predkosci odbywa sie
skokowo. Liczby Macha mozliwe do uzyskania w tym zakresie to Ma = 15
i Ma = 23.

Rys. 4. Fragment tunelu duzych predkosci N-3 (fot. A. Dziubiriski, ILot)

Tunel N-3 posiada zamknietg komore pomiarowa, ktorej przekroj jest kwa-
dratem o boku 600 mm. Boczne Sciany komory pomiarowej posiadajg podwdj-
ne okna o $rednicy 250 mm. Gdérna i dolha $ciana tunelu sg wymienne. Mozliwy
jest montaz scian petnych lub perforowanych. W czasie opisywanych badan za-
stosowano Sciany perforowane, co pozwala na zmniejszenie interferencji Scian
na optyw badanego modelu.

2.2. Badany model

Badanym obiektem byt tzw. segment profilu, czyli ptat o obrysie prosto-
katnym, nie posiadajacy zwichrzenia aerodynamicznego ani geometrycznego.
Cieciwa modelu byta rowna 200 mm, a jego rozpietos¢ wynosita 600 mm i byta
rowna szerokosci komory pomiarowej. Dzieki temu mozna byto przyjac¢ zatoze-
nie, ze optyw modelu w poblizu jego ptaszczyzny symetrii jest dwuwymiarowy
(Sciany tunelu petnity role ptyt brzegowych).
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Model byt catkowicie metalowy, dzielony (z odejmowang goérng pokrywa)
i wydrgzony wewnatrz. Na powierzchni modelu wykonano 69 otworkdw, potg-
czonych rurkami igielitowymi z odpowiednim wejsciem czujnika cisnienia. Do
pomiaru zastosowano trzy 16-kanatowe czujniki cisnien typu ESP-16HD firmy
Pressure Systems Inc., umieszczone wewngtrz modelu (por. rys. 5). Zakres jed-
nego z czujnikéw wynosit =5 psi, zas dwoch pozostatych - +10 psi. Niestety,
czujniki te umozliwiaty pomiar cisnienia tylko w 48 punktach, wobec czego nie
wszystkie otworki zostaty podtaczone.

Rys. 5. Czujniki cisnieri ESP-16HD umieszczone wewnatrz modelu (fot.
S. Podgrédny, ILot)

Warunki pracy elementu topaty w warunkach tunelowych odwzorowano
poprzez wprawienie profilu w ruch oscylacyjny wzgledem tzw. bazowego kata
natarcia. Rzeczywisty kat natarcia jest wiec sumg kata bazowego i chwilowe-
go kata oscylacji. Kat bazowy byt zmieniany przez mechanizm zmiany kata
natarcia uzywany w badaniach statycznych. Mechanizm ten byt z kolei po-
tagczony z mechanizmem korbowodowym napedzanym silnikiem elektrycznym
i umozliwiajgcym cykliczng zmiane chwilowego kata natarcia (rys. 6). Cate
urzadzenie byto powigzane z jednym koricem osi obrotu modelu. Na drugim
konicu osi zamontowano czujnik potozenia katowego ROC-412 firmy Heiden-
hain rejestrujacy wartosci chwilowe kata natarcia (rys. 7).

Opisany uktad umozliwiat zmiane czestotliwosci oscylacji (w zakresie
0-10 Hz) poprzez zmiane predkosci obrotowej silnika oraz amplitudy oscylacji
(£5° lub £10°) przez zmiane punktu mocowania korbowodu do kota zama-
chowego silnika. Jednoczes$nie jednak stanowit mocowanie modelu w komorze
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Rys. 6. Mechanizm wywotujacy oscylacje modelu (fot. S. Podgrddny, ILot)

Rys. 7. Przetwornik katowy ROC-412 (fot. S. Podgrédny, ILot)

pomiarowej tunelu - zaréwno mechanizm korbowodowy, jak i czujnik kata
natarcia zostaty zamontowane w oknach bocznych scian komory.

Oprécz opisanej wyzej aparatury, dedykowanej do badan przeciggniecia
dynamicznego, zastosowano takze elementy systemu SPITA N-3/PC. System
ten jest na co dzieh uzywany do sterowania pracg tunelu i odczytu mierzonych
parametrow. Od strony sprzetowej w skiad systemu wchodzg m.in.:

= czujniki cisnienia statycznego i catkowitego przeptywu niezaburzonego
SOLATRON 30871Y i 30872Y,
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« czujnik bazowego kata natarcia PKC-20,
= termometr TRCu-150, mierzgcy temperature przeptywu niezaburzonego,

e barometr MENSOR DPG Il mod. 14500, mierzacy ciSnienie atmosfe-
ryczne.

Pozostate urzadzenia wchodzgce w skiad systemu SPITA N-3/PC stuzg
przede wszystkim do kontroli pracy tunelu (jak np. wskaZnik potozenia fali
uderzeniowej) oraz do sterowania tunelem (np. zawory i dfawiki).

Aparatura badawcza opisana wyzej umozliwita pomiar wielu parametréw,
jednak nie wszystkie szukane wielkosci mogty by¢ bezposrednio zmierzone.
Wartosci te sg obliczane w fazie przetwarzania wynikéw, nastepujacej po za-
koriczeniu cyklu badawczego (czyli praktycznie po zakoriczeniu pracy tunelu
aerodynamicznego).

Przetwarzanie jest konieczne réwniez z powodu niejednoczesnosci pomia-
row. Dotyczy to w szczego6lnosci pomiaru kata natarcia i ciSnien statycznych na
powierzchni modelu. W ciggu kazdego pomiaru rejestrowane jest 256 wartosci
kata natarcia i tyle samo wartosci cisnienia dla kazdego punktu pomiarowego.
Kolejno$¢ pomiaréw przedstawia rys. 8.

Czujnik ESP nr 1 Czujnik ESP nr 2 Czujnik ESP nr 3

numery kanat6w

Rys. 8. Kolejnos¢ rejestracji danych

Poniewaz - jak ilustruje rys. 8 - nie ma mozliwos$ci zmierzenia cisnienr we
wszystkich punktach pomiarowych jednoczesnie, nalezy dla kazdego punktu
wyznaczy¢ (na podstawie 256 wartosci zmierzonych) zaleznosci analityczne
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opisujgce ich zmienno$¢ w czasie. Nastepnie nalezy obliczy¢é wartosci cisnien
dla wybranej chwili czasowej - tej samej dla wszystkich punktéw pomiaro-
wych. To samo dotyczy kata natarcia. Obliczenia te stanowig istotny element
fazy przetwarzania wynikow, ktéra doktadniej zostata opisana w kolejnym roz-
dziale.

3. Algorytm obliczen

Operacje przeprowadzane w fazie przetwarzania wynikéw sktadaja sie z na-
stepujacych etapow:

1. Obliczenie wartosci chwilowych kata natarcia.

2. Obliczenie chwilowych wartosci cisnien na powierzchni profilu.

3. Obliczenie chwilowych wartosci wspotczynnikow cisnienia Cp.

4. Interpolacja przebiegébw Cp(t) i a(t) - wyznaczenie rozktadoéw cisnien
w zgdanych chwilach czasowych.

5. Calkowanie rozktaddw cisnien Cp(x) - wyznaczenie wspotczynnikdw sity
nosnej i momentu pochylajgcego.

6. Obliczenie liczby Reynoldsa.

W zwigzku z brakiem opracowanego algorytmu obliczania poprawek inter-
ferencyjnych dla badan niestacjonarnych, poprawki te nie zostaty wprowadzo-
ne.

Powyzsze etapy mozna odnalezé na schemacie blokowym obliczen przed-
stawionym na rys. 9. Oznaczenia i wzory wystepujgce na schemacie zostaty
omoéwione dalej.

3.1. Obliczenie chwilowych wartosci kata natarcia

Przetwornik katowy ROC-412 wyposazony jest w tarcze kodowa, podzie-
long na 4095 dziatek. Informacjg o wartosci kgta natarcia sg wiec numery
dziatek zapisane w postaci binarnej. Na ich podstawie, znajac numer dziatki
odpowiadajacy a = 0, oblicza sie kat natarcia dany wzorem:

360 .
a=aB- (Da- Da(”™0)™"™ [degj

Znak ,minus” wystepujacy we wzorze wynika z faktu, ze wyzsze numery dzia-
tek przetwornika katowego odpowiadajg mniejszym katom natarcia (o ile mo-
del nie jest badany w potozeniu odwrdconym).
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TUNEL AERODYNAMICZNY N-3
plik
Konfigu-
racyjny

baza danych 7

CoUTn) I I=ai @T-a)]
CifuTp)
Ca (DTp)
Ca (UTp)
4 (UTp) 1ccc,,c.lj,£i
,>- Ptm+6 89476 (C,+Ct Vp+C2 Upl+Ci Upi+C, Up*),
| EU SRTTT 1

ZLXT Re»46.7 pu Ma. t

Cp() =a, +~ [a, cospat) +b, sm(naw)]

LEGENDA:
C= Yk
Czujniki
cr=-
rm* 1r";']] Phid tworzone przez
I uzytkownika
Cm= \Cp (-078)dx + ﬁcf ydy Jabe Lwielkosci state

Jabc j Wielkosci zmienne w czasie

rabc 1 W i~osci rézne dlaroznych
m— * punktow pomiarowych

Rys. 9. Schemat blokowy obliczen

3.2.  Obliczenie chwilowych wartosci cisnieri na powierzchni profilu

Wartosci cisnienia obliczane sg dwuetapowo:

1. Obliczenie napiecia odpowiedniego kanatu czujnika ESP-16 (Up) na pod-
stawie wartosci binarnych Dp zapisanych w trakcie badan:

Up = D p 62z k [m v |

2. Obliczenie cis$nienia na podstawie wyznaczonego wczesniej napiecia oraz
charakterystyk kanatu:

P = Patm + 6.89476(0) + CiUp + C2Up2+ C3Up3 + C4Up4)

Wspétczynniki Co,... ,C4 sg rozne dla kazdego kanatu, zatem konieczne
byto wyznaczenie 48 zestawow wspotczynnikéw. Dodatkowo charakterystyki
czujnikow sg zalezne od ich temperatury, ktérej miarg jest napiecie czujnika
temperatury UTp (mierzone dla kazdego z trzech czujnikéw ESP). Zaleznosc
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wspoétczynnikow Co,..., C4 od temperatury wyznaczono na podstawie cha-
rakterystyk podanych przez producenta oraz wynikéw wzorcowan przeprowa-
dzonych dotychczas w Zaktadzie Aerodynamiki ILot.

3.3. Obliczenie chwilowych wartosci wspoétczynnikéw cisnienia Cp

Wartosci chwilowe wspdtczynnikéw cisnienia obliczane sg z zaleznosci:

Ep: P - PSoo

przy czym cisnienie dynamiczne przeptywu niezaburzonego oblicza sie ze wzo-
ru:
Q@0 ~ 0.7p5"~ooMaoo

zas$ liczbe Macha przeptywu niezaburzonego ze wzoru:

Maoco = ,/5 [(™ ) 2/7-7
\Y/ PSoo J
Przyjmuje sie, ze liczba Macha oraz cisnienia przeptywu niezaburzonego
(statyczne, dynamiczne i catkowite) sag state dla kazdego pomiaru.

3.4. Aproksymacja przebiegéw Cp(t) i a(t)

Na podstawie 256 wartosci chwilowych wspoétczynnika cisnienia Cp (dla
kazdego punktu pomiarowego) wyznaczany jest przebieg czasowy Cp(t), przy-
blizony szeregiem Fouriera:

Cp(t) = a0 + iancos(nut) + bnsin(nwi)]
71=1

Chwilowe wartosci kata natarcia aproksymuje sie analogicznie.

Liczba sktadowych szeregu wynosi 5 (w przypadku aproksymacji przebie-
gu kata natarcia) lub 30 (w przypadku aproksymacji przebiegéw wspotczyn-
nikébw Cp). Wartosci te zostaty dobrane tak, aby zapewnié¢ dobra doktadnos¢
aproksymacji i mozliwie maty czas obliczern. Wspétczynniki szeregu an (dla
n=20,1,2,...,N) oraz bn (dla n —1,2,, N) wyznaczane sg metoda naj-
mniejszych kwadratéw.

Jak wida¢, przebiegi czasowe wspoétczynnikéw Cp przyblizone zostaty funk-
cjami okresowymi o okresie rownym okresowi oscylacji profilu. Jest to réwno-
znaczne z zatozeniem, ze w czasie kazdego z ,wahnie¢” profilu zmiany roz-
ktadu cisnienn sg takie same. Praktyka pokazata, ze zatozenie to jest bardzo
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dobrze spetnione przed chwilg oderwania i stosunkowo dobrze spetnione po
niej. Potwierdza to rys. 10 przedstawiajacy przebieg Cp(t) dla wybranego
punktu pomiarowego, na ktdrym poszczegdlne okresy zostaty ,natozone” na
siebie. Naniesiono na nim takze przebieg opisany szeregiem Fouriera.

Rys. 10. Przyktadowy przebieg Cp(t) na podstawie aproksymacji oraz wartosci
zmierzonych w kolejnych okresach oscylacji (natozonych na siebie)

Na podstawie funkcji aproksymujacych przebiegi czasowe Cp(t), czyli sze-
regébw Fouriera, obliczane sg ich wartosci dla zadanych wartosci czasu. Po-
niewaz funkcje aproksymujace sg okresowe, wystarczy obliczenie szukanych
wartosci dla jednego okresu oscylaciji.

3.5. Calkowanie rozktadéw cisniern Cp(x)

Istotg badan cisnieniowych jest wyznaczanie sit i momentéw aerodyna-
micznych na podstawie wyznaczonych wczeéniej rozktaddéw ci$nienn. Badania
profili dotycza z definicji obiektéw dwuwymiarowych, stad wyznacza sie jedy-
nie dwie sktadowe sity aerodynamicznej (tzn. site normalng i site styczng) oraz
jedng sktadowg momentu aerodynamicznego (moment pochylajgcy). Pozosta-
te skiadowe, czyli sita boczna, moment przechylajacy i moment odchylajgcy
Sg zerowe.

Wspétczynnik sity nosnej dany jest wzorem:

Cz= Cncosa—Ctsina
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Wspétczynnik sity normalnej do cieciwy Cjv oraz stycznej do cieciwy Ct
wyznacza sie przez catkowanie rozktadu cisnier:

Cn - j) Cpdx Ct = — Cp dy

kontur kontur
profilu profilu

gdzie x i y to wspotrzedne konturu profilu odniesione do cieciwy.
Wspdtczynnik momentu pochylajgcego dany jest wzorem:

Cm= j> Cp(x —0.25) dx + Cpy dy
kontur kontur
profilu profilu

3.6. Obliczenie liczby Reynoldsa

Liczba Reynoldsa jest parametrem charakteryzujagcym warunki pomiaru
(z punktu widzenia efektéw lepkosci), nie jest jednak bezposrednio uwzgled-
niona w procesie obliczen. Jest ona zdefiniowana wzorem:

Re = —

Do tego wzoru podstawiono zalezno$¢ Sutherlanda, wigzacg lepkos$¢ powietrza

Z jego temperatura:
397 /| T n3/2

~NfieT + 124 V2730
jak réwniez pewne zaleznosci opisujace Scisliwy przeptyw powietrza. W ten
sposOb otrzymano ostateczny wzor:

Re = 46.7psco Ma”c 1+0.2Ma

(1+o2Mi?)

4.  Wyniki i wnioski

Analiza wynikoéw badan wykazata, ze:

e Zaleznos$¢ wspotczynnika sity nosnej Cz od kata natarcia ma ksztait
zamknietej petli. Dla nizszych katdw natarcia, dla ktérych nie wystepuje
oderwanie przeptywu na goérnej powierzchni profilu (w przyblizeniu -
do a = 10°) petla histerezy wspoétczynnika Cz jest stosunkowo waska.
Szerokos¢ petli histerezy wyraznie wzrasta dla wiekszych katéw natarcia.
llustruje to wykres na rys. 11.
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Rys. 11. Przyktadowa zalezno$¢ Cz(a) dla katéw bazowych —2° i 14° na tle
wynikow statycznych

< Dla najwyzszych katéow natarcia obserwuje sie gwattowny, krotkotrwaty
przyrost sity no$nej, a nastepnie jej rownie gwattowny spadek (widoczny
na rys. 11 jako ,pik” na wykresie dla ag = 14°).

< W wiekszosci przypadkdéw w fazie wzrostu kata natarcia osiaga sie wyz-
sze wartosci wspoétczynnika sity nosnej i wspoétczynnika momentu po-
chylajgcego niz w fazie spadku kata natarcia (dla tych samych wartoSci
chwilowych).

< Wzrost czestotliwosci oscylacji powoduje zwiekszenie maksymalnego

wspotczynnika sity no$nej oraz krytycznego kata natarcia a”r “ jak na
rys. 12.

Rys. 12. Charakterystyki Cz(a) dla réznych czestotliwosci oscylacji
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= Zalezno$¢ wspdtczynnika momentu pochylajgcego Cm od kata natarcia
rowniez ma ksztatt zamknietej petli —jak na rys. 13. Dla nizszych katow
natarcia rowniez jest ona stosunkowo waska.

Rys. 13. Przyktadowa zaleznos¢ Cm¢(a) dla katow bazowych - 2° i 14° na tle
wynikow statycznych

« Dla wysokich katéow natarcia, w przyblizeniu wyzszych od a = 13°,
zaobserwowano bardzo silny spadek momentu pochylajgcego, nawet do
ok. —0.2. Jest to widoczne na rys. 13.

5. Podsumowanie

Przedstawiona metodyka badan zostata opracowana na bazie dotychcza-
sowych badann prowadzonych w Zaktadzie Aerodynamiki Instytutu Lotnic-
twa, m.in. dotyczgcych niestacjonarnych charakterystyk profilu (np. opisanych
w pracy [9]). Wykorzystano réwniez metodyke stacjonarnych badan cisnienio-
wych. Wprowadzono réwniez wiele nowych elementéw —np. aproksymacja
szeregami Fouriera do opisu przebiegéw czasowych kata natarcia i wspoétczyn-
nikéw cisnienia.

Wyniki badan profilu wirnika smigtowca W-3A Sokodt, przeprowadzonych
z wykorzystaniem opisywanej metodyki, uznano za wiarygodne na podsta-
wie poréwnan z wynikami badan stacjonarnych. Whnioski, naszkicowane wy-
zej; pokrywaja sie z danymi literaturowymi i symulacjami numerycznymi pod
wzgledem jako$ciowym. Etap przetworzenia zweryfikowano takze przez analize
archiwalnych danych z badan profilu NACA-0012 z klapka (opisanych w [7]
i [8]) i poréwnujac z uzyskanymi wowczas wynikami. Uzyskano zadowalajg-
cg zgodnos¢. Biorac to pod uwage, mozna stwierdzi¢, ze opisana metodyka
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pozwala na przeprowadzenie badan przeciggniecia dynamicznego profili $mi-
gtowcowych i nie tylko. By¢ moze, po ewentualnych modyfikacjach, moze by¢
ona zastosowana w badaniach innych efektéow wystepujacych na topatach wir-
nikéw no$nych wiroptatow.

10.

11
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A methodology of dynamic stall phenomenon of helicopter airfoils

Abstract

The dynamic stall phenomenon, which appears on the main rotor blades during
forward flight, is caused by a fast transition of the angle of attack. It may generate
strong vibration of the blades. Thus, the dynamic stall defines a considerable limit of
helicopters performance.

Aerodynamics Department at the Institute of Aviation has developed and de-
ployed a methodology of unsteady pressure distribution measurements aimed at the
determination of the dynamic stall incidence. The investigation has been carried out
in the N-3 high-speed wind tunnel. The tested airfoil model was oscillating with re-
quested oscillation amplitude and frequency.

The discussed methodic covers pressure distribution measurements based on me-
asurement of local static pressure on the surface of respectively adapted model. Be-
cause the measurements of pressure are not simultaneous, the pressure coefficient
distribution and angle of attack (as a function of time) have been approximated by
using the Fourier series. The coefficients of lift and pitching moment have been cal-
culated as a result of integration of the pressure coefficient distribution.
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W pracy przedstawiono metodyke wyprowadzania réwnan ruchu niewy-
wazonych statycznie i dynamicznie pociskéw artyleryjskich, traktowa-
nych jako bryta sztywna, w ukladzie zwigzanym z gtéwnymi centralny-
mi osiami bezwtadnosci. Przeprowadzono jakosciowe i ilosciowe badania
wplywu niewywazenia 122 mm pocisku OF-462 wystrzeliwanego z hau-
bicy samobieznej 2S1 ,Gozdzik” na liniowg i katowa predkos¢ wylotowa
pocisku z lufy oraz na jego dynamike na torze lotu.

1. Wstep

Powszechnie stosowane modele matematyczne symulacji ruch pociskéw ar-
tyleryjskich [2], [3] zaktadajg, iz 0§ symetrii powierzchni zewnetrznej pocisku
pokrywa sie z podtuzng centralng osig bezwtadnosci pocisku, a masowe mo-
menty bezwtadnosci pocisku wzgledem dwu osi prostopadtych do osi podtuznej
sg sobie rowne. Osie takiego uktadu tworzg ukiad zwigzany Owxyz (rys. 1).
Pocisk taki nazywamy pociskiem wywazonym (standardowym).

W przypadku niejednorodnosci rozktadu masy elementéw sktadowych po-
cisku, pocisk nie ma symetrii masowej (moéwimy, ze jest niewywazony). Osie
uktadu zwigzanego z pociskiem nie pokrywajg sie z jego gtdwnymi osiami
bezwtadnosci, ktére stanowig uktad Oxbybzb (rys. 1). Katy 5Zi Sy (obrotu
uktadu Owxyz wzgledem ukitadu OxbybZb) reprezentujg niewywazenie dyna-
miczne pocisku, natomiast wektor e (bedacy odlegtoscig miedzy Srodkiem
masy pocisku wywazonego i niewywazonego) okresla niewywazenie statyczne.
Sktadowe niewywazenia statycznego w uktadzie zwigzanym z gtdwnymi osiami
bezwtadnosci oznaczono nastepujgco e = [exb, eyb, ezb\

1Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2008-2010 jako projekt
badawczy wtasny nr ON501068935



454 L. Baranowski

Rys. 1 Orientacja uktadu gtéwnych osi bezwtadnosci pocisku OxbVbzb wzgledem
uktadu zwigzanego z osig symetrii ksztattu powierzchni zewnetrznej pocisku Owxyz

Celem okreslenia wptywu asymetrii masowej (niewywazenia statycznego
i dynamicznego) na dynamike lotu typowego pocisku artyleryjskiego wyprowa-
dzono réwnania ruchu pocisku niewywazonego stabilizowanego giroskopowo,
traktowanego jako bryta sztywna, w uktadzie zwigzanym z gtdwnymi central-
nymi osiami bezwtadnosci. W dalszej kolejnosci opracowano program kompu-
terowy symulacji lotu 122 mm odtamkowo-burzgcego pocisku OF-462 wystrze-
liwanego z haubicy samobieznej 2S1 ,Gozdzik”, ktéry umozliwit przeprowa-
dzenie jakosciowych i ilosciowych badan wpitywu asymetrii masowej pocisku na
zaktécenie warunkéw poczatkowych wylotu pocisku z lufy oraz na zaktécenie
ruchu pocisku dookota srodka masy na catej trajektorii lotu.

2. Wykorzystywane w modelowaniu uktady odniesienia
i macierze transformacji

Na potrzeby modelowania w pracy wykorzystano nastepujgce uktady od-
niesienia zgodne w oznaczeniach i pisowni z Polskg Normag PN-83 [6]:

= normalny uktad wspdtrzednych zwigzany z ziemig Ooxgygzg - poczatek
uktadu lezy w punkcie stania dziata artyleryjskiego, 0§ zg skierowana
jest pionowo w dét, o$ xg jest styczna do powierzchni Ziemi i skiero-
wana w kierunku strzelania, 0§ yg dopetnia uktad do prawoskretnego,
wzgledem ktorego opisywany jest ruch pocisku,
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= normalny uktad wspoétrzednych zwigzany z ziemig Oxgygzg, o poczat-
ku w srodku masy pocisku niewywazonego, w ktéorym miedzy innymi
wyznaczono site ciezkosci, sktadowe predkosci obrotowej Ziemi i opisano
wiatr,

= ukiad wspoétrzednych zwigzany z gtdwnymi osiami bezwtadnosci pocisku
niewywazonego OxbybZb (rys. 1), w ktérym wyznaczono réwnania ruchu
pocisku,

= ukiad wspo6trzednych zwigzany z pociskiem Owxyz, o poczatku w srodku
masy pocisku wywazonego, w ktorym wyznaczono sktadowe momentow
aerodynamicznych,

« ukiad wspdtrzednych zwigzany z przeptywem Owxayaza, o poczatku
w srodku masy pocisku wywazonego, w ktérym wyznaczono skiadowe
sity aerodynamicznej.

Wykaz uktadéw oraz katéw Bryanta [7] stosowanych przy wyprowadzaniu
macierzy transformacji miedzy uktadami przedstawiono na rys. 2.

Rys. 2. Uktady wykorzystywane w modelowaniu lotu pociskéw z asymetrig
masowo-bezwtadnosciowg

Szczegdétowy opis katow przejscia miedzy poszczegdlnymi ukiadami i kon-
struowania macierzy transformacji mozna znalezé w pracy [1]. Macierz trans-
formacji z uktadu przeptywu Owxayaza do ukladu zwigzanego Owxyz (z wy-
korzystaniem kata $lizgu (3 i kata natarcia a)



456 L. Baranowski

cosacos/3 —cosasin(3 —sina
sin (5 cos (3 0 (2.1)
sinacos(5 —sinasin(@ cosa

Macierz transformacji z uktadu ziemskiego Oxgygzg do ukiadu gtéwnych osi
bezwtadnosci OxbVbzb (z wykorzystaniem katéw: odchylenia pochylenia <9
i przechylenia (> pocisku)

cos 0 cos 'P cos 0 sin «f —sin0
—cos  sinh+ cos Pcos &+ .
. . . . . sin cosO
+ sin sin0 costy +sin sin0 sin”® (2.2)
sin<fsinlf,+ —sin Pcos N+
cos 4>cos 0

+ cos sinOcos & + cos sinO sin”

Macierz transformacji z uktadu zwigzanego Owxyz do uktadu gtdwnych osi
bezwtadnosci Oxbybzb (z wykorzystaniem katéw transformacji: Sz, Sy, )

cos by cos & cos Yy sin & —sin Yy
— i + +
_ cos S( sin & (fos 5X(_;os<52. Sin 5Xcos S/
+ sin S sin Sy cos 5Z + sin X sin Sy sin &
i i + —sin X cos @+
sin5x sin$z ® c0s SX ¢os Sii

+ cos X sinbycos & + cos 5Xsin 5y sin 52
(2.3)

3. Wektorowe réwnania ruchu niewywazonych pociskéw
artyleryjskich

Przestrzenny ruch pocisku niewywazonego, jako bryly sztywnej o statej
masie, na podstawie twierdzenia o zmianie pedu i kretu [3-5] mozna w uktadzie
poruszajgacym sie z pociskiem, ktérego poczatek pokrywa sie ze srodkiem masy
pocisku niewywazonego, opisaé¢ nastepujacym uktadem réwnan wektorowych:

+Q*Vk)=rA+G+FC +nxKo =M% (3.1)
gdzie:
m - masa pocisku,
V k ~ wektor predkosci $rodka masy pocisku wzgledem Ziemi,

V K = [UKg,VKg,WKg\,
Cl - predkos¢ katowa uktadu Oxt>ybzb wzgledem uktadu ziemskie-

go Oxgygzg,
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Ko wektor momentu pedu (kretu) pocisku wzgledem jego $rodka
masy,

R - wektor sity aerodynamicznej,

G - wektor sity ciezkosci,

\ ~ wektor sity Coriolisa na skutek ruchu wirowego Ziemi,

M o ~ wektor momentu sity aerodynamicznej wzgledem srodka masy.

3.1. Sita aerodynamiczna i jej moment

Wektor wypadkowy ukitadu sil aerodynamicznych R A dziatajgcy na pocisk
wyznaczono w ukladzie przeptywu Owxayaza, natomiast wypadkowy moment
uktadu sit aerodynamicznych M g wzgledem $rodka masy pocisku wywazone-
go wyznaczono w uktadzie zwigzanym z pociskiem Owxyz. Wéwczas sktadowe
sit i momentéw aerodynamicznych mozna przedstawi¢ w nastepujgcej postaci

(31, [6l:

R [Pxai Pyai Pza] — [CXa, Cya, Cza]"?s

(3.2)
Mg = [LA,MA,NA]= \C~ACtCAW S d
gdzie:

pVv2/2 - ci$nienie dynamiczne,

S - powierzchnia charakterystyczna (przekrdj poprzeczny po-
cisku),

d - charakterystyczny parametr liniowy (Srednica, kaliber po-
cisku).

W przypadku osiowosymetrycznych pociskéw wirujgcych, gdy parametry
lotu przyjmujg mate wartosci, wspotczynniki sit i momentéw aerodynamicz-
nych wystepujgce we wzorach (3.2), po rozwinieciu w szereg Maclaurina i po-
minieciu wyrazéw mato znaczacych, mozna przedstawi¢ w nastepujgcej postaci
uwzgledniajgcej zaleznos$¢ od: Ma - liczby Macha, Re - liczby Reynoldsa, a -
kata natarcia, f3- kata slizgu, p,q,r - bezwymiarowych sktadowych predkosci
katowej pocisku fi.

Cxa= C™MMajRe) + Cxaz(Ma)a2 + Cxp2(Ma,)/32
Cya = Cyo(Ma) + Cyp(M&)/3 + Cycep(M&)ap
Cza = Czo(Ma) + Cza(Ma)a + Czpp(M&)/3p

Q4 —Qo(Ma) + Cj™(Ma)p
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Ci = CMo(Ma) + C*a(Ma)a + Cr(Ma)« + Cr(Ma)d + A p(Ma)/3p
CE = Cho(Ma) + CrM(Ma)/3 + CE(Ma)r + C~r(Ma)/? + C~r(Ma)op

gdzie:

3.2. Sita ciezkosci

Wektor sity ciezkosci, wedtug kulistego modelu Ziemi, w ukladzie zwigza-
nym z Ziemig Oxgygzg mozna wyrazi¢ nastepujgco:

Xg/R
R2 3.4)
G = mg = mgo—r = mgo yg/R €8
1- 2Zg/R

gdzie:
r = X - R - okresla potozenie pocisku wzgledem $rodka masy Ziemi,
R = 6356766 m - promien Ziemi,

g0 = 9,80665[1 - 0,0026 cos(2lat)\ m/s2 - modut wektora przyspieszenia ziem-
skiego na poziomie morza,

lat - szerokos¢ geograficzna.

3.3. Sita Coriolisa

Wektor sity Coriolisa wyznaczamy ze znanej zaleznosci:

Fc= mA = —2m(f2z x VKk) (3-5)
gdzie:
Qz - wektor predkosci kgtowej Ziemi, o nastepujacych sktadowych w uktadzie
OXgUgZg
~Xg fi cos(lat) cos(AZ)
nz= dyg — —ficos(lat)sin(AZ) (3.6)
p* —fi sin(lat)

fi = 7,292115 x 10-5 rad/s - modut predkosci obrotowej Ziemi,

AZ - azymut strzelania okreslony wzgledem pdtnocy geograficznej.
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4. Skalarne réwnania ruchu niewywazonych pociskéw
artyleryjskich

W ostatecznej postaci wektorowo-macierzowej model matematyczny ruchu
pocisku w atmosferze ziemskiej z uwzglednieniem asymetrii masowej zawiera
nastepujace réwnania:

« dynamiczne réwnania ruchu $rodka masy pocisku w uktadzie OxbybzZb

U-Kb PXo/m 9xb 0 n ~Qb ukb AxDb
VKb - Pyb/m + 9yb + -Nn O pb VKb + n2/6 (4.1)
WKb_ pzb/m_ 9zb_ %  -Pb o WKb_ A D

gdzie:

sktadowe przyspieszenia sity aerodynamicznej opisuje zaleznos¢

Pxb/m Pxa/m
pyjm La(—/?) Pya/m (4.2)
Pzb/m_ Pza/m

sktadowe przyspieszenia sity ciezkosci wyznacza sie nastepujgco

9xb 9xg Xg/R
9yb 9yg - mgo\-$0# Vg/R (4.3)
_9zb_ _929_ 1 - 2Zg/R

sktadowe przyspieszenia sity Coriolisa opisuje ponizsza zalezno$¢

Axb ftxb URb ft cos (lat) cos (AZ) UKb

Ayb = -2 ~np X VKb - 2wsortr —ftcos(lat) sin(AZ) x vyRp

A* . p zb wkb_ —f?sin(lat) yjKb
(4.4)

kinematyczne réwnania ruchu srodka masy pocisku

X9 UKg UKb
Vg = vkg —Ldos vrb (4.5)
9 WK g WKb_
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= dynamiczne réwnania ruchu pocisku dookota $rodka masy w uktadzie

Oxbybzb

x 0 o m 1al &b Pxa

© S5 © % =lggys; ma + e ®Loesksiacrs) Pya
o 0 1 na &b fzm

‘0 n Qb bb o o
+ -rb O m o o o
A Pb o 0 o Iz

Eage

kinematyczne réwnania ruchu pocisku dookota srodka masy

2> 0 sindH cos(® cos</cosO Pb

e = 0 cos $ - sin<P o)) (4.7)
0] 1 sin~tg0 cos tgo rb

zwiagzki geometryczne i rownania uzupetniajgce:

- na kat pochylenia i odchylenia wektora predkosci srodka masy po-
cisku wzgledem Ziemi V k

VK
7 = arcsm VK9 X = arcts 2 (4.8)
Vk uKg

- na skladowe wektora predkosci wiatru V # w uktadzie Oxbybzb

vwWxb VWxg
Wb — B Wig 8
vwn Vwzg_

—na sktadowe predkosci pocisku wzgledem powietrza V w ukladzie
zwigzanym Owxyz

u ukKb - VWb
V. —lslsysz vkb - Vb (4.10)
w WRb - VAVzb_

- na katy okreslajgce potozenie pocisku wzgledem strumienia powie-
trza: kat natarcia a, kat $lizgu (3 i kat nutacji aprz

I w\ v
a = arctg (3= arcsm —

(4.11)
amprz = arccos[cos O cos 7 cos (W —x) + sin ® sin 7]
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- na bezwymiarowe skiadowe predkosci kgtowej pocisku w uktadzie
zwigzanym Owxyz

p Pb
Q sx&yfiz %
f rb_

gdzie:

Vk —\ju\b+ vib+ wkb ~ Predkos$¢ pocisku wzgledem ziemi,

V = y/u2+ v2+ w2 - predkos$¢ pocisku wzgledem powietrza,

Vwxg) VWyg, Vwzg - skiadowe wektora predkosci wiatru w uktadzie
ziemskim,

aprz - kat nutacji, zwany réwniez przestrzennym katem natarcia
(kat zawarty miedzy wektorem predkosci V a osig podtuzng
pocisku).

5. Warunki poczatkowe wylotu pocisku z lufy z uwzglednieniem
asymetrii masowej

Scatkowanie numeryczne réwnan rézniczkowych ruchu pocisku (4.1)-(4.12)
wymaga okreslenia warunkéw poczgtkowych na wektor predkosci postepowej
Srodka masy pocisku V ko oraz na wektor predkosci katowej pocisku fio
w przekroju wylotowym lufy dziata.

W przypadku pocisku niewywazonego, gdy jego srodek masy O nie lezy na
osi symetrii powierzchni zewnetrznej pocisku (rys. 3), wektor predkosci poste-
powej V ko (Srodka masy pocisku) zgodnie z zasadami mechaniki klasycznej
[4], [B] mozna wyrazi¢ w postaci sumy

Vko= Vo+ nOXre (5-1)
gdzie:
Vo - predkos¢ wylotowa pocisku wzdtuz przewodu lufy. W uktadzie
zwigzanym z pociskiem, Vq = [uko, 0, 0],
fio ~ predkos¢ katowa pocisku w przekroju wylotowym lufy. W ukta-
dzie zwigzanym z pociskiem, fio = [po:(owmo0],
re - wektor okreslajacy potozenie srodka masy pocisku niewywa-

zonego wzgledem osi symetrii powierzchni zewnetrznej poci-
sku. W uktadzie zwigzanym z gtdwnymi osiami bezwtadnosci,

Te ~ [0> £ybi &zb\-
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Rys. 3. Skladowa predkosci postepowej Srodka masy pocisku w przekroju
wylotowym lufy generowana niewywazeniem statycznym pocisku re i predkoscig
obrotowa pocisku po

Sktadowe poczatkowej predkosci postepowej pocisku niewywazonego V ko
(5.1) w uktadzie zwigzanym z gtdwnymi osiami bezwtadnos$ci OxbVbzZb daja sie
wowczas sprowadzi¢ do nastepujacej postaci wektorowo-macierzowej

uKbO UKO "0 ro Q@ ‘o
VKO =  VKbO LSez o NS ro 0 -Po ey (5.2)
yjRbO 0 _-90 Po 0 &zb

Natomiast sktadowe poczatkowej predkosci katowej pocisku niewywazone-
go S7q, w ukitadzie zwigzanym z gtéwnymi osiami bezwtadnosci OxbUbZb, moz-
na wyrazi¢ w nastepujgcej postaci wektorowo-macierzowej

[200) Po
fzo — QO S Q@ (5.3)
rbo ro

6. Wyniki badan symulacyjnych

Analize wptywu asymetrii masowej pocisku na zaktécenie warunkéw po-
czatkowych wylotu pocisku z lufy oraz na zaktdcenie ruchu pocisku dooko-
ta srodka masy na calej trajektorii lotu przeprowadzono na przyktadzie sy-
mulacji strzelania z haubicy samobieznej 2S1 ,Gozdzik” 122 mm pociskiem
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odtamkowo-burzagcym OF-462, ktérego schemat aerodynamiczny przedstawio-
no na rys. 4, natomiast podstawowe charakterystyki geometryczne i masowo-
bezwladnosciowe (standardowego, wywazonego pocisku), zestawiono w tabe-
li 1.

Szczegbtowe dane o pozostatych charakterystykach modelu fizycznego po-
cisku testowego mozna znalez¢ w pracy [2].

Rys. 4. Schemat aerodynamiczny pocisku odtamkowo-burzacego OF-462

Tabela 1. Podstawowe charakterystyki modelu fizycznego pocisku testowego

Charakterystyki geometryczne Charakterystyki masowo-bezwtadnosciowe
d = 0,122 m - $rednica pocisku rrioN = 21,76 kg - masa
Lp= 0,559 m - dtugosé¢ pocisku xs.moN = 0,375m - wspbtrz. Srodka masy
S = Sk = 0,01169m2 - powierzch- IxOn = 0,0459 kgm2 gt. momenty
nia charakterystyczna IyoN = 1zoN = 0,4092 kgm2 bezwiadn.

Wykorzystujgc oryginalny (opracowany na podstawie przedstawionego mo-
delu matematycznego) program komputerowy, przeprowadzono kompleksowe
badania wptywu asymetrii masowej na dynamike lotu pocisku testowego.

W pracy zamieszczono tylko wybrane (ale reprezentatywne) wyniki ob-
liczen numerycznych dla przypadku strzelania torem ptaskim (kat podnie-
sienia lufy tzw. kata celownika C — 24,06°) z minimalng {uko = 275 m/s,
p0 = 566 rad/s) i maksymalng (uko — 687 m/s, po = 1415rad/s) predkoscig
poczatkowa, jakg mozna uzyskac strzelajgc pociskiem OF-462 na skrajnych ta-
dunkach. Rozpatrywane warianty badan przedstawiajg wptyw typowych asy-
metrii masowych pocisku na jego parametry lotu, a mianowicie:

= niewywazenia statycznego pocisku ezb = +*1%d = +1,22 mm, tzn.
srodek masy odsuniety od osi symetrii pocisku standardowego w goére
(<0 = 0, dodatnie ezb) oraz w dét (ipo = ujemne ezb) w chwili opusz-

czania przekroju wylotowego lufy,

= niewywazenia statycznego pocisku eyb = +1%d = + 1,22 mm, tzn. S$ro-
dek masy odsuniety od osi symetrii pocisku standardowego w prawo
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(fio tt/2, ujemne e”) oraz w lewo (S = 37r/2, dodatnie e”) w chwili
opuszczania przekroju wylotowego lufy,

= niewywazenia dynamicznego pocisku S = +0,1° oraz & = £0,1° (tzn.
niewielkiego przekoszenia gtéwnych osi bezwtadnos$ci pocisku wzgledem
jego osi symetrii ksztattu).

Wprowadzajgc losowg wartos¢ kata ipo (w zakresie od 0-f-2n) mozna zbadac
jednoczesny wptyw niewywazenia statycznego ezb oraz eyb na dynamike lotu
i rozrzut pociskow.

Poniewaz asymetria masowa pociskéw powoduje zar6wno zmiane warun-
kéw poczatkowych symulacji (patrz réwnania (5.2) i (5.3)), jak réwniez zmie-
nia wartos¢ sit aerodynamicznych (4.6) i momentéw aerodynamicznych (4.2)
dziatajacych na pocisk w locie, podjeto probe oszacowania, jak duzy jest
wplyw asymetrii na lot pocisku spowodowany samg zmiang sit i momen-
tow aerodynamicznych, ajak duzy spowodowany przez zmiane warunkdéw po-
czatkowych. W zwigzku z powyzszym, najpierw przeprowadzono obliczenia
dla pocisku wywazonego, zaktadajac brak zakitdécen warunkéw poczgtkowych
vk, = wko = g0 = ro = a = [? = 0), nastepnie wprowadzano kolejne para-
metry niewywazenia pocisku i przeprowadzano obliczenia toru lotu przy zato-
zeniu, ze warunki poczatkowe nie uleglty zmianie, a na koncu przeprowadzano
analogiczne obliczenia, ale uwzgledniajgc zmiane warunkéw poczgtkowych sy-
mulacji zgodnie z réwnaniami (5.2) i (5.3). Wyniki obliczen przedstawiono
w tabelach oraz na zbiorczych wykresach, odrebnie dla poszczeg6lnych pred-
kosci poczatkowych pocisku (uj~o = 275 oraz 687m/s), rozrézniajac réwniez
niewywazenie statyczne oraz dynamiczne.

W tabelach 2-5 zamieszczono charakterystyczne parametry toru lotu po-
cisku wywazonego oraz niewywazonego, a mianowicie:

Xkon - zasieg pocisku [m],

"Ykon - kat uderzenia pocisku w ziemie [deg],

Vkon - predkos¢ koncowg pocisku [m/s],

tkon - czas lotu pocisku [s],

H-max - wierzchotkowg toru lotu [m],

Vkon odchylenie boczne pocisku w chwili uderzenia pocisku w zie-

mie (tzw. zboczenie) [m].

Natomiast na wykresach (rys. 5-8) zobrazowano wptyw niewywazenia poci-
sku (osobno statycznego i dynamicznego) na charakter ruchu pocisku dookota
Srodka masy, a konkretnie na zakidcenie kagta nutacji pocisku na catym torze
lotu.
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Tabela 2. Wplyw niewywazenia statycznego pocisku wystrzelonego z mini-
malng predkoscig poczatkowa [uko —275m/s) na charakterystyczne parame-
try toru lotu

Charakte-  Pocisk Pocisk niewywazony statycznie

rystyczne wywazony e=1%d = 1,2mm

parame- Warunki poczatkowe Warunki poczatkowe

try toru niezaktocone zaktocone

lotu 6=e=0 e=+12mm - 12 e¢p—12 Gbh— 12 Gh—1?
Xkon [m] 5031,8 5031,8 5011,9 50515 5031,7 5031,7
lkon [deg] 26,83 26,83 26,67 27,00 26,83 26,84

Vkon [m/s] 2324 2324 232,5 232,3 2324 2324
tkon [ 22,08 22,08 21,96 22,20 22,08 22,08
Hmax [m] 597,8 597,8 591,2 604,3 597,6 597,9
Uaon [m] 43,16 43,16 42,91 43,36 29,33 57,01

letruta [ce]

Rys. 5. Wplyw niewywazenia statycznego na przebieg kata nutacji pocisku
testowego wystrzelonego z minimalng predkoscia poczatkowa uKo = 275m/s

7. Podsumowanie i wnioski konncowe

Wyniki przeprowadzonych badarn numerycznych symulacji strzelania poci-
skami niewywazonymi pozwalajg wyciggna¢ nastepujgce wnioski:

< wplyw asymetrii masowej (zaréwno niewywazenia statycznego, jak i dy-

namicznego) na lot pocisku spowodowany samg zmiang sit i momentéw

aerodynamicznych oddziatywujgcych na catym torze lotu jest znikomy.

Charakterystyczne parametry toru lotu we wszystkich wariantach strze-

lania pociskami niewywazonymi, przy zatozeniu braku zaktoécen warun-
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Tabela 3. Wptyw niewywazenia dynamicznego pocisku wystrzelonego z mi-
nimalng predkos$cia poczatkowg (uko = 275 m/s) na charakterystyczne para-
metry toru lotu

Charakte- Pocisk Paocisk niewywazony dynamicznie

rystyczne wywazony $=0,1°

parame-  Warunki poczatkowe Warunki poczatkowe

try toru niezaktécone zak¥ocone

lotu 5=e=0 5= +1° 6y= +0,1° sy=-0,1° 6Z2= +0,1° sy=-0,1°
Xkon [M 503L,8 5031,7 5023,6 5024,9 5038,0 5010,5

"vion [deg] 26,83 26,83 26,82 26,86 26,96 26,72 1

Vion [nvs] 2324 232,4 232,3 232,2 232,2 232,3
tkon [g] 22,08 22,08 22,05 22,07 22,15 21,98
Hmax [ 597,8 597,8 596,5 597,6 601,6 592,5
Von [ 43,16 43,16 52,66 33,48 44,92 41,43

kerutagi- |degf

Rys. 6. Wptyw niewywazenia dynamicznego na przebieg kata nutacji pocisku
testowego wystrzelonego z minimalng predkoscig poczatkowg uKo= 275 m/s

kéw poczatkowych, praktycznie nie réznig sie od parametrow uzyskanych
podczas strzelania pociskami wywazonymi (tabele 2-5),

= asymetria masowa powoduje zmiane zachowania pocisku na torze lotu
w jego ruchu dookota srodka masy (zmiany kata nutacji na rysunkach 5-
8), a w konsekwencji na jego punkt upadku (réznice w xf.a® Vkon W tcl-
belach 2-5) przede wszystkim na skutek zmiany warunkéw poczgtkowych
wylotu pocisku z przewodu lufy,

= zakldcenia toru lotu pocisku sg wieksze w przypadku wystgpienia nie-
wywazenia dynamicznego niz statycznego (poréwnaj Xi;oni ykon w tabe-
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Tabela 4. Wplyw niewywazenia statycznego pocisku wystrzelonego z maksy-
malna predkoscig poczatkowg uko = 687 m/s na charakterystyczne parametry
toru lotu

Charakte-  Pocisk Pocisk niewywazony statycznie

rystyczne wywazony e= 1%d = 1,2mm

parame- Warunki poczatkowe Warunki poczatkowe

try toru niezaktécone zaktécone

lotu 6=e=0 e=+12mm eyb— 12 op- 1,2 Gh— 12 &= 1,2
Xkon [m] 122514 12251,4 12215,0 12285,6 122510 122515
lkon [deg] 37,6345 37,6345 37,46 37,80 37,6 37,64

Vkon [m/s] 293,190 293,190 293,1 293,3 293,2 293,2
tkon [§ 37,7935 37,7935 37,62 37,97 37,79 37,80
Hmax [m]  1920,54 1920,54 19034 1938,2 1920,4 1920,9
Vkon [m] 177,699 177,657 176,7 178,6 143,9 211.,4

keprutagi (e

Rys. 7. Wptyw niewywazenia statycznego na przebieg kata nutacji pocisku
testowego wystrzelonego z maksymalna predkoscig poczatkowg uKo = 687 m/s

lach 2-5 oraz wielko$¢ kata nutacji na rysunkach 5-8), albowiem niewywa-
zenie dynamiczne powoduje zakidcenie nie tylko poczatkowej predkosci
liniowej pocisku (5.2), ale rowniez pojawienie sie niezerowych poczatko-
wych predkosci kgtowych pocisku: pochylenia g0 i odchylenia rb0 zgod-
nie ze wzorem (5.3).

Badanie wptywu stopnia niewywazenia masowego pociskéw na ich roz-
rzut moze stanowic¢ podstawe do okreslenia wymagan na tolerancje wykonania
pocisku oraz na jednorodno$¢ rozktadu masy materiatu, z ktérej pocisk jest
wykonany.
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Tabela 5. Wptyw niewywazenia dynamicznego pocisku wystrzelonego z mak-
symalng predkoscig poczatkowa uko — 687 m/s na charakterystyczne parame-

try toru lotu
Charakte-  Pocisk

rystyczne wywazony
parame-  Warunki poczatkowe

try toru niezaktdcone
lotu Cm =° 5- *1°
Xleon (m 122514  12251,1
lkon [deg] 37,6345 37,6346
Vicon [m/s] 293,190 293,185
tkon [ 37,7935 37,7930
Hmax [m] 192054  1920,49
Vkon [ 177,699 177,652
ke rutagi (deg)

Pocisk niewywazony dynamicznie

12231,6
37,6
2931
37,69
1915,0
200,8

s = 01°

Warunki poczgtkowe
zaktocone

37,6
2931
37,83
1919,5
154,2

sy — +0,1° sy - -0,1° sz- +0,1° sy - -0,°
12240,6

12260,6 12211.,5

37,73 37,42
293,2 293,0
37,92 37,64
1929,7 1904,9
183,1 171,9

Rys. 8. Wptyw niewywazenia dynamicznego na przebieg kata nutacji pocisku
testowego wystrzelonego z maksymalng predkoscig poczgtkowg uko = 687 m/s
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The mathematical model of unbalanced conventional artillery shells

Abstract

The method of estimation of dispersion of the projectile caused by their mass
asymmetry is presented. The equations of motion of a statically and dynamically
unbalanced projectile in the coordinate system that coincides with the principle axis
of inertia are derived. Computer simulations of a 122 mm unbalanced projectile OF-
462 motion are performed. The influence of mass asymmetry on the characteristics of
angular motion of the projectile on its whole trajectory is discussed.
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W opracowaniu przedstawione jest zastosowanie sterowania hybrydowe-
go w rakiecie wystrzelonej do nieruchomego celu. Sterowanie hybrydowe
polega na wykorzystaniu zaréwno sity aerodynamicznej, jak i sity gazo-
dynamicznej do naprowadzania rakiety na cel. Uklad sterowania wyposa-
zony jest w aparature jednokanatowg obstugujaca pare steréw aerodyna-
micznych i uktad dwaéch silniczkéw gazodynamicznych. Do zrealizowania
naprowadzania niezbedny jest ruch obrotowy rakiety wokot osi podtuz-
nej. Uklad wykonawczy pracuje w trybie przekaznikowym, generujac site
wypadkowag okreslong po kazdym obrocie rakiety. Strzelanie rakietg tej
klasy do nieruchomego celu znajdujgcego sie na niewielkiej wysokosci nie
gwarantuje skutecznosci. Rakieta tuz po starcie uderza zwykle w ziemie,
a jej lot jest niestabilny. Klasyczny algorytm sterowania zostat uzupet-
niony o skiadnik poprawiajacy skutecznos¢ naprowadzania. Rakieta tuz
po opuszczeniu wyrzutni wznosi sie i atakuje nieruchomy cel od gory,
trafiajac zwykle w przewidziany punkt.

1. Obiekt badan

Obiektem badan jest przeciwlotnicza rakieta bliskiego zasiegu samonapro-
wadzajgca sie na cel [5, 12, 13, 16, 20], rys. 1. Cecha charakterystyczng rakiety
jest zastosowanie autopilota dysponujacego aparaturgjednokanatowsg [1, 2, 17].
Do wygenerowania odpowiedniej sity sterujgcej zastosowana jest para sterow
aerodynamicznych oraz dwa silniczki gazodynamiczne umieszczone w przed-
niej czesci korpusu rakiety [4, 11]. Sterowanie odbywa sie przy udziale sity
aerodynamicznej i sity gazodynamicznej. Stery dziatajg w trybie przekazni-
kowym [9, 18]. Rakieta wykonuje ruch obrotowy wokét osi podtuznej [3, 6,
8, 10], ktory jest warunkiem niezbednym nadania rakiecie pozadanego kierun-
ku. Silniczki gazodynamiczne uaktywniane sa wytgacznie w pierwszej fazie lotu.
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Wypadkowa sita sterujgca jest wynikiem dodawania wektoréw sit wytworzo-
nych w trakcie kazdego obrotu rakiety.

Rys. 1. Przeciwlotnicza rakieta bliskiego zasiegu samonaprowadzajgca sie na cel

2. Cel opracowania

Zadaniem opracowania jest przedstawienie analizy naprowadzania rakiety
wystrzelonej do nieruchomego celu znajdujgcego sie na niewielkiej wysoko-
sci. Klasyczny algorytm sterowania rakietg omawianej klasy nie pozwala na
osiggniecie celu. Rakieta tuz po starcie uderza w ziemie, a jej lot jest niesta-
bilny i nie gwarantuje trafienia w przewidziany punkt. Klasyczny algorytm
sterowania zostat wiec uzupetniony o sktadnik zapewniajacy skutecznos$¢ na-
prowadzania. Rakieta tuz po starcie wznosi sie i atakuje nieruchomy cel od
géry. W tym przypadku trafia ona w przewidziany punkt. Strzelanie do celu
znajdujacego sie na niewielkiej wysokosci i nieruchomego, dla tej klasy rakiet
jest szczegolnie niekorzystne. W warunkach bojowych moze zaistnie¢ potrze-
ba realizacji strzelania w takich warunkach. Korekta algorytmu sterowania
pozwoli woéwczas na osiggniecie celu przez rakiete.

3. Model fizyczny

Rakieta poruszajgca sie w polu grawitacyjnym i w atmosferze ziemi jest
uktadem zmiennym w czasie [14, 19, 22]. Wraz z ubytkiem spalanego paliwa
zmianie ulega masa oraz rozktad masy rakiety, ajej Srodek masy zmienia swo-
je potozenie wzgledem korpusu. Uktady zmienne w czasie mozna analizowag,
stosujgc odpowiednig teorie. Zgodnie z jej zatozeniami uktad zmienny w czasie
mozna traktowac jak ciato sztywne, ale nalezy dodatkowo uwzgledni¢ wyste-
powanie tzw. sit i momentow reaktywnych oraz uwzgledni¢ zmiane parame-
trow charakteryzujgcych bezwtadnos$é. Wigkszos¢ sit reaktywnych nie powodu-
je istotnych zmian parametréw charakteryzujacych ruch rakiety. Z tego wzgle-
du mozna je poming¢ przy formutowaniu modelu. Wprowadzenie uproszczen
pozwala na racjonalne wykorzystanie zastosowanej teorii. W zwiazku z tym
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przyjeto, ze sformutowany model rakiety powinien uwzglednia¢ nastepujace
zatozenia:
= jedynym sktadnikiem sity reaktywnej jest cigg silnika rakietowego,

< masa i momenty bezwtadnosci rakiety sg funkcjami czasu,
= Srodek masy rakiety przemieszcza sie wzdtuz osi podtuznej korpusu.

Model fizyczny rakiety przyjety w rozwazaniach przedstawiony jest na ry-
sunku 2.

RAKI ETA
m p Ipxp | pyp Ipzp
u_ P B
lgs XsmK
ips Jlyp
o.
-*en* o i %
S Spo g Xp
XsmO
Xsm

Rys. 2. Model fizyczny rakiety

W tylnej czesci korpusu znajduje sie silnik startowy, ktérego zadaniem jest
nadanie rakiecie odpowiedniej predkosci liniowej i katowej w ruchu przechy-
lania. Pod wptywem tego silnika rakieta realizuje ruch wzgledem prowadnicy.
Dynamika ukladu rakieta-wyrzutnia determinuje charakterystyke poczatko-
wych parametréw lotu. Od tych parametrow w duzym stopniu zalezy realizo-
wana przez rakiete trajektoria. Ma to szczegdlne znaczenie dla rakiet bliskiego
zasiegu, ktore muszag niekiedy w bardzo krotkim okresie czasu wypracowad
wiasciwag trajektorie. W przypadku niekorzystnej charakterystyki poczatko-
wych parametréw lotu rakieta moze nie osiggna¢ celu. Warunki startu moga
wyjatkowo negatywnie wptywaé na skuteczno$é strzelania odbywajacego sie
do nieruchomego celu potozonego na niewielkiej wysokosci.

4, Model matematyczny

Biorgc pod uwage teorie uktadu zmiennego w czasie i wprowadzajgc omo-
wione zatozenia upraszczajace, rdwnania lotu rakiety w ptaszczyznie pionowej
maja nastepujaca, ogdlng postaé [14, 15, 21]:
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- roéwnania postepowej czesci ruchu w uktadzie wspdtrzednych zwigzanym

Z przeptywem Spxvyvzv

mp(Vp = P} + Paxv + Psgxv + PsaxvT' Prxv A

'Mp{t)Vp'y = Pgyv T Payv + Psgyv + Psayv + Pryv

— réwnania kulistej czesci ruchu w uktadzie wspdtrzednych zwigzanym z ra-

kieta SpxpypZp
Ipxpm -

gdzie:
mp(t) -
IpXp(t), 1pZp(t) -
V P(VP, 7P) -
Up = (p+ i? -
Pg (ngv,ngv) ~
Pa{Paxv,PayJ -
Psg(Psgxv>Psgys) -~
Psa(Psaxv,Psayv) ~
Pr (Prxv,Pryv) -~

M s(MSQMS) -

5.

, M sxp IpzP(t)d = v , M szp 4.2)

masa
gtéwne centralne momenty bezwladnosci

wektor predkosci liniowej
wektor predkosci katowej

sita ciezkosci

sita aerodynamiczna
gazodynamiczna sita sterujaca
aerodynamiczna sita sterujaca

cigg silnika rakietowego
moment gtdwny sit dziatajgcych na rakiete

Algorytm sterowania

Réwnanie okreslajgce sygnat sterowania potozeniem pary steréw aerody-
namicznych oraz uruchomieniem odpowiedniego silniczka gazodynamicznego

jest nastepujace [4, 7]

sygnat = sgn [fci/xsin</? + &f£sin(</? + <) + k~simp + k”sm(u>0t)] (5.1)

gdzie:

sygnat - parametr wystepujacy w réwnaniach ruchu jako czyn-
nik w sktadnikach zawierajgcych site aerodynamiczng
zalezng od kata okresSlajacego potozenie steréw oraz
zawierajacych site gazodynamicznag

ki, &)&3,™ - wspobtczynniki wzmocnienia
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- kat pelengu (kat wizowania)

i - predkos¢ katowa linii obserwacji celu
- predkosé katowa osi podtuznej rakiety
- kat przechylenia rakiety

Lo czestos¢ odniesienia, tzw. czesto$¢ podstawowa
t - czas
A faza sktadnika harmonicznego

Przedstawiony algorytm sterowania umozliwia efektywne naprowadzenie
przeciwlotniczej rakiety na cel nieruchomy znajdujacy sie na niewielkiej wyso-
kosci. Skutecznos¢ naprowadzania wynika z uwzglednienia dodatkowego sktad-
nika w rownaniu (5.1):

Ailisin</> (5.2)

Korekta naprowadzania realizowana jest przez zastosowanie w réwnaniu (5.1)
sktadnika (5.2), w ktérym wystepuje parametr w postaci przebiegu zmiennosci
w czasie kata pelengu fi. Wystepowanie tego skitadnika rozszerza warunki,
przy ktérych rakiete mozna wystrzeli¢, liczac na punktowe trafienie w cel.
Na polu walki zotnierz obstugujacy wyrzutnie z rakietami omawianej klasy
nie zawsze moze prawidtowo ocenié¢, czy cel znajduje sie w strefie startu. Jezeli
strefe startu rozszerzy sie poprzez wprowadzenie niewielkiej korekty algorytmu
sterowania, to w warunkach bojowych moze to przynies¢ wymierne korzysci.

6. Symulacja numeryczna

Przedstawione zostang przyktadowe wyniki przeprowadzonej symulacji nu-
merycznej lotu przeciwlotniczej rakiety bliskiego zasiegu samonaprowadzajgcej
sie na cel. Rakieta naprowadzana jest na nieruchomy cel potozony na nie-
wielkiej wysokosci, przy wykorzystaniu jednokanatowego sterowania. Wyniki
obejmuja cztery opcje sterowania:

1. KN~AOPPsg” 0

2. ki/ OfiPsg= o
3. ki=0fiPsg”™ o
4. kl=onPsg=o0
gdzie:
ki ~ 0 - uzupetnienie algorytmu sterowania o dodatkowy skiadnik
(5.2)

ki = 0 - brak w algorytmie sterowania dodatkowego skiadnika (5.2)
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Psg~ 0 - zastosowanie sterowania gazodynamicznego
Psgy= 0 - brak sterowania gazodynamicznego

W przypadku niekorzystnej charakterystyki poczagtkowych parametréw lo-
tu rakieta moze nie osiggnac celu. Warunki startu moga wyjatkowo negatywnie
wptywaé na skutecznosé strzelania odbywajgcego sie do nieruchomego celu
potozonego na niewielkiej wysokosci. Poczatkowa predkosé katowa w ruchu
pochylania ma duzy wptyw na przebieg lotu rakiety. Znaczenie ma zaréwno
modut, jak i zwrot wektora predkosci. Szczeg6lnie niekorzystny jest ruch po-
chylania rakiety w kierunku ziemi. Przyjeto w procesie symulacji numerycznej,
ze rakieta rozpoczyna lot dysponujac predkoscig katowa osi podtuznej réwng
«&ft = 0) = —0.3rad/s.

Symulacja komputerowa zostata przeprowadzona z wykorzystaniem pro-
gramu napisanego w jezyku Borland C++.

Rysunek 3 - Na trajektorii lotu rakiety kotkami - dla opcji 1 i krzyzykami
- dla opcji 2 oznaczone sg potozenia w odstepach pdtsekundowych. W algo-
rytmie sterowania dla opcji 1 wystepuje dodatkowy skitadnik (5.2) oraz zasto-
sowane sg silniczki gazodynamiczne. Rakieta wznosi sie ponad cel i atakuje go
od gory, trafiajgc punktowo. W przypadku braku sterowania gazodynamicz-
nego rakieta wznosi sie réwniez ponad cel i atakuje go od gdry. Trajektorie
lotu rakiety w obu przypadkach sg inne. Brak silniczkéw gazodynamicznych
powoduje osiggniecie nizszej wysokosci, z ktorej nastepuje atak. Wszechstron-
na analiza wskazuje, ze zastosowanie opcji 1 sterowania jest w przewazaja-
cej wiekszosci przypadkdéw skuteczniejsze od zastosowania opcji 2 sterowania.
Argumentem dodatkowym jest efektywniejsze wykorzystanie sterowania hy-
brydowego do naprowadzania rakiet na cele manewrujgce i poruszajace sie ze
znacznymi predkosciami. Korekta gazodynamiczna pozwala na zdecydowanie
szybsze wypracowanie przez rakiete odpowiedniego kata wyprzedzenia.

XEXCm
Rys. 3. Trajektoria lotu rakiety dla opcji 1i 2
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Rysunek 4 - Na trajektorii lotu rakiety kétkami - dla opcji 3 i krzyzykami
- dla opcji 4 oznaczone sa potozenia w odstepach pétsekundowych. W algoryt-
mie sterowania dla opcji 3 nie wystepuje dodatkowy skitadnik (5.2), ale zasto-
sowane sg silniczki gazodynamiczne. Rakieta realizuje lot, starajgc sie trafic¢
cel i atakuje go od dotu. Niestety wczeSniej uderza w ziemig, a jej lot jest
niestabilny. Wyraznie widoczna jest fluktuacja toru lotu. W przypadku braku
sterowania gazodynamicznego rakieta rowniez stara sie trafi¢ cel, atakujgc go
od dotu. Niestety nie trafia ona punktowo w cel, a jej lot jest rdwniez nie-
stabilny. Trajektorie lotu rakiety w obu przypadkach sg inne. Brak silniczkow
gazodynamicznych powoduje osiggniecie wyzszej wysokosci, z ktérej nastepu-
je atak. Zardwno opcja 3 sterowania, jak i opcja 4 sterowania nie gwarantuja
trafienia w cel. Na podstawie przeprowadzonych badan szczegétowych stwier-
dzono niewielkg skutecznos¢ obu opcji sterowania.

TRAJEKTORIA k 1 =0
7 USRS SN S ST M O TR S ST S
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800

xpxe[n]
Rys. 4. Trajektoria lotu rakiety dla opcji 3i 4

Rysunek 5 - Zaréwno w przypadku opcji 1, jak i opcji 2 generowana jest
maksymalna aerodynamiczna sita sterujgca. Jest to uzasadnione koniecznoscig
realizacji trajektorii, ktéra pozwoli na osiagniecie celu. W opcji 1 dodatkowym
uktadem generujacym site sterujacg sa silniczki gazodynamiczne. Charaktery-
styka ciggu Prg takiego silniczka przedstawiona jest dodatkowo na rysunku.
Przebieg zmiennosci aerodynamicznej sity sterujgcej w obu przypadkach jest
nieco inny. Ro6znica ta powoduje nieco inng reakcje rakiety. Na realizowang
przez rakiete trajektorie ma duzy wptyw pierwsza faza lotu, tuz po opuszcze-
niu przez nig wyrzutni. Dlatego nawet niewielkie zmiany przebiegu zmiennosci
sity sterujgcej powodujg znaczace roznice w zachowaniu sie rakiety w trakcie
lotu. Niewatpliwie zastosowanie sterowania gazodynamicznego w czasie, kiedy
rakieta ma jeszcze niewielka predkos¢ liniowa jest bardzo skuteczne. Umozli-
wia dodatkowg korekte lotu, ktdra moze wptyngé na ostateczny efekt w postaci
punktowego trafienia w cel.
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SILA STERUJACA

Rys. 5. Aerodynamiczna sita sterujgca dla opcji 1 i 2

Rysunek 6 - W nastepnej sekundzie lotu przebiegi zmiennosci w czasie
aerodynamicznej sity sterujgcej dla opcji 1i 2 sg w zasadzie takie same. Ozna-
cza to, ze pierwsza sekunda lotu decyduje w spos6b zasadniczy o realizowanej
przez rakiete, w nastepnych sekundach, trajektorii. Uklad naprowadzania po
wygenerowaniu w pierwszej fazie lotu maksymalnej sity sterujgcej zaczyna
wartosc tej sity regulowad.

SILtA STERUJACA k ~ 0

t[s]

Rys. 6. Aerodynamiczna sita sterujgca dla opcji 1i 2

Rysunek 7 - W przypadku opcji 3 i 4 przebieg zmiennosci aerodynamicz-
nej sity sterujacej jest zupetnie inny niz w przypadku opcji 1i 2. Generowana
sita sterujaca nie osigga wartosci maksymalnych. Oscyluje ona wokét wartosci
zero. Przebieg zmiennosci sity aerodynamicznej dla opcji 3 i 4 jest taki sam.
Trajektorie lotu rakiety w obu przypadkach sg inne, ze wzgledu na wystepo-
wanie w opcji 3 dodatkowo sterowania gazodynamicznego. Charakterystyka
ciagu Prg silniczka gazodynamicznego przedstawiona jest dodatkowo na ry-
sunku.
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SILtA STERUJACA

Rys. 7. Aerodynamiczna sita sterujgca dla opcji 3 i 4

Rysunek 8 - Przebieg zmiennosci aerodynamicznej sity sterujacej, w na-
stepnej sekundzie, dla opcji 3 i 4 jest rowniez zupetnie inny niz w przypadku
opcji 1i 2. Generowana sita sterujgca nie osigga wartosci maksymalnych. Prze-
bieg zmiennosci sity aerodynamicznej dla opcji 3 i 4 jest taki sam i oscyluje
wokadt wartosci zero.

SILtA STERUJACA k1= 0

t[s]

Rys. 8. Aerodynamiczna sita sterujaca dla opcji 3 i 4

Rysunek 9 - Charakterystyka ciggu silniczkéw gazodynamicznych jest wy-
korzystana przez ukiad regulacji na wygenerowanie maksymalnej sity steru-
jacej. Co prawda warto$s¢ maksymalna sity nie wystepuje w catym zakresie
charakterystyki, ale jest dominujgca. Dotyczy to opcji 1 i pozwala na osig-
gniecie celu zdecydowanie czesciej niz w przypadku zastosowania opcji 2.
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SILtA STERUJACA M

Rys. 9. Gazodynamiczna sita sterujgca dla opcji 1

Rysunek 10 - W przypadku opcji 3 przebieg zmiennos$ci gazodynamicznej
sity sterujacej jest zupetnie inny niz dla opcji 1. W catym zakresie charak-
terystyki ciggu silniczkéw gazodynamicznych generowana sita sterujgca nie
osigga wartosci maksymalnych. Oscyluje ona wokét wartosci zero. Rakieta
zwykle przed osiggnieciem celu uderza w ziemie. Jezeli algorytm sterowania
nie jest uzupetniony dodatkowym sktadnikiem (5.2), to brak silniczkdéw gazo-
dynamicznych pozwala na realizacje korzystniejszej charakterystyki dla opcji 4
w poréwnaniu z opcja 3. Rakieta bowiem nie nurkuje, az tak stromo w kie-

runku ziemi, ale jej lot jest réwniez niestabilny i z reguly rakieta nie trafia
w cel.

t[s]
Rys. 10. Gazodynamiczna sita sterujgca dla opcji 3
Rysunki 11 i 12 - Przebieg zmiennosci predkosci katowej linii obserwacji

celu jest parametrem algorytmu sterowania. Zastosowanie w tym algorytmie
dodatkowego sktadnika (5.2) powoduje, ze przebieg predkosci katowej linii ob-
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serwacji celu w funkcji czasu (rys. 11) jest zdecydowanie inny, niz w przypad-
ku, kiedy ten sktadnik (5.2) w algorytmie nie wystepuje (rys. 12). Wniosek ten
dotyczy przede wszystkim dwdéch pierwszych sekund lotu rakiety. Charaktery-
styka predkosci katowej linii obserwacji celu w koncowej fazie lotu wprowadza
zaktocenia w procesie naprowadzania. Istotnym powodem tych anomalii jest
wyrazny wzrost wartosci tego parametru.

Rys. 11. Predko$¢ katowa linii obserwacji celu dla opcji 1 i 2

Rys. 12. Predkos¢ katowa linii obserwacji celu dla opcji 3 i 4

Rysunki 13. i 14 - Przebieg zmiennosci predkosci katowej osi podtuznej
rakiety jest parametrem algorytmu sterowania. Zastosowanie w tym algoryt-
mie dodatkowego sktadnika (5.2) powoduje, ze przebieg predkosci katowej osi
podtuznej rakiety w funkcji czasu (rys. 13) jest inny, niz w przypadku, kiedy
ten sktadnik (5.2) w algorytmie nie wystepuje (rys. 14). Bardzo istotna jest
charakterystyka tego parametru w pierwszej sekundzie lotu. W tym czasie
ksztattowany jest poczatkowy tor ruchu rakiety, ktdry determinuje trajektorie
w nastepnej fazie lotu.
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PREDKOSC KATOWA ki 0

t [s]
Rys. 13. Predkos¢ katowa osi podtuznej rakiety dla opcji 1i 2

PREDKOSC KATOWA k., = 0

Rys. 14. Predkos¢ katowa osi podtuznej rakiety dla opcji 3i 4

Rysunki 15 i 16 - Przebieg zmiennosci w czasie kata pelengu jest opcjo-
nalnym parametrem algorytmu sterowania. Zastosowanie w tym algorytmie
dodatkowego skitadnika (5.2) powoduje, ze przebieg kata pelengu w funkgcji
czasu (rys. 15) jest zdecydowanie inny, niz w przypadku, kiedy ten skladnik
(5.2) w algorytmie nie wystepuje (rys. 16). W procesie ksztattowania trajek-
torii lotu rakiety szczeg6lne znaczenie ma pierwsza sekunda ruchu, tuz po
opuszczeniu wyrzutni.

7. Whnioski

Uwzglednienie w algorytmie sterowania przeciwlotnicza rakietg bliskiego
zasiegu samonaprowadzajacg sie na cel oraz obracajgca sie wokot osi podtuz-
nej dodatkowego skiadnika, zawierajgcego przebieg zmiennosci kata pelengu,
umozliwia trafienie w nieruchomy cel potozony na niewielkiej wysokosci.
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Rys. 15. Przebieg zmiennosci w czasie kata pelengu dla opcji 1 i 2

Rys. 16. Przebieg zmiennosci w czasie kata pelengu dla opcji 3 i 4

Zastosowanie sterowania hybrydowego poprzez wprowadzenie w pierwszej
sekundzie lotu korekcji gazodynamicznej korzystnie ksztattuje trajektorie lotu.

W procesie ksztattowania trajektorii lotu rakiety szczeg6lne znaczenie ma
pierwsza sekunda ruchu, tuz po opuszczeniu wyrzutni.
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Hybrid control of the missile launched at an immovable target

Abstract

The study presents the application of the hybrid control in operating a missile
launched at an immovable target. The hybrid control is based on aerodynamic and
gasodynamic forces while aiming at the target. The system is equipped with a single-
channel apparatus operating a pair of aerodynamic rudders and a system of two small
gasodynamic engines. The rotary motion of the missile round the longitudinal axis is
necessary in order to realise the guidance. The operating system works in the relay
mode generating the resultant force determined after each missile rotation. Shooting
with a missile of such a class at an immovable target positioned at a low altitude
does not guarantee its effectiveness. The missile hits the ground immediately after
launching and its flight is unstable. The classic control algorithm was completed with
a component improving the guidance effectiveness. Immediately after launching, the
missile ascends and attacks the immovable target from above, usually hitting the
expected point.
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W pracy przedstawiono model laboratoryjny rejestratora wykorzystuja-
cego sensory typu MEMS do pomiaru parametrow lotu 98 mm pocisku
mozdzierzowego (przyspieszen liniowych i predkosci kgtowych) oraz omo-
wiono wyniki badari poligonowych poprawnosci jego dziatania.

1. Wprowadzenie

Badania w locie obiektéw balistycznych stanowig najwiarygodniejsze zro-
dto danych wykorzystywanych w procesie identyfikacji parametrow modelu
fizycznego oraz warunkéw poczatkowych procesu symulacji strzelania. Pod-
stawowym problemem w realizacji tego typu uktadéw pomiarowych do reje-
stracji parametréw lotu pociskéw artyleryjskich i mozdzierzowych jest wymog
skonstruowania uktadu o matych wymiarach (ze wzgledu na ograniczong prze-
strzenn wewnatrz pocisku) i mozliwosci prawidtowego dziatania po wystgpieniu
przecigzenia rzedu kilku tysiecy g w chwili wystrzelenia pocisku.

W ostatnim czasie daje sie zaobserwowac szybki rozwéj tanich mikroukta-
déw elektronicznych wykonywanych w technologii MEMS (ang. Micro Electro-
Mechanical Systems), ktére dajg mozliwos¢ wykonania w jednej strukturze
krzemowej konstrukcji mechanicznej przetwornika i elektronicznego uktadu

~raca naukowa finansowana ze Srodkéw na nauke w latach 2008-2010 jako projekt
badawczy wiasny nr ON501 068935.
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kondycjonujgcego sygnat wyjsciowy, okreslanych jako miniaturowe urzgdze-
nia elektromechaniczne. Rozmiary takich ukladéw nie przekraczajg zwykle
powierzchni kilku milimetréw, a masa nie przekracza wartosci kilku gramoéw.
Parametry metrologiczne tych ukitaddéw, ich mate wymiary i odpornos¢ na
udary mechaniczne oraz wysokie przecigzenia predysponujg je do zastosowa-
nia w wyzej wspomnianych uktadach pomiarowych.

W pracy przedstawiono model laboratoryjny rejestratora wykorzystujgce-
go sensory typu MEMS do pomiaru parametrow lotu 98 mm pocisku mozdzie-
rzowego (przyspieszen liniowych i predkosci katowych) oraz oméwiono wyniki
badan poligonowych poprawnosci jego dziatania.

2. Budowa uktadu pomiarowego

Do pomiaru oraz akwizycji danych fizycznych z czujnikéw pomiarowych
rejestrujgcych parametry lotu obiektu na torze lotu opracowano specjalizo-
wany uktad pomiarowy, ktéry jest montowany wewngtrz badanego pocisku
(w przypadku przyjetego do badan 98 mm pocisku mozdzierzowego poprzez
otwdr o Srednicy 32 mm) w miejsce tadunku wybuchowego (rys. 1). Zastosowa-
ny uktad pomiarowy jest specjalng miniaturowg wersjg rejestratora PRP-J5
firmy PILC, zabudowang w duralowym zasobniku o ksztalcie cylindra.

Rys. 1. Sposéb umieszczenia uktadu pomiarowego wewnatrz pocisku

Zasobnik z rejestratorem umieszczony jest w cylindrycznej rurze umozli-
wiajgcej przemieszczanie sie zasobnika w osi podtuznej pocisku. Przed ekspe-
rymentem zasobnik wsuniety jest na pozycje, w ktorej przetworniki pomiarowe
znajduja sie w Srodku ciezkosci pocisku i w tym potozeniu jest zablokowany.
W momencie przyziemienia zasobnik przemieszcza sie w kierunku noska po-
cisku, spietrzajgc znajdujgce przed nim powietrze, co powoduje zmniejszenie
poziomu przys$pieszenh w momencie przyziemienia.
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Schemat blokowy uktadu pomiarowego przedstawiono na rys. 2. Jego pod-
stawg jest jednouktadowy mikrokomputer z wewnetrznym przetwornikiem AC
0 rozdzielczosci 12 bit z programowanym wzmacniaczem sygnatéw pomiaro-
wych. Uktad posiada 12 wej$¢ pomiarowych, wyprowadzonych na punkty po-
taczen z sensorami i jest zespotem rejestratora danych.

Rys. 2. Schemat blokowy uktadu pomiarowego

Rys. 3. Podzespoty rejestratora: ptytka mikrokomputera, zasilacza, modut sensoréw,
ptytka karty pamieci, pamie¢ FLASH

Rysunek 3 przedstawia widok gtéwnych elementéw pomiarowych rejestra-
tora. Na plytkach zmontowanych w ksztalcie szeScianu umieszczone sg dwa
giroskopy MEMS oraz przyspieszeniomierz trojosiowy. Okragta ptytka mikro-
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komputera wspotpracujgcego z przetwornikami i pamiecig umieszczona jest
w gornej czesci i separowana od pozostatych ukladdéw warstwg pianki, analo-
giczna okragta ptytka umieszczona jest na spodzie i zawiera uktady stabiliza-
toréw napiecia. Na dnie zasobnika umieszczone jest chemiczne Zrédto napiecia
oddzielone ptytkg od uktadow elektronicznych.

Jako element pomiaru predkosci obrotowej pocisku zastosowano fototran-
zystor typu PT204-6C. Element ten zostal wybrany z szeregu innych optoele-
mentéw ze wzgledu na korzystng charakterystyke luminancji-napiecie i odpor-
no$¢ na udary mechaniczne. Dodatkowym atutem tego sensora jest dogodne
mocowanie poprzez umieszczenie go w kalibrowanym otworze czesci glowicowej
bedacej ekwiwalentem zapalnika pocisku. Szczeg6towe dane odnos$nie zastoso-
wanych sensoréw pomiarowych zostaty przedstawione w pracy [3].

3. Badania poligonowe uktadu pomiarowego

Ocene poprawnosci dziatania ukltadu pomiarowego przeprowadzono w trak-
cie strzelan poligonowych, rejestrujgc parametry lotu 98 mm pocisku mozdzie-
rzowego wystrzelonego na tadunku zasadniczym i kacie podniesienia lufy moz-
dzierza QE = 80 deg.

Widok og6lny pocisku testowego (w postaci modelu brylowego) przedsta-
wiono na rys. 4, a podstawowe wymiary stuzgce do wyznaczenia charakterystyk
geometrycznych na rys. 5.

Rys. 4. Model brytowy 98 mm odtamkowo-burzgcego pocisku mozdzierzowego

Ponizej zestawiono charakterystyki masowo-bezwtadnosciowe 98 mm
odtamkowo-burzgcego pocisku mozdzierzowego wykorzystywane w procesie
identyfikacji parametrow lotu i podstawowych charakterystyk aerodynamicz-
nych modelu fizycznego pocisku:

— masa
m = 10.204 kg
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—wspotrzedna potozenia srodka masy pocisku liczona wzgledem noska (rys. 5)
Xm = 0.307m

—masowe momenty bezwiadnosciowe pocisku Ix, ly. 1z w uktadzie zwigza-
nym Oxyz

Ix = 0.010067 kgm?2
ly = 0.295256 kgm?2
1z = 0.295256 kgm?2

Strzelania przeprowadzono na poligonie WITU w Stalowej Woli na wy-
dzielonym obszarze, wykorzystujagc dodatkowo nastepujgca aparature badaw-
cza: radar dopplerowski do pomiaru predkosci lotu (rys. 6), odbiornik GPS
do lokalizacji pozycji mozdzierza i punktu upadku pocisku, aparat fotogra-
ficzny o rozdzielczosci 5 megapikseli do dokumentacji eksperymentu, kamere
zdjec szybkich do filmowania lotu pocisku po opuszczeniu lufy na tle specjalnie
przygotowanego ekranu oraz stacje do sondowania atmosfery.

Na rysunku 7 przedstawiono wszystkie zarejestrowane sygnaty przez uktad
pomiarowy, dla 98 mm pocisku odtamkowo-burzgcego wystrzelonego na tadun-
ku zasadniczym (V6 = 76m/s) i kacie pochylenia lufy QE = 80deg. Faza
pierwsza do ok. 30 sekundy pokazuje zmiane parametréw przy przygotowaniu
pocisku do strzelania, nastepny przedziat czasu to pozycja wyjsciowa pocisku
w lufie mozdzierza przed odpaleniem. Zasadniczy zakres pomiarowy, obejmujg-
cy lot pocisku, zaczyna sie od 56 sekundy rejestracji (chwila odpalenia) i trwa
az do momentu zerwania zworki umieszczonej na obudowie zapalnika pocisku
w chwili rozpoczecia penetracji noska pocisku w gruncie. Z tego tez wzgledu
na wykresie nie zostaty zarejestrowane duze przecigzenia zwigzane z wyhamo-
waniem pocisku w Ziemi.
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Rys. 6. Zestaw badawczy na stanowisku poligonowym

Rys. 7. Wykresy zarejestrowanych danych Zrddtowych przez ukiad pomiarowy

Skalowanie i obrébka cyfrowa zarejestrowanych sygnatéw pozwolity uzy-
ska¢ przebiegi w funkcji czasu nastepujacych pomierzonych parametrow lotu
pocisku:
= predkosci katowych pochylenia uiz i odchylenia uy zarejestrowanych
przez giroskopy predkosciowe (rys. 8),

= trzech sktadowych przecigzen dziatajgcych na pocisk w uktadzie zwiga-
zanym z pociskiem Oxyz: osiowego nx (rys.9), normalnego ny i po-
przecznego nz (rys. 10), zarejestrowanych przez akcelerometr tréjosiowy
umieszczony w srodku masy pocisku,

= przebiegu sygnatu luminancji z fotodetektora (rys. 11).
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Wykresy predtosol ktowyoh pochylania Wzl i adchytent WAH Idagsj

Rys. 8. Przebiegi predkosci kgtowych uz i uv pocisku

Rys. 10. Przebieg przecigzenia normalnego ny i poprzecznego nz pocisku
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Wykres sygnatu 2 fotodetektora.

Rys. 11. Przebieg sygnatu luminancji z fotodetektora zamocowanego w czesci
gtowicowej pocisku

Analize parametréw lotu pocisku przeprowadzono w uktadach odniesienia
powszechnie wykorzystywanych przez artylerzystéw [1].

4. Ildentyfikacja witasciwosci dynamicznych pocisku

Identyfikacje wtasciwosci dynamicznych pocisku rozpoczeto od wyznacze-
nia predkosci wirowania pocisku 7 (rys. 12), przebiegu kata pochylenia poci-
sku t) (rys. 13) i odchylenia ip (rys. 14) oraz predkosci postepowej pocisku V
(rys. 15) i jej sktadowych w uktadzie zwigzanym. Wykorzystano w tym celu
zaleznosci wynikajace z réwnan kinematycznych ruchu dookota Srodka ma-
sy opisane w pracy [l] oraz sygnaly zarejestrowane przez uktad pomiarowy,
a omowione w pkt. 3. W dalszej kolejnosci przystgpiono do wyznaczenia toru
lotu pocisku, catkujac kinematyczne rownania ruchu postepowego pocisku [1],
wykorzystujgc wczesniej wyznaczone sktadowe predkosci pocisku. Niestety, po-
mimo usilnych préb (réznorodnego filtrowania i wygtadzania sygnatéw po-
miarowych) nie udato sie uzyska¢ wiarygodnego przebiegu toru lotu pocisku
o odpowiedniej wierzchotkowej, zasiegu i odchyleniu bocznym.

Wykorzystujgc algorytmy identyfikacji przedstawione w pracy [4] oraz za-
rejestrowane predkosci katowe Wy uy i 7, wyznaczono dodatkowo nastepujace
charakterystyki aerodynamiczne pocisku dla Ma = 0.2:

= -0.27rad 1 m“z= 05
mxo = 0.015 mxx = -0.034
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Predkoi éwironania pocisku dookoka osi podhuznej (obris)

Rys. 12. Przebieg zidentyfikowanej predkosci wirowania pocisku 7

Rys. 13. Przebieg zidentyfikowanego kata pochylenia pocisku d na tle kata
pochylenia wektora predkosci pocisku 6

ki odchyleniapocisku psi (dagi

HEAANTEN

Rys. 14. Przebieg zidentyfikowanego kata odchylenia pocisku ip
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Rys. 15. Przebieg zidentyfikowanej predkosci postepowej pocisku Vpo, na tle
predkosci uzyskanej z pomiaréw radarem Dopplera Vsym

5. Podsumowanie i wnioski koncowe

Pierwsze badania poligonowe, opracowanego modelu laboratoryjnego ukta-
du pomiarowego zamontowanego wewnatrz 98 mm pocisku mozdzierzowego,
mozna uznac za pozytywne. Aparatura nie ulegta uszkodzeniu w momencie
wystrzelenia pocisku, dokonano rejestracji parametrow lotu na karcie pamieci,
ktore (po odnalezieniu pocisku) zostaty odczytane i poddane analizie.

Przeprowadzone badania pozwolity na pozyskanie unikalnych rzeczywi-
stych danych o parametrach lotu pocisku mozdzierzowego, a zwtaszcza o pa-
rametrach jego ruchu dookota $rodka masy (bezcennych z punktu widzenia
ustalenia warunkéw poczatkowych symulacji lotu oraz identyfikacji niektérych
charakterystyk aerodynamicznych pocisku).

Spora niedoktadno$¢ w wyliczonej predkosci lotu pocisku (rys. 15) oraz pro-
blem z uzyskaniem wiarygodnego toru lotu wynika z faktu, iz poziom szumoéw
akcelerometrow byt poréwnywalny (w przypadku strzelania na tadunku zasad-
niczym) z poziomem rejestrowanego sygnatu przecigzenn wywotanych niewielkag
sitg aerodynamiczna dziatajgca na pocisk w locie. Z tego tez wzgledu kolej-
ne badania poligonowe nalezy przeprowadzi¢ podczas strzelania na wigkszym
tadunku (przy wiekszej predkosci poczgtkowej pocisku).

Nalezy podkresli¢, iz idea rejestracji przyspieszen liniowych, predkosci ka-
towych oraz pomocniczych wielkosci fizycznych z ,pokiadu” pocisku utatwi
w przysztosci weryfikacje opracowywanych matematycznych modeli ruchu po-
cisku, identyfikacje charakterystyk aerodynamicznych modelu fizycznego po-
cisku, pozwoli na rozwiniecie nowych metod badan.
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Rezultaty uzyskane na bazie przyjetych rozwigzan konstrukcyjnych uktadu
pomiarowego i zastosowanych podzespotdw (zwihaszcza tanich, zminiaturyzo-
wanych sensoréw wykonanych w technologii MEMS) sg zadowalajgce i moga
stanowi¢ podstawe do nastepnych eksperymentéw.
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Identification of flight parameters of a mortar projectile by application of
a complex measuring system

Abstract

Ballistic objects in flight research are the most reliable data source while physical
model parameters of such objects in flight are being identified. A complex measuring
system with sensors recording mortar projectiles flight parameters is presented in
this paper. To record the projectiles flight parameters it was necessary to develop
a recording system enable to withstand acceleration during firing and collision with
eartlh §un‘ace, still recording flight parameters in order to reproduce data for further
analysis.






Rozdziat VI

Materiaty 1 struktury
lotnicze, badania
eksperymentalne

I numeryczne






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XIV 2010

WIELOKRYTERIALNE PROJEKTOWANIE BRYLY
SAMOLOTU Z UWZGLEDNIENIEM PRZEZNACZENIA

Stanistaw Kachel

Wojskowa Akademia Techniczna, Instytut Techniki Lotniczej, Warszawa

e-mail: stanislaw. kachel@wat. edu.pl

W pracy przedstawiono proces poszukiwania parametréow charaktery-
zujacych optymalng konstrukcje przy narzuconych warunkach ograni-
czajacych, to jest masy i sztywnosci konstrukcji. Opracowano algorytm
realizujgcy proces automatyzacji tworzenia bryty samolotu przy spetnie-
niu kryterium minimalnej masy konstrukcji przy zachowaniu wkasnosci
sztywnosciowych. Stwierdzono, ze automatyzacja opisu bryty samolotu
wsparta systemami CAD/CAM/CAE ufatwia proces podejmowania de-
cyzji co do ksztattu prototypu projektowanego obiektu wirtualnego.

1. Wstep

Proces optymalizacji konstrukcji lotniczych bazujgcy na ograniczeniach
wytrzymatosciowych i statycznej aerosprezystosci wigze sie z rozwigzaniem
zagadnien uwzgledniajgcych sztywnosé rozpatrywanej konstrukcji lotniczej,
gdzie konstrukcja jest traktowana jako ukitad powtokowo pretowy. W rozwa-
zaniach uwzgledniono wptyw rozktadu masy. Obcigzenia dziatajgce na samo-
lot sg wyznaczane w zaleznosci od misji samolotu. Podziat konstrukcji przy
ustalonej geometrii i rozmieszczeniu sitowych elementéw konstrukcji, a tym
samym masy, sprowadza sie do catkowania réwnan rézniczkowych i spraw-
dzaniu warunkdéw ograniczen sztywnosciowych, masowych. Zadanie wielokry-
terialnego projektowania zespotdéw statku powietrznego jest swoistego rodzaju
rozwigzaniem uktadu, ktory posiada duzg liczbe parametréw. Wykorzystujac
zintegrowane systemy oraz dostepne jezyki programowania, a mianowicie je-
zyk programowania GRIP (Graphics Interactive Programming) dla systemu
CAD/CAM/CAE Unigraphics, mozna te niedogodnos$¢ wyeliminowac.
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2. Zatozenia do procesu optymalizacji masowej

W pracy zastosowano Kkryterium minimum masy, bedace swoistego ro-
dzaju wskaznikiem jakosci samolotu oceniajgcym walory konstrukcji na tle
rozwigzan dopuszczalnych. Przedstawiono proces modelowania uktadéw geo-
metrycznych bryty samolotu z zastosowaniem metody optymalizacji masowo-
geometrycznej, wykorzystujgc opracowane algorytmy i procedury w jezyku
GRIP.

3. Kryteria optymalizacji konstrukcji lotniczych, sformutowanie
zadania optymalizacji

Zadanie optymalizacji konstrukcji lotniczych stanowi ztozenie optymali-
zacji zadan czagstkowych, wyboru podstawowych parametrow projektowanej
konstrukcji lotniczej majgcych wptyw na uzyskanie wtasciwej bryty samolotu
[31-[9]-

Pierwsze podejscie uzyskania optymalnej konstrukcji bazuje na zatozeniach
wstepnych dotyczacych misji, geometrii i wygladu zewnetrznego. Drugi spo-
s6b wykorzystuje schemat odwrotny do pierwszego podejscia, uzyskanie opty-
malnej konstrukcji, to znaczy uzyskanie parametrow optymalnych dla uktadu
konstrukcyjno-wytrzymatosciowego, ktéry ma decydujacy wptyw na sylwetke
samolotu. W procesie poszukiwania optymalnego rozwigzania przytoczone me-
tody wzajemnie przenikajg sig, co zostanie przedstawione w kolejnych etapach
poszukiwania parametrow majgacych decydujacy wptyw na bryte projektowa-
nego samolotu.

4, Parametr masowy w funkcji ograniczenia konstrukcji lotniczej

Rozpatrzmy pierwszy parametr - mase, ktéra ma istotne znaczenie w pro-
cesie wielokryterialnego modelowania dgzacym do uzyskania optymalnej kon-
strukcji samolotu [3]-[9].

Masa startowa samolotu jest suma mas sktadowych catej konstrukcji i mo-
zemy jg przedstawi¢ wedtug nastepujgcej zaleznosci:

mO0 — Tk + 'IMzp+ inst Tiwp ¥ "Wpal +"Tllad -

gdzie: mo - masa startowa, - masa konstrukcji, mznp - masa zespotu
napedowego, rriinst - masa instalacji, mwyv - masa wyposazenia, rnpal - masa
paliwa, mi\gj - masa tadunku uzytecznego.
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W réwnaniu (4.1) pewne grupy mas majag charakter kluczowy na etapie
projektowania. Parametry te dla wygody poréwnawczej okresla poprzez para-
metry wzgledne, m”  Tn™niQ, mznp  rciznplvrio, iUpal = ~pal/~0O'

Stad wyznaczamy mase startowg jako:

TRirst  rflwyp “F TY\d /,

1 G~k -LI7Tiznp Tupan

Wzdér (4.2) pozwala uwzgledni¢ zmiang masy startowej w zaleznosci od zmiany
uktadu konstrukcyjnego, a tym samym masy konstrukcji.

Jezeli wzgledna masa konstrukcji zmaleje o wielkos¢é Amk, to zmiana
wzglednej masy startowej bedzie nastepujgca:

. (4.3)
g 1 (mk mznp+ mpai)

Pochodna czgstkowa dmpai/dmk przedstawia zaleznosé masy paliwa od masy
konstrukcji. Pochodna ta jest trudna do wyrazenia w postaci prostego ana-
litycznego wyrazenia, jednak istnieja dwa przypadki, w ktérych wartosci po-
chodnej dmpai/dmk sg znane: w pierwszym przypadku masa paliw nie zmienia
sie przy zmianie masy konstrukcji dmpai/dmk = 0, w drugim przypadku cata
zaoszczedzona masa konstrukcji jest wykorzystana na zwiekszenie masy paliwa
dmpai/dmk = 1

Efekt zwigzany ze zmniejszeniem wzglednej masy konstrukcji jest przed-
stawiony na rysunku 1, ktory zostat zbudowany na podstawie danych staty-
stycznych [14], Na rysunku pokazano zalezno$¢ wzglednych mas oddzielnych
elementéw samolotu w odniesieniu do masy startowej. Nalezy zauwazyé, ze
wzgledne masy konstrukcji, zespotu napedowego, agregatdéw, wyposazenia nie-
znacznie zmieniajg sie ze zmiang masy startowej (w przedziatach nieduzych
wahan masy startowej).

Jezeli przyjmiemy, ze dla uzyskania zatozonego zasiegu zwigzanego z pla-
nowana misjg samolotu niezbedne jest okreslenie masy paliwa, to dla takiego
zatozenia mozna kosztem zmniejszenia masy konstrukcji zwiekszy¢ mase pa-
liwa przy tej samej masie startowej samolotu, a tym samym zwiekszy¢ zasieg
samolotu, co bedzie istotne przy planowaniu szeroko rozumianej misji. Nato-
miast, jezeli zmniejszymy mase konstrukcji, to tym samym zmniejszamy mase
startowa samolotu przy ustalonej masie paliwa, a to umozliwia zmniejszenie
podstawowych wymiaréw samolotu. Bazujgc na przytoczonych rozwazaniach,
okreslamy wazne kryterium, kryterium minimalnej wzglednej masy konstruk-
cji, ktdre jest jednym z podstawowych kryteriéw optymalizacji ijest wykorzy-
stane w opracowanym algorytmie realizacji wielokryterialnego projektowania
samolotu.
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Am k AmO i mi

w-pat + m \ad

FFiznp moinst + Anyp

Rys. 1 Zalezno$¢ wzglednej masy samolotu od masy startowej

Nalezy zauwazyé¢, ze zwigzek pomiedzy wzgledng masa konstrukcji i nie-
zbedng masg paliwa osigga sie poprzez odpowiednie uksztattowanie bryty ae-
rodynamicznej dgzacej do uzyskania poszukiwanej doskonatosci K w oparciu
0 podstawowe parametry skrzydia, takie jak wydtuzenie Ai wzgledng grubosc
skrzydta c. Z analiz statystycznych wynika, ze masa skrzydta stanowi okoto
40% catkowitej masy konstrukcji. Uwzgledniajgc zwigzek miedzy rnk i fnpai,
nalezy rozwaza¢ minimalizacje nie tylko catlej masy konstrukcji mk, ale sume
masy konstrukcji i masy paliwa mk + rnpaimNalezy zauwazy¢, ze niewielkie
zwiekszenie wzglednej masy konstrukcji pocigga za sobg znaczne zmniejszenie
wzglednej masy paliwa.

Poszukiwanie minimum rfik + rnpal w oparciu o geometryczne parametry
¢, A wybor wielkosci wydtuzenia i wzglednej grubosci skrzydta do okreslenia
wzglednej masy skrzydia jest wystarczajacy. Jednak wzgledng mase skrzy-
dta rnsk nalezy rozpatrywac jako sume mas niesitowych elementéw konstruk-
cji rmnesk i elementdéw przenoszacych obcigzenia rnsesk okreslonych z warunkéw
wytrzymatosciowych:

ATinesk “t" ~Tlsesk (Ne'n)

W takim przypadku minimalizacje masy startowej, z uwzglednieniem przed-

stawionych ograniczen oraz w oparciu o rownanie (4.3), mozemy sformutowac
nastepujaca funkcje:

mi = mnesk + msesk + rnvai (4.5)

Pochodne czgstkowe funkcji (4.5) przyréwnujemy do zera:



WIELOKRYTERIALNE PROJEKTOWANIE BRYLY SAMOLOTU. 505

Okreslenie pochodnych dfnx/dA, dm~d¢ mozemy wykona¢ w oparciu
o analityczng zaleznos¢ uwzgledniajacg wzgledng mase paliwa w funkcji za-
siegu [11], [12]:

= 4.7)
gdzie: a - wspdtczynnik okreslajagcy wielko$¢ wzglednej masy paliwa nie zu-
zywanego (niezuzywana pozostatosé paliwa), Cj —godzinowe zuzycie paliwa,
V - predkosé lotu, K - doskonato$¢ aerodynamiczna bedaca funkcjag parame-
trow A c.

Warunki (4.6) sa wykorzystane w procesie optymalizacji masy konstrukcji
skrzydta, ktére mozna zapisa¢ w postaci uktadu réwnan:

drn\ _ drAnesk  dfnses™ 1 Lg Lc7 dK

d\ ~~d>r + ~w ~ + Kvi~ g \ =0
drrli dmsesk 1 L- Lr, i)\
Q- ——  -—-1 e kv — j-——- -. n
dc dc dc 1-a KV2dé

Z réwnan (4.8) mozna wyznaczy¢ optymalne wielkosci Ai c. W procesie roz-
wigzania uktadu réwnan duzym utrudnieniem jest wyznaczenie pochodnych
czgstkowych dfnx/dc, dnii/ZdX, ktére wymagajg specjalnych rozwigzan lub
wyznaczenia na drodze eksperymentu. Dobrg metodg wyznaczenia pochod-
nych czgstkowych w procesie optymalizacji bryty samolotu okazato sie wy-
korzystanie jezyka programowania GRIP (Graphics Interactive Programming)
w systemie UNIGRAPHICS, a opracowanie algorytmu CPROPF(A,c) dato
dobre rezultaty w rozpatrywanym przypadku.

Ustalenie funkcji zmiany parametru c¢ w réwnaniu (4.8)2 jest niezbedne
w procesie optymalizacji rozktadu podstawowych parametréw projektowanego
skrzydia.

Z ukladu rownan (4.8) widac, ze kazde z nich okres$la funkcyjng zaleznosé
.Fi(A,c), F2(A,c). Wyznaczenie rozktadu .Fi(A,c), i<(A,c) umozliwia uzyska-
nie optymalnego rozwigzania dla projektowanego obiektu (rys. 2).

Algorytm urealniania zmiany parametrow A, ¢ przy znanych (zatozonych)
wartosciach poczatkowych, korzystajgc z ktérego wyznaczymy wszystkie czto-
ny w réwnaniu (4.8), mozna zrealizowa¢ wedtug pewnych zatozeh przedsta-
wionych ponizej.

Niech A0, cO stanowig wartosci poczgtkowe parametrow, dla ktérych okre-
Slamy pochodne czastkowe:

\d\) A=A0 (dc);
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Rys. 2. Metoda wyznaczania optymalnych wielkosci A, ¢ dla projektowanego
skrzydta w oparciu o réwnania (4.8)

Dla tak sformutowanych warunkéw zmiana wzglednej masy wedtug funkcji mi
przy zadanych wartosciach zmiany parametru A\ i Ac przyjmie nastepujgcg
postac:

= & AN+ (™) Ac + (j){A\, Ac) 4.9
vV d\ 'A=A0 V dc 'c=co

Liniowa zalezno$¢ w rownaniu (4.9) jest dla matych przyrostow A\, Ac w po-
rownaniu z poczatkowymi wartosciami A, ¢. W przypadku, jezeli zmiany pa-
rametréw sg znaczne, to w rozktadzie funkcji m\ w pierwszym przyblizeniu
dla wartosci poczgtkowych odpowiadajgcych prototypowi konstrukcji Ao, o
nalezy uwzgledni¢ mate wyzszego rzedu.

Wyrazenie (4.9) okresla zbiér parametréw AX, Ac, ktére wywotuja jedna-
kowe przyrosty wartosci Arn\, co pocigga za sobg Am\ = 0.

Przedstawione analizy Swiadczg o tym, ze kryterium minimum masy mozna
stosowac w nieco innej postaci, a mianowicie kryterium minimum sktadowych
mas funkcji m\. Z przeprowadzonych rozwazah wynika, ze masa konstrukgcji
samolotu sktada sie z dwéch zasadniczych grup:

< masy sitowej konstrukcji samolotu, ktéra przejmuje obcigzenia i trans-
ponuje je na inne elementy sitowe,

< masy dodatkowych niesitowych elementéw oraz elementoéw, ktére prze-
noszg lokalne obcigzenia.

Analizie wytrzymatosciowej podlegaja tylko elementy przenoszgce obcigze-
nia. Mase dodatkowych elementdw konstrukcyjnych (uzupetniajgcych) dobiera
sie w sposob doswiadczalny.

Uktad konstrukcyjno-wytrzymatosciowy projektowanego samolotu powi-
nien spetni¢ nastepujace wymagania: wytrzymatosci statycznej, dynamicznej,
aerosprezystej oraz zapewni¢ okreslong zywotnos$¢ konstrukgji.
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Masa dodatkowych niesitowych elementéw konstrukcyjnych jest okreslana
poprzez dostepny poziom technologii, zadahn przyjaznej eksploatacji, wykona-
nia misji, itd.

Przy okresleniu masy podstawowej sitowej konstrukcji i masy dodatkowych
elementéw niezbedne staje sie uwzglednienie fizycznych charakterystyk mate-
riatdbw wykorzystanych w konstrukcji.

5. Parametr wytrzymatosciowy w funkcji ograniczenia
konstrukcji lotniczej

, Innym waznym kryterium optymalizacji uktadu konstrukcyjno wytrzyma-
tosciowego majgcego istotny wptyw na poszukiwang bryte samolotu jest kryte-
rium maksymalnej wytrzymatosci [L0], [11], Wymagania stawiane wytrzyma-
tosci uktadu podyktowane sg wymaganiami uzyskania odpowiednich wiasnosci
aerosprezystosci. Wptyw charakterystyk materiatlowych, a tym samym i masy,
na podniesienie krytycznej predkosci niekorzystnych zjawisk aerosprezystosci
mozna przedstawi¢ nastgpujaco:

dcz pv2 (EJ)ekw

gdzie: dcz/da - pochodna wspdtczynnika sity nosnej wzgledem kata natar-
cia, pv /2 - ciSnienie dynamiczne, A\ - bezwymiarowy wspotczynnik propor-
cjonalnosci (uwzgledniajacy cechy konstrukcyjne), (EJ)ekw - ekwiwalentna
sztywnos¢, | - rozpietos¢ skrzydia.

Ekwiwalentng sztywnos¢ mozna przedstawic jako wielkos¢ proporcjonalng
do momentu zginajgcego nastepujagcym réwnaniem:

(EJ)ekw = (Mg)ekwPk (5-2)

gdzie: (Mg)ekw - ekwiwalentny moment zginajacy, pk- ekwiwalentny promienh
krzywizny wywotany przemieszczeniami.

Z zaleznosci geometrycznych widoczne jest, ze przy malych wartosciach
katach natarcia a ekwiwalentny promien krzywizny mozna okresli¢ z zalez-
nosci:

12
Pk ~ 2w(l) (5'3)

gdzie: w{l) maksymalna wielko$¢ ugiecia na swobodnym brzegu skrzydta.
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Bazujgac na réwnaniach (5.2) i (5.3), otrzymujemy:

(Ed)ekw ry (Mg)max |

(5.4)
z 23 w(l)

Wielkosci (Mg)max, w(l)/l mozna przedstawi¢ poprzez podstawowe fizyczne
i geometryczne parametry samolotu. Wzajemny zwigzek tych wielkosci mozna
zapisa¢ w postaci:

Mgfl) = (5.5)

gdzie: gp - obliczeniowy wspdtczynnik obcigzenia, Qo/Ssk —obcigzenie jed-
nostkowe skrzydta, bsca - Srednia cieciwa aerodynamiczna.

Wykorzystujgc rdwnania okreslajgce moment gnacy w zaleznosci od para-
metrow sztywnosciowych skrzydta oraz od parametrow wytezeniowych, otrzy-
mujemy:

Mg —EJ» oraz M9 = 2<Tadhx(™)

gdzie: <fdp ~ naprezenia dopuszczalne, h - grubos¢ skrzydta h = bsca. Po
wykonaniu catkowania i niezbednych przeksztatceniach otrzymujemy wyraze-
nie:
w(l) _a &dp (5-7)
| *s'E ¢
W réwnaniu (5.7) wydtuzenie skrzydta Ac przedstawione jest jako Ac = I/bsca.
Dla tak przyjetych wielkosci i zatozen otrzymujemy:

= (5-8)
da 2 QpadopSsk \I

Zaleznos$¢ (5.8) pozwala wyznaczyé wielkos¢ krytycznej predkosci wystgpienia
niekorzystnych zjawisk aerosprezystosci przy zmianie geometrycznych i fizycz-
nych parametréw.

Sformutowane wyzej kryteria optymalizacji uwzgledniajgce mase, wytrzy-
matosé i sztywnos$¢ konstrukcji pokazujg, ze wymagania stawiane wyborowi
konstrukcyjnych i geometrycznych parametréw i na tej podstawie uzyskanie
jednoznacznie optymalnej konstrukcji sa trudne do okreslenia bez wsparcia
poprzez badania eksperymentalne. Praktycznym podejsciem do procesu opty-
malizacji uktadu konstrukcyjno-wytrzymatosciowego, a tym samym i uzyska-
nia odpowiedniej bryty samolotu, jest opracowanie parametrycznej struktury
modelowanego obiektu w podziale na zespoty skiadowe. Opracowanie meto-
dy uwzgledniajgcej przedstawione rozwazania projektowania bryty samolotu



WIELOKRYTERIALNE PROJEKTOWANIE BRYLY SAMOLOTU. 509

na bazie utworzonych algorytmoéw oraz implementowanie ich do zintegrowane-
go systemu CAD/C AM/C AE dato dobre rezultaty, co zostanie przedstawione
w kolejnych punktach rozwazan.

6. Analiza masy konstrukcji w procesie optymalizacji bryty
samolotu

Podstawowym sposobem analizy masowej w procesie optymalizacji nowych
konstrukcji jest metoda pozyskiwania informacji poprzez poréwnywanie istnie-
jacych konstrukcji z powstajacym prototypem. Proste zestawienie wielkoSci
wzglednych mas konstrukcji i jej agregatow nie moze stanowi¢ wystarczajg-
cego uzasadnienia o masowej poprawnosci projektowanego obiektu. Pordéw-
nywane obiekty mogg odznaczac sie zréznicowanymi konstrukcyjnymi i geo-
metrycznymi parametrami. Poréwnanie dwdch podobnych konstrukcji lotni-
czych przynosi dobry skutek w przypadku, gdy poréwnuje sie tylko ich ogélne
parametry.

Dla przeprowadzenia parametrycznej analizy masy konstrukcji nie istnieje
konieczno$¢ wykonania petnych projektowych obliczen, o tyle, o ile zmiane
masy mozna oceni¢ wzgledem zmian poszczeg6lnych geometrycznych i kon-
strukcyjnych parametréw. Parametryczna analiza konstrukcji jest efektyw-
na dla przypadku, gdy istnieje konieczno$¢ prognozowanie masy konstrukcji
koncepcyjnego prototypu. Parametryczna analiza masy konstrukcji wymaga
znajomosci zaleznosci masy zespotdw samolotu od podstawowych wielkosci
geometrycznych i fizycznych charakteryzujgcych zespoty sktadowe konstruk-
cji lotniczej. Schemat okreslenia takich zaleznosci zostanie przedstawiony na
przyktadzie skrzydta samolotu i kadtuba samolotu.

6.1. Analiza masy konstrukcji skrzydta w procesie optymalizacji bryty
samolotu

Wzgledng mase skrzydta mozna przedstawi¢ jako sume mas elementow
wzdtuz rozpietosci skrzydia [13]. Mase tak zdefiniowanego skrzydta mozna
okresli¢ wedtug zaleznosci:

(6.1)

gdzie: Mg(y) - sumaryczny moment gnacy w rozpatrywanym przekroju,
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h(z) - srednia grubos¢ skrzydta w rozpatrywanym przekroju, 7 - ciezar wia-
sciwy.
Wielkosé h(y) mozna przedstawié¢ w postaci:

h(y) = a0c(y)b(y) (6.2)

gdzie: ao - wspoétczynnik uwzgledniajacy zmiane grubosci skrzydia (staty-
stycznie ao = 0.85, [11]), ¢(y) - grubos¢ wzgledna skrzydia w ptaszczyznie
przekroju, b(y) - dtugos¢ lokalnej cieciwy.

Dla skrzydta funkcje opisujgca moment zginajacy przedstawimy w postaci:

r YTl 0 1

Mg(y) = QI Q~biy)Ti{v,y) ~ 'yTh2{y)c(y)T2(rj,y) -Y rriigliy ~Vi) (6.3)

gdzie: Ti(r],y), T2(r/,y) - funkcje reprezentujgce sktadowe momentu zginaja-
cego, y = y/Il, i —b(0)/b(l), rj - zbieznos¢ skrzydta, y - wspoétrzedna biezaca
wzdtuz osi sztywnosci skrzydia.

Wspotczynnik q uwzglednia odcigzenie masowe konstrukcji:

A > 1 - wspoiczynnik, ktdéry reprezentuje zmiane obcigzenia skrzydia,
Pa, Pm ~ wielkoSci reprezentujace odpowiednio obcigzenie aerodynamiczne
i masowe konstrukcji. Wartos¢ q e (0.85,0.90).

Drugi czton w kwadratowych nawiasach w wyrazeniu (6.3) odpowiada ob-
cigzeniom od paliwa w zbiornikach skrzydtowych, 7~ - udziat masy paliwa;
trzeci czton réwnania decyduje o obcigzeniu skrzydta masami skupionymi rrii
rozmieszczonymi na skrzydle.

W pierwszym przyblizeniu moment zginajgcy skrzydta moze by¢ przedsta-
wiony nastepujaco:

y'y
Mg = (1 - J J bly) dy2 (6.4)
Ll

gdzie: tp- wspotczynnik poprawkowy.
Jezeli uwzglednimy, ze funkcja zmiany cieciwy wzdtuz rozpietosci skrzydta
zmienia sie liniowo zgodnie z zaleznoscia

W =A[I-1(,-1)



WIELOKRYTERIALNE PROJEKTOWANIE BRYLY SAMOLOTU. 511

to dla tak sformutowanego warunku moment zginajacy skrzydta mozna wyra-
zi¢ w uproszczonej postaci:

(6.5)
60(L-j)

gdzie: bo - cieciwa w plaszczyznie symetrii.
Wykorzystujac wyrazenia (6.1) i (6.2), otrzymujemy zalezno$¢ na wyzna-
czenie wzglednej masy uktadu wytrzymatosciowego konstrukcji skrzydta:

(6.6)

m o y adop c / )

gdzie: a™op ~ naprezenia dopuszczalne, & = Skon/Ssk ~ stosunek powierzchni
konsoli do powierzchni skrzydta, $T parametry uwzgledniajgce geome-
tryczne charakterystyki skrzydta c(y) i 7 oraz uwzgledniajgce stopien wy-
petnienia zbiornikéw paliwem. Drugi czton réwnania (6.6) uwzglednia wptyw
obcigzenia na wzgledng mase skrzydta. W wielu przypadkach rozkiad tego
obcigzenia jest uwzgledniany we wspoétczynniku poprawkowym ij; okreslanym
wedtug zaleznosci:

msk = gp- "~ N cVG*VSA(l- W (6.7)
&dop C

gdzie:
VeVscO

Analogicznym sposobem mozna wyznaczy¢ wzgledne masy dla innych kon-
strukcyjnych zespotéw skrzydta (mechanizacja skrzydia), ktore wyrazamy
przez podstawowe parametry projektowanego skrzydia. Dla Scianek dzwiga-
ra mase mozna obliczy¢ drogg analityczng, gdzie duzym udogodnieniem jest
przyjecie funkcji sity tngcej w postaci:

m ¥
Q) = (- J Hv) dv
1

Dla tak sformutowanej funkcji powierzchnie przekroju poprzecznego Scianki
okres$limy z zaleznosci:

FSC =
1~dop
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gdzie Tdop - dopuszczalne naprezenia Scinajgce. Po wykonaniu niezbednych
przeksztatcenn otrzymano zaleznosci na wyznaczenie wzglednej masy S$cianki
w uktadzie konstrukcyjnym skrzydta, co mozna zapisa¢ w postaci:

msc= — = (- ~)—_  qgpr(r])VxVvs
mo
gdzie r(rj) - funkcja uwzgledniajgca geometryczne charakterystyki skrzydta.
Korzystajac z prac [10], [13], wzgledng mase skrzydta mozna przedstawic
w postaci:

_ 7 \/M 7 Ac 7 -
m sk — Qp Z-—— 1 ot2Qp-—----—-- — ha3gp--—-——- v AVS +
&dop Co &dop Co Odop

(6.8)
+otagp+ a$qo—so
m

Wspotczynniki o.i rownania (6.8) odpowiadajg za: a\ —steruje wartosciami
masowymi wzdtuz cieciwy w rozpatrywanym przekroju skrzydta, a2 - kontro-
luje mase wzdtuz rozpietosci skrzydta, a3 - steruje podtuznicami, 04 - steruje
zebrami sitowymi, a$ - odpowiada za masy wywazajgce (nosek krawedzi na-
tarcia), mechanizacje skrzydta i cze$¢ sptywowa.

Bazujgc na parametrycznej zaleznosci (6.8), mozna przeprowadzaé analize
rozktadu wzglednej masy projektowanej konstrukcji z zasadami optymalizacji
od prototypu do finalnej konstrukcji. Zakladajgc, ze dla prototypu sg znane
wszystkie skiadniki w zaleznosci (6.8), to znaczy parametry wejSciowe takie
jak: masy skrzydta i wszystkie niezbedne fizyczne i geometryczne parametry,
to dla tak sformutowanego zagadnienia wartosci wspétczynnikéw ai do 05
mozna przyjac jako wartosci proporcjonalne do udziatu mas prototypu.

Zat6zmy, ze projektowane skrzydto rézni sie od istniejgcego prototypu pew-
nymi przyrostami parametrow: Agp, A\, Aco, AS, AmU0/S, itd. Wtedy przy-
rost wzglednej masy projektowanego skrzydta w poréwnaniu z parametrami
wyjsciowymi prototypu mozna okresli¢ z rozktadu Taylora:

An , 9frvk v . d2mskAX? dmsk
— 9ir~ + -sr4A+ -a™~”"~r +"'"+-ab-"N +
(6.9)
d2mskAa _ ( dinsk Aa _ dinkdAS2

+ de2 2 +"'+ dS b+ IfS2 22 + "

Przedstawienie wzglednej masy skrzydta w charakterze parametrycznych
zaleznosci réwnania (6.8) pozwala jednoznacznie okres$li¢ wchodzgce w réwna-
nie (6.9) pochodne czastkowe:
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dmsk

doP (6.10)

wzglednej masy wzgledem parametréw rozpatrywanego zespotu samolotu.
Analogicznie dla innych pochodnych czgstkowych otrzymujemy:

d2t0$k
dXZ:Au‘:ml,Ama) (6'n )

dwisk 1(3_ 1 '\
dX =-(-m1l+m2+ -TO3)

gdzie toi, rn2, to3 - wartosci odpowiadajgce wzglednym masom konstrukcyj-
nych zespotéw rownania (6.8). Drugie pochodne w réwnaniu (6.9) uwzglednia
sie w przypadku, jezeli przyrosty parametrow Aqgp, AX, Aco, AS, A(m0/S),
Itd., w poréwnaniu z wartosciami poczgtkowymi sg znaczne. Kolejne pochod-
ne czastkowe wchodzgce w réwnanie (6.9) okresla sie podobnie jak wielkosci
wyznaczone réwnaniami (6.10) i (6.11).

Postepujac wedtug przedstawionego algorytmu, okreslimy réwnaniem osta-
teczng formute, ktdéra okresla wzgledng mase projektowanej konstrukcji:

Agp  3AX  3fANR® A (Axg™2 1AS

Amsk = mi o
Q@ 2A lij) co co) +2 S +
(A S \ 2 qu AX
+ to 2 + )! +
v rord ap co co ( )
6.12
\Aqyv 1AX
em3 AW 1/AS\2 .

P 2 A 8VX/ +2-S~ 8V5)

Agp

+T04 e - TO5 me

Qp s

Z przeprowadzonych analiz widac¢, ze rownanie (6.12) jest uscisleniem row-
nania wyjsciowego (6.8), podstawowej parametrycznej zaleznosci dla wzglednej
masy konstrukcji.

Wyznaczenie wzglednej masy optymalizowanej konstrukcji w odniesieniu
do wariantu poczatkowego konstrukcji, jak przedstawiono dla skrzydta, moze
by¢ rozszerzony dla innych zespotéw konstrukcji samolotu.

6.2. Analiza masy konstrukcji kadtuba w procesie optymalizacji bryty
samolotu

Korzystajgc z rozwazan przedstawionych w [1-6], [11], [13], wzgledng mase
kadtuba mozna przedstawi¢ w postaci funkcji, ktérej argumentami sg podsta-
wowe parametry okreslajace konstrukcje kadtuba
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Shad
m kad — a | kad QpW~nkadVsSkadm iad + al kad ma
adop S (6.13)
+C*3 kadQprnlad + Ol4kadrnagr
gdzie: aikad, i = 1,2,3,4 —statystyczne wspoétczynniki uzyskane metodg po-

rownan istniejacych konstrukcji, Akad = “~kad/&kad ~ wydtuzenie kadtuba,
Skad - przekrdj poprzeczny obmywanej powierzchni kadtuba, m\ad - wzgledna
masa tadunku rozmieszczonego w kadtubie, rnagr - wzgledna masa agregatow.

Rozwijajac funkcje w szeregu wzgledem przyjetych parametréw, mozna
obliczy¢ zmiane wzglednej masy kadtuba ze zmiang sktadowych parametréw
w poréwnaniu z wyjsciowg masa konstrukgcji.

6.3. Analiza wptywu podstawowych parametréw konstrukcyjnych
skrzydta i kadtuba na rozktad masy w procesie optymalizacji
bryty samolotu

Dobrym przyktadem jest przesledzenie zmiany wzglednej masy sitowych
elementéw konstrukcji prototypu skrzydta w przypadku zmiany wielkosci cha-
rakterystycznych parametrow:

NE = —8.7 «10-2 = 1-21 m1(T2
QP b_
— = 7.7 210" 2 n = -4.5 «1(T2
A co

Zaldézmy, ze masa startowa nie ulegta zmianie. Stosujgc do rozwigzania
pierwszy czton réwnania (6.12), otrzymamy:

Agv 3 AX 3/Z\Ax2 Aco (Acg\2 1AS
—+ - —-------(/—r-) - — (=) *
I gp 2 A 8V A1 cO ~ c0 2 b
/AS\2
(e ) +'J

Ard\ = mi +

=mi  i7m10-2+ J(7.7 W10-2) - (7.7 +10"2)2+
0

+4.5 -HT2+ (4.5-10°2)2+ ~(1.2M0“2) - i(1.21-10-2)2= mi(8 -HT2)

Z wykonanych analiz mozna stwierdzi¢, ze przejécie na nieco wieksze wy-
dtuzenie, a takze zmniejszenie obliczeniowego obcigzenia i wzglednej grubo-
Sci skrzydta prowadzg do zwiekszenia masy wzdtuznych sitowych elementéw
skrzydta o 8%. Jezeli wzgledna grubo$¢ skrzydta nie zmienimy, to uzyskamy
zwiekszenie masy tylko o 4%.
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Z analizy przyktadu wynika, ze w poczatkowym etapie projektowania na-
lezy z duzg uwaga podejs¢ do analizy zwigzanej z wyborem wartosci poczat-
kowych parametréw charakteryzujacych jakos¢ konstrukcji z uwzglednieniem
kryterium przeznaczenia (misji).

Parametryczne zaleznosci masy konstrukcji pozwalaja przeprowadzi¢ teo-
retyczng analize statystycznych zaleznosci, wyjasni¢ przyczyny wywotujgce
zmiany masy konstrukcji. Przyktadowy proces zmiany masy konstrukcji mozna
przedstawi¢ na przyktadzie zmiany masy kadtuba samolotu pasazerskiego.

Masa kadtuba samolotu pasazerskiego ksztattuje sie dwoma podstawowymi
obliczeniowymi czynnikami: dziataniem sit poprzecznych i oddziatywania sit
wewnetrznych od ci$nienia w kadtubie, przy czym wybér przypadku oblicze-
niowego dla kolejnych stref kadtuba podyktowany jest przeznaczeniem zespotu
samolotu.

Aby wyjasni¢ wptyw (osobliwosci) obcigzen na mase konstrukcji, rozpa-
trzymy dwa przypadki, kiedy masa konstrukcji jest ksztattowana tylko jednym
z wczesniej przytoczonych wariantéw obcigzen.

Pierwszy przypadek uwzglednia obcigzenia poprzeczne wywotane sita-
mi masowo-bezwtadnosciowymi, natomiast obcigzenia aerodynamiczne na
powierzchni cylindrycznej kadituba sg pomijane. Dla tak sformutowanego
przypadku masa uktadu wytrzymatosciowego struktury kadiuba (podtuznie
wzmocnionych - dzwigardw) bedzie wyrazona zaleznos$cig, ktoéra odpowiada
pierwszemu cztonowi rownania (6.13):

mkadl - Ql~ ~ g v\jXkadVSkadmiad (6.14)

gdzie. a\ wspotczynnik uwzgledniajacy geometryczne wlasciwosci konstruk-
cyjne i technologiczne ograniczenia kadtuba, lkad - diugos$¢ kadtuba.
Zaktadajac, ze gom\ad = const, otrzymamy:

(6.15)

Z przeprowadzonych analiz wynika, ze istnieje statystyczna zalezno$¢ miedzy

powierzchnig skrzydta Ssk i omywana powierzchnig kadtuba Skad, ktéra zo-

stata zobrazowana na rys. 3 dla ré6znych wartosci obcigzenia skrzydta.
Zalezno$¢ te mozna okresli¢ réwnoscia:

gdzie a  parametr okreslany na bazie analizy danych statystycznych.
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Rys. 3. Dane statystyczne stosunku powierzchni omywanej kadtuba Skad do
powierzchni skrzydta Ssk w funkcji obcigzenia p (analizy przeprowadzone na
reprezentatywnych samolotach pasazerskich [14])

Parametr a posiada pewne ograniczenie i mozna go przedstawi¢ w postaci:

(6°16)

gdzie: A\ = aAi.

Przy parametrach tdg/Ssk = const i Skad, — const wzgledna masa kadtu-
ba bedzie wzrasta¢ proporcjonalnie do potegi 1.5 wydtuzenia.

Dla przypadku, kiedy wymiarujgcym obliczeniowym wariantem jest obcig-
zenie cisnieniem wewnatrz kadtuba p, mase sitowego ukiadu konstrukcyjnego
kadtuba mozna okreéli¢ wedtug wyrazenia:

mkad2 = <2

gdzie Dkad ~ $rednica kadtuba ekwiwalentnego przekroju.
Po przeprowadzeniu identycznych przeksztatcenn w odniesieniu do geome-
trycznych parametréw w réwnaniu (6.17), otrzymamy:

Odop  y/"kad (649
y.

W takim przypadku wzgledna masa elementow sitowych konstrukcji kadtu
ba (elementéw wzdtuznych) okreslona poprzez sity wewnetrzne od obcigzenia
tadunkiem uzytecznym przyjmie postac:

= aA p (6.19)
V ~kad
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Dla Skad — const wzgledng mase kadtuba mozna okresli¢ w zaleznosci od
jego wydtuzenia wedtug wzordéw: (6.16) - przy duzych wydtuzeniach kadtu-
ba, (6.19) - przy matych wydtuzeniach kadtuba. Przy pewnym wydtuzeniu,
a mianowicie dla Wkad = 10 warto$¢ wzglednej masy kadtuba okres$lana sitami
od ci$nienia wewnatrz kadtuba i od sity poprzecznej sg sobie réwne. W takim
przypadku teoretyczna zalezno$s¢ rUkadi“kad) bedzie ksztattowaé sie wedtug
krzywych: dla matych wartosci Akad uzyskamy hiperbole stopnia 0.5, przy du-
zych wartosciach Akad ~ parabole stopnia 1.5, co zostalo przedstawione na
rys. 4a. Dane do obliczerh zobrazowano na rysunku na rys. 4b; dane odpowia-
daja samolotom pasazerskim, ktdre sg zblizone masowo i posiadajg podobne
wydtuzenia i obcigzenia skrzydta.

Rys. 4. Zaleznos¢ wzglednej masy rfikad od wydtuzenia kadtuba Akad li 2 - krzywe
obliczeniowe, 3 - dane teoretyczne funkcyjne, 4 - dane statystyczne
(aproksymowane)

Miedzy zalezno$ciami teoretycznymi i statystycznymi wystepuje jakosciowa
zgodnos$é. Natomiast na rozbieznos¢ ilosciowg duzy wpltyw wywierajg rdznice
w parametrach poréwnywanych konstrukcji. Fakt ten wynika z tego, ze kadtub
na ogo6t nie jest konstrukcja, w ktorej warunek réwnomiernej wytrzymatosci
jest pozadany w takim samym stopniu jak w przypadku skrzydta. Przedsta-
wiony przyktad swiadczy o tym, ze wykorzystanie parametrycznych zaleznosci
we wstepnych etapach projektowania pozwala okresli¢ obszary dopuszczalnych
wartosci parametrow, dla ktéorych mozna metodami numerycznymi wyznaczaé
optymalne wartosci poszukiwanego rozwigzania.
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Zmiana wariantu konstrukcji odbywa sie poprzez jednoczesng zmiane Kkil-
ku odpowiedzialnych parametréw. Wiadomo, ze wzgledna masa konstrukcji
w okresie ewolucji projektu praktycznie nie zmienia sig, mimo wystepujacej
zmiany charakterystyk materiatéw konstrukcyjnych. Jest to wazna cecha, kto-
ra powoduje, ze gabaryty tadunku i dodatkowych mas samolotu nieznacznie
moga zmieniac sie w zakresie wzajemnych zaleznosci. Fakt ten wynika z tego,
ze wszystkie fizyczne parametry konstrukcji dobiera sie w taki spos6b, aby
utrzymywata sie wymagana stata wzgledna masa konstrukcji, a jej wartosé
powinna waha¢ sie w przedziale 20% do 30% maksymalnej masy startowej,
gdzie gérna granica jest rzadko przekraczana. Dla tak przeprowadzonej ana-
lizy istnieje podstawa do sformutowania dobrze uwarunkowanego Kryterium
udziatu masowego konstrukcji, w ktérej dopuszczalne sg tylko pewne modyfi-
kacje aerodynamiczne majace wptyw na poprawe osiagow.

Przy przejsciu od wyjsciowej konstrukcji do projektowanej wystepuje pro-
ces jednoczesnej zmiany kilku niezaleznych parametréw, zeby zachowac prawo
statosci wzglednej masy. Dlatego statystyczne zaleznosci opisujace wptyw po-
szczeg6lnych parametréow na mase konstrukcji wystepujg na og6t jako usred-
nione.

Zgodnie z teorig podobiennstwa zmiana masy sitowych elementéw konstruk-
cji w zaleznosci od wydtuzenia przy zachowaniu statych pozostatych parame-
trow moze by¢ przedstawiona zaleznoscia:

= = - -NAXT (| + ——--
frrsesk m eg spl§'0t )<//1+ Axgll 1 GA XT(h+ I"d)onr/(g'zo) VvV )
A

A (M)

gdzie rnsesk - wzgledna masa elementéw sitowych projektowanego skrzy-
dta, mseskprot ~ wzgledna masy elementéw sitowych prototypu skrzydia,
AX = AXx/Xwsk - wzgledny przyrost wydtuzenia skrzydta, 5 - wspoéiczyn-
nik odcigzenia skrzydta skosnego (6 = 0.1 4-0.15) oraz

rw 1q¢ , 3t71 N\ _ i i+ 2rT3- 3rf2

N 18 V (1-77-1)2) 2N~ B (i + r-i) (i_r-i)2

Na rys. 5 przedstawiono zmiane wzglednej masy skrzydta do wzglednej ma-
sy prototypu skrzydta (Xprot = 6.5) dla zaleznosci parametrycznej i wartosci
statystycznych w funkcji wydtuzenia. Na rys. 5 krzywa 1 odpowiada przypad-
kowi, gdy nie uwzglednia sie odcigzenia skrzydta. Obszar 2 krzywych odpo-
wiada zaleznosciom, w ktérych uwzglednia sie wptyw aerodynamicznych wia-
snosci skrzydta i odcigzenia masowego. Obszar 3 odpowiada wartosciom wy-
znaczonym wedtug analiz statystycznych. Obszar 3 jest potozony nizej, co ze
wzgleddw projektowych jest korzystne. Zjawisko to nalezy ttumaczy¢ tym, ze
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w praktyce projektowania samolotu dla utrzymania statej wielkosci wzglednej
masy konstrukcji niekorzystny wptyw jednego parametru nalezy kompenso-
wac¢ zmianami szeregu innych parametréw. Zgodnie z wyrazeniem (6.7) naj-
efektywniejszg kompensacje niekorzystnego zjawiska zwiekszania masy przy
zwiekszaniu wydtuzenia mozemy uzyskaé poprzez zmiane wzglednej grubosci
skrzydta csk-

Rys. 5. Zalezno$¢ wzglednej masy msk/mskprot od jego wydtuzenia A

Na rys. 6 przedstawione zostalty zmiany pomiedzy wydtuzeniem i wzgledng
gruboscig projektowanego skrzydta csk na podstawie danych samolotéw po-
dobnej klasy [14]. Z przedstawionej charakterystyki wida¢, ze ze wzrastaniem
wydtuzenia A uwidacznia sie tendencja do zwiekszania wzglednej grubosci csk-
Bazujgc na danych w postaci dyskretnej (rys. 6), wyznaczono funkcyjne za-
leznosci /i(A), /12(A) (rys. 6). Wyznaczone funkcyjne zmiany (rys. 6) mozna
zastosowac¢ w algorytmach tworzenia geometrii samolotu.

16

4 AW =
15 Csk&?
A
14
13 f2W = A2B~ + D
A
A A I—
12 o mmmmm Aceme ® emee —
A
11 ‘
X
10
7 7,5 8 8,5 9 9,5 10

Rys. 6. Zaleznos¢ wzglednej grubosci cslc od wydtuzenia skrzydia A

Rysunek 7 przedstawia rozbieznos¢ miedzy teoretycznym przebiegiem
(krzywa 1) i danymi statystycznymi (obszar 2) zmiany wielkosci rnsk/rnskprot
w zaleznosci od powierzchni skrzydta Sskm
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100 200 300 400 500

Rys. 7. Zalezno$¢ wzglednej masy skrzydta msk/mskProt w funkcji powierzchni
skrzydta Ssk

Przy zachowaniu statych wielkosci fizycznych parametrow skrzydta wcho-
dzacych w wyrazenie (6.20), wartos¢ msk/mskprot mozna sprowadzi¢ do na-
stepujacego wyrazenia:

(6.21)
TR'skprot

gdzie AS - przyrost powierzchni skrzydta, AS = ASfSprot.

Z rysunku wida¢, ze miedzy teoretyczng krzywa uzyskang réwnaniem (38)
i danymi statystycznymi jest pewna roznica, ktéra wynika z tego, ze w przebie-
gu statystycznej zaleznosci uwidacznia sie wptyw zmiany innych parametréw,
takich jak wspodtczynnik obcigzenia, masa niesitowych elementéw konstrukcji
oraz inne mniej istotne wielkosci.

7. Implementacja procedury masa-struktura do systemu
CAD/C AM/C AE Unigraphics

Opracowano program w jezyku GRIP (na bazie algorytmu - rys. 8) ma-
jacy na celu wspomagac¢ proces podejmowania decyzji o parametrach okre-
Slajacych podstawowe wymiary samolotu na podstawie masowych zaleznosci
i statystycznych analiz przedstawionych w poprzednich paragrafach.

Kolejnym etapem tworzenia modelu geometrycznego z uwzglednieniem
procedury estymacji masy (algorytm - rys. 9) jest dobér krzywych i powierzch-
ni w oparciu o podstawowe parametry charakteryzujgce poszczegdlne zespo-
ty skladowe samolotu. Proces ten zostat zobrazowany na elemencie skrzydia
(rys. 10), tzn. tworzeniu winglet.
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Rys. 8. Algorytm wyznaczania masy startowej dla zdefiniowanej misji samolotu
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Rys. 9. Algorytm wyznaczania geometrii zespotu sktadowego samolotu

Rys. 10. Model wybranej bryty samolotu utworzony dla zdefiniowanych parametréw
oraz oszacowanej masy startowej

8. Whnioski

Wykorzystanie parametrycznych zaleznosci uwzgledniajgcych warunek sta-
tej wzglednej masy projektowanej konstrukcji umozliwia:
= okreslenie niezbednych zmian parametrow kompensujgcych w celu utrzy-
mania zatozonej masy,

= przeprowadzenie odpowiedniej optymalizaciji.
Wykorzystanie metody projektowania z uwzglednieniem istotnych i kompen-

sujgcych parametrow potwierdzito sie w poréwnaniach statystycznych (zesta-
wieniowych) zaleznosci masy od poszczegdlnych parametréow.
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Z zamieszczonych danych zestawieniowych zinterpretowanych za pomocg
parametrycznych zaleznosci widaé, ze zmiana istotnego parametru dla pro-
jektowanego zespotu powoduje, ze wymagana jest zmiana jednego lub grupy
parametrow optymalizowanego obiektu.

Nalezy zwrdci¢ uwage, ze zastosowanie w poczatkowych etapach projekto-
wania metody ustalenia podstawowych zaleznosci parametrycznych dgzgcych
do poprawnego opisu konstrukcji i sformutowania zadan optymalizacji pozwala
poprawnie i najskuteczniej podja¢ racjonalne czgstkowe decyzje majgce wptyw
na uzyskanie optymalnej konstrukcji lotnicze;j.

10.

11
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Multi-objective design of the aircraft shape

Abstract

In the paper, the process of finding the parameters characterizing the optimal
structure of an airplane for the given conditions limiting its mass and stiffnesses is
presented. An algorithm realizing the process of automation of the creation of the
plane shape while meeting the criterion of the minimum-mass and the conservation
of stiffness has been workrd out. It has been proved that the automation of the
plane geometry description supported with systems CAD/CAM/CAE facilitated the
decision-making regarding the shape of the prototype of the designed virtual object.
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Wystepowanie zjawiska ETL (Effective Translation Lift) jest niebez-
pieczne i zdarza sie w akcjach ratowniczych, policyjnych i wojskowych
podczas uzytkowania Smigtowcow w poblizu powierzchni ziemi. Analizie
poddano wptyw zjawiska na obcigzenia, optyw i wlasciwosci Smigtow-
ca w tych szczeg6lnych przypadkach jego uzytkowania. Przedstawiono
wyniki obliczerr wykorzystujgcych oprogramowanie Fluent, odpowiedzi
dynamicznych na zaburzenia symulacyjnego modelu wirnika $migtow-
ca uwzgledniajgcego deformacje topat oraz badania eksperymentalne
w locie z wykorzystaniem specjalistycznej aparatury pomiarowo rejes-
trujacej.

Przypadek niskiego zawisu z wptywem wiatru, rownowazny przypadkowi
rozpedzania $migtowca na niskiej wysokosci nad ziemig, kiedy to pojawia
sie wir podkowiasty, ktéry ze wzrostem predkosci naptywu przemieszcza-
jac sie pod kadtubem, na wirniku nosnym powoduje przejsciowy wzrost
mocy niezbednej nawet o kilkanascie procent ponad moc potrzebng do
zawisu. Zjawisko to jest nazwane jako ETL.

1. Wstep

Zjawisko ETL (Effective Translation Lift) pojawia sie podczas niskiego za-
wisu i podczas wiatru. W zakresie predkosci wiatru 0+ ~ 30 km/h, w wyniku
przemieszczania sie wiru podkowiastego pod wirnikiem wynikajgcego z inter-
ferencji sladu podwirnikowego i przeptywu strumienia powietrza réwnolegle
do ptaszczyzny lgdowiska, obserwuje sie wzrost mocy niezbednej ponad moc
potrzebnag do zawisu. W tym przypadku ptaszczyzna wirnika praktycznie jest
pozioma. Takie samo zjawisko pojawia sie rdwniez podczas startu w fazie ni-
skiego, poziomego rozpedzania Smigtowca z zawisu. Z tym, ze ze wzgledu na
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istniejgce przyspieszenie, wirnik jest pochylony w kierunku lotu i efekt pod-
wyzszenia mocy niezbednej w tym zakresie predkosci jest zwiekszony w wyniku
dodatkowego poboru mocy na przyspieszanie Smigtowca oraz ze wzgledu na
zmniejszony efekt poduszki powietrznej w wyniku pochylenia wirnika.

W przypadku kierunkowego odchylenia kadtuba $migtowca moze réwniez
nastgpic¢ wejscie Smigta ogonowego w wir podkowiasty, powodujac utrudnienia
sterowania kierunkowego i wzrost obcigzehn smigta ogonowego, co jest tematem
analiz interferencji wirnik-S§migto ogonowe [2].

Analiza takiego przypadku jest celowa dla niskiego startu technikg smi-
gtowcowag w warunkach granicznych, kiedy nadmiernie obcigzony smigtowiec
jest w stanie wykonac¢ zawis, powinien wystartowaé, a nie moze wykona¢ startu
z rozbiegiem, np. ze wzgledu na rodzaj terenu [7].

Takie przypadki zdarzajg sie w akcjach ratowniczych, policyjnych i woj-
skowych podczas uzytkowania smigtowcdéw, np. w czasie ewakuacji w gorach.
Analizie poddano wptyw zjawiska na obciazenia, optyw i wtasciwosci Smigtow-
ca w tych szczegélnych przypadkach jego uzytkowania. Przedstawiono wyniki
obliczen optywu $migtowca wykonane z wykorzystaniem oprogramowania Flu-
ent; obcigzen wirnika Smigtowca oraz badania eksperymentalne w locie z wy-
korzystaniem specjalistycznej aparatury pomiarowo rejestrujacej [8].

Analizowano przypadki interferencji $ladu zawirnikowego w niskim zawisie
Smigtowca nad ptaszczyzng lgdowiska z naptywem osrodka z okreslong predko-
Scig w granicach 0-r ~ 50 km/h: przypadek niskiego zawisu z wptywem wiatru
oraz przypadek rozpedzania $migtowca na niskiej wysokosci nad ziemig. Poja-
wiajacy sie wowczas wir podkowiasty, ktory ze wzrostem predkosci naptywu,
przemieszczajgc sie pod kadtubem, na wirniku nosSnym powoduje przejsciowy
wzrost mocy niezbednej o kilkanascie procent ponad moc potrzebng do zawisu
[3l, [

Podczas niskiego zawisu $migtowca z wplywem bocznego wiatru w poblizu
ziemi przy zbyt matym nadmiarze mocy silnika podczas rozpedzania, mozliwe
jest wykorzystanie energii kinetycznej inercyjnego uktadu wirnika nosnego dla
pokonania obszaru, w ktérym moc niezbedna jest wieksza niz rozporzadzalna
moc napedu. Skutkiem tego jest spadek predkosci obrotowej wirnika nosnego,
z tym, ze wielko$¢ ich musi by¢ wieksza od dopuszczalnej wartosci predkosci
obrotowej ze wzgledu na mozliwos¢ oderwania strug na topatach. Mozliwosc
zmniejszenia minimalnego nadmiaru mocy do startu oraz zastosowanie takiej
techniki startu znacznie powieksza zakres uzytkowania Smigtowca, a mianowi-
cie przyrost udzwigu i putapu startu z zadanym ciezarem catkowitym. Rys. 1
przedstawia schematyczny rozktad sit dziatajgcych na smigtowiec w czasie ma-
newru niskiego rozpedzania Smigtowca z zawisu.
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Rys. 1. Schematyczny rozkiad sit dziatajacych na smigtowiec podczas rozpedzania
z pochyleniem

Obraz kolejnych faz przetaczania sie wiru pod kadtubem Smigtowca wraz
ze wzrostem predkosci poziomej przedstawiono na rys. 2.

Rys. 2. Zjawisko ETL - interpretacja fizyczna startu $migtowca z niskiego zawisu

Na rys. 3a przedstawiono wptyw wysokosci wirnika ponad powierzchnig
ziemi na zmiany mocy niezbednej w funkcji predkosci lotu [12]. Rysunek 3b
przedstawia schemat tworzenia si¢ wiru podkowiastego podczas wystepowania
zjawiska ETL w przypadku optywu bocznego.

Charakterystyka przebiegu mocy niezbednej do wykonania manewru roz-
pedzania oraz predkosci obrotowej wirnika nosnego w funkcji predkosci lotu
przedstawiono na rys. 4. Widoczny jest znaczacy wzrost mocy niezbednej Pn
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przy predkosci ok. 20km/h oraz spadek predkosci obrotowej wirnika nosne-
go n{V) w kierunku predkosci krytycznej wirnika rikrm

Rys. 3. Zjawisko ETL: (a) - szacunkowy rozktad mocy niezbednej, (b) - tworzenie
sie wiru podkowiastego w niskim zawisie podczas bocznego wiatru

Rys. 4. Charakterystyka przebiegu mocy oraz predkosci obrotowej na wirniku
no$nym podczas niskiego rozpedzania $migtowca nad ziemig

Analize powyzszego tematu przeprowadzono ze wzgledu na coraz czest-
sze wykonywanie manewru zawisu na niskich wysokosciach (0.5 v Im) nad
powierzchnig ziemi przy akcjach ratowniczych lub wojskowych. Podczas po-
wyzszego manewru dla Smigtowca przecigzonego, rozpedzanie do predkosci
ok. 50 km/h bez mozliwos$ci znacznego pochylenia kadtuba powyzej 15 stopni
moze by¢ utrudnione wzgledami terenu. Problemem jest okreslenie wartosci
przyspieszenia a, przy ktéorym pobdr czesSci energii z tarczy wirnika nosne-



A naliza numeryczna oraz badania eksperymentalne. 529

go Smigtowca pozwoli na rozpedzenie obiektu, a tym samym nie spowoduje
obnizenia wysokosci lotu.

Podobng analize przeprowadzono w pracy [11], w ktérej oceniano wptyw
bliskosci ziemi dla obiektu rzeczywistego $migtowca ,BO 105" oraz specjali-
stycznego stanowiska. Badania przeprowadzano dla manewru zawisu wysokie-
go (OGE) i niskiego (IGE), a takze lotu skosnego.

Powyzsze zjawisko poddane jest analizie w pozycji [12], w ktorej rozpatry-
wano przypadek wptywu ziemi podczas niskich przelotéw nad ziemig z matymi
predkosciami.

Analize numeryczng zjawiska przeprowadzono w oparciu o oprogramowanie
Fluent oraz we wspotpracy z programem do analizy modalnej obcigzen wirnika
nosnego OBCWN [1], [6].

2. Badania eksperymentalne zjawiska ETL

W tym rozdziale przedstawiono jeden ze sposobdw analizy numerycznej
interferencji aerodynamicznej miedzy $migtowcem a strumieniem powietrza.
W celu weryfikacji analizy numerycznej przeprowadzono poréwnanie obliczen
numerycznych z wynikami eksperymentalnymi dla wybranych przypadkdw.
Przeprowadzono badania eksperymentalne na $migtowcu W3-A Sokét. Ana-
lizie poddano wptyw zjawiska interferencji aerodynamicznej na obcigzenia,
optyw i wiasciwosci Smigtowca w tych szczeg6élnych przypadkach jego uzyt-
kowania. Przedstawiono wyniki obliczen, wykorzystujacych oprogramowanie
Fluent, odpowiedzi dynamicznych na zaburzenia symulacyjnego modelu wir-
nika Smigtowca uwzgledniajacego deformacje topat oraz rezultaty laboratoryj-
nych badan eksperymentalnych na modelach fizycznych $migtowca.

2.1. Uwarunkowania przeprowadzenia eksperymentu w locie

Do badan w locie zostat wykorzystany rejestrator lotu BUR-1-2, przezna-
czony do zapisu podczas lotu i utrwalenia informacji (wartosci parametréw)
charakteryzujgcych: stan techniczny gtéwnych systemoéw i urzadzen Smigtow-
ca, czynnosci zatogi podczas lotu, aktualnego czasu lotu (h, min, s), parame-
trow identyfikacyjnych smigtowca (data lotu, numer lotu, numer Smigtowca).

Na rys. 5 przedstawiono strukture optywu kadtuba strumieniem zawirni-
kowym podczas lotu $migtowca.

BUR-1-2 zapisuje informacje z ostatnich 50 £ 10 godzin lotu, po czym
zapis jest kontynuowany przy automatycznym kasowaniu wcze$niej zapisanej
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Rys. 5. Hipotetyczna struktura strug i wiréw w czasie lotu Smigtowca

informacji. Uklad pomiarowy BUR-1-2, wykorzystywany do tych badan, zostat
opisany w [14]. Nagromadzone podczas lotu informacje na tasmie typu Black-
Box (rys. 6) po odczytaniu i zdekodowaniu przez specjalistyczne urzadzenie
naziemne moga by¢ przeanalizowane.

Rys. 6. System Black Box - widok potgczen czytnika z kasetg oraz komputerem

Program Black Box wersja 5.0 dostarczany jest na ptytce CD [System
Black Box, Opis techniczny i instrukcja obstugi, PZL Swidnik S.A.], na ktérej
znajduje sie katalog BB5 zawierajacy wszystkie niezbedne sktadniki programu.
Moze on by¢ uruchomiony na komputerze pracujgcym pod kontrolg systemoéw
operacyjnych MS Windows 95/98/Millenium/2000/XP. Programu Black Box
nie wymaga instalacji - uzytkownik kopiuje caty katalog BB5 na dysk twardy
komputera, po czym moze przystgpi¢ do pracy z programem.

Do pomiaru i rejestracji wybranych parametréw uzyto aparatury wyty-
powanej do prob przez Dziat Automatyzacji Pomiarow i Przetwarzania Da-
nych OAP (rys. 7), w torach pomiarowych zabudowano filtry dolnoprzepu-
stowe o odpowiednich czestotliwoSciach granicznych. Wymagania dotyczgce
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Rys. 7. System GPS (zdjecie po lewej) oraz aparatura pomiarowo-rejestrujgaca
(zdjecie po prawej) zabudowana na Smigtowcu, bedacym obiektem niniejszych préb

czestotliwosci préobkowania sygnatéw oraz zwigzanych z tym filtrow opraco-
wano odpowiednio dla danego parametru. Do okreslenia trajektorii lotu oraz

predkosci poziomej Smigtowca wzgledem ziemi uzyto systemu GPS o czestosci
probkowania 5Hz (GPS Smart Antena) [7].

Wykonano takze wizualizacje strumienia zasmigtowcowego podczas wyste-
powania zjawiska ETL, ktdre przedstawiono na rys. 8.

Rys. 8. Struktura strumienia zawirnikowego podczas wystepowania zjawiska ETL

Wizualizacja uzyskana podczas badan eksperymentalnych (rys. 8) potwier-

dzajg sie z analizg przeprowadzonag na drodze numerycznej (rys. 9) oraz infor-
macjami zawartymi w literaturze [1], [8], [10].
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Rys. 9. Wir podkowiasty oraz warunki powstawania silnej interferencji wirnik
nos$ny - Smigto ogonowe w przypadku manewru Kierunkowego w zawisie blisko ziemi
i podczas wiatru - (a), (b) - wyniki uzyskane dla przypadku w = 10m/s (Fluent)

3. Analiza numeryczna zjawiska

W celu przeprowadzenia powyzszej analizy wykonano nastepujgace etapy
tworzenia modelu obliczeniowego w Gambicie oraz okreslono warunki prze-
prowadzenia obliczen i prezentacji wynikéw w programie Fluent, [5], [9].

3.1. Przygotowanie modelu w Gambicie

Ponizsze obrazy przedstawiajg geometrie modelu, ktéry zaimportowano
w formacie STEP. Model sklada sie z podwozia, kadtuba, wirnika nosnego, $mi-
gta ogonowego. Model zawiera linie i powierzchnie, ktére powinny by¢ bacznie
zweryfikowane przed utworzeniem objetosci kontrolnej.

Rys. 10. Widok z lewej strony

3.2. Tworzenie obszaru obliczeniowego

Zaimportowany model posiada strefy wirnika nosnego oraz Smigta ogono-
wego, modelowane jako objetosci (rys. 10).

W przyjetym opisie site nosng generowano za pomocg skoku ci$nienia. Wa-
runek brzegowy opierajacy sie na skoku cisnienia to model wentylatora (Gam-
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bit i Fluent) wykorzystujgcy powierzchnie jako opis wirnikéw, wiec objetosci
odzwierciedlajgce wirnik gtéwny i Smigto ogonowe sg zbedne.

Modyfikacje modelu, ktére nalezato wykonaé, to rozmieszczenie i usytu-
owanie poszczeg6lnych elementéw sktadowych $Smigtowca:

= powierzchnia wirnika gtéwnego umiejscowiona na ptaszczyznie Oxy, po-
czatek uktadu wspotrzednych znajduje sie w osi wirnika gtéwnego z do-
datnim kierunkiem osi Oz zwro6conym ku gorze, a 0§ Ox pokrywa sie
z ptaszczyzng symetrii Smigtowca z dodatnim kierunkiem zwrdconym
w strone $migta ogonowego,

= gorne krawedzi gondol silnikéw oddalone o 0.1 m od powierzchni wirnika,

« wysokos$¢ dolnego obrysu két podwozia od powierzchni wirnika wynosi
okoto 3.8 m,

= powierzchnia $migta ogonowego oddalona o 0.66 m od ptaszczyzny sy-
metrii Smigtowca,

= ptaszczyzna wirnika nosnego usytuowana poziomo (obrot o kat 5°).

Tak wstepnie zdefiniowany model Smigtowca umieszczano w kostce prosto-
padtosciennej o wymiarach 20 m x 20 m x 6 m. Usytuowanie $migtowca w kost-
ce zdeterminowane byto jedynie rodzajem przypadku obliczeniowego, tzn. lot
swobodny, zawis przy Scianie lub postdj na ziemi.

Obszar kontrolny jest zalezny od przypadku obliczeniowego. Te determinu-
ja usytuowanie bryly modelu Smigtowca oraz ksztatt przestrzeni zewnetrznej
(rys. 11).

Rys. 11. Geometryczne zatozenia przyjetego modelu obliczeniowego oraz struktura
rozwazanego pola przeptywu
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3.3. Wykorzystanie funkcji wielkosci przy tworzeniu siatek

Tworzenie siatki w obszarze obliczeniowym wykonywano poprzez wykorzy-
stanie funkcji wielkosci (size function). Zaletg tego narzedzia jest zageszczenie
siatki w obszarze otaczajgcym model. Zageszczenie to wymaga siatki Zrodtowej
rozpietej na powierzchniach modelu oraz okreslenia poczatkowej dtugosci kra-
wedzi elementu, skali przyrostu kolejnej warstwy oraz maksymalnej dtugosci
krawedzi.

Ponizszy rysunek (rys. 12) przedstawia siatki zrodtowe rozpiete na po-
wierzchniach modelu Smigtowca. Utworzono je, wykorzystujac elementy troj-
katne lub czworoboczne, a wielkosci podziatéw zadawano na krawedziach po-
wierzchni lub przyjmowano statg dtugos¢ krawedzi elementéw.

Rys. 12. Siatka niestrukturalna - elementy tréjkatne na kadtubie (dl.
krawedzi 0.05 m), elementy czworoboczne na wirniku gtdéwnym oraz smigle
ogonowym (dt. krawedzi 0.2 m)

3.4. Przygotowanie warunkoéw brzegowych w oprogramowaniu Fluent —
zagadnienia dotyczgce turbulencji

W obliczeniach wykorzystano dwa modele turbulencji:

a) Spalart-Allmaras - model opierajacy sie na jednym réwnaniu, w kto-
rym uwzgledniony jest wptyw lepkosci kinematycznej w bliskim obszarze
Scian [6]. Uzycie tego modelu do opisu turbulencji wigze sie z konieczno-
Scig wstepnego okreslenia parametrow takich, jak:

— intensywnos$¢ turbulencji
— dtugosé skalowana
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b) k—e - jest modelem dwuréwnaniowym, ktdrych rozwigzaniem jest pred-
kos¢ oraz ditugos¢ turbulencji. Wiec i w tym przypadku przy ustawia-
niu poczatkowych wartosci okreslajgcych parametry wstepne turbulencji
nalezy skorzysta¢ z zaleznosci i regut opisanych dla modelu Spallarta-
Allmarasa.

3.5. Okreslenie warunkéw brzegowych
a) Otoczenie - Pressure Far-Field

Przy opisie warunkéw przeptywu wykorzystywano model dalekiego pola
jako model odzwierciedlajacy otoczenie. Ten warunek brzegowy jest pomoc-
ny zaréwno w przypadkach uwzgledniajgcych wptyw wiatru, jak i przypadki
opadania.

Zone Name

Jotoczenie

Momentum Thermal Radiation Sprcin  UDS | mej
Gauge Pressure (pascal) b jconstant S

Mach Number i 0 [constant

X Component of Flow Direction ; jjconstant
Y Component of Flow Direction j O jieonstatfit

Z Component of Flow Direction j 0 jconstant 4
Turbulence
Specification Method Turbulent Viscosity Ratio "

Turbulent Viscosity Ratio 1J jeconstant "Jd

OK j [Cancel| Help |

Rys. 13. Parametry opisujace warunki dalekiego pola

Wartosci parametréow (rys. 13) opisujacych warunki dalekiego pola zalezg
od danego przypadku obliczeniowego, a odpowiadaja za:

= Mach Number —okres$lanie predkosci naptywu; wartos¢ przeptywu od-
noszona do warunkéw panujgcych na poziomie morza (dla powietrza,
temperatura 300 K),

= Components of Flow Direction - wektory ukierunkowujace przeptyw; wy-
padkowa wartos¢ rowna zaktadanej wartosci predkosci przeptywu,

= Turbulence - zaleznie od modelu jg opisujgcego.

b) Wirnik nosny i wirnik ogonowy - Fan Model

Warunek brzegowy typu Fan opiera sie na skoku cisnienia, ktéry przypisany
jest do nieskonczenie ptaskiej powierzchni. Wartos¢ skoku cisnienia moze by¢
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wprowadzona przy pomocy statej wartosci, jednej z funkcji wielomianowej lub
poprzez wczytanie pliku profilu zawierajgcego wartosci skoku cisnienia.

Zone Name
jwnikd
Pressure Jump Specification

Zone Average Direction |

X 1,362988e-07

J Reverse Fan Direction . :
YPi.453137«-08 j

iz~
P Profile Specification of Pressure-Jump

Pressure Jump Profile (pascal) Jwirnik_gl

Rys. 14. Fan Model

Pierwszym podejsciem, ktdére szeroko wykorzystywane byto w opisanych
przypadkach obliczeniowych, do zagadnienia modelowania wirnika nosnego
i Smigta ogonowego byto zatozenie statego skoku cisnienia (rys. 14).

Wartos¢ skoku cisnienia otrzymano z oszacowania sity nosnej wymaganej
podczas zawisu smigtowca. Czyli sita nosna wytworzona na wirniku nosnym
zostata przyréwnana do wartosci ciezaru Smigtowca w celu jego zréwnowazenia

Pz = msg 3.1)

gdzie ms = 6100 kg, stad
Ap = = 309 Pa (3.2)

gdzie: Su = nr2: 193.6m , r = 7.85m.

Natomiast skok cisnienia przypisany do $migta ogonowego odzwierciedlat
warunki sterowania i wartos¢ ciggu wahata sie w zakresie od 2000 do 6000 N,
czyli wartosci skoku cisnienia na $Smigle ogonowym przyjmowano odpowiednio
od 283 do 850 Pa, ze wzgledu na powierzchnie Smigta ogonowego réwnego
7.0685 m2.

Dla warunku zawisu skok cisnienia na sSmigle ogonowym wynosit 694 Pa.

Zastosowano dodatkowag powierzchnie, ktdrej celem byto zobrazowanie
predkosci pionowej na powierzchni wirnika nosnego. W tym celu wprowadzono
punktowg siatke pomiarowg sktadajacag sie z 72 linii, rdwno rozmieszczonych
co 5° na ktorych dokonano réwnomiernego podziatu na 23 elementy. W miej-
scu podziatu wprowadzano punkt pomiarowy. W celu zautomatyzowania tej
operacji zostat utworzony program do generowania pliku journal. Po wczyta-
niu pliku ,init.jou” otrzymano siatke punktéw pomiarowych przedstawiong na
rys. 15.
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Rys. 15. Punkty pomiarowe na wirniku nosnym

Wartosci odczytane w punktach pomiarowych zapisano w formie tabeli,
ktéra nastepnie zostata wykorzystana w programie wytrzymatosciowym OB-
CWN jako zrodto informacji o predkosci indukowanej na wirniku nosnym.
Ponizszy rysunek przedstawia sposob przeprowadzenia metody iteracyjnej ob-
liczen (rys. 16) oraz parametry, ktdre sg wielkosciami wejsciowymi do dalszych
obliczen w oparciu o program OBCWN.

Rys. 16. Sposdb przeprowadzenia obliczen zjawiska: (a) - Schemat blokowy
rozwigzania zjawiska, (b) - rozktad pola predkosci (parametr uzyskany na podstawie
obliczen programem Fluent), (c) - rozkiad cisnienia indukowanego (parametr
uzyskany na podstawie obliczerr programem OBCWN)

3.6. Modalny model wyznaczania obcigzen topat wirnika smigtowca

Do wyznaczania obcigzen odksztatcalnych topat: giecia w ptaszczyznach
ciggu i obrotéw oraz skrecania, zastosowano modalny model wyznaczania ob-
cigzen i odksztatcen topat wirnika smigtowca. Istota metody polega na zato-
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zeniu postaci drgan modelu, wstawieniu tej postaci do réwnania, scatkowaniu
obustronnym rdéwnania i spowodowaniu, aby powstata reszta byta minimalna
[4], [13], [14], [15]

Dla ilustracji metody podano idee dla drgan gietych belki. Przez zasto-
sowanie rozwigzania réwnania drgan poprzecznych belki wirujgcej, rownanie
takiej belki ma postac

—f’\\}EJ’\)-R 2-" (G ~)-m \Bh2RSn=0 (3.3)
dx2 dx2 > dx™  dx >

Zaktadajac linie ugiecia (postacie drgan)
Sn(x) = Ai7i(x) + 4272(20 + eee+ i(x) (3-4)

Tak przyjeta posta¢ musi spetnia¢ warunki brzegowe i dynamiczne. Podstawia-
my do réwnania powyzej sprowadzonego do postaci o jednostkowej diugosci.
Nastepnie mnozymy kazdy wyraz przez 7j(x) (ortogonalizujemy) i catkuje-
my od 0 do 1, przyréwnujac otrzymane wyrazenie do zera. Jezeli wykonamy
takie dzatania od i do n, to otrzymamy n réwnan dla okresSlenia wspoét-
czynnikdéw Aij. Postepowanie takie jest rownowazne takiemu dziataniu, jakby
wstawi¢ zatozone rozwigzanie do réwnania powyzej. Powstanie z tego pewien
btad e(x). Jezeli utworzy sie funkcjonat

12
J= [ e(Aj,x) dx (3.5)

itedy mozna zazadac, aby osiggat on minimum, czyli

8J dJ  dJ dJ _ (3.6)
8M ~ ~dA2 ~ dA3~ "' “ dAn

co daje n rownan dla wyznaczenia wspoétczynnikéw Aj.

Model wirnika nosnego tworza topaty wraz z ramionami glowicy. W al-
gorytmie obliczeniowym zrealizowano analize wielotopatowg, gdzie dla danej
chwili czasu wyznaczane sg parametry ruchu i obcigzenia topat znajdujacych
sie na roznych azymutach tarczy wirnika. Po zsumowaniu oddziatywan od
wszystkich topat okreslane jest obcigzenie watu wirnika dla tej chwili czasu.
Analiza wielotopatowa umozliwia badanie wirnikéw z topatami o réznych wia-
snosciach masowych, sztywnosciowych i aerodynamicznych.

Model fizyczny topaty wirnika przedstawiono na rys. 17.
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Rys. 17. Model fizyczny topaty wirnika nosnego; segment topaty o dtugosci i,
masie m* oraz masowych momentach bezwtadnosci Ixi, lyi, 1zi zastgpiono masg
skupiong

Model topaty wirnika zdefiniowano, przyjmujgc nastepujace zatozenia:

- ciggty rozkiad masy rzeczywistej topaty zastgpiono ukiadem mas sku-
pionych zaczepionych w Srodkach ciezkosci segmentéw topaty,

= przekroje topaty z masami skupionymi potgczono odcinkami odksztat-
calnej osi sprezystej, ktérym przypisano wiasnosci sprezyste topaty,

< masy skupione lezace poza osig sprezystg potgczono z nig przy pomocy
niewazkich i nieodksztatcalnych tgcznikéw,

= 0$ sprezysta topaty moze jednoczesnie podlegaé¢ skrecaniu oraz zginaniu
w ptaszczyznach ciggu i obrotow,

< masom skupionym przypisano masowe momenty bezwtadnosci segmen-
tow topaty,

= lopate zawieszono przegubowo lub sprezyscie wzgledem trzech osi (prze-
guby poziomy, pionowy i osiowy),

= uwzgledniono sprzezenie kinematyczne wahan i przekrecenh topaty,

- zaktada sie doskonatg sztywnosé watu wirnika nosnego,

- w stanie nieodksztatconym o0$ sprezysta pokrywa sie z osig przekrecen
topaty.

Réwnania ruchu ekwiwalentnych mas o jednym stopniu swobody rozwig-
zano metodg Rungego-Kutty pigtego rzedu.

Po wyznaczeniu dla chwili czasu ti + At wartosci wag przemieszczen w Kie-
runku wahan, odchylen i skrecenia topaty p, 6, T7; predkosci p, 6, 3 oraz przy-
spieszen p, 0, 1j dla poszczegdlnych postaci wiasnych mozna okresli¢ wartosci
wypadkowych odksztatcen osi sprezystej oraz predkosci i przyspieszenia mas
skupionych topaty. Powtdrzenie obliczert dla kolejnych przedzialdw czasu At
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umozliwia symulacyjne wyznaczenie przebiegdw czasowych parametréw ruchu
oraz sil i momentéw dziatajgcych na poszczegélne masy modelu topaty, a po
ich zsumowaniu dla wszystkich topat mozna wyznaczy¢ sktadowe obcigzenia
watu wirnika nos$nego.

Obliczajgc sity uogolnione dla poszczegélnych postaci wilasnych topaty,
uwzgledniono sity bezwtadnosci, sity aerodynamiczne oraz oddziatywania od
ttumikéw wahan topat w ptaszczyZnie obrotéw. Wyznaczano sity bezwiad-
nosci dziatajace na segment topaty z uwzglednieniem dynamiki ruchu topaty
wzgledem $migtowca i ruchu smigtowca w przestrzeni (rys. 18).

Rys. 18. Potozenie masy skupionej segmentu topaty wirnika nosnego

Sity aerodynamiczne dzialajgce na segment topaty w danym potozeniu
azymutalnym na tarczy wirnika sg wyznaczane przy wykorzystaniu teorii ele-
mentu topaty.

Zmienne w czasie wspdtczynniki aerodynamiczne cx, cz, cm elementu to-
paty wyznaczano z uwzglednieniem niestacjonarnosci optywu na podstawie
charakterystyk statycznych profili topaty wirnika. Niestacjonarnosé¢ optywu
elementu topaty wynika z ciggtych zmian kata natarcia a w trakcie obrotu
wirnika przy jednoczesnych zmianach liczby Macha Ma i zmianach kata skosu
naptywu strug A na element topaty.

3.7. Wyniki uzyskane dla zjawiska ETL metodg numeryczng

Na rys. 19-22 przedstawiono wyniki analiz zaburzenn optywu, za pomocg
oprogramowania Fluent, wywotanego interferencja sladu zawirnikowego w ni-
skim zawisie i naptywu wiatru (z lewej strony) oraz z prawej podczas rozpe-
dzania z pochyleniem i przyspieszeniem ~ 3m/s2.

Na rys. 23-26 przedstawiono zmiany parametrow topat wirnika w funk-
cji azymutu topaty dla réznych predkosci lotu (wiatru) w. Przyjeto ozna-
czenia dla nastepujacych predkosci wiatru: 1 - w = Om/s; 2- w —5m/s,
3—w —IOm/s, 4- w= 15m/s.
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Rys. 19. Zaburzenia optywu przy niskim zawisie Smigtowca bez obecnosci wiatru

1

Rys. 20. Zaburzenia optywu przy niskim zawisie Smigtowca z predkoscig
wiatru w = 5m/s

Rys. 21. Zaburzenia optywu przy niskim zawisie Smigtowca z predkoscig
wiatru w = 10m/s

Rys. 22. Zaburzenia optywu przy niskim zawisie Smigtowca z predkoscig wiatru
w = 15m/s. Obliczany przypadek dotyczyt konfiguracji z odchyleniem o 15°
kadtuba od kierunku naptywu wiatru
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Rys. 23. Przemieszczenia konca topaty

Rys. 24. Sity w przekrojach topaty: Tx - sita rozciggajaca, Ty i Tz - prostopadte do
topaty w ptaszczyZnie obrotéw i ciagu

Rys. 25. Obcigzenia nasady topaty
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Rys. 26. Kat natarcia i sita nosna na odcinku koncowym topaty

Dla przypadkéw przedstawionych na rys. 19-22 opracowano rozktady ci-
Snien dla wybranych azymutéw i przedstawiono na rys. 27 i 28.

W tabeli 1 przedstawiono wartosci mocy wypadkowej (N) na wale gtow-
nym dla poszczeg6lnych analizowanych przypadkéw zawisu z wptywem wiatru
(w - predkos¢ wiatru). Obliczenia przeptywu wykonano oprogramowaniem
Fluent, a wielkos¢ mocy pobieranej przez wirnik programem OBCWN.

Rys. 27. Rozktady cisnien na tarczy wirnika dla predkosci wiatru: (a) - w = Om/s,
(b) - w=5ml/s
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Rys. 28. Rozktady cisnien na tarczy wirnika dla predkosci wiatru: (a) - w = 10m/s,
(b) - w= 15m/s

Tabela 1. Wartosci mocy niezbednej dla wybranych manewrdéw smigtowca

Zmiany mocy niezbednej pobieranej przez wirnik nosny

Przypadek Predko$¢ wiatru  Mocy niezbedna  Zmiany mocy

w [m/s] N [kW] niezbednej [%]
Wysoki zawis 0 667 100
0 619.5 93
Niski zawis ° 701.2 105
10 553.1 82
15 510.9 77

Analizujgc dane z tabeli 1, widoczny jest wzrost maksymalnej mocy w oko-
licach 20 km/h ponad moc potrzebng do zawisu o okoto 13%, a wiec efekt ETL
jest znaczacy.

Dodatkowo przeprowadzono analize poréwnawczg dla przypadkdéw, kiedy
smigtowiec zostaje pochylony o kat 15° co przedstawiono na rys. 29-30 i za-
mieszczono w tabeli 2.

Analizujgc dane z tabeli 2 oraz rys. 29 i rys. 30, widoczny jest znaczacy
wzrost maksymalnej mocy niezbednej w poblizu predkosci 16 km/h ponad moc
potrzebng do zawisu o okoto 20%, a wiec efekt ETL oraz wptyw przyspieszania
jest istotny.



Analiza numeryczna oraz badania eksperymentalne... 545

Tabela 2. Wartosci kata skoku og6lnego (F10) oraz mocy (N) dla zjawiska
ETL

Smigtowiec bez pochylenia  $migtowiec z pochyleniem

w [m/s] FI10 [deg] N [kw] F10 [deg] N [kw]
0 20.0685 619.5 20.5500 738
5 20.4361 701.2 20.8136 785
10 20.2603 553.1 21.0006 763
15 19.5639 510.0

Rys. 29. Przemieszczenia korica topaty. Przebiegi wypadkowe parametréow gtéwnych.
Wyniki obliczer obciazeh metodg modalng dla predkosci lotu V = 5m/s:
1- Smiglowiec z pochyleniem, 2 - Smigtowiec bez pochylenia

Rys. 30. Obcigzenia nasady topaty. Wyniki obliczerr obcigzeri metodg modalna dla
predkosci lotu V = 5m/s: 1- $miglowiec z pochyleniem, 2 - $miglowiec bez
pochylenia

4. Podsumowanie oraz wnioski koncowe

Ponizej przedstawiono analize poréwnawczg zjawiska ETL (rys. 31) uzy-
skang na drodze numerycznej (obliczenia przeprowadzone programami Fluent
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i OBCWN) z wynikami uzyskanymi z badan eksperymentalnych przeprowa-
dzonych na obiekcie rzeczywistym W3-A Sokot.

Rys. 31. Zmiana mocy niezbednej ze wzrostem predkosci lotu; linie ciggte - kolejne
proby przelotu z oznaczeniem numeru préby; oznaczenie wynikéw z programu
Fluent: o - Smigtowiec bez pochylenia, =- Smigtowiec z pochyleniem (dodanie mocy
na przyspieszanie oraz ,ucieczka” poduszki)

Na podstawie przeprowadzonej analizy zjawiska ETL nasuwajg sie naste-
pujace wnioski:
= Uzyskane wyniki symulacji komputerowych (modeli numerycznych) zwe-
ryfikowane eksperymentalnie (w przypadku zjawiska ETL) pozwalajg
ocenic¢ ilosciowo przebieg zjawiska.
< Wptyw manewru ,pochylenia” dla zjawiska ETL na obcigzenia Smigtow-
ca znajduje potwierdzenie réwniez w uzyskanych wynikach badan - 10%.

= Opracowania mogg by¢ pomocne dla konstruktoréw sSmigtowcow na eta-
pie projektowania, zwtaszcza odnosnie mozliwosci wykonania bardzo ni-
skiego i precyzyjnego rozpedzania (widocznos$¢ z kabiny, ocena wysoko-
Sci nad ziemig, stosowanie silnikow o ptaskiej charakterystyce obrotowej,
sterowanie energig wirnika).

< Istnieje mozliwos¢ startu z wykorzystaniem energii kinetycznej inercyj-
nego uktadu wirnika podczas przelotu przez obszar deficytu mocy wy-
wotanej zjawiskiem ETL dla granicznej mozliwosci wykonania zawisu
z wptywem ziemi (0.5-r Im podwozie nad ziemig). Korzysci w zakresie
zwiekszenia przestrzeni operacyjnej Smigtowca moga by¢ znaczace.

Zastosowana metoda wyznaczenia wptywu zjawiska ETL (Effective Trans-
lation Lift - przejsciowy wzrost obcigzen podczas niskiego rozpedzania $mi-
gtowca) umozliwia okre$lenie wypadkowych obcigzernn oraz mocy niezbednej
przy wykonaniu manewru rozpedzania lub niskiego zawisu z wptywem bocz-
nego wiatru.
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Numerical analysis and experimental research on an
Effective Translation Lift (ETL)

Abstract

The phenomenon of ETL (Effective Translation Lift) is dangerous and occurs
in police and military rescue operations just when helicopters are used close to the
ground. The testing has concentrated on the impact of this phenomenon on loadings,
air flow and helicopter flying qualities in such a specific helicopter use. The paper
provides computation results, using the FLUENT software, of dynamic responses to
the disturbance in a rotor simulation model including blades deformation as well as
experimental in-flight research using a special apparatus for measuring and recording.

The analysis deals with the interference between the trace behind the rotor in a
low lift above the landing surface and a medium inflow at a specific speed that ranges
from O0-~ 50km/h. This is the case of an effective translation lift, equivalent to a
situation when the helicopter accelerates at low altitudes. This involves a horseshoe
vortex, moving under the fuselage just as the inflow speed increases, that increases
temporarily, even up to ten percent more than the required rotor power for a low lift.
This phenomenon is called ETL. In the case of directional deviation of the helicopter
fuselage, the tail blade may also get into such a horseshoe vortex, which makes the
directional control difficult and increases loadings on the tail propeller. These issues
are analysed in the research on the rotor-tail propeller interference.



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
MECHANIKA W LOTNICTWIE
ML-XIV 2010

BADANIA WYBRANYCH PARAMETROW PRACY
MINIATUROWEGO TURBINOWEGO SILNIKA LOTNICZEGO
PRzZY ZASYSANIU WODY DO WLOTU

Andrzej J. Panas

Wojskowa Akademia Techniczna, Wydziat Mechatroniki, Instytut Techniki Lotniczej
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych
e-mail: andrzej.panas@wat. edu.pl

Ryszard Chachurski, Piotr Zalewski, Grzegorz W 6jcik

Wojskowa Akademia Techniczna, Wydziat Mechatroniki, Instytut Techniki Lotniczej
e-mail: ryszard. chachurski@wat. edu.pl; piotr.zalewskWwat. edu.pl

W referacie przedstawiono opis stanowiska i wyniki badan doswiadczal-
nych miniaturowego lotniczego silnika turbinowego GTM-120 przy zasy-
saniu wody do wlotu. Eksperymenty przeprowadzono w ramach badan
podatnosci lotniczych silnikéw turbinowych na oblodzenie i ewentualne
warunki sprzyjajgce oblodzeniu. Do wykonania badan wykorzystano mi-
krohamownie wyposazong w system wielokanatowej rejestracji danych
pomiarowych. Podczas badan podawano do wlotu wode w postaci aero-
zolu i wode dozowang w matych iloSciach ze strzykawki. Przy pomiarach
uwage skupiono na rejestracji zmian temperatury i ci$nienia w wybra-
nych przekrojach kontrolnych silnika. Rezultaty wszystkich badar pod-
dano wstepnym ocenom, uzyskujac dane do dalszej analizy.

1. Wprowadzenie

Specyficzna dziedzina wykorzystania silnikéw turbinowych wiasnie w tech-
nice lotniczej wyznacza podstawowe kierunki prac konstrukcyjno-badawczych.
Ogromna role odgrywaja przy tym czynniki trwatosci, niezawodnosci, a przede
wszystkim bezpieczenstwa eksploatacji. Jednym z kluczowych zagrozen dla po-
prawnej pracy silnika turbinowego jest oblodzenie [1], [2]. L6d, Ktory w sprzy-
jajacych warunkach tworzy sie na powierzchniach elementéw we wlocie silnika,
moze zostaé¢ oderwany i zassany do kanatu przeptywowego. Oznacza to zagro-
zenie uszkodzeniem topatek pierwszych stopni sprezarki oraz gwattowng zmia-
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ne parametréw fizycznych przeptywu. W krytycznych warunkach skutkuje to
wytaczeniem silnika, a nawet jego trwatym uszkodzeniem [3].

Réwnie niebezpiecznym zjawiskiem jest zasysanie wody pod r6zng posta-
cig. W chmurach woda wystepuje w postaci aerozolu. Na nizszych wysoko-
Sciach wystepujg opady deszczu i $niegu, a na powierzchni lotniska niejedno-
krotnie powstajg katuze. Zassanie duzej ilosci wody moze spowodowac silne
zaburzenie pracy silnika i rowniez jego wytaczenie.

Poznanie mechanizmu zjawisk zwigzanych z wymienionymi powyzej zagro-
zeniami jest bardzo istotne. Moze ono odbywaé sie na drodze teoretycznej
poprzez obliczenia analityczne lub modelowanie numeryczne - oraz doswiad-
czalnej. Jedng z metod badawczych jest prowadzenie eksperymentéw na mo-
delach obiektdw rzeczywistych [4]. Obniza to koszty badan, a niejednokrotnie
stanowi jedyng droge uzyskania wynikow o catoSciowym charakterze.

Realizujac powyzszg koncepcje opracowano w Instytucie Techniki Lotniczej
WAT program badan miniaturowego silnika turbinowego i zbudowano stano-
wisko badawcze umozliwiajgce przeprowadzanie odpowiednio zaplanowanych
doswiadczen [5]. W pierwszej fazie wykonywanych eksperymentéw, ktdrych
wyniki przedstawiono w publikacji [6], stwierdzono pilng potrzebe uzupetnie-
nia zestawu rejestrowanych parametrow o zapis zmian cisnienia w wybranych
przekrojach kontrolnych. W ramach podjetych w zwigzku z tym dziatan zinte-
growano réwniez zapis wszystkich parametréw poprzez zastosowanie modutu
akwizycji danych wykonanego w technologii przyrzadéw wirtualnych [7]. Do
opracowania danych o duzej rozdzielczo$ci wprowadzono natomiast procedu-
ry aproksymacji funkcjami sklejanymi [8], [9]. Dzieki wprowadzonym zmia-
nom zwiegkszone zostaty mozliwosci badawcze omawianego uktadu. W niniej-
szej pracy zostang one zilustrowane przykltadem badan miniaturowego silnika
turbinowego GTM-120 z nawadnianiem powietrza wlotowego.

2. Opis stanowiska badawczego

Doktadne opisy wykorzystywanego w badaniach stanowiska zawierajg
opracowania [5], [6] i [7]. W niniejszej pracy przestawiona zostanie jedynie
charakterystyka uzupetniajaca. Przypomnie¢ jednak nalezy, ze obiektem ba-
dan jest silnik modelarski GTM-120 o jednostopniowej sprezarce promienio-
wej i jednostopniowej turbinie osiowej produkcji firmy TomSerwis. Orientacyj-
ne parametry pracy silnika sg nastepujgce: sprez n — 2, deklarowana pred-
kos¢ obrotowa maksymalna 105 000 obr./min, nominalna 85 000 obr./min. Wy-
znaczone w badaniach doswiadczalnych masowe natezenie przeptywu wyno-
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si 0.100kg-s-1 przy 350000br./min oraz 0.264 kg-s”1 przy 100000 obr./min,
natomiast cigg przy 95000 obr./min wynosi ok. 67 N [7]. Silnik wyposazo-
no w otwory wziernikowe zabezpieczone krdécami (rys. 1). Umozliwiajg one

Rys. 1. Silnik GTM-120 z ilustracjg miejsc montowania czujnikéw pomiarowych:
TI1 - na wlocie, T2 - za sprezarka, T3 - przed turbina, T4 - za turbing (na wylocie)

dokonanie pomiaru temperatury i cisnienia w dwoch wybranych przekrojach
wewnetrznych: 2 - za sprezarka i 3 - za komorg spalania (przed turbing -
por. rys. 1,2). Kroéce rozmieszono obwodowo w odstepach co 120°. Czujniki
w nich montowane oznaczano kolejnymi literami alfabetu wedtug schematu:
a - czujniki umieszczane na godzinie 1, patrzac od strony dyszy wylotowej,
b - na godzinie 5, ¢ - na godzinie 9. Silnik do badan jest mocowany na plat-
formie zaopatrzonej w prowadnice i czujnik tensometryczny do pomiaru ciggu
(rys. 3). W poczatkowej fazie rozruchu silnika stosuje sie paliwo gazowe, a pod-
czas badan zasilany jest on paliwem lotniczym. W skiad stanowiska wchodzi
tensometryczna waga cyfrowa stuzgca do wyznaczania biezgcej masy paliwa.
Fabryczny uktad sterowania pracg silnika realizuje funkcje pomiaru predkosci
obrotowej ijednopunktowego pomiaru temperatury za turbing. Poniewaz dane
z tych pomiardw nie sg integrowane z pozostatymi, uktad akwizycji uzupetnio-
no o modut niezaleznego przetwarzania danych z czujnika predkosci obrotowej
(por. [77).

Do rejestracji sygnatow pomiarowych z czujnikdw badawczych przewi-
dziano zastosowanie dwdéch zamiennych zestawdéw kart pomiarowych (rys. 4).
W skitad pierwszego zestawu wchodzg dwa moduty portéw NI cDAQ-9172 fir-
my National Instruments oraz karty rejestracji sygnatéw niskonapieciowych
NI 9211 [6] i karta napieciowa NI 9205 [5]. Zastosowanie dwdch modutéw jest
uwarunkowane konieczno$cig rozdzielenia toréw pomiaréw niskonapieciowych
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Rys. 3. Widok hamowni z zamontowanym silnikiem podczas badan: A - silnik
GTM-120, B - przesuwna platforma hamowni; C - toze hamowni; D - belka
dynamometru tensometrycznego, E - zbiornik paliwa, F - waga, G - akumulator,
H - przewody kompensacyjne termoelementéw, | - przewdd cisnieniowy)

wolnozmiennych (TI-rT8, K) od szybkozmiennych (n, P1-~P6). W badaniach
z wykorzystaniem tego zestawu standardowa czestotliwo$¢ zapisu danych wy-
nosi 1Hz. Dane pomiaru cisnienia i predkosci obrotowej sg usredniane.

W badaniach proceséw szybkozmiennych do pomiaru temperatury wyko-
rzystywany jest 8-kanatowy modutowy system SCXI 1000 firmy National In-
struments. Maksymalna czestotliwo$¢ rejestracji synchronicznej przy zastoso-
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Rys. 4. Schemat uktadu rejestracji danych pomiarowych: n - sygnat z fotodiody
pomiaru predkosci obrotowej, T1-~T6 - czujniki temperatury, PI™-P6 - czujniki
ci$nienia, K - czujnik pomiaru ciggu, ECU - fabryczny sterownik silnika

waniu tego zestawu sterowanego z poziomu sterownika wirtualnego wynosi
100 Hz [7]. W pomiarach rozdzielonych, bez wspdlnego sterowania odczytami,
mozna uzyskac znacznie wyzsze czestotliwosci rejestraciji.

Jako czujniki temperatury stosuje sie sg dwa rodzaje termoelementow ty-
pu K: ptaszczowe o S$rednicy ptaszcza 0.5mm (firma CZAKI) i w ostonie
teflonowej o Srednicy drutéw 0.05 mm i wymiarach dwuzytowego przewodu
0.15 x 0.25mm (firma OMEGA). Przetwornikami cisnienia sg piezoelektrycz-
ne czujniki PAA-23SY firmy KELLER o zakresie pomiarowym do 0.6 MPa.
Do kroécow pomiarowych silnika sg one podtgczone przewodami cisnieniowy-
mi o diugosci ok. 0.5m i Srednicy wewnetrznej 5mm (por. rys. 2). Pomiar
ciggu realizowany jest za pomocg przyrzadu zestawionego z tensometrycznego
czujnika sity CL17p i miernika elektronicznego CL-363 firmy ZEPWN. Zakres
pomiarowy przyrzadu wynosi £200 N, rozdzielczos¢ 0.1 N, a minimalny czas
probkowania 0.1 s. Sygnat z uktadu tensometrycznego jest dotgczony do mo-
dutu niskonapieciowego, natomiast do wyznaczania predkosci obrotowej wy-
korzystano sygnat z fotodiody ukiadu sterowania silnikiem. Dane pomiarowe
przetwarza sterownik wirtualny. Ostatni z rejestrowanych parametréw jest po-
bierany z wagi cyfrowej WLC 6/12/CIl/K firmy RADWAG za posrednictwem
interfejsu RS232. Waga stuzy do pomiaru biezgcej masy paliwa wraz z kani-
strem. Zakres pomiaru masy wynosi 0+ 12Kkg, a rozdzielczosé 0.1 g.

Do nadzoru gromadzenia i opracowania danych pomiarowych opracowano
sterownik w technologii przyrzadéw wirtualnych [7], Program umozliwia ciagty
podglad wartosci mierzonych parametréw, biezace przetwarzanie sygnatow,
zapisy do plikéw oraz odczyty i przetwarzanie danych (rys. 5).
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Rys. 5. Widok wybranych zaktadek panelu czotowego wirtualnego rejestratora
sygnatow pomiarowych mikrohamowni: (a) - ustawianie parametrow pomiaru,
(b) - odczyty sygnatéw

Podsumowujac, przedstawiony uktad pozwala na pomiar i rejestracje:

= temperatury w wybranych punktach danego przekroju charakterystycz-
nego i w punktach dodatkowych;

cisnienia w wybranych punktach danego przekroju charakterystycznego,
= ciggu silnika (z mozliwoscig ,tarowania” odczytow);
< predkosci obrotowej;

= biezacej masy zbiornika z paliwem.

Rejestrowane dane sg biezgco przeliczane na chwilowe i jednostkowe zuzy-
cie paliwa. Jednoczesnie moga by¢ wyznaczane dane do okreslenia charakte-
rystyk silnika okreslajacych wspétzaleznosci temperatury w danym przekroju
kontrolnym, ciggu silnika i predkosci obrotowej. Caty system, zaréwno w cze-
sci programowej jak i sprzetowej, moze by¢ przeksztatcany i dostosowywany
do nowych wymagan badawczych.

Mozliwosci badawcze uktadu mikrohamowni uzupetnia zestaw elementéw
i urzadzen dodatkowych. Najwazniejsze z nich to zwezka pomiarowa do okre-
Slania masowego natezenia przeptywu powietrza wlotowego oraz analizator pa-
rametrow aerozoli skondensowanych w gazie IPS SAM firmy KAMIKA Instru-
ments. Analizator jest wyposazony w sonde umozliwiajgcg pomiary zardéwno
w warunkach atmosfery statycznej, jak i w przeptywach o predkosci do 40 m/s,
w obu przypadkach przy minimalnej temperaturze —10°C. Maksymalna liczba
klas pomiarowych wynosi 4096, a maksymalna liczba klas pomiarowych réwne-
go podziatu to 256. Przedziat mierzonych $rednic czgstek od 0.6 /im do 300 firn
pokrywa najbardziej istotny z punktu widzenia zjawisk oblodzeniowych zakres
srednic kropel wodnych aerozoli atmosferycznych [5], [6]. W badaniach uzy-
wane sg rowniez standardowe przyrzady pomiaru ciSnienia atmosferycznego,
temperatury statycznej oraz wilgotnosci powietrza, a podczas pomiaru kon-
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trolowane sg takze wartosci parametrow podawanych przez sterownik silnika
(ECU - rys. 4).

3. Opracowanie danych pomiarowych z wykorzystaniem
aproksymacji funkcjami sklejanymi

Typowym problemem badan o duzej rozdzielczosci —w danym przypadku
przektada sie to na duzg czestotliwos¢ rejestracji —jest rozrzut danych pomia-
rowych [8]. Opracowanie tego typu danych wymaga zastosowania specjalnych
technik, gdyz przy wygtadzaniu danych lub ich aproksymacji istnieje niebez-
pieczenstwo zagubienia informacji dotyczgcej uzasadnionych fizycznie osobli-
wosci. Klasycznym przyktadem moga stuzy¢ tutaj badania przemian fazowych
[9], [10]. W niniejszym przypadku nalezy uwzgledni¢ koniecznosé analizy efek-
tow przemian fazowych wody. Do opracowania wybranych fragmentéw zapi-
sow zastosowano zatem technike aproksymacji funkcjami sklejanymi typu B
z podziatem przedziatu aproksymacji weztami jednokrotnymi lub wielokrot-
nymi o ustalonej krotnosci (por. [9]). Obliczenia wykonywano zaréwno przy
ustalonym potozeniu weztdw, jak i z wlgczeniem procedury optymalizacji ich
potozenia [10]. Wykorzystanie sklejek typu B wynika z ich zdecydowanie lep-
szego uwarunkowania numerycznego od wielomiandw.

W zwieztej prezentacji mozna stwierdzi¢, ze do wprowadzenia funkcji skle-
janych definiuje sie wstepnie podziat danego przedziatu reprezentacji funkcji
[a, bl niemalejgcym ciggiem n punktéw a < r, < b zwanych weztami
podziatu [10], [11]. Niepowtarzajace sie elementy tego ciggu tworzg cigg punk-
tow podziatu {Ek}i , ktory jest ciagiem Scisle rosngcym. Dodatkowo definiuje
sie rowniez ciag {vk}t zliczajgcy powtdérzenia elementow w ciggu {tj}"
{vk — ljezeli £~ powtarza sie w {tj}™ raz, vk = 2jezeli wystepuje dwukrot-
nie itd.). Za funkcje sklejang stopnia r—1 (rzedu r w terminologii anglosaskiej
- por. [10]) okreslong na przedziale [a, bl z weztami {t*}*, rt < rl+r uwaza sie
funkcje SJIT, ktora [11]:

a) jest wielomianem r —1 stopnia na kazdym podprzedziale [£Efc,6fc+i];

b) jest funkcja klasy ciggtosci CT~I'k~i w punkcie 7K.

W przypadku podziatu pojedynczymi weztami funkcja sklejana jest funk-
cja klasy Cr 2w przedziale [a, b] oraz klasy Cr~1w obszarze podprzedziatdw

otwartych okreslonym jako [a, &\{"V/c} fr. Zwielokratnianie weztéw obniza stop-
niowo klase ciggtosci funkcji w danym punkcie podziatu dla dwukrotnego
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wezta funkcja bedzie klasy C ~itd. Uwaga: w dalszej czesci dla uproszczenia
zapisu pominiety zostanie gorny indeks r oznaczenia podziatu weztowego.

Funkcja sklejana Sr moze zostaé przedstawiona wielomianami w poszcze-
g6lnych przedziatach. Jest to reprezentacja w postaci wielomianéw kawatkami
gtadkich stopnia r —1 i mozna jg uwaza¢ za rozkiad funkcji przedziatami
w bazach monomianéw - funkcji potegowych:

r—1

VX G efeefet)) k = 1,..., N —1 Sr(x) —£2 km(x 6¢) 3-1)
771=0

gdzie:
S(En) hm S(x)
X *siv

Reprezentacja wielomianowa jest zatem jednoznaczna po podaniu rzedu repre-
zentacji r, liczby kawatkéw N —1, rosngcego ciggu punktéw podziatu {£fc}l
oraz macierzy wspotczynnikéw [cfom] o wymiarach (N —1) x r.

Funkcja sklejana moze by¢ takze przedstawiona poprzez rozkiad w ba-
zie specjalnego rodzaju funkcji gtadkich okre$lonych na no$niku zwartym
(przedziale domknietym), tzw. funkcji typu B (sklejki dzwonowe, B-splajny).
B-sklejki rzedu r na weztach {t,}” definiuje sie wzorem rekurencyjnym
[10], [11]:

(3.2)

-fl,,-,(x) + TA4r. — B,+i,,-i(X)
Tj+r_1 —Ti Ti+r Ti-11
B-sklejki rzedu r tworzg baze do przedstawienia funkcji sklejanej Sr w po-
staci kombinacji liniowej:

|
Sr(x) = MaiBitr(x) (3.3)

i=i
Taka reprezentacja jest jednoznaczna po podaniu liczb catkowitych r oraz I,
wektora weztéw t = {r,}” = {Ti}i+r oraz wektora wspoétczynnikéw a — {oti}i
rozktadu fukcji Sr w bazie B-sklejek {Bhr}[. Poniewaz funkcje typu B sg okre-
Slone na ograniczonych nosnikach do wyznaczenia wartosci funkcji Sr w kaz-
dym z podprzedziatéw [rr_i, taun+1] wystarczy ,wsparcie” sie na r niezeruja-
cych sie funkcjach bazy w przypadku punktu wewnetrznego przedziatu i r —1

funkcjach w przypadku wezta pojedynczego.
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Zadanie aproksymacji sredniokwadratowej danych {(xj, Za pomocg
funkcji sklejanej dla ustalonego podziatu - niezmiennych potozen weztéw {r,}”
-jest zagadnieniem programowania liniowego. Zagadnienie aproksymacji Sred-
niokwadratowej dla zmiennego potozenia weztéw jest zagadnieniem optymali-
zacyjnym poszukiwania minimum funkcjonatu

(3.4)

wzgledem wektoréw . i a. Przykladowag technike rozwigzania tego proble-
mu podano w monografii [10]. Ze wzgledu na swoj charakter zagadnienie to
niekoniecznie musi posiadac¢ jednoznaczne rozwigzanie. Analiza poréwnawcza
uzyskiwanych wynikéw utatwia jednak identyfikacje ewentualnych osobliwosci
aproksymowanej funkcji.

Przy opracowywaniu wynikéw pomiaréw hamownianych stosowano zar6w-
no wiasne programy obliczeniowe (dla ustalonego potozenia weztdéw nieréwno-
odlegtych), jak i programy z wbudowanymi procedurami biblioteki IMSL (do
zagadnienia optymalizacji potozenia weztdw - por. [10]). Jezeli chodzi o uzy-
skiwane wyniki, to istniata mozliwo$¢ ich przeliczenia do postaci wielomianu
kawatkami gtadkiego. Podstawowa zaletg reprezentacji B-sklejek jest jednak
zdecydowanie lepsze uwarunkowanie funkcji typu B od wielomianéw. Ponadto
wspdtczynniki reprezentacji a = {ai}[ odtwarzajg w przyblizeniu przebieg
reprezentowanej funkcji (por. tabela 1 i rys. 6), co moze stanowi¢ duze udo-
godnienie przy analizie przyblizanych tymi funkcjami wynikéw badan. Wazng
zaletg techniki aproksymacji funkcjami sklejanymi w og6lnosci jest mozliwosc
odtwarzania osobliwosci dowolnego rzedu [9]. Mozliwe jest zatem doktadne od-
wzorowanie wszelakiego rodzaju ostrzy, a w wielu przypadkach wystepujgce
na charakterystykach piki majg swoje uzasadnienie fizyczne (por. [9]).

4. Badania doswiadczalne —przykiadowe wyniki i ich analiza

Ograniczone ramy niniejszego opracowania nie pozwalajg na skrdtowg cho-
ciazby prezentacje wszystkich uzyskanych dotychczas wynikéw. Program ba-
dan obejmowat zaréwno pomiary testowe [6], wyznaczanie charakterystyk sil-
nika w warunkach standardowych, eksperymenty uzupetniajgce i kontrolne, jak
i doswiadczenia z nawilzaniem powietrza wlotowego. Obszerna charakterystyka
wczesniej wykonywanych badan jest przedstawiona w opracowaniu [5]. W ich
ramach okreslone zostaly réwniez podstawowe charakterystyki nawodnionego
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Rys. 6. Przyktad aproksymacji danych funkcjg sklejang wyrazong w bazie funkcji
typu B - na wykresie zaznaczono potozenia weztéw aproksymacji {r,;}"

Tabela 1. Parametry funkcji sklejanej otrzymanej jako wynik rozwigzania
zagadnienia optymalizacyjnego (3.4) dla pewnego zestawu danych, por. rys. 6
r=4
Wezty M ? 260; 260; 260; 260; 266.3895; 266.5641; 273.1007;

273.6054; 273.6098; 279.47; 279.5511; 279.5901;
280.319; 283.7323; 283.7488; 292.9072; 293.3037;
293.3177; 293.3269; 300.0; 300.0; 300.0; 300.0
Wspotczyn- w r r 5831602; 51.62921; 43.23669; 54.75834; 40.80006;
niki 22.946; 43.92273; 46.46061; 56.87998; 44.55085;
30.34767; 42.69296; 46.44958; 56.21593; 45.36188;
39.7948; 53.48228; 48.58336; 45.15278

przeptywu (por. réwniez [6]), przy czym parametry te odniesiono do wiasci-
woséci wilgotnego powietrza atmosferycznego (por. [12-14]). W ostatnim czasie
badania uzupetniono wynikami pomiaréw z rejestracjg wszystkich przyrzado-
wych parametrow eksperymentu [7] oraz wynikami analizy z wykorzystaniem
technik aproksymacyjnych.

Przyktad rejestracji przebiegu doswiadczen z nawilzaniem powietrza wlo-
towego i petnym zapisem parametréw a czestotliwoscig 1Hz przedstawiono na
rys. 7. Podczas pomiaréw zaobserwowano skorelowane spadki cisnienia, cig-
gu i temperatury w pierwszej fazie po podaniu dawek. Jednak reakcja uktadu
nie ograniczyta sie tylko do tego efektu. Dokladnie procesy odpowiedzi ukiadu
mozna przes$ledzi¢ na wynikach rejestracji szybkich. Analizowany eksperyment
byt sprawdzianem wirtualnego rejestratora hamowni.
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Rys. 7. Zapis parametrow silnika GTM-120 podczas badan nawilzania: n - predkos¢
obrotowa (zanizona o ok. 10%), K - cigg, mp - masa paliwa, P2 - ci$nienie za
sprezarka, T - temperatury w wybranych punktach. Dozowania: A.4 - 1cm3 wody
ze strzykawki, A.5 i A.6 - 2cm3 w czasie ponizej Is, 10cm3 w ciggu 10s oraz
10cm3 w czasie 5s

W jego rezultacie stwierdzono konieczno$¢ wprowadzenia poprawek do al-
gorytmu wyliczania predkosci obrotowej. Systematyczny btad zanizenia od-
czytow zostal usuniety.

Na rys. 8 przedstawiony zostat fragment zapisu z dwoch kolejno po sobie
nastepujacych doswiadczeh nawadniania powietrza wlotowego przy szybkiej
rejestracji parametréw cisnieniowych [5]. Czestotliwos$¢ rejestracji sygnatéw
z czujnikéw cisnienia wynosita 100 Hz. Przyktad zobrazowanych wynikéw zo-
stanie wykorzystany do zademonstrowania witasciwosci stosowanych technik
aproksymacji funkcjami sklejanymi. Podczas omawianego doswiadczenia reje-
strowano syghaly zmian ci$nienia za sprezarka P2a, P2c, przed turbing P3a,
P3c oraz sygnaty termoelektryczne Tla, T2b, T3b, T4a, T4c (czujniki ptasz-
czowe, oznaczenia zgodne z nomenklaturg punktu 2 - por. rys. 1 i 2). Dodat-
kowo rejestrowano rowniez temperature w przewodzie cisnieniowym w poblizu
czujnika cisnienia T3a_prim i poblizu korpusu silnika T3a.bis (czujniki w osto-
nie teflonowej) oraz temperature w strudze spalin w duzej odlegtosci od wylotu
T4_prim. Charakterystyki dozowania zawarte sg w tabeli 2.

W zbiorczej ocenie przedstawionych na rys. 8 wynikdéw nalezy zwr6ci¢ uwa-
ge na:

= potwierdzenie obserwowanych wczesnie (por. [5]) duzych réznic obwodo-

wych temperatury - w danym przypadku dotyczy to przekroju ,4”;
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Rys. 8. Przyktad bezposrednich wynikdw rejestracji z eksperymentéw nawadniania

(por. tab. 1, rys. 1,2). Oznaczenia: T - temperatura, P - cisnienie (szczegoty

w tekscie)

wystepowanie korelacji pomiedzy zmianami cisnienia i zmianami tempe-
ratury w przekrojach ,2”, ,3” i ,4";

wystepowanie wiekszych nieregutarnosci zapisu cisnien z kanatow ,c”
w stosunku do kanatéw ,a”, co moze Swiadczyé o wiekszej amplitudzie
pulsacji cisnienia w tych miejscach;

mniejsza bezwladnos¢ czujnikéw cisnienia w reakcji na gwattowng zmia-
ne parametrow przeptywu w stosunku do czujnikéw temperatury (ter-
moelementow ptaszczowych);

potwierdzenie udziatu ukiadu regulacji silnika w ksztattowaniu odpo-
wiedzi na zdarzenie nawadniania, czego dowodem wzrost temperatury
nastepujacy tuz po gwattownym spadku powodowanym wtryskiem wo-
dy;

dos¢ duzg ,odpornos¢” silnika na dozowanie wody do wlotu, co - byé mo-
ze - wynika ze stosunkowo prostej konstrukcji umozliwiajgcej przeptyw
wody skondensowanej bez catkowitego odparowania.
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Tabela 2. Podstawowe dane do$wiadczenia dla fragmentéw zapiséw z rys. 7
i 8 wraz z informacjami dootyczgcymi dozowania wody

Pomiar Iplll5; predko$é obrotowa 452000br./min; m = 0.128kg-s-1
- rejestrator NI 9172, 4 kanaty NI 9205, rejestracja co 0.01s, 8 kanatow
termoelektrycznych NI 9211, pomiar co 0.4s, rejestracja zgodna z pomia-
rem napie¢ z karty NI 9205 (100 Hz)

temperatura otoczenia 5.8°C, wilgotnos¢ wzgledna powietrza 94%
(tm = 5.4°C, ts = 5.8°C), ci$nienie otoczenia 1016hPa
- badania wptywu dozowania wody w dawkach ciggtych (wstrzykiwanie
do wlotu)
- zapis eksperymentu na tasmie filmowej (rejestracja cyfrowa)

Kod Czas Opis

D 272 Wstrzykniecie 3ml wody do wlotu na godzinie 10:30, bez
widocznych efektéow na wysSwietlaczu panelu sterowania

E 282 \wstrzykniecie 10 ml wody do wlotu na godzinie 10:30, spa-

dek odczytywanej temperatury do 465°C, spadek predkosci
obrotowej do 447000br./min, wahania predkosci obrotowej,
podczas dozowania z dyszy wylotowej za turbing wydostaje
sie struga wody

Przy jakosciowej analizie wynikéw pomiaru podkresli¢ trzeba fakt, ze do-
piero bardziej zdecydowane nawilzanie powietrza wlotowego wywotuje wyraz-
ne reakcje silnika w skoordynowanych zmianach cisnien, temperatury i zmia-
nach predkosci obrotowej. Najtatwiejsze do zaobserwowania sg zmiany ci$nien,
w nastepnej kolejnosci temperatury w przekroju ,2”, nastepnie temperatury
w przekrojach ,3” i ,4”.

Uzyskane wyniki rejestracji charakteryzujg sie widocznymi nieregularno-
Sciami. Dominujaca cecha zapiséw cisnieniowych jest znaczny rozrzut punktoéw
o przypadkowym charakterze. Nieregularnosci wystepujg réwniez na charak-
terystykach zapiséw temperaturowych. W celu uzyskania podstaw do doktad-
niejszej analizy wszystkie wyniki poddano opracowaniu z zastosowaniem omo-
wionych w punkcie 3 technik aproksymacyjnych. Zastosowano aproksymacje
funkcjami 4 rzedu (odpowiada to funkcji gtadkiej wielomianowej 3-go stopnia).
Przyjeto nastepujaca metodyke obliczen:

< wybdr fragmentu danych - okreslenie przedziatu aproksymacji - dla da-

nych z rys. 8 byt to przedziat czasu rejestracji [260 s, 300 s];

< identyfikacja punktéw charakterystycznych na podstawie przebiegéw ci-
Snieniowych - wybrano punkty ostrzy zapisu zmian ciSnienia P2a odpo-
wiadajgce czasom 273.36 s oraz 283.20s;
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= okreslenie potozenia i krotnosci weztow wyboru poczatkowego - przy-
jeto ciag {4 x 260.0; 270.00; 3 x 273.36; 275.00; 285.0; 3 x 283.20; 285.00;
4 x 300.0};

= wykonanie obliczen z wykorzystaniem procedury programowania linio-
wego (ustalone potozenie weztdw) oraz nieliniowego (zmienne potozenie
weziow).

Przyktad reprezentatywnych wynikéw obliczern na tle aproksymowanych
przebiegébw przedstawiono na rys. 9. Na podstawie analizy wynikéw przede
wszystkim przebiegéw cisnienia (rys. 9a) uznano, ze lepsze odwzorowanie cha-
rakterystyk doswiadczalnych daje zastosowanie procedur optymalizacyjnych
ze zmiennym potozeniem weztéw. Zestawienie porownawcze wszystkich tego
typu charakterystyk zawiera rys. 10.

Rys. 9. Wyniki aproksymacji danych z przekroju za sprezarka;
(@) - temperatura T2b, (b) - ci$nienie P2a

Oceniajgc jakosciowo uzyskane wyniki, uwage nalezy zwrdéci¢ przede
wszystkim na potwierdzenie wtasciwosci zastosowanych procedur w odniesie-
niu do zadania wygtadzania danych przy jednoczesnym zachowaniu mozliwosci
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Rys. 10. Wyniki aproksymacji z procedurg optymalizacji potozenia weztéw (por
rys. 8)

odtwarzania fizycznie uzasadnionych gwattownych zmian sygnatu. W ocenie
prawidtowosci identyfikacji nieregularnosci pomaga poréwnanie wynikéw po-
miaru roznych wielkosci fizycznych. Podkresli¢ nalezy jednak, ze w kazdym
przypadku wymagana jest rozwaga przy wstepnym wyborze danych poczatko-
wych - poczatkowym wyborze weztéw aproksymacji. Dane z rys. 6 odpowia-
dajg charakterystyce T4_prim z rys. 10a, jednak tylko w pierwszym przypadku
widoczne sg wyraZzne ostrza charakterystyki aproksymacyjnej. Poza ramy ni-
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niejszego opracowania wychodzi przeprowadzenie doktadnej analizy iloSciowej,
ale wspomnie¢ nalezy o mozliwosciach wykorzystania przy realizacji tego zada-
nia réwniez charakterystyk rézniczkowych badanych parametrow. Przyktady
tego typu przedstawiono w publikacjach [9] i [15].

Zastosowanie procedur aproksymacji, oprocz rozszerzenia mozliwosci ana-
liz iloSciowych, pozwala réwniez na uwypuklenie niektérych cech sygnatu. Po-
réwnujac rys. 8 z rys. 10 zauwaza sie mniej wiecej te same tendencje ogolnych
zmian. Dane z rys. 10 potwierdzaja wszystkie wyniki poprzednio przedstawio-
nych analiz jakoSciowych. Jednak bezposrednie wyniki pomiaru ci$nienia nie
pozwalajg na przyktad na dokonanie obiektywnego poréwnania sygnatéw ci-
Snieniowych z tych samych przekrojow silnika. Dopiero poréwnanie charaktery-
styk aproksymacyjnych, takich jak zobrazowane na rys. 10c, dowodzi korelacji
obu sygnatéw pomiaru cisnienia P3. Odstepstwa w wartosciach nie przekra-
czaja 0.3%. Zarejestrowane réznice obwodowe ci$nienia nie sg tak duze, jak
to ma miejsce w przypadku wynikéw pomiaru temperatury. Zjawisko réznic
obwodowych, obserwowane juz wczesniej (por. [5], [6]), bedzie przedmiotem
dalszych badan.

Zastosowanie procedur aproksymacji zwiekszyto mozliwosci ocen iloScio-
wych. Wydaje sig, ze celowym bytoby dokonanie w pierwszej kolejnosci odnie-
sienia wynikéw pomiaru do wynikéw modelowania termodynamicznego prze-
mian zachodzacych podczas przeptywu z uwzglednieniem efektéw przemian fa-
zowych wody. Istotne bedzie przy tym poréwnanie wartosci chwilowych zmian
parametréw z wartoSciami usrednionymi dla danych warunkéw pracy silnika
oraz analiza nieregularnosci sygnatow.

5. Podsumowanie

Pomimo zawartej w tytule niniejszego opracowania sugestii ograniczenia
sie do wybranych parametréw pracy miniaturowego silnika lotniczego GTM-
120, w pracy przedstawiono peiny opis stanowiska pomiarowego i metodyKi
prowadzonych badan doswiadczalnych wraz z opisem metodyki analizy gro-
madzonych danych. Ograniczenie dotyczyto tylko materiatu ilustracyjnego.
Prowadzone badania koncentrujg sie na problemie wptywu zjawisk zasysania
do wlotu wody skondensowanej na prace turbinowego zespotu napedowego.
Bezposrednim kontekstem badan i analiz jest zagadnienie oblodzenia silnikéw
turbinowych i wybrane zjawiska okotooblodzeniowe. Badania wykonywane sg
w matej skali i oprécz celéw rozpoznania charakteru i przebiegu proceséw fi-
zycznych zawierajg réwniez zadanie porzadkowania wiedzy.
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Dotychczasowym wynikiem prac jest zbudowanie i oprogramowanie sta-
nowiska mikrohamowni silnika turbinowego GTM-120. W zakresie mozliwosci
pomiarowych stanowiska lezy skorelowana rejestracja takich parametréw pra-
cy silnika, jak temperatury i cisSnienia w wybranych przekrojach kontrolnych,
ciag silnika, predkos¢ obrotowa oraz biezaca masa paliwa. Szybkos¢ rejestracji
sygnhatéw pomiarowych, standardowo wynoszgca 2 Hz, moze by¢ zwiekszona do
100 Hz. Istotnym elementem skladowym czeséci pomiarowej sg programy wir-
tualnego rejestratora danych. W procesie przetwarzania zarejestrowanych sy-
gnatéw wykorzystuje sie zaawansowane metody aproksymacji funkcjami skle-
janymi.

Oprdcz wnioskow natury metodycznej w pracy przedstawiono réwniez wy-
niki analizy wybranych danych pomiarowych. Uzyskane rezultaty potwierdzity
efektywnos¢ proponowanego sposobu i procedur opracowania sygnatéw pomia-
rowych. Zgodnie z zalozeniami badania bedg kontynuowane, a w najblizszym
czasie uwaga zostanie skupiona na systematycznym opracowaniu wszystkich
dotychczas zgromadzonych danych. Istotny element metodyki dalszych analiz
stanowi¢ bedzie modelowanie termodynamiczne efektéw przeptywu wielofazo-
wego.

Prace wspoétfinansowano z projektu GW-PT 902/WAT, a uzyskiwane wy-
niki sg wykorzystywane w dziatalnosci szkoleniowej PART 66/147.
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Investigation of the water induction effect on the performance of
a micro turbojet

Abstract

Results of experimental investigations of a micro-turbojet GTM-120 exposed to
aerosol water or direct water injection into the engine inlet have been presented and
discussed. The research was conducted within the frame of icing of the aircraft engine
and icing-related phenomena. The present project was focused on the above zero tem-
perature (in Celsius degrees) water induction effects. The tests were performed using
a mini-lab test bench equipped with a multi-parametric data acquisition system. In
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the course of the experiments, temperature and pressure changes were recorded while
the engine was exposed to water induction. The signals were gathered from charac-
teristic sections of a specially equipped test jet. The main tests were complimented
with additional measurements of the water aerosol characteristics. The investigation
outcomes were thoroughly examined and the major effects identified. The results con-
tributed to better understanding of the aircraft icing and icing-related phenomena.
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W artykule przedstawiono wyniki analizy zapisow pomiaru temperatu-
ry z badan w locie samolotu TS-11 Iskra. Eksperymenty zostaly pod-
jete w zwigzku z programem badan zjawisk oblodzeniowych. Przepro-
wadzono je z wykorzystaniem samolotu wyposazonego w dodatkowy
system wielokanatowego pomiaru temperatury. Ze wzgledu na bezpie-
czenstwo zatogi nie przeprowadzano badan przy rzeczywistym zagroze-
niu oblodzeniowym, a jedynie w warunkach atmosferycznych okotooblo-
dzemowych, przy dodatnich temperaturach powietrza atmosferycznego,
w marcu. Podczas badan rejestrowano zmiany temperatury w siedmiu
wybranych punktach: dwdch zlokalizowanych na rurce Pitota i pieciu na
gornej powierzchni poszycia skrzydta samolotu. W pracy przedstawiono
zwieztg charakterystyke aparatury badawczej oraz opis metodyki opra-
cowania danych pomiarowych z przyktadem analizy fragmentu danych
oswiadczalnych. Przy analizie uzyskanych wynikéw uwage skupiono na
zjawiskach wymiany ciepta i masy, a w szczego6lnosci sprzezenia zjawisk
optywu profilu, wychwytu kropel aerozolu wodnego, promieniowania sto-
necznego i efektéw oddziatywania paliwa w zbiornikach skrzydtowych.

1. Wprowadzenie

Oblodzenie statkéw powietrznych, pomimo stosowanych zabezpieczen
i profilaktyki, nadal pozostaje jednym z gtéwnych Zrodet zagrozenia bezpie-
czenstwa eksploatacji statkdw powietrznych [1], Co wiecej, mozliwos¢ teore-
tycznego prognozowania zagrozeh oblodzeniowych z uwzglednieniem wszyst-
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kich mozliwych aspektow zjawiska jest dos¢ istotnie ograniczona. Gtéwng przy-
czyne tego stanu rzeczy stanowi ztozono$¢ i wzajemne sprzezenia proceséw
czgstkowych zjawisk wymiany ciepta i masy w warunkach oblodzeniowych.
Z tego powodu bardzo wazng role w badaniach zjawisk oblodzeniowych na-
dal odgrywajg badania doswiadczalne, przy czym za szczeg6lnie cenne nalezy
uzna¢ wyniki uzyskiwane podczas prob w locie.

Niniejsze opracowanie dotyczy pomiaréw realizowanych w trakcie lotéw
testowych samolotu TS-11 Iskra. Program badan zostat podjety w zwigz-
ku z koniecznoscia weryfikacji wnioskéw analizy teoretycznej przeprowadzonej
w ramach ekspertyzy [2]. Planujac eksperymenty, zwrd6cono uwage na zjawiska
wymiany ciepta na powierzchni ptata oraz odbiornika cisnien powietrza (por.
[2] oraz [3] i [4]). Podczas badan wykonanych w marcu 2000 r. uzyskano duza
ilos¢ danych doswiadczalnych, ktére zostaty przeanalizowane gtéwnie jakoscio-
wo [4], [5]. Nieco p6zniej pojawity sie mozliwos$ci pogtebienia opracowania przy
zastosowaniu bardziej zaawansowanych metod przetwarzania danych. Dotyczy
to w szczeg6lnosci zastosowania aproksymacji wynikéw pomiaréw funkcjami
sklejanymi (por. [6], [7]) oraz wykonania wspomagajacych analiz numerycz-
nych.

Metodyke przeprowadzanej obecnie pogtebionej analizy wynikéw pomia-
row zilustrowano przyktadem opracowania fragmentu zapisu dotyczgcego po-
miaréw temperatury poszycia ptata no$nego. Przedstawiono réwniez zwiezty
opis procedury badan doswiadczalnych oraz wnioski odnoszace sie do czesci
hipotez formutowanych w opracowaniu [2].

2. Opis systemu pomiarowego i metodyka badan doswiadczalnych

W celu wykonania badan na poktadzie samolotu zainstalowano uktad po-
miarowy, ktérego schemat przedstawiono na rys. 1. Jest to system wielokana-
towego pomiaru sygnatow niskonapieciowych - termoelektrycznych z mozliwo-
Scig dodatkowej rejestracji przetworzonych sygnatéw pomiaru predkosci przy-
rzagdowej statku powietrznego, wysokosci barometrycznej oraz wyzwalania, za-
trzymywania i znacznikowania zapisu. Schemat rozmieszczenia poszczegélnych
elementéw uktadu, z zaznaczeniem punktéw pomiaru temperatury elementéw
konstrukcyjnych samolotu, obrazuje rys. 2 (por. [3], [5]).

Do pomiaru temperatury wykorzystano termoelementy ptaszczowe typu K
0 Srednicy ptaszcza 0.5 mm. Dostepnych byto siedem wykonanych indywidu-
alnie na potrzeby badan termoelementéw: pie¢ o dtugosci 6m, ze spoinami
pomiarowymi montowanymi na gérnej powierzchni ptata i dwa o dtugosci 9m
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Obudowa termostatowana SPP z przetwornikami Sygnaty modutu KW-2230 oraz wiacznika
napie¢ termoelektrycznych PPx-TCD-3000 (znaczniki V, hi czasu)

Rejestrator
RC-1
16 kanatéw,
12 bitéw

Ztacza miniaturowe i przewody
kompensacyjne

Rys. 1 Schemat poktadowego uktadu pomiaru i rejestracji temperatury oraz
wybranych parametrow lotu [3], [9]

montowane na odbiorniku ciSnienia PWD-4 (rurka Pitota). Termoelemen-
ty przedtuzono przewodami kompensacyjnymi doprowadzajgcymi sygnaty
do przetwornikdw napiecia - wzmacniaczy statopradowych Czaki TCD-3000
z elektroniczng kompensacjg temperatury zigczy odniesienia. Zastosowanie
przewodéw kompensacyjnych okazato sie konieczne ze wzgledu na wzgled-
nie duze wartosci opornosci czujnikéw. Przed wykonaniem pomiaréw zasadni-
czych czujniki zostaty skalibrowane w zakresie temperatury od -30°C do 20°C.
Ztgcza pomiarowe czujnikéw przytwierdzono do badanych powierzchni zywi-
cg przewodzacag ciepto Omegabond 200. Wartos¢ statej czasowej odpowiedzi
termicznej czujnikéw na wymuszenia skokowe oszacowano jako mniej niz 1s.
Nalezy jednak doda¢, ze w oszacowaniach przyjeto niekorzystne wartosci po-
szczeg6lnych parametrow tak, by unikngé niedoszacowania. Wartos¢ rzeczy-
wista powinna by¢ zdecydowanie mniejsza. Przewody termoelementéw do po-
wierzchni ptata zostaty przytwierdzone wzmocniong tasm samoprzylepng Ty-
tan o szerokosci 25 mm

Zapisow sygnatéw dokonywano za pomocg rejestratora RC-1 o 16 wej-
sciach analogowych z napieciem znamionowym od 0 do 5V, opornosci 470 kfi,
rozdzielczosci 12 bitéw, maksymalnej czestotliwosci prébkowania 10 Hz oraz
maksymalnym czasem zapisu 2godz. Przed zainstalowaniem catego systemu
na poktadzie samolotu TS-11 Iskra przeprowadzono préby ukiadu z podtgczo-
nymi termoelementami w barokomorze. Szczegdty wszystkich testow przedsta-
wiono w opracowaniach [3] i [4],

WA ramach badann wykonane zostaty samolotem TS-11 Iskra cztery lo-
ty doswiadczalne w okresie przetomu zima-wiosna (16.03, 17.03 oraz dwa
20.03.2000 r.). Rejestracji dokonywano przy predkosciach lotu od 300km/h
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Widok z gory

kadtuba

Plaszczyzna pionowa osi podiuznej

Rys. 2. Rozmieszczenie elementéw uktadu pomiarowego na poktadzie samolotu
TS-11 Iskra z zaznaczeniem miejsc pomiaru temperatury [3 (uwaga: czujniki TC1
i TC2 zamocowano na odbiorniku cisnienia PWD-4)
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do 550 km/h na wysokosci lotu od 120 m do 500 m z jednorazowym wznosze-
niem do 3100 m. Doktadne dane lotow zawiera przywotane powyzej opracowa-
nie [4], Program lotéw zostat utozony tak, by zebra¢ mozliwie najwiekszg ilos¢
danych do sprawdzenia i ewentualnego potwierdzenia hipotez ekspertyzy [2],
W szczeg6lnosci zwrdcono uwage na efekty obecnosci paliwa w zbiornikach
skrzydtowych, ewentualny wptyw malowania ptata na wartosci temperatury
oraz na zmiany rejestrowanych parametréw wraz ze zmianami warunkoéw lotu,
w tym na efekty zwigzane z obecnoscig zachmurzenia. Nalezy jednak podkre-
sli¢, ze ze wzgledu na warunki bezpieczeristwa zatogi ograniczono sie do badan
posrednich - nie wykonywano lotéw w warunkach typowo oblodzeniowych.

Oprécz rejestracji sygnatow pomiarowych, badania w locie byty dokumen-
towane raportami zatogi. Z wykonywanych na biezgco notatek, uzupetnianych
po wyladowaniu, sporzgdzane byty opisy lotow (por. [4]).

3. Przykitadowe wyniki badan i ich opracowanie

Podczas lotéw badawczych zebrano bardzo duzg ilos¢ danych doswiadczal-
nych. taczny czas zapisu, wykonywanego z czestotliwosciag 10 Hz dla wszyst-
kich kanatéw rejestracji, objat 180 min. Petna charakterystyka zebranych da-
nych jest zawarta w opracowaniu [4]. Bezposrednio po lotach zarejestrowane
sygnaty zostaty poddane analizie jakosciowej. Dokonano takze doktadnego opi-
su eksperymentu (por. [5]) i przeprowadzono wstepne analizy iloSciowe. W ich
wyniku stwierdzono wystepowanie rozbieznosci w stosunku do wynikéw prze-
widywan teoretycznych (por. [2]). Celem wyjas$nienia Zrddet odstepstw prze-
prowadzono dodatkowe badania doswiadczalne-modelowe [6] oraz rozpoczeto
przeprowadzanie dokladnej analizy iloSciowej zarejestrowanych danych z po-
szerzong metodyka opracowania sygnatéw i modelowaniem numerycznym.

Przyktad bezposrednich wynikéw zapisu przedstawia rys. 3. Zobrazowany
fragment zarejestrowano podczas pierwszego lotu przy przelocie przez chmu-
re. W fazie lotu w chmurze widoczny jest spadek temperatury mierzonej przez
wszystkie czujniki, przy czym najwieksze zmiany dotyczg czujnikdw zamo-
cowanych na krawedzi natarcia. W sytuacji lotu wykonywanego w atmosferze
powietrza bez wody skondensowanej jest to miejsce, w ktorym, w wyniku spie-
trzania ptynu, temperatura jest zwykle najwyzsza [1], [2], Na rys. 3 widocz-
ny jest rowniez efekt dyskretyzacji zapisu danych dotyczgcych wysokosci lotu.
Dane te poddano aproksymacji funkcjami sklejanymi. Doktadny opis procedur
i algorytmow obliczeniowych zawierajg publikacje [7] i [8]. W niniejszym przy-
padku zastosowano funkcje sklejany typu B czwartego stopnia z poczagtkowym
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rozmieszczeniem weztdw statych w dziedzinie czasu: (5x1030.0; 1040.0; 1050.0;
2x1068.0; 1070.0; 1080.0; 1090.0; 2x1099.0; 1110.0; 1120.0; 5x 1130.0). W wy-
niku obliczen otrzymano nastepujgce zoptymalizowane rozmieszczenie weztow:
(5 x 1030.0; 1035.30080700; 1059.95309258; 1062.08568573; 1064.90200043;
1065.28838348; 1090.39620209; 1091.55379486; 1091.75666046; 1097.85263824;
1098.38343048; 1128.25555420; 5 x 1130.0). Dane przedstawione na rys. 4 po-
twierdzaja efektywnos$¢ wykorzystanej procedury. Obie krzywe aproksymacyj-
ne odzwierciedlajg charakter zmian wysokosci lotu, ktéra jest skorelowana
z predkoscig lotu. Uzyskane w wyniku aproksymacji funkcje charakteryzujg
sie zatozong klasg ciggtosci i moga by¢ wykorzystane w dalszych analizach.

czas / s

Rys. 3. Przyktadowe wyniki rejestracji z lotu nr 1- faza przelotu przez chmure

Procedura aproksymacji funkcjami sklejanymi jest wykorzystywana réw-
niez do aproksymacji wynikow rejestracji temperaturowych. Dzieki mozliwosci
odtwarzania nieciggtosci dowolnego stopnia (por. [8], [9]) tatwe jest w takim
przypadku przeprowadzenie analizy fragmentéw zapisu z gwattownymi zmia-
nami parametrow. Podczas lotdw testowych zjawiska takie wystgpity Kilka-
krotnie. W jednym z omawianych przypadkéw zatoga samolotu potwierdzita
wystgpienie oblodzenie krawedzi natarcia typu szron (por. [4]).

Przyktad zastosowania aproksymacji do opracowania danych zawiera rys. 5.
Zamieszczono tam charakterystyki aproksymacyjne zmian temperatury odnie-
sionej do temperatury badz to czujnika TCIl (PWD-4 - stozek czesci przed-
niej), badz czujnika TC3 (krawedz natarcia). W celu wymuszenia nieciggtosci
pierwszej pochodnej dla sygnatéw TC3, TC4 i TC5 wprowadzono wezet czte-
rokrotny w punkcie r = 1085.4 s i ograniczono sie do procedury z ustalonym
potozeniem weztow.
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oo
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czas /s

Rys. 4. Zastosowanie funkcji sklejanych w bazach o statym i zmiennym
potozeniu weztéw do aproksymacji zapisow wysokosci lotu h
(dla poréwnania zamieszczono zapisy V)
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Rys. 5. Zmiany temperatury w analizowanej fazie lotu odniesione
do odczytéw TCI i TC3

Rysunek 5 dobrze ilustruje zaobserwowane podczas lotow w chmurze zjawi-
sko spadku temperatury mierzonej na krawedzi natarcia ponizej wartosci tem-
peratury mierzonej na powierzchniach horyzontalnych. Oznacza to odwrdcenie
typowego dla lotu w powietrzu bez obecnosci aerozolu wodnego rozktadu tem-
peratury na obrysie profilu [1], [2]. Odpowiedzialne sg za to prawdopodobnie
efekty wychwytu kropel aerozolu i odparowywania wody (por. [2]) dominujace
nad efektami cieplnymi spietrzania przeptywu.

W celu uzyskania danych do pogiebionej analizy jakosciowej i iloSciowej
przeprowadzono podstawowe obliczenia dotyczace optywu profilu skrzydta sa-
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molotu. Celem obliczerh byto okreslenie rozktadu ci$nienia i uwarunkowanych
tym rozktadow temperatury oraz predkosci przeptywu poza warstwag przyscien-
na. Obliczenia modelujace optyw profilu skrzydta samolotu TS-11 Iskra wyko-
nano, wykorzystujgc program Xfoil [10]. Jako profil badany przyjeto profil NA-
CA 63209 zgodnie z dokumentacjg [4], [11]. Rozpatrywany przekréj skrzydia
przyjety zostat dla Sredniej cieciwy aerodynamicznej SCA” 2800 mm, liczac od
maksymalnej rozpietosci skrzydta (rys. 2). Wartos¢ cieciwy aerodynamicznej
w rozpatrywanym przekroju przyjeto zgodnie z dokumentacja konstrukcyjng
samolotu TS-11 Iskra jako réwng 1864.5 mm.

Przed przystgpieniem do obliczen zasadniczych dokonano wyznaczenia
podstawowych parametrow optywu. Odniesiono sie przy tym do zapiséw frag-
mentu lotu z rys. 3. Na podstawie opracowania [4] okre$lono reprezentatywna
wysokos¢ lotu h = 420 m i predkos¢ lotu w = 150 m/s. Dane dotyczace tem-
peratury na poziomie lotniska Tl — 274.55 K i ciSnienia pi = 748.9 mmHg
przeliczono na wartosci odpowiadajgce obliczeniowej wysokosci lotu, stosujgc
model atmosfery standardowej z pionowym spadkiem temperatury 6.5 K/km
[12], [13]. Do wyznaczenia ciSnienia zastosowano zaleznos$é [13]:

\T{h) 15.2561
p(h)=pL -~— 6.1

natomiast temperature spietrzenia To okreslono postugujac sie wzorem [2]:
Ho'
To=T(h) + rT-— 3.2)
2@

dla wspotczynnika odzysku rr = 0.841 i ciepta wiasciwego cv jak dla powie-
trza - gazu doskonatego [12], [14]. Na podstawie wyznaczonych wartosci, sto-
sujac do wyznaczenia witasciwosci powietrza model atmosfery wzorcowej [13],
okreslono parametry wejsciowe obliczen jak w tabeli 1.

W wyniku obliczen z zastosowaniem programu Xfoil uzyskano rozktad war-
tosci wspétczynnika Cv wzdtuz profilu:

Cp=M~I dla pd = p{hy (33)
Pd 2

gdzie p jest gestoscia powietrza, s - wspoétrzedng liniowg liczong wzdtuz cie-
ciwy od noska profilu, a Ap - lokalng wartoscig zmiany ci$nienia w stosunku
do cisnienia w punkcie spietrzenia. Na podstawie otrzymanych danych posta-
nowiono wyznaczy¢ szacunkowy rozkiad temperatury wzdtuz profilu. W ce-
lu odzwierciedlenia nieodwracalnego charakteru proceséw zatozono, ze proces
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Tabela 1. Parametry atmosfery i dane wejsciowe obliczenn numerycznych

Cisnienie przeptywu niezaburzonego Poo = p(h) [Pa] 94736
Temperatura przeptywu niezaburzonego Too = T(h) [K] 271.82
Predkos¢ w [m-s-1] 150
Cisnienie dynamiczne Pd [Pa] 13643
Temperatura spietrzenia To [K] 281.23
Cieciwa profilu obliczeniowego I [mm] 1864.5
Liczba Reynoldsa Re 20.42 =106
Liczba Macha Ma 0.4536
Kat natarcia lotu poziomego a [ 4
Kat natarcia - obliczenia poréwnawcze a [ 0

rozprezania z tarciem jest procesem politropowym o wykiadniku politropy
n < k (k - wyktadnik izentropy), co skutkuje zaleznoscig [14]:

T{s) = TO[— + Ap" 1 (3.4)

Po J v
Na podstawie poréwnania wynikoéw obliczen dla modelowych danych okreslo-
no wartos¢ n = 1.315. Nalezy doda¢, ze w przypadku opisanym zaleznoscig
(3.2) zjawiska rozpraszania ciepta zostaty ujete w odmienny spos6b poprzez
wspotczynnik rT (por. [1], [2], [15]).

Uzyskane w obliczeniach wyniki, po ich przeliczeniu do wartosci nadwyzki
cisnienia Ap (por. zalezno$¢ (3.3)), wartosci roznicy temperatury w stosunku
do temperatury spietrzenia i wartosci lokalnej predkosci optywu, przedsta-
wiono na kolejnych rysunkach 6, 7 i 8. Nalezy podkresli¢, ze w modelowa-
niu nie ujeto zjawisk zwigzanych z mozliwoscia obecnosci wody skondenso-
wanej w powietrzu i zwigzanych z tym zjawisk przemian fazowych. Wyniki
stanowiag zatem tylko baze odniesienia - ilustrujg mozliwosci lokalnych zmian
parametrow. Na podstawie ich analizy mozna miedzy innymi stwierdzi¢, ze
lokalizacja termoelementu TC7 (s = 745.8 mm) odpowiada spadkowi tem-
peratury o ok. 15K w stosunku do temperatury spietrzenia. W badaniach
do$wiadczalnych tak duzych réznic nie zanotowano. Swiadczy to o tym, ze
oprécz zidentyfikowanych juz uprzednio zjawisk wychwytu wody i przemian
fazowych (por. [2], [15]) duzg role przy optywie odgrywaja zjawiska wymia-
ny ciepta pomiedzy termoelementem, powierzchnig, do ktérej przytwierdzono
ztacze i powietrzem atmosferycznym. Poréwnanie zaobserwowanych w locie
zmian temperatury (rys.5) z wynikami obliczen (rys. 7) potwierdza formuto-
wany juz wczesniej wniosek (patrz model Messingera [15], [2]) o dominacji
zjawisk zwigzanych z wychwytem aerozolu wodnego przy locie w chmurze.
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Rys. 6. Wyznaczone na podstawie obliczonych wartosci Cp lokalne wartosci
nadwyzki cisnienia

Rys. 7. Obliczeniowe lokalne wartosci zmian temperatury AT(s) = T(s) - TO

Wykonane obliczenia dostarczajg jednak dodatkowych danych do uscislenia
rezultatéw analizy przedstawionej w opracowaniu [2].

Z oczywistych wzgledéw nie jest mozliwa prezentacja wynikéw opracowa-
nia nawet tylko najbardziej istotnych fragmentéw danych z lotow badawczych
rejestracji. Przyktad danych z rys. 3 postuzyt tylko celom ilustracyjnym. War-
to jednak nadmienié, ze przy badaniach wptywu obecnosci paliwa stwierdzono
wyrazne efekty termiczne ruchéw paliwa przemieszczajgcego sie w zbiornikach
skrzydtowych tylko podczas kotowania [4], [5]. W czasie lotu zjawiska wymia-
ny ciepta zostaty zdominowane przez efekty optywu profilu powietrzem. Nie
zaobserwowano réwniez wyraznego wptywu koloru i rodzaju powtoki lakierni-
czej na wyniki pomiaru temperatury. Wyrazne sg natomiast efekty zwigzane
z wychwytem aerozolu wodnego oraz efekty promieniowania stonecznego.
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Rys. 8. Obliczeniowe lokalne wartosci predkosci przeptywu

Poréwnujac wyniki opracowanych danych doswiadczalnych z wynikami ob-
liczen, wskazaé¢ nalezy na celowos¢ przeprowadzenia doktadniejszych symula-
cji numerycznych. W modelowaniu numerycznym nalezatoby zwrdéci¢ uwage
zarowno na doktadniejsze odtworzenie warunkoéw przeptywu jednofazowego
(modelowanie przeptywu ptynu Scisliwego z wymiang ciepta), jak i na od-
wzorowanie w modelu zjawisk wymiany ciepta pomiedzy czujnikiem i bada-
nym S$rodowiskiem. Uzyskane dotychczas dane majg jedynie charakter danych
orientacyjnych.

4. Podsumowanie

Przedmiotem analizy prezentowanej w niniejszym opracowaniu sg wyniki
pomiaréw temperatury elementéow konstrukcyjnych statku powietrznego wy-
konane podczas lotéw badawczych. Celem badan doswiadczalnych byto dostar-
czenie dodatkowych danych do analizy zjawisk oblodzeniowych i weryfikacja
hipotez formutowanych w opracowaniu eksperckim [2]. Otrzymane w ekspery-
mentach dane byty analizowane gtéwnie jakosciowo (por. [3]). Przedstawiona
w niniejszym opracowaniu metodyka analizy wynikéw pomiaru temperatury
stanowi rozszerzenie zakresu uprzednich analiz. Postepowanie obejmuje aprok-
symacje wynikéw pomiaru funkcjami sklejanymi i wykonanie poréwnawczych
weryfikacyjnych obliczeri numerycznych.

Zastosowanie proponowanych procedur zilustrowano przyktadem opraco-
wania fragmentu zapiséw rejestratora z przelotu samolotu przez chmure. W re-
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zultacie analizy uzyskano potwierdzenie czesci hipotez formutowanych w opra-
cowaniu [2] oraz zdobyto dane pozwalajgce na bardziej dogtebng ocene obser-
wowanych zjawisk. Rozwazajgc rozbieznosci pomiedzy wynikami analiz teo-
retycznych oraz wynikéw pomiarow, okreslono rowniez celowo$¢ rozszerzenia
zakresu modelowania analitycznego i numerycznego w ramach dalszych ba-
dan. W szczeg6lnosci stwierdzono potrzebe dokladnego okreslenia charakteru
i intensywnosci zjawisk wymiany ciepta w obszarze spoiny pomiarowej termo-
elementu oraz potrzebe bardziej rozbudowanej analizy numerycznej zjawisk
przeptywowych.
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Analysis of temperature recordings from in flight tests of the TS-11 Iskra
aircraft

Abstract

The paper presents results of analysis of temperature changes recorded during
test flights of the TS-11 Iskra jet aircraft. The discussed in-flight experiments were
conducted in terms of the aircraft icing phenomena. Because of safety measures, the
real icing conditions were avoided and only icing-related phenomena were investigated.
The flights were performed at above zero atmospheric clear air temperature in March.
The temperature changes were measured at seven selected points: two located at the
Pitot tube and five located on the right aircraft wing: three at the leading edge and
two on the upper wing surface. A brief description of the measurement apparatus and
methodology of the experimental data analysis is provided in the paper. The attention
is focused on heat and mass transfer phenomena analysed in view of the airflow, cloud
water droplets collection, sun irradiation and fuel sloshing effects.
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Praca dotyczy wykorzystania wskaznikow lekkosci w analizie poréwnaw-
czej wiasciwosci wytrzymatosciowych podstawowych materiatéw kon-
strukcyjnych stosowanych w budowie platowcéw. Wskazniki lekkosci
znalazty szczeg6lne zastosowanie w inzynierskich obliczeniach kompo-
zytowych dzwigarow skrzydet szybowcow, wystepujac w nich zaréwno
jako state materiatowe oraz jako wskazniki wytezenia struktury. Podano
takze przyktad zastosowania wskaznikow lekkosci w badaniach z dziedzi-
ny ,crashworthiness”, w odniesieniu do zabezpieczenia przodu kadtuba
szybowca przed skutkami lgdowania z rozbiciem.

1. Wstep

Postep techniczny w lotnictwie jest SciSle zwigzany z osiggnieciami inzy-
nierii materiatowej, a w szczeg6lnosci z zastosowaniem kompozytéw do pierw-
szorzedowej struktury nosnej ptatowcdw. Mozna go przesledzi¢ na przykiadzie
szybowcow, analizujgc rozwdéj ich doskonatosSci aerodynamicznej (rys. 1). Na
doskonato$¢ aerodynamiczna bardzo istotny wptyw ma op6r indukowany, kté-
ry jest odwrotnie proporcjonalny do wydtuzenia skrzydta. Stwarza to problem
wytrzymatosciowy i materiatowy, gdyz skrzydto szybowca wysokowyczynowe-
go pracuje jako cienka i bardzo smukia belka. Trzeba jg zaprojektowaé¢ z od-
powiednim zapasem bezpieczenstwa, przy jak najmniejszej masie wiasnej.

Materiaty uzywane w budowie struktury ptatowca to kompozyty polime-
rowe, metale takie jak stale, stopy aluminium, stopy tytanu. Dawniej w po-
wszechnym uzyciu byto drewno. Na rys. 2 przedstawiono w sposéb schema-
tyczny krzywe zrywania dla tych materiatdw. Zaznaczono przy tym zakresy
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Rys. 1. Wplyw nowych materiatéw na rozwoj doskonatosci aerodynamicznej
szybowcéw

charakterystyk sprezystych oraz wartosci sit i wydtuzenia przy zerwaniu. Wi-
doczne jest, ze najlepiej pod wzgledem wytrzymatosci prezentuje sie tutaj stop
tytanu oraz kompozyt wzmacniany wiéknami weglowymi. Stal ma najwiekszy
modut Younga, a wiasciwosci drewna sosnowego wygladajg na tym tle niepo-
zornie. Nalezy jednak wyraznie zaznaczy¢, ze chodzi tu o bezwzgledne wartosci
wytrzymatosci, a masa konstrukcji w ogdle nie jest brana pod uwage.

&MPe]

Rys. 2. Zakresy charakterystyk sprezystych oraz naprezenia i wydtuzenia przy
Zrywaniu

2. Wskazniki lekkosci w analizach wytrzymatosciowych réznych
materiatow

W tabeli 1 zebrano dane wytrzymatosciowe réznych materiatdow. Gdyby
dla pretéw rozcigganych kryterium projektowania byt jak najmniejszy prze-
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kroj poprzeczny, a masa nie byta istotna, to niewatpliwie stal, stop tytanu czy
kompozyt weglowo-epoksydowy bytyby réwnorzednymi materiatami. W kon-
strukcjach lotniczych chodzi jednak o uzyskanie jak najwiekszej wytrzymatosci
lub sztywnosci z jednostki masy konstrukcji. Dlatego bardziej odpowiednimi
wskaznikami do poréwnan sg tu sztywnos¢ i wytrzymatosé wiasciwa. Gdyby
zdefiniowac te wielkosci w taki sposdb, aby w mianowniku oprécz gestosci p
znalazto sie réwniez przyspieszenie ziemskie g, to wymiarem wytrzymatosci
wiasciwej bytby metr lub jego krotnos¢, a liczby w kolumnie oznaczatyby diu-
gos¢ preta, ktory w warunkach przyspieszenia ziemskiego urwie sie pod wia-
snym ciezarem. Z pordwnania tych wskaznikow wytania sie przewaga wszyst-
kich rodzajow kompozytéw polimerowych nad metalami. Widoczne jest row-
niez, ze stal, duraluminium lub drewno prezentujg bardzo zblizone wartosci
wytrzymatosci i sztywnosci wasciwej.

Tabela 1. Zestawienie whasciwosci wybranych materiatéw konstrukcyjnych

Wytrz.  Wytrz. Modut Gesto$¢ Gesto$¢ Wytrz. Wytrz. Sztywn.
na rozc. na Scisk. sztywn. wiékna kompoz. wiasc. wihasc. widasc.

An Re E Rm/{pg) Rc/(pg) E/{pg)

[KPa] [MPa] [GPa] [g/cm3] [g/cm3]  [km] kml [k
GFRP 680 600 35 255 1875 37 33 1903
HT-CFRP 1100 800 100 176 148 76 55 6888
HM-CFRP 830 700 123 19 155 55 46 8089
AFRP 790 180 44 145  1.325 61 14 3385
Tytan 1400 1400 110 - 4.45 32 32 2520
Stal 1100 1100 210 - 7.86 14 14 2724
Alumin. 420 420 72 - 2.8 15 15 2621
Sosna l k. 69 39 12 - 0.46 15 9 2659

Na rys. 3 zestawiono wytrzymatosci wiasciwe dla rozciggania i Sciskania
oraz sztywno$¢ wiasciwg. Stosunek oddalenia punktéw od zerowych wspdt-
rzednych osi ukazuje tutaj, ile razy wiekszg wytrzymatos¢ lub sztywnos¢ be-
dzie miat pret o tej samej masie wykonany z roznych materiatéw (albo: ile razy
bedzie lzejszy przy tej samej wytrzymatosci lub sztywnosci). Dopiero z tego
wykresu wynika, jak znaczng przewage majg kompozyty wzmacniane wioknem
weglowym. Wida¢ rowniez, ze masy konstrukcji z materiatéw tradycyjnych,
przy tej samej wytrzymatosci lub sztywnosci, beda zblizone, niezaleznie czy
mamy do czynienia z drewnem, czy duraluminium lub stala. Wtasnie dlatego
mozliwe byto wykonanie z drewna najwiekszego na Swiecie samolotu, jaki do-
tychczas skonstruowano (Hughesa H-4 z 1947 r.). Dotyczy to réwniez skrzydet
pierwszych samolotéw odrzutowych z czaséw Il wojny Swiatowej, ktore z po-
wodu ograniczen dostepnosci stopow lekkich budowane byty z drewna (rys. 4).
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Rys. 3. Wytrzymato$¢ whasciwa i sztywnos$¢ whasciwa wybranych kompozytéw
o strukturze UD oraz metali i drewna

Hughes H-4 1947

Rys. 4. Przyktady ekstremalnych konstrukcji lotniczych z zastosowaniem drewna
w pierwszorzedowej strukturze nosnej

Wytrzymatos¢ wiasciwa i sztywnos¢ wiasciwa nalezg do klasy tzw. wskaz-
nikow lekkosci konstrukcji. Wskaznikéw takich jest wiecej, zaleznie od stanu
obciazenia konstrukcji (tab. 2). Aby wyjasni¢ geneze tych wskaznikdéw najpro-
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sciej jest przeanalizowac stosunek mas ustrojow przenoszacych dany rodzaj
obcigzenia (rys. 5 i rys. 6).

Tabela 2. Tablica wybranych wskaznikéw lekkosci struktury [1]

Element powtoka rura
struktu- pret cienko- cienko-
ralny Scienna scienna
Obcigzenie  rozcig- Sciskanie utrata utrata
ganie  Sciskanie Wyboczenie statecznosci  statecznosci
pretéw Euler’owskie przy przy
krepych (ta sama smukio$t)  Sciskaniu skrecaniu
Wskaznik
lekkosci RM/P  Rc/p E/p E143/p E~/p
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Rys. 5. Geneza wskaznikéw lekkosci dla pretéw rozcigganych oraz pretéw sciskanych

Analogicznie do wskaznikéw lekkosci zostaty wprowadzone do obliczen wy-
trzymatosciowych kompozytowych struktur szybowcéw tzw. wskazniki wysitku
struktury. Wedtug dokumentu wydanego w 1973 roku przez Niemieckie Sto-
warzyszenie Inzynieréw wskaznik taki w odniesieniu do powtok wzmacnianych
tkaninami zostat zdefiniowany w spos6b wyszczeg6lniony na rys. 7.

lloczyn ad oznacza wydatek sity normalnej na wybranym kierunku uto-
zenia widkien tkaniny. Gramatura efektywna mef to wartos¢ katalogowa gra-
matury tkaniny uzytej do zbrojenia powtoki m pomnozona przez wspoétczyn-
nik kH oznaczajacy udziat masowy widkien utozonych réwnolegle do kierunku
przytozonego obcigzenia.
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Rys. 6. Geneza wskaznikow lekkosci dla powtok Sciskanych lub skrecanych
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Rys. 7. Definicja wskaznika wysitku struktury powitoki kompozytowej [2]

Wskaznik wysitku struktury pojawia sie rdwniez wspétczesnie w literatu-
rze zwigzanej z projektowaniem szybowcow. Warto zwrdci¢ uwage, ze naj-
wieksza warto$¢ naprezen réwna jest wytrzymatosci na zrywanie (lub wytrzy-
matosci na Sciskanie) wzdtuz wybranego kierunku wiokien. Wskaznik wysitku
struktury dla tej wartosci oznaczany jest jako KRm (lub K rc) i jest swoistg
statg materiatowg. Odnoszgc wartos¢ wskaznika wysitku struktury do warto-
§ci KRm lub KRc, mozna obliczy¢ stopieri wykorzystania nosnosci tkaniny
w danej strukturze.

lloczyn Rm5 lub RGCS (oznaczany odpowiednio jako Rmiub Rc i okreslany
jako tzw. jednostkowa wytrzymatos¢) przedstawia wartosci sity niszczacej na
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jednostke szerokosci pasa powtoki kompozytowej. W zaleznosci od orientacji
widkien zbrojenia stosowane sg dodatkowe indeksy (m)+ lub (-)x oznaczaja-
ce kierunki 0°/90° lub -45°/+ 45°. W literaturze dotyczacej projektowania
struktur szybowcéw kompozytowych mozna znalezé sporo przyktadéw obli-
czen dokonywanych w dziedzinie wydatkéw sit. Bierze sie to z checi wyeli-
minowania parametru, jakim jest grubos$¢ warstwy kompozytu. Grubos$¢ ta
jest trudna do zmierzenia i zalezy od czynnikéw technologicznych, stopnia
zbrojenia itd. Gdyby na jedng warstwe tkaniny szklanej zuzy¢ znacznie wiecej
zywicy epoksydowej, niz potrzeba do uzyskania standardowego wspdtczynni-
ka zbrojenia 0.5, to uzyskana grubos¢ warstwy kompozytu znacznie wzrosnie,
ale faktyczna wytrzymatos¢ warstwy na rozrywanie niewiele sie zmieni. Dlate-
go obliczanie naprezen w kompozycie na podstawie zmierzonej grubosci moze
dawa¢ duzy biad. Biad ten jest wyeliminowany w systemie obliczeri dokony-
wanych w dziedzinie wydatkdw sit poprzez zatozenie, ze zawsze brana bedzie
grubos¢ warstwy kompozytu, jakby byt on formowany pod dociskiem. Grubos¢
takg mozna znalez¢ w katalogach producentéw tkanin zbrojenia.

Istotnym walorem postugiwania sie systemem obliczern w dziedzinie wy-
datkow sit jest redukcja liczby danych. W tabeli 3 przedstawiono jednostkowe
wytrzymatosci lub jednostkowe moduty sztywnosci kilku tkanin firmy Inter-
glas. Cechg charakterystyczng jest to, ze sg one liniowg funkcjg gramatury
efektywnej. Gdy mamy zatem do czynienia z rodzing tkanin utkanych z tych
samych rodzajow widkien i majgcych ten sam splot, to liczba danych ma-
teriatowych, jakie trzeba zapamietaé, znacznie sie zmniejsza i sprowadza sie
do zbioru wspéiczynnikéw kierunkowych prostych opisujacych zaleznosci po-
miedzy jednostkowa wytrzymatoscig (lub jednostkowym modutem sztywnos$ci)
a iloczynem (rys. ). Warto zauwazy¢, ze wymiarem wspétczynnika Kierunko-
wego takiej prostej jest metr lub jego krotno$¢ (czyli podobnie, jak w opisanym
wczesniej przypadku wytrzymatosci lub sztywnosci wiasciwej).

Tabela 3. Wiasciwosci wytrzymatosciowe rodziny tkanin szklanych Interglas
o splocie krzyzowym, przedstawione w domenie wydatkow sit

Symbol An+ Rc+ E+ m

tkaniny [N/cm] [N/cm] [N/cm] [kg/m?2]
90070 235 226 15696 0.080
91110 314 284 22563 0.110
92110 510 510 33845 0.161
92125 893 893 58860 0.280

92140 1275 1275 81423 0.395
92145 - 1373 66708 0.215
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Rys. 8. Interpretacja statej materiatowej powtoki kompozytowej jako wspdtczynnika
kierunkowego prostej opisujgcej jednostkowg sztywnos¢ (lub jednostkowg
wytrzymatosc)

Tabele 4 i 5 zawierajg zestawione wartosci tych statych materiato-
wych dla kompozytéw szklano-epoksydowych oraz dla kompozytdéw weglowo-
epoksydowych.

Tabela 4. Stale materiatlowe powloki kompozytowej zbrojonej tkaninami
szklanymi Interglas o splocie krzyzowym

Stata KRm+ KRct+ Ke+ k g+
materia- [km] [km] [km] [km] [km] [km]
towa =05 c~-=1IC
Dane
z badan 42 41 3850 1130 390 820
ZSiS PW

Tabela 5. State materiatowe powtoki kompozytowej zbrojonej tkaninami we-
glowymi Interglas o splocie krzyzowym

Stata KRm+ kRc+ ket k Ex Kg+ Kgx
materia- [km] [km] [km] [km] [km] [km]

towa kK = 0.5 c~ = 1<)
Rezultaty

badan 124 114 10740 - 480 1810
wiasnych

Wskazniki wysitku struktury kompozytowej stosuje sie w szczego6lnosci
w obliczeniach dzwigaréw skrzydet kompozytowych. W literaturze dotycza-
cej projektowania dzwigaréw opisany jest algorytm polegajacy na tym, ze
rozpatruje sie obcigzenie kostki wycietej ze Scianki dZzwigara w najbardziej
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obcigzonym obszarze (czyli w sgsiedztwie pasa dzwigara - rys.9). Wyrdznia
sie tu 3 rodzaje wydatkow sit: wydatek sit stycznych od sity T, wydatek sit
zwigzany z przyleganiem do pasa dZwigara poddanemu odksztatceniu wskutek
zginania dzwigara, wydatek sit wynikajacych z tzw. Sciskania miedzypasowego.
Nastepnie obcigzenia te przelicza sie na wydatki sity normalnej na kierunkach
widkien tkaniny i oblicza wskaznik wysitku struktury na kierunku widkien
Sciskanych.

qT -wydatek naprezen stycznych od sity T

-wydatek naprezen normalnych zwigzany z przyleganiem $cianki do pasa podlegajacemu
odksztatceniu wskutek dziatania momentu gnacego Mg
Qc -wydatek naprezen normalnych wynikajacych ze $ciskania miedzypasowego przy zginaniu

Rys. 9. Objasnienie algorytmu obliczeri obcigzenia $cianki dzwigara [2]

Racjonalno$¢ tego algorytmu potwierdzajg wspo6tczesne analizy dokony-
wane metodag elementéw skohczonych. Na rys. 10 zamieszczono wyniki analizy
naprezeh na kierunkach widkien w jednej z warstw zbrojenia bagnetu dZzwiga-
ra szybowca PW-5. Jak widaé, wartosci naprezenn w $ciance dzwigara nie sg
state (jakby to wynikato z czystego $cinania), a najwieksze wartosci wystepujg
faktycznie w rejonach sagsiadujgcych z pasami.

3. Wskaznik wysitku struktury kompozytowej w analizie
efektywnosci wykorzystania tkanin zbrojenia

Rysunek 11 przedstawia wykres zaczerpniety z dokumentu zawierajgce-
go niemieckie zalecenia dotyczace wymiarowania dzwigaréw skrzydet kom-
pozytowych. O$ pionowa tego wykresu dotyczy naprezen w pasach dzwi-
gara, natomiast o$ pozioma wykresu dotyczy wskaznika wysitku struktury
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Obszar najwiekszych
naprezen $ciskajacych
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Rys. 10. Obcigzenia Scianki bagnetu dzwigara na kierunkach utozenia wtokien

Minimalne wymagane wytrzymatos$ci kompozytu w 54°C !

Dod”kowy zapas bezpieczeristwa wynkajacyz
faktu, ze nie jestto konstrukcja typu..fail safe”

Podstawowy zapas
bezpieczerstwa

Mi<symalne dopuszczalne
wytezenie materiatuwkon®trii<cji

‘iffekanikwwysitiu arukluryw Sciance
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Rys. 11. Zalecenia dotyczace konstrukcji dzwigara kompozytowego [3]

w Sciance dzwigara. Najmniejsze wartosci tych parametrow, to wartosci za-
lecane do wymiarowania struktury dZwigara. Najwieksze wartosci tych para-
metréw przektadajg sie na minimalne wymagania w zakresie wytrzymatosci
wytworzonych kompozytdéw. Sg one powiekszone o dwa wspotczynniki bez-
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pieczenstwa: 1.5 (czyli standardowy wspoétczynnik bezpieczenstwa stosowany
w lotnictwie) i 1.15 (t.j. wspdiczynnik uwzgledniajacy fakt, ze rozpatrywa-
ny element strukturalny nie jest typu ,/aiZ-sa/e”, tzn. nie da sie kontrolowaé
stopnia rozwoju uszkodzeri zmeczeniowych). W danym przypadku diagram
dotyczy dzwigaréw uksztattowanych jako ,2-teownik”z kompozytu szklano-
epoksydowego. Scianka takiego dzwigara jest stosunkowo latwo podatna na
wyboczenie (w poréwnaniu np. z dzwigarami uksztattowanymi jako ,skrzyn-
ka” z twardym rdzeniem). Widoczne jest, ze wykorzystanie nosnosci tkanin
w konstrukcji Scianki dzwigara jest tu na poziomie 37% w stosunku do war-
tosci obcigzen zalecanych w konstrukcji oraz na poziomie 63% w stosunku do
wymaganej minimalnej wytrzymatosci kompozytu.

W przypadku analogicznej Scianki z kompozytéw weglowo-epoksydowych
- stopien wykorzystania nosnosci tkanin jest gorszy. Potwierdzity to badania
autora przeprowadzone na probkach powtok poddanych obcigzeniom tngcym
wzdtuz krawedzi.

Rys. 12. Badania stopnia wykorzystania nosnosci tkanin zbrojenia w prébkach
powtok weglowo-epoksydowych CFRP

Rysunek 12 zawiera opis przeprowadzonego eksperymentu z uzyciem spe-
cjalnej 4-przegubowej ramy do wymuszania odksztatcenn postaciowych oraz
zawiera objasnienie sposobu obliczania wskaznika kaf> Przedstawione rezul-
taty dotyczg dwdch probek powtok kompozytowych o strukturze przektadko-
wej (oznaczonych jako CFRP1 i CFRP2) o zblizonych masach powierzchnio-
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wych i tej samej grubosci, ale wykonanych z ré6znych tkanin. Prébka CFRP3
to probka o strukturze laminarnej, usztywnionej poprzez ptytkie przettocze-
nie scianki. Jak wida¢, maksymalna warto$¢ wskaznika wykorzystania nosno-
Sci tkanin weglowych w probkach CFRP1 i CFRP2 jest na poziomie 55%,
a w przypadku scianki laminarnej z przettoczeniem - zaledwie na poziomie
25%. Uzyskane wyniki wyjasniajg, dlaczego w wielu niemieckich szybowcach
zastosowano $cianke dZzwigara z kompozytéw szklano-epoksydowych, mimo ze
reszta konstrukcji byta wykonana z kompozytéw weglowo-epoksydowych.

4. Wskaznik lekkosci w badaniach energochtonnosci struktury
przy zdarzeniach katastroficznych

Wskazniki lekkosci mozna zastosowac¢ réwniez w dziedzinie badan zwigza-
nych z problematyka rozpraszania energii uderzenia podczas zdarzen katastro-
ficznych. Do rozpraszania energii sg miedzy innymi stosowane specjalne tuleje
kompozytowe [4], ktore kruszac sie, pochianiajg energie uderzenia. Rys. 13
dotyczy badan przeprowadzonych przez autora, w ktérych umieszczono takie
tuleje na nosku kolpaka kompozytowego modelujgcego przéd kadiuba szy-
bowca. Badania zostaty przeprowadzone dla tulei o identycznych gabarytach
i strukturze dla dwoch rodzajow kompozytéw, tj. szklano-epoksydowych oraz
weglowo-epoksydowych. Aby poprawic¢ skutecznos¢ tulei energochtonnych, ko-
nieczne jest zastosowanie specjalnych nieciggtosci strukturalnych (tzw. inicja-
torow uszkodzenia), ktoére powodujg ze tuleja niszczy sie w sposob kontrolo-
wany, dajac jednoczesnie najwieksze wypetnienie wykresu sita-zgniot. Przed-
stawia to wykres zamieszczony na rys. 13.

Postacie uszkodzen (w fazie poczgtkowej) dla tulei bez inicjatora i tulei
Z inicjatorem przedstawiono na rys. 14.

Wskaznik lekkosci tworzony jest poprzez odniesienie pochtonietej energii
uderzenia do masy skruszonego odcinka tulei lub do jego ciezaru. W tym dru-
gim przypadku jednostkg miary jest metr lub jego krotnos$¢, czyli jest ona taka
jak w przypadku innych wskaznikéw lekkosci struktury. Liczby zamieszczone
na stupkach wykresu przedstawionego na rys. 14 oznaczajg w takim przypad-
ku wysokos¢, na jakg nalezy unies¢ skruszony odcinek tulei, aby jego energia
potencjalna réwna byta energii pochtonietej. Warto zauwazyé, ze w przypadku
kompozytu weglowo-epoksydowego skutecznos¢ funkcjonalna tulei jest istotnie
wieksza (czyli w jednostce masy tulei mozna zdysypowaé wiekszg ilos¢ energii
uderzenia).
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Rys. 13, Zastosowanie tulei energochtonnych do niwelowania skutkéw rozbicia
szybowca

Proces zniszczenia:

Tuleja bez inicjatora uszko<lzenia

E nergia popom ta
Masa (kriiZDiegoodctika atl

GFRP

Tulejaz inicjatorem uszkodzenia

Rys. 14. Postacie zniszczenia oraz efektywno$¢ tulei energochtonnych w aspekcie
wskaznikéw lekkosci

5. Whnioski

Wskazniki lekkosci pozwalajg na szybka, inzynierska ocene, ktory z roz-
patrywanych materiatéw da wiekszy efekt wytrzymatoSciowy, sztywnosciowy
lub energetyczny z jednostki swojej masy. Sg réwniez bardzo dogodnym na-
rzedziem do analiz stopnia wykorzystania witasciwosci wytrzymatosciowych
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roznych materiatéw i struktur konstrukcyjnych. W aspekcie wskaznikéw lek-
kosci - kompozyty polimerowe stosowane w konstrukcjach lotniczych wyka-
Zuja znacznag przewage nad materiatami tradycyjnymi. Dla przykiadu, gdy
wymiarujgcym stanem obcigzenia jest rozcigganie lub Sciskanie (np. w pasach
dzwigara skrzydta) zastosowanie kompozytu weglowo-epoksydowego umozli-
wia niemal 3-krotne zmniejszenie masy w stosunku do duraluminium, stali
lub drewna. Bardzo dobre rezultaty uzyskuje sie réwniez w przypadku zasto-
sowania kompozytdw weglowo-epoksydowych na elementy dysypujace energie
uderzenia podczas zdarzen katastroficznych.
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Why the composites? - lightness factors in material selection and
strength calculations of aircraft structures

Abstract

The subject of the paper concerns application of lightness factors in a comparative
analysis of strength properties of basic materials being applied in aeronautical struc-
tures. A very particular application of the lightness factors is noted in engineering
calculations of composite glider wing spars, where they appear as material constants
and structure loading factors as well. An example of lightness factors application in
the investigations of gliders airframe crashworthiness, especially in reference to the
front part of glider fuselage protection against hard landing combined with the crash
is also presented.
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Bezpilotowe Statki Powietrzne (ang. UAV) zdobywajg coraz wiekszg po-
pularnoé¢ jako narzedzia do zadan, ktére sg dla ludzi trudne do wy-
konania lub niebezpieczne ze wzgledu na ich charakter. UAV powstate
pierwotnie jako ,bron przysztosci” wykorzystywane sg teraz coraz cze-
Sciej w obszarze zastosowan cywilnych. Powstaty w ten spos6b segment
rynku lotniczego generuje zapotrzebowanie na odpowiednie rozwigzania
konstrukcyjne. Artykut ten przedstawia proces powstawania i dopusz-
czenia do lotu podwozia do samolotu bezpilotowego.

1. Czym jest UAV?

UAV (ang. Unmanned Aerial Vehicle), czyli Bezpilotowe Statki Powietrzne,
jest to grupa obiektéw latajacych cechujacych sie brakiem zatogi na poktadzie
Obiekty te sg sterowane zdalnie przez operatora (czasem nazywanego pilotem)
z oddalonego punktu dowodzenia lub posiadajg autonomiczne uktady sterowa-
nia pozwalajace na wykonanie misji w trybie automatycznym. Bardzo czesto
stosowany jest hybrydowy system sterowania tgaczgcy w sobie cechy systemu
autonomicznego i zdalnego sterowania (uzywanego giéwnie w czasie startu
i ladowania).

UAV wystepujg w szerokim zakresie wielkosci i konstrukcji, a co za tym
idzie i zastosowan. Wielkosci obiektow bezpilotowych mogg wahac sie od po-
nizej 10kg az do kilku ton.


mailto:zbigmew.skorupka@ilot.edu.pl
mailto:wojciech.kowalski@ilot.edu.pl
mailto:rafal.kajka@ilot.edu.pl

598 Z. Skorupka i inni

Podstawowym zastosowaniem UAYV jest wspomaganie formacji wojskowych
na polu walki oraz misje wywiadowczo-szpiegowskie (rys. 1). W zaleznosci od
misji, UAV moga by¢ wyposazone w zestawy kamer i mikrofonéw do obserwacji
terenu, markery laserowe do oznaczania celow ostrzatow lub bombardowan,
wszelkiego rodzaju uzbrojenie do niszczenia celow zywych lub mechanicznych,
a takze budowli.

Rys. 1 Samolot bezpilotowy Rheinmetall KZO uzywany przez armie niemiecka do
zadan zwiadowczych (fot. Wikipedia)

Rys. 2. UAV Fulmar Flight wyprodukowany przez firme Aerovision na potrzeby
cywilne (fot. Wikipedia)

W ostatnim czasie obiekty bezpilotowe powstaja w wersjach cywilnych
(rys. 2) dla pozarnictwa (obserwacja terenu pozaru, tam gdzie istnieje zbyt
duze niebezpieczenstwo dla ludzi), policji (obserwacje terenu np. w miastach,
wspomaganie akcji tapania przestepcéw) czy mediéow (podwieszone kamery
przeznaczone do relacji ,na zywo” z miejsc wypadkéw itp., gdzie dziennikarze
nie majg normalnie dostepu).

Jak byto wspomniane na poczatku, UAYV istniejg w wielu odmianach, z cze-
go podstawowym podziatem moze by¢ podziat na maszyny konstrukcyjnie od-
powiadajace zwykiemu samolotowi lub smigtowcowi (rys. 3).
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Rys. 3. Smigtowcopodobny UAV - MQ-8B Fire Scout (fot. Wikipedia)

Oba typy obiektéw maja cechy charakterystyczne dla konstrukcji z kto-
rych powstaty, a co za tym idzie i wynikajgce z tego zastosowania. Powstajg
w szerokim zakresie wielkosci, przy czym te wieksze czesto sg adaptowane
z maszyn konwencjonalnych przez zastapienie klasycznego kokpitu systemem
automatycznym (autonomicznym lub zdalnego sterowania), rys. 4.

Rys. 4. Rozbudowane stanowisko kontroli obiektu bezzatogowego (fot. Wikipedia)
2. 0Ogo6lne wymagania stawiane podwoziom dla UAV

Kazdy obiekt powietrzny, czy klasyczny czy bezpilotowy, wymaga podwo-
zia umozliwiajgcego poprawny start i bezpieczne ladowanie obiektu. Wyjat-
kami sg maszyny z gory przewidziane do misji niewymagajgcych lgdowania,
gdzie podwozie jest odrzucane w trakcie sekwencji startowej.
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Podwozie do UAV musi spetni¢ te same wymagania dotyczgce pochtaniania
energii i wytrzymatosci, jak dla klasycznego obiektu powietrznego o tej samej
masie i wielkosci. R6znicg jest to, ze nie obowigzujg tu tak restrykcyjne prze-
pisy dotyczgce certyfikacji ze wzgledu na brak ludzi na poktadzie. Dzigki temu
mozna w tych podwoziach stosowac rozwigzania nowatorskie nie dopuszczone
do uzytku w lotnictwie zatogowym. Dla wiekszych UAV zbudowanie podwozia
nie jest problematyczne ze wzgledu na pokrewienstwo tych konstrukcji z kla-
sycznymi statkami powietrznymi, do ktérych podwozia budowane sg od wielu
lat.

Wieksze problemy pojawiaja sie w momencie budowy UAV o0 zmniejszo-
nych gabarytach i masie np. do 100kg masy startowej. W tym wypadku az
prosi sie zeby skorzystaé¢ z rozwigzan modelarskich, sprawdzajacych sie prze-
ciez w tego typu konstrukcjach. Nalezy przy tym pamietaé, ze modele latajgce
zazwyczaj majg mase ponizej 25 kg oraz ze UAV w przeciwienstwie do mode-
li majg predkosci lgdowania poréwnywalne z petnowymiarowymi maszynami,
a co za tym idzie i energie lagdowania sg zblizone. Pocigga to za sobg ko-
nieczno$¢ zbudowania podwozia mogacego pochtong¢ odpowiednig ilos¢ ener-
gii i bedacego na tyle wytrzymatym, aby przenies¢ wygenerowane obcigzenia.
Do tego, podwozie musi byé na tyle mate i lekkie, zeby nie stanowito istotnego
obcigzenia masowego obiektu latajgcego.

Rys. 5. Model 3D obiektu bezpilotowego o masie startowej do 100kg (rys. ILot)

Kolejnym problemem sg uklady wykonawcze stosowane w podwoziach.
Z reguty sg to uktady sterujgce hamulcami podwozia gtéwnego, uktad sterowa-
nia kotkiem przednim oraz uktad chowania wszystkich podwozi. Wr petnowy-
miarowych konstrukcjach stosuje sie w wiekszosci przypadkéw uktady hydrau-
liczne jako najlepiej sprawdzone i najprostsze do implementacji ze wzgledu na
istniejgcg instalacje hydrauliczng w obiekcie. W przypadku matych UAV nie
ma instalacji hydraulicznej (zbiornik z ptynem hydraulicznym oraz pompy po-
dawcze sg zbyt ciezkie), jest natomiast rozbudowania instalacja elektryczna za-
silajgca jednoczesnie uktady wykonawcze innych systemoéw, czujniki, akcesoria
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oraz, co najwazniejsze, centralny komputer sterujgcy. Tak wiec mozliwe jest
wykorzystanie w podwoziach wykonawczych uktadéw elektrycznych, co jest
nowos$cig i utrudnieniem dla konstruktoréw przyzwyczajonych do konstrukcji
klasycznych. Ponadto nie ma na rynku typowo lotniczych uktadow elektrycz-
nych przeznaczonych do zastosowania w UAV. Oczywiscie odpowiednie uktady
mozna opracowac i zbudowac¢ wraz z catym podwoziem ale rozwigzania dedy-
kowane nie sg mile widziane ze wzgledu na cene i trudna dostepnos$¢ w razie
awarii. Optymalnym jest wykorzystanie szeroko produkowanych komponentéw
dostepnych na rynku.

3. Zatozenia i projekt techniczny podwozia dla UAV o masie
startowej 100 kg

Inzynierowie Pracowni Podwozi ILot zostali postawieni przed problemem
zaprojektowania i wykonania podwozia dla obiektu bezpilotowego o masie
100 kg. Obiekt ten byt wykonany w ramach projektu UE ,NACRE”. Pod-
stawowym problemem w przypadku tego podwozia byt stworzenie konstrukcji
mogacej rozproszy¢ energie od lgdowania z dopuszczalng pionowa predkoscig
opadania opisang przez ogoélne przepisy lotnicze, masg systemu podwoziowego
okoto 10kg oraz przy zachowaniu wymiaréw proporcjonalnych do wielkoSci
catego statku powietrznego.

Podstawowym zatozeniem podwozi bylo to, zeby miaty amortyzacje
olejowo-gazowg bedacg efektywnym rozwigzaniem stosowanym w uktadach
podwoziowych. Ze wzgledu na niewielkie gabaryty konstruktorzy zdecydowali
sie na uzycie zmodyfikowanych amortyzatoréw rowerowych. Zakres przerobek
miat na celu dostosowanie charakterystyki ttumienia do warunkéw lotniczych,
gdyz oryginalny amortyzator nie spetniat tych wymogoéw. Modyfikacji poddany
zostat uktad ttumienia w takim stopniu, aby zapewnié¢ odpowiednig charakte-
rystyke wymagang podczas lgdowania obiektu.

Drugim zatozeniem byto zastosowanie sterowania elektrycznego i elektrycz-
nych ukladéw wykonawczych w hamulcach, uktadzie chowania oraz sterowaniu
kotkiem przednim. Podejscie takie byto podyktowane w szczegélnosci brakiem
innych ukladéw zasilania i sterowania na poktadzie UAV. Zabudowa uktadu
hydraulicznego nie wchodzita w gre ze wzgledu na mase takiego uktadu oraz
ktopotliwe sterowanie hydraulika przy pomocy istniejgcego uktadu sterowa-
nia. Zdecydowano sie uzy¢ wzmocnionych serwonapedéw modelarskich (rys. 6)
(z tytanowymi zebatkami w przektadniach) ze wzgledu na spodziewane obcig-
zenia oraz niezawodno$¢ napedow.
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Rys. 6. Przyktadowy serwonaped modelarski (fot. Hitec)

Sterowanie kotkiem przednim zostato zrealizowane podobnie jak sterowanie
hamulcami (w oparciu o serwa modelarskie).

Rys. 7. Model 3D podwozia do samolotu bezpilotowego o masie startowej 100 kg
(rys. ILot)

Podwozia zostaty zaprojektowane przy pomocy programu do modelowania
3D SolidEdge. W tym systemie zostat przeprowadzony caty proces projekto-
wania, od zamodelowania konstrukcji w 3D az do wytworzenia dokumentacji
wykonawczej 2D. Tam gdzie to byto potrzebne, z punktu widzenia obrobki,
zostaty wygenerowane modele wspomagajgce obrobke na maszynach CNC. Po-
nadto modelowanie 3D umozliwito lepszg wspotprace z zamawiajgcym, dzieki
regularnej wymianie modeli i mozliwosci tatwego dokonywania zmian w pro-
jekcie na etapie przedwykonawczym.

Optymalizacja wytrzymatosciowo/masowa (rys. 8, 9) podwozi zostata prze-
prowadzona w programie do analizy metodg elementdéw skonczonych (MES)
Femap (bazujacym na systemie Nastran), ktory jest mocno zintegrowany z pa-
kietem SolidEdge, dzieki czemu kolejne optymalizacje projektowanych elemen-
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téw mozna przeprowadzaé bez zbednych i czasochtonnych operacji przenosze-
nia danych miedzy niekompatybilnym oprogramowaniem. W wypadku wy-
robow lotniczych optymalizacja wytrzymatoSciowo/masowa jest bardzo waz-
nym elementem procesu projektowego, ze wzgledu na mase i wytrzymatos¢
oraz ograniczenia kosztéw budowy prototypéw. Optymalizacja wytrzyma-
tosciowo/masowa przy uzyciu metod komputerowych jest szeroko stosowa-
nym standardem przedwykonawczym uzywanym w wielu gateziach przemystu,
w szczeg6lnosci w lotnictwie i przemys$le samochodowym. Stosowanie metod
numerycznych pozwala w znaczgcym stopniu obnizy¢ koszty wprowadzenia
konstrukcji do eksploatacji. Powszechne stosowanie metody elementéw skon-
czonych pozwala w wielu przypadkach skréci¢ czasochtonny proces badan do
minimum. Dzieki coraz lepszemu oprogramowaniu mozemy analizowac¢ nie tyl-
ko pojedyncze detale, obcigzone praktycznie dowolnie przytozonymi sitami,
a takze zespoty czesci, co pozwala na uwzglednienie kinematyki uktadu. Na-
lezy jednak pamieta¢, ze kazde modelowanie numeryczne jest tak doskonate,
jak znajomos$¢ zjawiska przez osobe przeprowadzajaca obliczenia i odpowied-
nie zdefiniowanie warunkéw brzegowych dla obliczen. Analizy numeryczne po-
zwalajg na dokonanie obliczen dla wielu przypadkoéw, jednakze nie sg w stanie
zupetnie zastgpi¢ badan doswiadczalnych ze wzgledu na niejednokrotnie du-
z0 bardziej ztozone zjawiska zachodzgce w rzeczywistosci (a co za tym idzie
niedoktadne definiowanie warunkéw brzegowych, nie wynikajace z niewiedzy
obliczeniowca, a wtasnie ze ztozonosci procesu i braku modeli matematycznych
analizowanych zjawisk).

Rys. 8. Przykladowa wizualizacja wynikéw analizy detalu podwozia przy pomocy
MES (rys. ILot)
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Rys. 9. Przyktadowa wizualizacja wynikow analizy detalu podwozia przy pomocy
MES (rys. ILot)

4. Badania laboratoryjne i optymalizacja podwozi

Badania laboratoryjne podwozi przeprowadzone zostaty w Laboratorium
Badan Podwozi Lotniczych ILot. W procesie badan sprawdza sie charaktery-
styki amortyzatoréw w zaleznosci od sposobu napetnienia i wielkoSci zastoso-
wanego ttumienia. Przeprowadza sie badania dynamiczne majgce na celu wy-
kazanie wytrzymatosci podwozia oraz optymalizacje ttumienia w warunkach
zblizonych do rzeczywistych (zachowanie predkosci przyziemienia oraz energii
ladowania). Optymalizacja ttumienia polega na takim dobraniu parametréow
amortyzatora, aby wyttlumial on energie lgdowania, utrzymujgc przecigzenia
na zatozonym poziomie, a co za tym idzie, zeby wartosci sit dziatajgcych na to
podwozie nie przekroczyty wartosci krytycznych mogacych spowodowac trwate
uszkodzenia podzespotdw.

Przeprowadzone zostaty réwniez préby statyczne wytrzymatosci podwozi
na obcigzenia mogace wystgpi¢ podczas lgdowania, a zdefiniowane w odpo-
wiednich przepisach lotniczych.

Podwozia gtéwne przeszty proby hamulcéw niezbedne z punktu widzenia
bezpieczenstwa obiektu, na ktérym zabudowane sg podwozia.

Podwozie przednie musiato przejs¢ préby uktadu sterowania kétkiem przed-
nim w celu sprawdzenia poprawnosci dziatania uktadu.

Wyzej opisane proby sg standardowymi prébami wykonywanymi dla kaz-
dego nowopowstatego podwozia lotniczego i wymaganymi przez przepisy lot-
nicze. W tym przypadku préby te okazaty sie problemem nie ze wzgledu na
koniecznos¢ ich wykonania, a ze wzgledu na wielkos$¢ obiektu oraz na maksy-
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Rys. 10. Prasa 40T uzywana do badan statycznych amortyzatoréw (fot. ILot)

Rys. 11. Miot zrzutowy 3T z bieznig do badar dynamicznych (fot. ILot)

malne obcigzenia na niskim poziomie. Wszystkie urzadzenia w Laboratorium
przystosowane sg do pracy z obiektami o wiekszej masie. Chodzi o system za-
wieszenia obiektu na mitotach zrzutowych. Masa samych tylko wozkéw prowa-
dzacych zawieszenie podwozia jest na tyle duza, ze dodanie belki do mocowa-
nia podwozia skutkowato przekroczeniem ciezaru potrzebnego do odwzorowa-
nia obcigzenia rzeczywistego. Inzynierowie poradzili sobie z tym problemem,
stosujac zoptymalizowang na potrzeby projektu belke, redukujac jej wage.

Badania zrealizowane wedtug harmonogramu bedacego odpowiednikiem
takich samych badan dla zwyktych podwozi lotniczych (poniewaz de facto
jest to zwykle podwozie lotnicze) daly pozytywne rezultaty i pozwolilty na
dopuszczenie podwozi do eksploatacji.
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Badania dynamiczne, wstepne zmeczeniowe, funkcjonalne oraz proby ha-
mulcdw przeprowadzone zostalty na miocie 3T z bieznig. Badania statycz-
nej charakterystyki amortyzatorow zostaty przeprowadzone na prasie 20/40T.
Wszystkie stanowiska wyposazone sg w komputerowe uktady akwizycji da-
nych, co zapewnia wysokg doktadnosé uzyskanych wynikéw oraz tatwy i bez-
posredni dostep do zapisanych danych w celu dalszej ich obrobki.

5. Podsumowanie

Przedstawiony proces projektowania oraz badan podwozia do bezzatogo-
wego samolotu o masie startowej 100 kg pozwala zrozumie¢ trudnosci powstate
przy obiektach tej wielkosci. Podwozia do tak matych obiektow latajacych mu-
szg by¢ odpowiednio wytrzymate oraz wydajne ze wzgledu na parametry takie-
go samolotu bedgce odpowiednikami parametrow wiekszych obiektow lataja-
cych. Wymaég masy oraz wymiaréw przystosowanych do wielko$ci catego UAV
czyni konstrukcje znaczacym wyzwaniem inzynierskim. Dodatkowo wymogi
dotyczace zastosowania elektrycznych urzadzehn wykonawczych w uktadzie wy-
puszczania/chowania, hamulcach oraz sterowaniu koétkiem przednim sprawia,
ze wykonana praca odbiega mocno od typowych prac z zakresu podwozi lot-
niczych. Badania bedace nieodzowng czescig procesu dopuszczenia podwozi
do uzytku sa, mimo podobienstw, duzo bardziej wymagajace ze wzgledu na
skale obiektu. Poprawne ich przeprowadzenie wymagato powaznej adaptacji
urzadzen badawczych uzywanych dotychczas do badania wiekszych podwozi.

Opisana praca byta dla kadry Pracowni i Laboratorium Podwozi ILot du-
zym wyzwaniem i mozliwos$cig sprawdzenia sie w zupetnie nowym segmencie
lotnictwa. Powierzone zadanie skonstruowania lekkiego i niewielkiego gabary-
towo podwozia zostato wykonane w petni, a doSwiadczenie uzyskane podczas
projektu pozwoli inzynierom na wykonywanie doskonalszych konstrukcji tego
typu.
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Design, numerical analysis and laboratory tests of the landing gear for
UAV up to 100 kg take-off mass

Abstract

Unmanned Aerial Vehicles (UAV) are now popular aviation branch. UAVs are used
in various ways but always where there is danger or too difficult task for human crew
to accomplish. Primary use of UAVs was military, but now these machines are used in
civilian operations as well. Due to growing market, engineers specialized in classical
aviation have to change their approach to design of the landing gear. This paper is
about the complete landing gear design process from the concept to laboratory tests
of a manufactured product for UAV purposes.
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