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Szanowni Czytelnicy

Mineto juz 20 lat od pierwszej konferencji ,,Mechanika
w Lotnictwie". Odbywajg sie one co dwa lata i nieustannie
ciesza sie ogromnym zainteresowaniem. Udato sie nam
stworzyc¢forum tworczo stymulujace i integrujgce Srodowiska
lotnicze z instytutow naukowo-badawczych, wyzszych uczelni
wojskowych i cywilnych oraz przemystu. Wymiana informacji
0 najnowszych osiggnieciach nauki z zakresu konstrukcji
statkow latajacych, ich eksploatacji, jak 1 bezpieczenstwa
w locie, to najistotniejsze aspekty rozwoju nauki i przemystu
oraz ksztatcenia wysokokwalifikowanych kadr w technice
lotniczej i uzbrojeniu.

Z prawdziwg przyjemnoscig oddajemy w rece Czytelnikow
kolejng, siddma juz pozycje z serii ,,Mechanika w Lotnictwie™
zawierajgcg referaty wygtoszone na Xl Ogoélnopolskiej /
Il Miedzynarodowej Konferencji ,,Mechanika w Lotnictwie"
ML-XI1 2004, ktéra odbyta sie w dniach 25-28 maja 2004 r.
w Kazimierzu Dolnym. Seria wydawana jest przez gtownego
organizatora konferencji - Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowane;j.

Dziekujgc sponsorom za pomoc w wydaniu zbioru
wyrazamy nadzieje, ze itym razem publikacja spotka sie
z duzym zainteresowaniem i przyczyni sie do rozwoju polskiej
mysli  naukowo-technicznej oraz zwiekszy bezpieczenstwo
lotow.

Jerzy Maryniok
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KONCEPCJA | PROJEKT AERODYNAMICZNY
SAMOLOTU ,,BIELIK”

Krzysztof Kubrynski
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska
e-mail: kkubryn @meil.pw. edu.pl

W pracy referacie przedstawiono podstawowa koncepcje oraz proces
projektowania aerodynamicznego odrzutowego samolotu do$wiadczalnego,
a docelowo szkolno-treningowego, ,,Bielik”. Samolot zrealizowany zostat
w zakladzie E. Marganskiego jako przedsiewziecie prywatne, z czeSciowym
finansowaniem projektu przez KBN. Samolot ma uklad aerodynamiczny
przystosowany do lotdw na duzych katach natarcia, co w polaczeniu
z innymi  zastosowanymi tu rozwigzaniami upodabnia go pilotazowo do
wspotczesnych samolotéw bojowych przy uproszczeniu jego konstrukci.

1. Wstep

Wspbiczesne samoloty bojowe charakteryzujg sie dos¢ wyjatkowymi
wiasnosciami lotnymi, co wynika przede wszystkim z duzego nadmiaru
ciggu oraz z mozliwosci operowania w bardzo szerokim zakresie katow
natarcia. Daje to mozliwo$¢ wykonywania ewolucji nieznanych badz
niedostepnych dla innej klasy samolotéw. Jednoczes$nie stwarza to
dystans pomiedzy samolotami bojowymi i samolotami szkolno-
treningowymi, na ktorych szkoleni sg przyszli piloci wojskowi.
Mozliwo$¢ zapoznania sie z wikasnosciami samolotéw wysoko-
manewrowych pojawia sie dopiero po przejsciu na samoloty bojowe.
Jednoczes$nie koszt szkolenia na sprzecie bojowym jest wyjatkowo
wysoki, zaréwno z uwagi na ogromne ceny sprzetu jak i wysokie koszty
jego eksploatacji. Samolot ,Bielik” jest prébg zbudowania taniego,
lekkiego, zbudowanego catkowicie z materiatbw kompozytowych
samolotu szkolnego, ktory wiasnosciami pilotazowymi zblizony bytby do
wspoétczesnych samolotdéw bojowych. Koncepcja aerodynamiczna
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i projekt aerodynamiczny samolotu powstaty w ramach prac autora, przy
duzym zaangazowaniu studentow MEiL-u oraz $rodkéw Zakiadu
Aerodynamiki ITLiMS Politechniki Warszawskiej. Powstat on gtéwnie
w oparciu o prace obliczeniowe. Badania tunelowe ograniczaty sie do
badarn w tunelu aerodynamicznym matych predkosci, przede wszystkim
w celu weryfikacji analiz obliczeniowych i zastosowanych rozwigzan
oraz sprawdzenia w warunkach, kiedy analiza obliczeniowa staje sie
mato wiarygodna (duze katy natarcia, silne przeptywy wirowe).

2. Ogo6lne zatozenia i wstepny projekt aerodynamiczny

Historia samolotu siega roku 1995, kiedy narodzita sie podstawowa
koncepcja konstrukcyjna. Odbiegata ona do$¢ znaczaco od ukiadu
obecnego. Rysunek 1przedstawiajedng z kolejnych wersji projektu.

Rys. 1. Jeden z wcze$niejszych szkicow projektu samolotu

Jednym z pierwszych efektow tej pracy byto powstanie modelu
aerodynamicznego wg projektu E. Marganskiego. Przeprowadzone
badania aerodynamiczne wskazatly na konieczno$¢ dos¢ istotnych zmian
w aerodynamice. Zmieniony zostaty ksztatlt pasm oraz przednia czesé
kadtuba, w celu uzyskania znacznie wiekszej statecznoSci wirdw.
W stosunku do weczedniejszych szkicéw wzrosta cieciwa przykadtubowa
i zmienit sie obrys skrzydta w celu zwiekszenia obszaru oddziatywania
wirdw generowanych na pasmie i przodzie kadtuba. Ogo6lny obrys uktadu
samolotu, w szczegdlnosSci pasm, skrzydet i kadtuba zaprojektowany
zostat w oparciu o dos¢ prostg idee: Srodek aerodynamiczny samolotu
wyznaczony metodg siatki wirowej musiat znalez¢ sie dos¢
zdecydowanie przed S$rodkiem ciezkosci obrysu w widoku z géry.
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Sugerowato to automatyczng tendencje samolotu do powrotu na mniejsze
katy natarcia w przypadku wejscia na katy bardzo duze (formalnie: 90°).
Koncepcja aerodynamiczna zaktadala mecha-nizacje w postaci klap
przednich i tylnych. Skrzydta pozbawione byly lotek. Sterowanie
poprzeczne miato by¢ zapewnione wylgcznie poprzez rdznicowe
wychylanie usterzenia poziomego (sterolotek) Powodem tego byta
zarbwno che¢ utrzymania  wysokiej  skutecznosci  sterowania
poprzecznego na duzych katach natarcia jak i zwiekszenia skutecznosci
klap. Koszt takiego rozwigzania jest dos¢ wysoki: wielokrotnie wyzsze
obcigzenia usterzenia i skrecanie kadituba, jednak biorgc pod uwage
stosunkowo mate wymiary samolotu ijego krepg sylwetke wydawato sie
to realne. Finalnie okazato sie konieczne pewne ograniczenie zakresu
réznicowych wychylen usterzenia. PodwoOjne usterzenie pionowe ma na
celu zapewni¢ wiekszg skuteczno$¢ w zakresie duzych katéw natarcia.
Wynika to z do$¢ ztozonego oddziatywania wir6w generowanych na
pasmie z usterzeniem pionowym i tylng czescig kadtuba, w wyniku
ktérego na pojedynczym usterzeniu na ogot dos¢ szybko dochodzi do
generowania sity bocznej o kierunku odwrotnym od zamierzonego -
czego efektem jest utrata statecznosci kierunkowej. Pelne badania
i projektowanie usterzenia pionowego nie zostalo jednak zrealizowane
przed rozpoczeciem realizacji konstrukcji. Skutkiem tego jest
ograniczony aktualnie zakres katow natarcia, przy ktéorym samolot bedzie
sie zachowywat prawidlowo (z punktu widzenia statecznosci
i sterownosci kierunkowej). Zmodernizowany model aerodynamiczny,
uwzgledniajacy efekty przeprowadzonych analiz, zostat ponownie
przebadany w  tunelu  aerodynamicznym matych  predkosci.
Charakterystyki podtuzne byly zadawalajgce. Uzyskano maksymalng
wartos¢ wspoOtczynnika sity nosnej ok. 1.8, liniowy przebieg
wspotczynnika momentu podtuznego, praktycznie stalg skutecznosé
usterzenia poziomego (sterolotek) w zakresie do oc=35° (wzgledem
aktualnego  wychylenia, odpowiadajgcego warunkom réwnowagi
podtuznej samolotu), bardzo stateczny uklad wirowy generowany przez
pasmo i przednig cze$¢ kadtuba oraz automatycznga tendencje do powrotu
z duzych katéw natarcia. Wyniki te zilustrowane zostaty na rys. 2. Uktad
samolotu przyjety do dalszej realizacji przedstawiony zostat na rys. 3.
W trakcie pézniejszej realizacji projektu zmieniony zostat nieznacznie
jedynie obrys usterzenia poziomego w celu zapewnienia wiasciwych
momentow zawiasowych.
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Rys. 2. Wyniki badani tunelowych zmodyfikowanego
modelu wstepnego: Cz(a), Cm*A(Cz), dCm/dfinia)

3. Szczego6towy projekt aerodynamiczny, analiza
charakterystyk i obcigzen

Po wustaleniu og6lnego uktadu samolotu oraz obrysu skrzydet,
usterzenia poziomego, pasm oraz kadluba kolejnym etapem bylo
uszczegbtowienie geometrii. Pierwszym krokiem byto zaprojektowanie
profilu skrzydta. W celu obnizenia kosztow realizacji przyjeto, ze profil
skrzydta i usterzenia poziomego bedzie symetryczny (foremniki
i oprzyrzagdowanie lewej i prawej potodwki bedg takie same). Profil
aerodynamiczny zaprojektowany zostat specjalnie dla tego projektu.
Charakteryzuje sie on malg grubosciag wzgledng (6%) oraz dos¢
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nietypowymi wiasnosciami. Jest to profil typu nadkrytycznego,
charakteryzujacy sie ograniczong intensywnoscig fali uderzeniowej po
przekroczeniu warunkéw krytycznych, a jednocze$nie ma korzystniejsze
cechy geometryczne w poréwnaniu do klasycznych profili typu NACA
o takiej grubosSci: wiekszy promien noska oraz wieksze wypetnienie
(rys. 4) co daje mu lepsze charakterystyki sztywnos$ci i wytrzymatosci.
Jednoczes$nie wzrost oporu falowego oraz przemieszczenie srodka parcia
nastepuje przy wiekszych predkosciach lotu - rys. 5.

Rys. 5. Geometria i charakterystyki oporu i momentu pochylajgcego profilu
K6D oraz NACA 64-006

Obliczenia transoniczne skrzydia z zaprojektowanym profilem
wskazujg ze liczba Macha wzrostu oporu przy matych katach natarcia
przekracza 0.90 . Kolejnym etapem projektu byto zaprojektowanie tzw.
nieinterferujgcego pasma. Przyjeto, ze dla wspotczynnika sity nosnej ok.
0.32 (odpowiadajacego warunkom bliskim maksymalnej doskonatosci
aerodynamicznej) pasmo bedzie uksztattowane wzdtuz powierzchni
pradu uktadu skrzydto-kadtub. Celem tego podejscia jest unikniecie
oderwania na pasmie i niedopuszczenie do wzrostu oporu w warunkach
przelotowych bgadZz manewru ustalonego. Problem ten byt rozwigzany w
oparciu o metodg panelowg. Rysunek 6 przedstawia geometrie
izolowanego uktadu skrzydto-kadtub oraz przyktadowy przekréj skrzydta
z wygenerowanym przekrojem pasma. W projektowych warunkach lotu
opracowane pasmo, zastosowane na finalnym ukladzie samolotu jest
rzeczywiscie nieobcigzone —rys. 7.
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Rys. 6. Geometria ukfadu skrzydto-kadtub, wyznaczona linia pradu przed
ptatem oraz przyjety wynikowy przekr6j pasma przykadtubowego

Rys. 7. Rozkiad cisnienia na samolocie z zaprojektowanym pasmem

Podobna procedura zastosowana zostala do usterzenia pionowego,
jednak nie zostato to wykorzystane w zrealizowanym projekcie.

Zaprojektowany uktad samolotu podlegat w kolejnych etapach
weryfikacji zaré6wno obliczeniowej jak i eksperymentalnej. W tym celu
powstat model aerodynamiczny (rys. 8) zapewniajacy mozliwos$é zmiany
kata wychylenia usterzenia poziomego oraz wariantowo$¢ wychylenia
klap przednich i tylnych. Jednoczes$nie powstat peiny model
obliczeniowy w postaci siatki obliczeniowej dla metody panelowej
(rysunek 9) uwzgledniajacy wiernie szczeg6ty geometryczne ukiadu.
Rdéwniez procedura obliczeniowa zostata zmodernizowana w celu
uwzglednienia specyficznych cech analizowanego uktadu samolotu.

Badania tunelowe objety pomiary charakterystyk podtuznych (Cz(oc),
Cx(a), Cm(a), wptyw wychylenia klap, charakterystyka usterzenia
poziomego, wpltyw podwozia oraz hamulca aerodynamicznego na
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charakterystyki podiuzne), boczne oraz poprzeczne (skutecznosc
sterolotek w réznych konfiguracjach oraz katach wychylen sterolotek).

Rys. 8. Modele aerodynamiczne samolotu ,,Bielik”: wstepny (z prawej) oraz
szczegOtowy (z lewej)

Rys. 9. Siatka obliczeniowa samolotu do analizy optywu i obcigzen

Znaczng cze$¢ ogoOtu badan stanowita wizualizacja przeptywu,
zarobwno na powierzchni (rys. 10) jak i w polu przeptywu. Miata ona
istotny wptyw na ocene poprawnosci optywu samolotu oraz zrozumienia
zachodzacych zjawisk przeptywowych. Byta tez jedng z przestanek do
modyfikacji uktadu (przesuniecia skrzydta z pasmem wzgledem kadtuba)
w celu zwiekszenia statecznosci przeptywow wirowych.

Poréwnanie analizy obliczeniowej i badan eksperymentalnych miato
na celu potwierdzenie uzytecznosSci metody obliczeniowej jako
skutecznego narzedzia projektowania aerodynamicznego, wyznaczania
pochodnych aerodynamicznych do dalszych analiz z zakresu mechaniki
lotu (w tym statecznosci statycznej i dynamicznej - ktérych nie mozna
byto uzyskaé w oparciu o przeprowadzone badania tunelowe) oraz
analizy obciagzen aerodynamicznych do wymiarowania konstrukcji oraz
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przygotowania prob statycznych. Pordéwnanie wynikéw w pelni
potwierdzito celowos$¢ takiego podejscia. Pozwolito to znaczaco obnizy¢
koszty jak i skroci¢ cykl prac.

Rys. 10. Wizualizacja optywu samolotu przy duzych katach natarcia

Rys. 11 przedstawia przykiad wyniku obliczeniowej analizy optywu
(przypadek niesymetryczny, z wychylonymi klapami oraz rdznicowo
sterolotkami), a rys. 12 poréwnanie wynikéw badan tunelowych oraz
obliczen dla wybranych przypadkéw charakterystyk Cz(oc) i Cm(cc).
Wyniki obliczen byly wyjatkowo satysfakcjonujgce, nawet w przy-
padkach dos$¢ ekstremalnych, np. skutecznos¢ sterolotek do sterowania
podtuznego i poprzecznego przy duzych katach natarcia. Jedyne powazne
odstepstwo dotyczyto charakterystyk bocznych (sita boczna i moment

odchylajacy) przy duzych katach natarcia, kiedy zjawiska nieliniowe sg
dominujace.

Rys. 11. Obraz obliczeniowej analizy optywu samolotu ,,Bielik”
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W  celu potwierdzenia uzytecznosci danych obliczeniowych
uzyskanych w oparciu o podkrytyczng metode panelowg przepro-
wadzono réwniez obliczenia w zakresie transonicznym (liczba Macha do
0.90) oraz przy duzych katach natarcia w oparciu o metode objetosci
skonczonych irdwnania Eulera. Wnioski z poréwnania obu metod sg
bardzo interesujgca i praktyczne: przy duzych predkosciach
przydzwiekowych rozktady cisnienia na skrzydle sg zasadniczo rézne od
uzyskanych metodg panelowg (w pierwszym przypadku mogg wystgpic
dos¢ silne fale uderzeniowe, w drugim przeplyw z zatozenia
podkrytyczny) jednak zaréwno rozktad obcigzenia wzdtuz rozpietosci,
jak i potozenie Srodkéw parcia wzdtuz cieciwy sg bardzo zblizone.
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Rys. 12. Poréwnanie wynikéw analizy obliczeniowej i badan tunelowych
samolotu ,,Bielik” (Cz(c€) i Cmy(Cz))

Mozna przypuszcza¢, ze wynika to z nadkrytycznego charakteru
zastosowanego profilu, co prowadzi do nieco innego rozwoju obszaru
naddzwiekowego na skrzydle. Przy duzych katach natarcia obcigzenia
uzyskane z metody panelowej dajg wieksze momenty gnace - sg wiec
po stronie bezpiecznej dla konstrukcji (przeptywy wirowe generujg
wieksze obcigzenia w obszarze przykadtubowym). Pozwolito to w peini
wykorzysta¢ wyjatkowo elastyczng i ekonomiczng metode panelowg do
analizy wytrzymato$ciowej. Byto to o tyle korzystne, ze program
zmodyfikowano tak, aby dla kazdego przypadku konfiguracji samolotu
oraz wariantu obcigzen dawat bezposrednio rozkiady obcigzen
aerodynamicznych konstrukcji - co znakomicie skracato caty cykl prac.
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4. Podsumowanie i wnioski

Przedstawiony przebieg prac nad projektem aerodynamicznym oraz
pbZniejszg analizg charakterystyk aerodynamicznych, pochodnych
aerodynamicznych oraz obcigzeA jest, z uwagi na skrotowosc
opracowania, bardzo ograniczony i niekompletny. Intensywne prace nad
projektem aerodynamicznym trwaty trzy lata. Objety one zaréwno
projekt koncepcyjny i aerodynamiczny, badania tunelowe oraz kolejne
modyfikacje uktadu jak i opracowanie programdéw komputerowych, ktére
wykorzystywane byty do tych analiz. Wiekszo$¢ tych prac miata
charakter wyprzedzajacy i prowadzona byta zanim rozpoczeto sie
zasadnicze projektowanie konstrukcji. Szereg zjawisk przeptywowych
oraz wptyw parametréw konstrukcyjnych uktadu na jego wiasnosci
aerodynamiczne stanowito swego rodzaju odkrycia, czesto nie opisywane
w literaturze. Przyktadem moze by¢ bardzo silny wptyw klap przednich
na charakterystyki statecznosci bocznej czy wptyw parametréw hamulca
aerodynamicznego na charakterystyki podiuzne (zastosowany hamulec
aerodynamiczny nie powoduje zmiany momentu podtuznego samolotu).
Czes¢ prac nie zostata zakofAczonych przed rozpoczeciem projektowania
konstrukcji, czego efektem jest np. przewidywana niestateczno$¢ boczna
samolotu przy duzych katach natarcia (problem zostat juz rozwigzany,
jednak rozwigzanie nie zostato zastosowane w prototypie). Z uwagi na
ztozono$¢ podjetej problematyki nalezy spodziewaé sie szeregu
dodatkowych niedostatkéw w aerodynamice, ktdre nalezy wyeliminowaé
w toku dalszych prac (w tym badan w locie). Wynika to z bardzo
zawezonego zakresu badan na etapie projektowania, a spowodowane
byto skromnoscig zastosowanych $rodkdéw, wyjatkowo krotkim okresem
realizacji projektu, ograniczong bazg badawczg (tunel i aparatura
pomiarowa) oraz zastosowaniem wylgcznie wilasnych procedur
obliczeniowych. Nalezy zauwazy¢, ze podjeta problematyka jest
catkowicie nowatorska w polskich warunkach i w takim zakresie nie byta
dotychczas podejmowana. W pracach zastosowano tez na niespotykang
w warunkach krajowych skale komputerowe metody projektowania
aerodynamicznego oraz analizy optywu i obcigzen.
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Samolot ,,Bielik” zostat zaprojektowany jako samolot do zaawanso-
wanego szkolenia posiadajacy cechy pilotazowe jak najbardziej zblizone
do konstrukcji bojowych. W referacie omoéwiony bedzie efekt badan
majacych na celu poprawe charakterystyk statecznosci i sterownosci
w catym zakresie warunkéw lotu. Przedstawiony zostanie rdwniez wptyw
réznych czynnikébw na stateczno$¢ boczno-kierunkowg iwtasnosci
manewrowe samolotu.

1. Wstep

Celem niniejszej pracy byta analiza statecznosci Kkierunkowej
i poprzecznej samolotu podczas lotu na duzych katach natarcia oraz
wptyw czynnikéw aerodynamicznych, zmian geometrii elementéw
ptatowca na przewidywane wiasnosci pilotazowe nowoczesnych
samolotow wysokomanewrowych, na przyktadzie samolotu ,,Bielik”. Dla
klasycznych konstrukcji z przebiegu charakterystyk pochodnych
aerodynamicznych: kierunkowej Cnp i poprzecznej Clp, mozna
praktycznie wnioskowa¢ o zachowaniu samolotu. W przypadku
wspotczesnych wysokomanewrowych konfiguracji okazuje sie, ze bardzo
czesto samolot niestateczny statycznie zachowuje poprawne wiasnosci
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z punktu widzenia pilota. Pierwsze badania charakterystyk kierunkowych
»Bielika” wykazaty, ze ich przebieg na wyzszych katach natarcia, po
przekroczeniu 23°, jest niezadowalajacy.

Zasadnicze znaczenie dla prawidtowych wiasnosci kierunkowych
i poprzecznych samolotu maja:

- usterzenie pionowe,

- ksztalt nosowej czesci kadtuba,

- mechanizacja ptata, geometria skrzydta.

2. Wplyw usterzenia

Dla malych i umiarkowanych katow natarcia uktad z podwdjnym
usterzeniem, zastosowany na ,,Bieliku”, cechuje sie silnym, pozytywnym
oddziatywaniem wiréw pasmowych z usterzeniem. Wraz ze wzrostem
kata natarcia wystepuje niestacjonamos$¢ optywu w okolicy usterzenia
pionowego i spada jego efektywnos$¢. Wiry pasmowe ulegajg wczes-
niejszej degradacji, a punkt ich rozpadu przesuwa sie ku przodowi.
Oznacza to zwykle wysoka pulsacje przeptywu w okolicy usterzenia
i problemy ze zjawiskami aeroelastycznymi. W przypadku, gdy
stateczniki sg zbyt niskie lub znacznie odsuniete ku tytowi samolotu,
wiry pasmowe podczas lotu na wysokich katach natarcia moga
przebiega¢ ponad nim, generujac site o zwrocie odstateczniajgcym.

Analizy i badania w tunelu aerodynamicznym, atakze wizualizacje,
pozwolity stwierdzi¢, ze powyzsze problemy dotykajg takze ,Bielika”.
Wprowadzono konieczne modyfikacje polegajace na zmianie obrysu
usterzenia pionowego oraz kata rozchylenia tego usterzenia.
Podwyzszenie statecznikow, zmniejszenie jego zbieznosci zapobiega
~wychodzeniu” wiru schodzagcego z pasm skrzydtowych ponad
usterzenie. Zmiana kata odchylenia od pionu z 10° do okoto 22°,



Badanie wptywu parametréw geometrycznych i aerodynamicznych.. 21

zapewnia wiasciwe potozenie ptaszczyzny statecznika wzgledem rdzenia
wiru, zwiekszajagc w ten sposéb korzystne oddziatywania ustateczniajgce.
Po przeprowadzonej modyfikacji poprawie ulegt przebieg charakte-
rystyki wspotczynnika sity bocznej oraz momentu odchylajacego.
Pochodna momentu odchylajacego po kacie $lizgu Cnp zmienia znak na
ujemny po przekroczeniu kata natarcia rownego 26° (uktad jest stateczny
statycznie kierunkowo, jezeli Crp>0, poprzecznie natomiast, gdy
pochodna momentu przechylajgcego po kacie Slizgu C\p<0, rys. 2
irys. 4).

3. Kadtub

Wraz ze wzrostem kata natarcia i spadkiem skutecznoS$ci usterzenia
pionowego coraz wiekszego znaczenia dla statecznosci kierunkowej
nabiera ksztalt i geometria kadtuba samolotu (Rys.3). Horyzontalnie
eliptyczny obrys nosowej czesci kadtuba, przypominajagcy swoim
ksztattem nos rekina, wykazuje duzy, pozytywny wpltyw na statecznosc
kierunkowg samolotu (Rys. 5). Geometria taka generuje dodatkowy
uktad wirow wymuszajagcy powstanie wypadkowego momentu
ustateczniajgcego. Obrys taki zastosowano rowniez na samolocie
»Bielik”.
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a. deg.

Rys. 3. Charakterystyka C,psamolotu F-5 (NASA TN D-7716)

Rys. 4. Typowa charakterystyka pochodnej Qp [9]

Rys. 5. Pozytywny wplyw geometrii noska kadtuba na stateczno$¢ kierunkowa
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Badania objety wplyw dodatkowych pasm noskowych na
charakterystyki.

4. Skrzydito

Na duzych katach natarcia, powyzej 25° wiry schodzace z pasm
skrzydtowych stajg sie mniej stabilne. W $lizgu wir ze strony nawietrznej
ulega badz natychmiastowej degradacji, badZz tez przechodzi nad
kadtubem najego drugg strone. Powoduje to spadek sity nosnej na ptacie
nawietrznym. Nad platem zawietrznym przebiega staby wir, ale
pochodzaca od mego sita jest wystarczajgca, aby odstatecznia¢ samolot.
Rozwigzaniem jest wprowadzenie sit, ktére dawatyby moment o zwrocie
ustateczniajgcym, np. poprzez wychylenie klap przednich. Na klapie
zawietrznej powstaje wowczas sita, ktérej skladowa normalna do
powierzchni klapy stabilizuje samolot. Na skrzydle nawietrznym sita na
klapie jest znacznie mniejsza (Rys. 6).

Rys. 6. Wychylenie klap przednich wprowadza sity dajgce moment
0 zwrocie ustateczniajgcym

Wprowadzone modyfikacje polegaty na zmianie kata wychylenia klap
przednich do 35-40 . Dotychczasowe wychylenie 20° okazuje sie
niewystarczajgce. Na analogicznych konstrukcjach wychylenie klap
przednich dochodzi niekiedy az do 50°.

Wykonano komplet badan tunelowych samolotu w ukfadzie
pierwotnym i zmodyfikowanym (rys. 7 i rys. 8). Na bazie uzyskanych
danych aerodynamicznych i masowych przeprowadzono rowniez
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symulacje numeryczng lotu przestrzennego z niewielkim $lizgiem, ktéra
pozwolita miarodajnie oceni¢ reakcje samolotu na zakiécenia oraz
okresli¢ charakterystyki czasowe zwigzane z ruchem.

Rys. 7. Przebieg pochodnej Crpw konfiguracji pierwotnej i po
wprowadzeniu modyfikacji

Rys. 8. Przebieg pochodnej Cip po wprowadzeniu modyfikacji

5. Parametry dynamicznej statecznosci kierunkowej i poprzecznej

Stateczno$¢ statyczna kierunkowa i poprzeczna charakteryzowana jest
przez dwa gtéwne wskazniki - pochodne Cnp (momentu odchylajacego
po kacie $lizgu) i Cip (momentu przechylajagcego po kacie $lizgu). Dla
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duzych katéw natarcia wartosci tych pochodnych nie determinuja
poprawnego Kkierunkowego i poprzecznego zachowania sie samolotu
z punktu widzenia pilota, czyli jak samolot reaguje na jego polecenia.
Istotne znaczenie ma rowniez zjawisko histerezy aerodynamicznej,
przebieg pochodnych dynamicznych predko$ci katowych, sprzezenia
miedzy pochodnymi, wartoSci momentéw bezwiadnosci samolotu
wzgledem osi podiuznej Ix ipoprzecznej lz oraz sprzezenia ukiadu
sterowania.

Aby mozliwie szybko oceni¢ skuteczno$¢ sterowania ruchem
bocznym samolotu zdefiniowano parametr LCDP (Lateral Control
Departure Parametr) [9, 16, 17]:

LCDP =Cnp-*--C ip (@D)]
is,,
gdzie:
CnSa - pochodna lotkowa momentu odchylajacego,
Cisa - pochodna lotkowa momentu przechylajgcego.
Warunkiem poprawnosci jest LCDP > 0. (rys. 9).

LCDP stara konfig(a)
LCDP klapy35(a.)

LCDP klapy40(a)

Rys. 9. Charakterystyka parametru LCDP

W bardziej rozbudowanej wersji parametr ten uwzglednia réwniez
sprzezenia w ukladzie sterowania (pochodne steru kierunku). Wskaznik
LCDP taczy w sobie charakterystyki pochodnych statecznosci oraz
skutecznos$¢ sterowania. Negatywna warto$§¢ LCDP moze Swiadczy¢
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0 pojawiajacym sie rewersie lotek. W przypadku samolotu ,,Bielik” nie
stwierdzono powyzszego zjawiska, poniewaz uklad sterowania
zachowuje efektywno$¢é w catym zakresie katdw natarcia.

Kolejnym parametrem charakteryzujacym zachowanie samolotu jest
CnpdynmJezeli zatozymy, ze osie ciala sg osiami gtdwnymi, parametr ten
wyraza sie rownaniem [1]:

CUn ~ CrPecoscc- (/,/1x)«Cip (2)

Formalnym warunkiem statecznos$ci kierunkowej przy locie na duzych
katach natarcia jest, aby Cnpdyn > 0.

Parametr ten moze stuzy¢ do szacunkowego okreslenia zachowania
samolotu na duzych katach natarcia juz na etapie projektu wstepnego. Do
jego wyznaczenia uzywa sie wytgcznie pochodnych statycznych, skrot
»dyn” (dynamiczne) jest mylacy, dlatego nalezy pamieta¢, ze to
kryterium jest wytacznie wskaznikiem statecznos$ci i wiasnosci samolotu
nalezy zweryfikowa¢ podczas badan. Wyznaczony przebieg Cnpdyn(a)
»Bielika” przedstawia rys. 10.

A~ n(jdyri stara konfig(a )
A npdyn klapy3j(a)

~ nfidyn klapjrdo(a)

Rys. 10. Charakterystyka parametru Cr*yn
6. Diagram Bihrle-Weissman’a

Na podstawie analizy statystycznej oraz dwdch parametréw LCDP
i Cnpdyn W. Bihrle i R. Weissman [9, 16] opracowali schemat
pozwalajacy w przyblizony sposéb oceni¢ stateczno$¢, sterownos$é
kierunkowg i poprzeczng samolotu oraz ogdlne witasnosci pilotazowe. Na
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diagram (rys. 11) naniesiono dane uzyskane z badan w tunelu aerodyna-
micznym konfiguracji wyjsciowej z klapami przednimi wychylonymi na
maksymalny kat 20° oraz zmodyfikowanej z klapami wychylonymi na
35° i40°. W og6lnym przypadku poszczegblne pola na wykresie
0znaczajg:

A - brak odchylania prokorkociggowego, prawidtowe zachowanie
samolotu,

B - brak tendencji prokorkociggowych, mozliwe odwrotne dziatanie
lotek, stabe sterowanie przechylaniem, mozliwe stabe odchylanie

C - staba tendencja prokorkociggowa, mozliwe silne odwrotne
dziatanie lotek, odchylanie,

D - silne odchylanie, mozliwe odwrotne dziatanie lotek, tendencja do
korkociagu,

E - staba tendencja do korkociggu, umiarkowane odchylanie i rewers
lotek, wpltyw drugorzednych czynnikow,

F - staba odporno$¢ na odchylanie i korkociag, nie ma rewersu lotek,
duzy wptyw drugorzednych czynnikéw,

U - wysoka kierunkowa niestateczno$¢, mato danych.

-0.015 -0.010 -0.005 0.000 0.005 0.010 0.015
CHpdyn

Rys. 11. Diagram Bihrle-Weissmana
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Przeprowadzone symulacje numeryczne wykazaly zgodnosc
z analizami bazujacymi na parametrach statecznoSci kierunkowej
i poprzecznej.

Samolot niezmodyfikowany. w przedziale katéw natarcia do 23°
przewidywane prawidtowe zachowanie samolotu. W przedziale katéw od
23° do okoto 30° spodziewane stabe sterowanie przechylaniem, stabe
odchylanie, mata odpornos¢ na korkocigg. W okolicach 30° samolot
wykazuje niestateczno$¢ kierunkowa i poprzeczng. Ruchy odchylajaco-
przechylajgce sg na tyle powolne, ze umozliwig odpowiednig korekte
warunkow lotu przez pilota.

Samolot zmodyfikowany, w przedziale katéw natarcia do 36°
prawidtowe zachowanie samolotu. Dla konfiguracji z klapami przednimi
wychylonymi na 40° powyzej kata natarcia 38° stabe ttumienie ruchow
oscylacyjnych, lekkie odchylanie. Dla konfiguracji z klapami
wychylonymi na 35° podobnie az do kata natarcia 36°.

Zestawienie wynikow na diagramie Bihrle-Weissman’a ukazuje, ze
wprowadzenie wszystkich wymienionych modyfikacji zdecydowanie
poprawia zachowanie sie samolotu podczas lotu na duzych katach
natarcia.

Rys. 12. Modele samolotu “Bielik” uzywane do badan w tunelu
aerodynamicznym
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W pracy przedstawiono nowg koncepcje aerodynamiczng umozliwiajgca
zapewnienie wilasciwych charakterystyk statecznosci kierunkowej i po-
przecznej w zakresie duzych katow natarcia - zagadnienia dotyczacego
wiekszosci nowoczesnych konstrukcji wysokomanewrowych. Nowa-
torska konfiguracja daje réwniez mozliwos¢ zwiekszenia doskonatosci
aerodynamicznej w zakresie umiarkowanych katéw natarcia poprzez
redukcje oporu indukowanego. Zaprezentowano réwniez wstepne wyniki
analiz i badan tunelowych oraz problemy zwigzane z realizacjg idei.

1. Wstep

Wspotczesne samoloty bojowe i szkolne operujg w szerokim zakre-
sie katdw natarcia. Ukazuja sie nowe problemy, szczegdlnie zwigzane ze
statecznoscig poprzeczng ikierunkowag oraz sterownos$cia, ktérych
apogeum wystepuje przy katach natarcia rzedu 30-40°. Wynikajg one
zar6wno z oderwania przeptywu na skrzydle, jak i z oddzialywania
silnych przeptywow wirowych generowanych na kadtubie i pasmach
z usterzeniem pionowym. Jednym ze sposobOw rozwigzania tego
problemu jest zastosowanie podwd@jnego usterzenia pionowego, o duzej
wysokosci i matym kacie skosu. Poprawia to charakterystyki
kierunkowe, wprowadza jednak kolejne problemy, zwigzane z drganiami
konstrukcji.
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Prezentujemy odmienng koncepcje rozwigzania problemu zapewnie-
nia wiasciwych charakterystyk w zakresie duzych katéw natarcia. Propo-
nowana konfiguracja samolotu pozbawiona jest klasycznego usterzenia
pionowego. Stateczno$¢ kierunkowa zapewni¢ majg mate, odchylone do
dotu i posiadajgce duzy skos powierzchnie na koncach skrzydet. Ich
wzgledny kat skosu zmniejsza sie wraz ze wzrostem kata natarcia, co
powinno prowadzi¢ do wzrostu ich skutecznos$ci. Jednoczesnie wyelimi-
nowane jest, niekorzystne z punktu widzenia statecznosci, oddziatywanie
przeptywow wirowych na pionowe powierzchnie zlokalizowane w tylnej
czeSci samolotu. W zakresie umiarkowanych katow natarcia, takie za-
konczenia skrzydet dajg mozliwos$é obnizenia oporu indukowanego, a co
za tym idzie, na zwiekszenie doskonatosci aerodynamicznej. W pracy
zaprezentowane bedg wstepne wyniki analiz i badah tunelowych oraz
przedstawione zostang problemy zwigzane z realizacja takiej idei.

Podczas projektowania wstepnego nie dysponuje sie pelnym opisem
charakterystyk aerodynamicznych i dynamicznych obiektu. Zaktada sie
pewne uproszczenia i uogoOlnienia, ktdre wraz z postepem prac ulegaja
uscisleniu. Dla konfiguracji wysokomanewrowych szczeg6lne znaczenie
majg charakterystyki poprzeczne i kierunkowe. Dgazy sie, aby samolot byt
stateczny poprzecznie i kierunkowo w catym zakresie katdw natarcia.
Oczywiste jest, ze na tym etapie nie jest mozliwe przeprowadzenie peinej
dynamicznej analizy statecznos$ci. Jako uproszczong miare statecznosci,
na tym etapie projektowania, przyjmuje sie wartosci kluczowych pochod-
nych aerodynamicznych: Cip - pochodnej momentu przechylajgcego po
kacie slizgu, Cnp - pochodnej momentu odchylajacego po kacie slizgu
oraz przebieg wspotczynnika Cm - momentu pochylajgcego. Zgodnie
z przyjeta konwencjg wartosci pochodnych wskazujg na statecznos$¢ sa-
molotu, gdy Cnp przyjmuje wartosci dodatnie, Cip - ujemne.

2. Wybor i analiza trzech pierwszych konfiguracji

Analizie poddano trzy geometrie skrzydet (rys. 1):

Uktad | - charakteryzuje sie wydtuzeniem okoto 1,7, katem skosu
krawedzi natarcia czesci przykadtubowej 75° i zewnetrznej 50°.

Uktad 11 posiada wydtuzenie okoto 1,8, kat krawedzi natarcia czesci
wewnetrznej 70° i zewnetrznej 50°.

Uktad 111 o wydtuzeniu 2,1 i identycznych katach skosu krawedzi
natarcia jak w uktadzie II.
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(a) Uktad | (b) Uktad 1l

002 04 06 u—r

(c) Uktad 11

Rys. 1 Analizowane geometrie skrzydet

Geometria pionowych koncowek skrzydia byta identyczna dla
wszystkich trzech przypadkdw. Kat skosu krawedzi natarcia wynosit 60°.
Wstepne analizy przeprowadzone w oparciu o program Tornado
wykorzystujacy metode siatki wirowej potwierdzity stuszno$é zatozenia.

Przeprowadzono réwniez cykl badan w tunelu aerodynamicznym. Dla
wszystkich konfiguracji zastosowano ten sam kadiub i identyczne uste-
rzenie poziome o wzniosie ujemnym. Usterzenie takie, wedtug zatozen,
powinno dodatkowo zwiekszy¢ statecznosé kierunkowa i w niewielkim
stopniu zmniejszy¢ poprzeczna.

Jako najbardziej perspektywiczny wybrano uktad Il (rys. Ib). Zar6w-
no uktad | jak i Ill wykazuje problemy ze stateczno$cig podtuzng przy
duzych katach natarcia, (rys. 2.) Wyznaczony na podstawie badan prze-
bieg charakterystyki pochodnej Cnp uktadu z pod-skrzydtowym usterze-
niem kierunku i bez niego, nie jest wynikiem zadowalajagcym, (rys. 3)
Mozna wnioskowaé, ze samolot w biezacej konfiguracji moze zachowy-
waé sie niestatecznie kierunkowo po przekroczeniu kata natarcia 23°.
Uktad bez klasycznego i podskrzydtowego usterzenia pionowego jest
zgodnie z oczekiwaniami niestateczny kierunkowo. Stateczno$¢ po-
przeczna, ktérej wskaznikiem jest pochodna Cip, jest dla wyzszych katow
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natarcia zachowana, a koncowki skrzydet (podskrzydtowe usterzenie)
zgodnie z przewidywaniami, przesuwajg charakterystyke pochodnej
Cip(ot) w kierunku dodatnim (rys. 4).

* uktad Il
- uktad 1l zkoncowkami
— wielom. (uktad II)
4t. — wielom. (ukhIl z koncowkami)

Rys. 2. Charakterystyka momentu podtuznego ukladu Il wzgledem
srodka aerodynamicznego

C..., [1/rad] i
i [dag]
ft == 2 K 30 3 40
i
03 1 [ I
bez koric(iwek
05 z koficowkam ...

Rys. 3. Pochodna Crp uktadu wyjsciowego
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3. Modyfikacja |

Po wstepnym wyborze geometrii skrzydfa przystgpiono do modyfika-
cji uktadu polegajacej na zmniejszeniu smuktosci oraz dodaniu minipa-
sma na nosku kadtuba, majacego na celu wygenerowanie uktadu wiréw
przed S$rodkiem ciezkoSci samolotu. Analogiczne pasma zastosowane
w wielu istniejgcych konstrukcjach niekiedy radykalnie poprawiaty cha-
rakterystyki kierunkowe. Zastosowane na samolocie Concorde zwiekszy-
ty kat natarcia, przy ktérym pochodna Cnp zmienia warto$¢ na ujemna,
czyli niestateczng, z 18° do 27°. Przeprowadzono takze inne modyfikacje
polegajace na zmianie geometrii i potozenia podskrzydtowego usterzenia
(zmiana kata krawedzi natarcia na 55°), zwiekszeniu nieznacznie jego
powierzchni. Powiekszono takze powierzchnie usterzenia poziomego,
aby zapewni¢ lepszg stateczno$¢ podiuzng uktadu. Dodatkowo na skrzy-
dtach, w czesci zewnetrznej wykonane zostaty klapy przednie, ktore
z zatozenia rowniez miaty poprawi¢ charakterystyki ukfadu na duzych
katach natarcia. Tak zmodyfikowana konfiguracje poddano badaniom
w tunelu aerodynamicznym.

... BD

Rys. 5. Charakterystyka momentu podtuznego uktadu po | modyfikacji

Z przebiegu charakterystyki wspéiczynnika momentu pochylajgcego
wynika, ze uktad cechuje sie wzrostem statecznosci podiuznej z katem
natarcia (rys. 5). Jest to efekt wywotany silnymi i stabilnymi wirami pa-
smowymi, ktdre przebiegajac nad usterzeniem generujg na nim dodatko-
we podcisnienia. Wychylenie klap przednich, wbrew przewidywaniom,
pogarsza charakterystyke kierunkowga, poprawia natomiast poprzeczna,
(rys. 6 i 7). Pojawiajgce sie maksimum w okolicach kata natarcia 35°,

w przebiegu charakterystyki pochodnej Cip, wigze sie prawdopodobnie
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z rozpadem struktur wirowych. Mozna sie spodziewac, ze biezacy uktad
bedzie niestateczny kierunkowo i poprzecznie po przekroczeniu kata
natarcia okoto 26°. Konieczne byty dalsze analizy i modyfikacje.

Rys. 6. Pochodna C,p po modyfikacji I: zmiana ksztattu koncowek,
minipasma noskowe, powiekszone usterzenie poziome, klapy przednie

Rys. 7. Pochodna Cip po modyfikacji |

Poniewaz efekty badan tunelowych znacznie odbiegaty od wstepnych
whnioskowan, w ktérych nie uwzgledniono wielu drugorzednych czynni-
kéw, przeprowadzono wizualizacje olejowa oraz $cislejsze obliczenia,
(rys. 8,91 10).
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Rys. 8. Wizualizacja olejowa po | modyfikacji (kat natarcia 30°)

Rys. 9. Przeptyw wirowy uzyskany obliczeniowo dla konfiguracji po | modyfikacji

Rys. 10. Wizualizacja olejowa po | modyfikacji (kat natarcia 30°)
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Wizualizacje pozwolity stwierdzi¢, ze:

Uktad wiréw pasmowych niekorzystnie oddziatuje na kadtub
i usterzenie poziome. Wiry uktadajg sie wzdtuz tylnej czesci
kadtuba generujac site o zwrocie odstateczniajagcym. Ponadto
przebiegajagc bezposrednio nad usterzeniem po stronie na-
wietrznej w $lizgu, przy jego ujemnym wzniosie, dodajg skta-
dowg pozioma réwniez o niekorzystnym zwrocie.

Wiry z pasm noskowych prawidiowo oddziatujg z przednig
czescig kadtuba.

Usterzenie podskrzydtowe kierunku znajduje sie w optywie
pod bardzo duzym katem natarcia, wywotanym silnym prze-
ptywem poprzecznym na dolnej stronie plata. Prawdopodobne
jest, ze pracuje ono w zakrytycznym zakresie katéw natarcia,
co powoduje, ze sita boczna jest praktycznie stata wraz ze
wzrostem kata Slizgu, zgodnie z charakterystyka profilu cien-
kiego.

4. Modyfikacja Ili 11l

Skutkiem przeprowadzonych wizualizacji byty kolejne modyfikacje
polegajace na zmianie kata wzniosu usterzenia poziomego, tak by wy-
eliminowac niekorzystng skltadowg poziomag od wirdw przebiegajacych
nad nim. Aby zaobserwowaé¢ wptyw usterzenia wykonano badania tune-
lowe. W poréwnaniu z poprzednig konfiguracjg zmienit sie oczywiscie
przebieg wspoiczynnika momentu pochylajacego, zwiekszyty sie sily
dziatajgce na usterzenie poziome. Charakterystyka kierunkowa nie ulegta
poprawie, poprawita sie natomiast poprzeczna. Zmniejszyta sie takze
niestateczno$¢ przy matych katach natarcia.

Rys. 11. Geometria po Il modyfikacji
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W dalszym etapie zmianie ulegt kat zaklinowania skrzydta, tak, aby
wyeliminowaé niekorzystne oddziatywanie wirdw pasmowych z tylng
czeScia kadtuba oraz aby zwiekszyé separacje z usterzeniem poziomym
(rys. 11). Przeprowadzone badania wykazaty stusznos$¢ i skuteczno$¢ mo-
dyfikacji. Uzyskano praktycznie staty przebieg wspotczynnika momentu
pochylajagcego Cmwzgledem kata natarcia dla catego zakresu badanych
katow (rys. 12).

Rys. 12. Charakterystyka momentu podtuznego uktadu po Il modyfikacji
(modyfikacja Il + zmiana kata zaklinowania skrzydta)

Charakterystyka kierunkowa konfiguracji gtadkiej pozwala stwierdzi¢,
ze wraz ze wzrostem kata natarcia nastapi wzrost statecznosci kierunko-

wej. Przebieg pochodnej momentu odchylajacego po kacie $lizgu Cnpjest
dodatni w caltym zakresie badanych katéw (rys. 13).

Rys. 13. Przebieg pochodnej C,ppo Il modyfikacji
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Dla konfiguracji z wychylonymi klapami przednimi widoczne jest mi-
nimum Cnp w okolicy kata 25°. Na dotychczasowym etapie badan nie
stwierdzono jeszcze przyczyny tego zjawiska. Charakterystyka
pochodnej momentu przechylajacego po kacie $lizgu Cip, przyjmuje
warto$¢ ujemng, czyli statecznag, w catym badanym zakresie (rys. 14).
Wychylenie klap przednich dodatkowo poprawia jej przebieg. Mozna
whnios-kowac, ze otwarcie klap przednich jest wiec uzasadnione dla tej
konfiguracji dla kata natarcia powyzej 25°.

Rys. 14. Przebieg pochodnej Cip po 11l modyfikacji

Rys. 15. Modyfikacja podskrzydtowego usterzenia kierunku

Przeprowadzono réwniez modyfikacje polegajacg na przesunigeciu
usterzenia podskrzydtowego z konca skrzydet na spodnig powierzchnieg,
gdzie przeptyw poprzeczny nie jest tak intensywny, (rys. 15) Zmiana
kata natarcia usterzenia pionowego réwniez powinna zapobiec petnemu
oderwaniu optywu, azatem przewidywany jest dalszy wzrost skutecz-
nosci. Rozwazana jest rdwniez zmiana geometrii polegajaca na zwiek-
szeniu skosu w czesci przyskrzydtowej (pasmo) tak, aby wygenerowac
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wir zwiekszajacy podcisnienia po stronie zawietrznej i stabilizujacy
przeptyw. Obecnie konfiguracja taka jest badana w tunelu aerodyna-
micznym, a wyniki z pomiar6w momentu odchylajagcego pozwalajg sa-
dzi¢ ojeszcze lepszej charakterystyce.

op

(0] 5 10 15 20 25 30 35 40

Rys. 16. Charakterystyka pochodnej Crpwszystkich badanych konfiguracji
dp

(0] 5 10 15 20 25 30 35 40

Rys. 17. Charakterystyka pochodnej Cip wszystkich badanych konfiguracji
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5. Podsumowanie

Przeprowadzone badania i analizy wykazujg, ze istnieje mozliwos$é
zapewnienia wiasciwych, poprawnych charakterystyk aerodynamicznych
samolotu w proponowanym uktadzie w catym zakresie osigganych katéw
natarcia, a zatem stworzenie uktadu wysokomanewrowego pozbawione-
go wad uktadéw z klasycznym usterzeniem pionowym. Prowadzone bedga
dalsze prace szczegotowo analizujagce wytoniong koncepcje w celu jej
optymalnego dostosowania do stawianych zadan.
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W pracy przedstawiono wyniki badan doswiadczalnych zjawisk wymiany
ciepta przy obladzaniu profilu lotniczego. Eksperymenty przeprowadzono
w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur z wykorzystaniem
wielokanatowych rejestratoréw temperatury. Badano model o profilu
NACAO0012. Szczeg6lng uwage zwrocono na efekty zwigzane
z obecnoscig w przestrzeni wewnetrznej profilu wychtodzonej cieczy,
ktéra modelowata paliwo. Stwierdzono niewielki wplyw obecnosci cieczy
na zmiany temperatury powierzchni profilu w optywie zewnetrznym..

1. Wstep

Badania proceséw oblodzenia prowadzone sg rownolegle z rozwojem
lotnictwa w zasadzie od jego czasOw pionierskich. Dowodzg tego
informacje zawarte w jednej z pierwszych monografii problemu
autorstwa Kochanskiego z 1938 r. [2], W odniesieniu do podstawowych
aspektow zagadnienia mozna w zasadzie uznaé, ze zakonczyly sie one
sukcesem polegajacym na opracowaniu podstawowych modeli zjawiska,
jak model Messingera [6], opracowaniu efektywnych metod analizy
teoretycznej [4] oraz stworzeniu modeli iprocedur numerycznych
pozwalajagcych na wykonanie wiarygodnych obliczen, ktérych wyniki
mozna wykorzysta¢ w praktyce inzynierskiej. Duzym jednak uprosz-
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czeniem bytoby stwierdzenie, ze wyczerpano wszystkie mozliwosci
i uzyskano petny, spdjny i wiarygodny opis proceséw oblodzeniowych
z uwzglednieniem dynamiki zjawisk. Problem oblodzenia statkow
powietrznych pozostaje zatem nadal w centrum uwagi i prowadzone sg
w tej dziedzinie prace zaréwno teoretyczne, jak idoswiadczalne. Ze
wzgledu na niedoskonato$¢ modeli teoretycznych niestacjonarnej
wymiany ciepta w warunkach oblodzenia duzego znaczenia nabierajg
wyniki  badan  eksperymentalnych,  szczegdlnie  w przypadkach
kontrowersji interpretacyjnych.

Niniejsze opracowanie poswiecono omoéwieniu badan modelu ptata
samolotu w warunkach oblodzenia z uwzglednieniem obecnoSci
wychtodzonego paliwa w przestrzeniach wewnetrznych. Nawigzano tym
samym do hipotez formutowanych w opracowaniach [5] i [7].
Eksperymenty wykonano w poddzwiekowym tunelu aerodynamicznym
niskich temperatur. Metodyke badan, ich wyniki oraz rezultaty analizy
teoretycznej przedstawiono ponizej.

2. Uktad badawczy i obiekt badanh

Doswiadczenia oblodzeniowe przeprowadzono w tunelu aerodyna-
micznym niskich temperatur zbudowanym w Wojskowej Akademii
Technicznej. Komora pomiarowa tunelu ma $rednice 1,3 m. Maksymalna
predkos¢ przeptywu zalezy wymiardw badanego obiektu iw
ekstremalnym przypadku osigga warto$¢ 40 m/s. Instalacja chtodnicza
umozliwia uzyskanie minimalnej temperatury -10 °C przy maksymalnej
predkos$ci przeptywu powietrza i temperaturze otoczenia réwnej 25 °C.
W osi tunelu zainstalowano trzy atomizery wytwarzajagce mgte wodng
symulujaca warunki wilgotnej przechtodzonej atmosfery. Srednica kropel
cieczy wynosita od 1do 5 7Aim.

Do pomiaru temperatury powierzchni badanych obiektow zastoso-
wano termoelementy typu K. Wykonano je z podwojnego przewodu
w ostonie teflonowej o $rednicy drutéw 0,06 mm. Odstoniete na dtugosci
ok. 1,5 mm koncowki zespawano iskrowo. Diugos$¢ termoelementow
wynosita ok. 15 m. Termoelementy podigczone byly do przewoddéw
kompensacyjnych o diugosci 5m. Miejsca potgczen umieszczono
w izolowanym bloku, zamontowanym poza obszarem przeptywu. W
kilku przypadkach dokonano réwnolegtej rejestracji obrazu z kamery
termowizyjnej.
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Do rejestracji sygnatdbw z czujnikdw temperatury stosowano dwa typy
rejestratorow wielokanatowych. Pierwszy to rejestrator wykorzystujacy
karte NI 4350 USB 1z blokiem TC-2190 (14 podigczen). W tym
przypadku rejestracji sygnatu dokonywano w odstepach co najmniej 2 s -
pomiar mozna zatem uzna¢ za quasidynamiczny. Badania dynamiczne
przeprowadzono z uzyciem o$miokanatowego systemu NI SCXI
bazujgcego na 16-stobitowej karcie NI PCI—6036. Czas probkowania
wszystkich kanatow wynosit w tym przypadku 1 ms.

Badaniom poddano model ptata o symetrycznym profilu NACA 0012.
Cieciwa profilu wynosita 230 mm, maksymalna grubo$¢ 30 mm,
a szeroko$¢ 500 mm. Wykonany z blachy duralowej profil zaopatrzono
w otwory na powierzchni bocznej umozliwiajgce doptyw ptynu modelu-
jacego wychtodzone paliwo w wewnetrznych zbiornikach skrzydtowych.
Ptyn podawano z ultratermostatu niskotemperaturowego Lauda RL-6CP.
Do powierzchni modelu, w wybranych punktach charakterystycznych,
przytwierdzono 10 termoelementéw (rys. 1). Koncowki termoelementow
umieszczano w ptytkich klinowych (0-K),5 mm) nacieciach powierzchni
badanych obiektow, wypetnianych zywicg termoprzewodzacg. Miato to
na celu zapewnienie regularnosci pola przeptywu powietrza w tunelu.
W czasie pomiaru dokonywano rejestracji filmowej, w wybranych
przypadkach uzupetnionej obserwacja termowizyjna.

Rys. 1 Schemat rozmieszczenia termoelementdéw na powierzchni badanego
modelu ptata NACAO0012

Tablica 1. Charakterystyka wykonanych doswiadczen oblodzeniowych

Parametry przeptywu (tunel) Rejestrator
Predko$¢ Tempe- Wilgotno$¢ Czas Typ  Czest. Opis przyp. / Nr rys.
przeptywu ratura*, wzgledna, % dozy, probk.,
m-s'l °C S Hz
38.7 -7 99 100 NI4350 0.6 Pusty profil /2,4
38.7 -7 99 100 NI4350 0.6  Pyn:-10 °C; 16 kg-s'1/ 3,5
39.0 -7 98 25 SCXI 1000  Pyn:-10 °C; 16 kg-s1/ 6

* Wielko$¢ mierzona przy nastawie regulatora temperatury powietrza na-8 °C
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3. Wyniki doswiadczalnych badan oblodzeniowych

W ramach badan doswiadczalnych modelu ptata wykonano szereg
réznych eksperymentéw. Optymalne parametry pomiaréw dobrano
w badaniach testowych [11]. Parametry badan zasadniczych ustalono tak,
by uzyskaé zaréwno dane do weryfikacji wynikow oszacowan
teoretycznych (por. [7]) jak i wynikow badan w locie ([7, 9]). Biorac pod
uwage rezultaty przegladu literatury przedmiotu przedstawione np.
w pracach [7] i [11] spodziewano sie rdwniez otrzymac¢ wyniki
0 charakterze poznawczym.

Jak juz wczes$niej wspomniano przy projektowaniu doswiadczen
uwage skupiono na okresleniu wptywu obecnos$ci wychtodzonego paliwa
w zbiornikach skrzydtowych samolotu na przebieg zjawisk oblodze-
niowych. Paliwo modelowano za pomocag wychtodzonego etanolu
podawanego z niskotemperaturowego ultratermostatu Lauda RL-6CP.
Badania zasadnicze poprzedzat cykl pomiaréw wykonywanych podczas
wychtadzania tunelu. Po uzyskaniu zadanych parametrow powietrza
lustabilizowaniu sie temperatury powierzchni ptata zatagczano rozpylacze
aerozolu wodnego. Z analizy przedstawionej w [11] wynika, ze
w omawianych przypadkach pomiarowych zapewniony byt warunek
wychtodzenia kropel cieczy do temperatury réwnej temperaturze
powietrza. Oznacza to, ze powierzchnie profilu osiggaty juz krople
przechtodzonej cieczy, tak jak w przypadku rzeczywistej atmosfery (por.
[3.,8,12]).

W niniejszym opracowaniu zostang przedstawione wyniki wybranych,
reprezentatywnych doswiadczen. Warunki tych eksperymentow, przepro-
adzonych dla zerowego kata zaklinowania modelu ptata, podano
w tabeli 1L Wyniki omawianych badan, w postaci zarejestrowanych
przebiegbw zmian temperatury w wybranych punktach pomiarowych,
zobrazowano na Rys. 2+5 w przypadku badan quasidynamicznych, oraz
na rys. 7 dla badan dynamicznych.

Rysunki 2 i 3 przedstawiajg odpowiednio wyniki badan profilu
pustego i profilu z wewnetrznym przeptywem cieczy modelujacej pa-
liwo. Numery poszczeg6lnych krzywych odpowiadajg numerom
czujnikéw pomiarowych (por. rys. 1). Na wykresach zaznaczono
fragmenty odpowiadajgce podawaniu dozy aerozolu (czas dozowania:
100 s) W obydwu przypadkach obladzanie objawia sie gwattownym
wzrostem lokalnej temperatury powierzchni. Przyczyng wzrostu tempera-
tury jest wydzielanie sie ciepta krystalizacji wody. Obserwacje sg zgodne
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z przewidywaniami modelu Messingera [6], uwzgledniajgcego rowniez
konwekcyjne straty ciepta (por. rowniez [7]).

pusty profil

Rys. 2. Zmiany temperatury w wybranych punktach obladzanej powierzchni
modelowego profilu pustego (przestrzen wewnetrzna wypetniona powietrzem)

profil wypetniony "paliwem™"

Rys 3. Zmiany temperatury w wybranych punktach obladzanej powierzchni
modelowego profilu z wewnetrznym przeptywem etanolu o temperaturze -10 C

Obladzanie jest najbardziej intensywne na krawedzi natarcia i w bez-
posrednim jej sasiedztwie, awiec w miejscach charakteryzujgcych sie
najwiekszym wychwytem ciektej wody. Wida¢ to wyraznie na rys. 6,
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przedstawiajacym termogram obladzanej powierzchni w fazie lodzenia.
Rdéznice przebiegow z punktow pomiarowych potozonych w dalszych
czeSciach ptata prawdopodobnie odpowiadaja w duzej mierze
nieregulamosciom przeptywu i sg trudne do oceny iloSciowej.
Porownanie obydwu zobrazowanych przypadkéw potwierdzajg wyniki
obserwacji z pomiaréw w locie [8] i wnioski z analizy teoretycznej [7]
o stosunkowo matym wptywie obecnosci przechtodzonego paliwa na
przebieg zasadniczych proceséw oblodzeniowych. Pomimo dos¢
intensywnego przeptywu wewnetrznego wyraznie wyodrebni¢ mozna
tylko r6znice w stacjonarnej czeSci sygnalu sprzed wigczenia
atomizerow. Jest to widoczne na rys. 4 i 5 przedstawiajacych
analizowane fragmenty przebiegdéw.

pusty profil

czas /| s

Rys. 4. Fragment zapisu zmian temperatury z okresu bezposrednio poprzedzajacego
oblodzenie z badan profilu pustego. Linig ciagta zaznaczono sygnaty z gornej, a linig
przerywang z dolnej powierzchni pfata

W przypadku profilu pustego rozbieznosci pomiedzy temperaturami
w poszczegdllnych punktach sg niewielkie. Z analizy zarejestrowanych
danych wynika, ze siegajg one jedynie ok. 0,2 C. Jest to wielko$¢
mieszczaca sie w granicach btedu uwarunkowanego niezréwnowazeniem
kanatow pomiarowych. Wiaczenie przeptywu cieczy o temperaturze
-10 C, a wiec nizszej od temperatury powietrza w tunelu, wynoszacej
w rzeczywistosci ok. -7 C, powoduje zroznicowanie temperatury
powierzchni. Maksymalne réznice wzrastajg do ok. 0,8 C. Jest to warto$¢
trzykrotnie mniejsza od roznicy temperatury powietrza i ptynu. Rdznice
temperatur odzwierciedlajg réznice lokalnych warto$ci wspdtczynnikow
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przejmowania ciepta (por. [7] oraz [1] i [12]). Nieregulamo$¢ sygnatow
z okresbw po wigczeniu zraszania uniemozliwia przeprowadzenie
precyzyjnej analizy porownawczej. Ograniczajagc sie do wnioskoéw
jakosciowych mozna jedynie stwierdzi¢, ze krzywe oznaczone numerami
5, 8 1 9 wykazujg najwieksze rozbieznosci.

czas / s

Rys. 5. Fragment zapisu zmian temperatury z okresu bezpos$rednio poprzedzaja-cego
oblodzenie z badan profilu wypetnionego etanolem o temperaturze -10 °C

Rys. 6. Termogram powierzchni profilu w czasie dozowania: temperatura powietrza
-7 °C, predkos$¢ 38,7 m/s, wilgotnos¢ wzgledna 99%, doza aerozolu 100s, temperatura
etanolu -10 °C
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Program  badan  quasidynamicznych, omoéwionych  powyzej,
uzupetniono badaniami dynamicznymi (por. Tab. 1). Przykladowe
wyniki pomiarow temperatury dla ptata w fazie obladzania przy
podawaniu pierwszej dozy wody przedstawiono na Rys. 7. Ze wzgledu
na uszkodzenie dwdéch termoelementéw zarejestrowano sygnaty z o$miu
tylko kanatow. Wystgpity rdwniez okresowe przerwy w rejestracji
sygnatu (na Rys. 7 - okres od 14 do 23 s), ktore do prezentacji graficznej
uzupetniono odcinkami prostoliniowymi.

profil pusty

czas | s

Rys. 7. Zmiany temperatury podczas obladzania ptata - badania dynamiki obladzania,
rejestracja co 1 ms

W badaniach dynamicznych zaobserwowano powtérzenie sytuacji
z wykonywanych weczes$niej i opisanych w badahn odbiornika cisnien.
Dotyczy to chwilowego spadku temperatury, osiggajagcego wartosci
do -0,23 °C, bezposrednio po zalgczeniu rozpylaczy aerozolu wodnego.
W chwili obecnej, ze wzgledu na szczupto$¢ materialu badawczego,
trudno pokusi¢ sie o wyjasnienie teoretyczne zjawiska. Nie jest ono
uzasadnione zjawiskami ujetymi w stacjonarnym modelu Messingera [6].
Omawiany spadek temperatury jest najwiekszy w przypadku czujnika
nr 1, zamontowanego na krawedzi natarcia, a wiec w strefie najbardziej
intensywnego wychwytu kropel. Pozwala to na zidentyfikowanie zjawisk
zwigzanych z wychwytem i przemianami fazowymi wody jako
odpowiedzialnych za wystapienie omawianego efektu. Charakter
przebiegbw w obszarze wzrostdw temperatury odpowiada wynikom
poprzednio omoéwionych rejestracji qusidynamicznych.
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4. Analiza teoretyczna wybranych zjawisk wymiany ciepta

W celu przeprowadzenia analizy teoretycznej wybranych wynikow
doswiadczen wykonanych dla ptata okreSlono orientacyjne wartosci
wspoéiczynnikéw przejmowania ciepta dla zewnetrznych i wewnetrznych
powierzchni piata. Wykorzystano do tego celu modele opisane w [1]
i [12] (por. réwniez [7] i [10]). Dla powierzchni zewnetrznych pitata
postuzono sie zaleznos$cig kryterialng na liczbe Nusselta dla optywu
walca:

(D

gdzie Ap jest przewodnos$cig cieplng powietrza, d — S$rednicg noska
profilu, (o - wspotrzedng katowa wektora wodzgcego (dla punktu
spietrzenia (p=0), Pr liczbg Prandtla, a Re liczbg Reynoldsa dla
przeptywu powietrza, i odpowiednig zaleznoscig dla powierzchni
ptaskiej:

NUc=— = 0,0292 Re08 (2)

gdzie x jest wspOirzednag liniowa liczong wzdtuz obrysu przekroju
poprzecznego profilu od punktu spietrzenia ku krawedzi sptywu. Dla
powierzchni wewnetrznej profilu, omywanej ptynem chitodzacym,
wykorzystano zalezno$¢ stosowang do obliczen wymiany ciepta przy
przeptywie przez przewdd ptaski o przekroju prostokgtnym:

_ ¢ J
Nu = 1,85 Pe—L (3)

gdie dh jest rownowazng $rednicg hydrauliczng, natomiast Pe - liczbg
Peckleta przeptywu wewnetrznego, L - rozpietos$cig plata.

Analize odniesiono do przypadku optywu nieobladzanego plata
z przeptywem wewnetrznym. Analiza dotyczy zatem fragmentu
zarejestrowanych sygnatéw przedstawionych na Rys. 4 i 5. Rozwazano
problem wpltywu obecnosci wychtodzonego ptynu na zmiany
temperatury powierzchni profilu. Na podstawie zaleznosci (1)*(3)
okreslono  warto$ci  wspoétczynnikbw  przejmowania ciepta dla
rozwazanych powierzchni. Wyniki oszacowan przedstawiono w tabeli 2.
Wartosci a wyznaczone dla powierzchni zewnetrznych sg podobne do
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danych przedstawionych w opracowaniu [7], charakteryzujacych optyw
skrzydta samolotu TS-11 Iskra poruszajgcego sie z predkoscig 150 m/s.
Niezamierzone uzyskanie podobiefAstwa stwarza mozliwos¢ dodat-
kowych poréwnan. Warto$¢ uzyskana dla powierzchni wewnetrznej
wydaje sie by¢ nieco przeszacowana w stosunku do sytuacji wystepujacej
w rzeczywistych przypadkach, niemniej moze by¢ wykorzystana do
oceny wynikow eksperymentu. Zgodnie z oczekiwaniami wspotczynnik
przejmowania ciepta na zewnatrz osigga wyzsze wartosci niz dla
powierzchni wewnetrznych. Znajduje to potwierdzenie w wynikach
przeprowadzonych doswiadczen.

Wyznaczone zgodnie z powyzej opisang metodyka wartosci
wspotczynnikow przejmowania ciepta wykorzystano do obliczenia
temperatury powierzchni zewnetrznej profilu tzew przy zatozeniu
stacjonamos$ci wymiany ciepta. W obliczeniach przyjeto temperature
powietrza rdwng temperature ptynu - ,paliwa” -10 °C, grubosé¢
Scianki profilu 1,5 mm, przewodno$¢ cieplng materiatu profilu
157 W nf'-K 'L Wyniki obliczen przedstawiono w tabeli 2.

Tabela 2. Oszacowanie wartosci wspoétczynnikéw przejmowania
ciepta i temperatury powierzchni

I Cav ke zew . tzewtl
[mm]  [W-nf-K] [W-nf-K’] [C] [°C]
0 400 -7.53 0,5 0,00
10 260 -7.75 0,7 0,22
100 180 85,7 -7.98 0,9E 0,45
200 150 -8.10 1,1 0,57
230 120 -8.26 1,26 0,83

*1t, - przyjete do prezentacji oznaczenie temperatury na krawedzi natarcia

Pomimo orientacyjnego charakteru wyznaczonych wartosSci stanowig
one wazne uzupetnienie wynikow doswiadczen. Wyznaczone wartosci sg
jako$ciowo zgodne z wynikami pomiaréw. Dotyczy to w szczeg6lnosci
réznic temperatury spowodowanych wigczeniem przeptywu wew-
netrznego. W obydwu przypadkach uzyskane rezultaty wskazujg na
dominacje zjawisk wymiany ciepta na powierzchniach zewnetrznych -
obserwowane wartosci temperatury powierzchni sg blizsze temperaturze
powietrza niz temperaturze ptynu chtodzgcego.
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5. Podsumowanie

Przedstawione w niniejszym opracowaniu wyniki badan pozwalajg na
ustosunkowanie sie do kontrowersji dotyczacych wpltywu wychto-
dzonego paliwa znajdujgcego sie w integralnych zbiornikach
skrzydtowych na przebieg zjawisk oblodzeniowych. Przy oplywie
suchym powietrzem dominujagcg role odgrywajg zjawiska wymiany
ciepta na powierzchniach zewnetrznych. W przypadku optywu
powietrzem mokrym, a wiec w sytuacji intensyfikacji zjawisk wymiany
ciepta i masy tez na powierzchni zewnetrznej, udzial wychtodzonego
paliwa w ksztattowaniu zjawisk oblodzeniowych jeszcze bardziej
zmaleje. Potwierdzajg to wyniki analizy teoretycznej przedstawionej
w opracowaniu [7], Wychlodzone paliwo moze zatem mie¢ istotny
wptyw na rozwdéj oblodzenia tylko przy postoju samolotu lub przy jego
poruszaniu sie z bardzo matymi predkosciami, oraz w sytuacjach bardzo
duzych, siegajagcych kilkudziesieciu stopni Celsjusza ponizej zera,
przechtodzen paliwa. Podobne wnioski mozna wysnu¢ z analizy danych
przedstawionych w monografiach [3] i [13] - w obydwu przypadkach ich
autorzy odnoszg sie do zagrozen oblodzeniowych spowodowanych
obecnoscig wychtodzonego paliwa tylko w sytuacjach statycznych, a nie
podczas lotu samolotu.

W ocenie czeSci metodycznej przedstawionych badan uwage nalezy
zwroci¢ na koniecznos$¢ uzupetnienia prezentowanych wynikéw analizy
teoretycznej obliczeniami parametrow wymiany ciepta z uwzglednieniem
nagrzewania kinetycznego oraz uwzglednieniem podstawowych zjawisk
wymiany masy przy obladzaniu. Dodatkowej analizy, a by¢ moze
i powtérzenia doswiadczen, wymaga takze wyjasnienie efektu obnizenia
temperatury poprzedzajacego faze gwattownego jej wzrostu na poczatku
obladzania. Prace w tych zakresach sg prowadzone.
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Obiektem zaawansowanych badan aerodynamicznych byt uktad profilu lotni-
czego wraz ze slotem-deflektorem. Zastosowanie nowatorskiego pomystu
slota-deflektora, ktdry z zatozenia przyjmuje potozenie styczne do lokalnej
linii pradu, zaowocowato niespodziewang wrecz poprawg charakterystyk
aerodynamicznych, szczeg6lnie dotyczy to bardzo niskiego wspolczynnika
oporu. W celu blizszego wyjasnienia zachodzacych zjawisk przeprowadzono
doktadne pomiary struktury warstwy przysciennej na profilu, za slotem-
deflektorem. Zmierzono profile predkosci wzdtuz gornej krzywizny profilu
oraz eksperymentalnie zbadano pole pojawiajacych sie pulsacji turbu-
lentnych. Przeprowadzone pomiary oraz analiza wyznaczonych parametrow
warstwy przysciennej umozliwiajg obserwacje ewolucji turbulencji wewnatrz
warstwy, co jest nastepstwem ,,zlewania” sie przeptywu przysciennego na
profilu z warstwa sptywajaca z powierzchni slota.

1. Wstep

Aktywne sterowanie optywem powierzchni nosnych to jedno z pod-
stawowych zadan wspoliczesnej aerodynamiki. Wigze sie ono z prak-
tyczng, w warunkach lotu, realizacjg wielokryterialnej optymalizacji
uktadu sit i momentdw dziatajacych na skrzydto samolotu.

Jednym z powszechnie stosowanych dotychczas sposobdéw i urzadzen
do sterowania opltywem skrzydta oraz generowania pozadanych
charakterystyk aerodynamicznych sg klasyczne sloty. Urzgdzenia te maja
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jednak wiele wad. Przedmiotem realizowanego szerokiego projektu
badawczego byla nowatorska technologia sterowania optywem profilu
i generowanie w ten sposdb odpowiednich charakterystyk aerodyna-
micznych. Sterowanie optywem profilu odbywato sie poprzez odpowie-
dnio zaprojektowang mechanizacje jego krawedzi natarcia. Elementem
mechanizacji profilu jest urzadzenie nazwane obrotowym slotem-
deflektorem. Specyficznie uksztattowany i zaprojektowany slot-deflektor
byt instalowany w odpowiedni sposdb w rejonie krawedzi natarcia
profilu z mozliwoscig obrotu wzgledem statej osi.

Zastosowanie nowatorskiego pomystu slota-deflektora, ktéry z zatoze-
nia przyjmuje potozenie styczne do lokalnej linii pradu, zaowocowato
niespodziewang wrecz poprawg charakterystyk aerodynamicznych,
szczegOlnie dotyczy to bardzo niskiego wspotczynnika oporu. W celu
blizszego wyjasnienia zachodzacych zjawisk przeprowadzono doktadne
pomiary struktury warstwy przySciennej na profilu, za slotem-
deflektorem.

przekroje pomiarowe

Rys.l. Sposob lokalizacji slota-deflektora przed krawedzig natarcia profilu
podstawowego i powyzej jego osi obrotu

2. Badania warstwy przys$ciennej

Oddziatywanie slota-deflektora na warstwe przyScienng profilu
gtéwnego jest dwojakiego rodzaju.

Po pierwsze, pole predkosci przy $ciance profilu jest deformowane na
skutek bezposredniego oddziatywania (cyrkulacji) slota. Powoduje to
zmiane rozkiadu cisnienia wzdtuz konturu profilu. Patrzac na takie
oddziatywanie od strony warstwy przysciennej, zmieniajg sie warunki
brzegowe, przy jakich nastepuje jej dalsza ewolucja.

Po drugie, optyw samodzielnego elementu jakim jest slot-deflektor,
generuje wyrazny $lad aerodynamiczny. W zalezno$ci od kata natarcia
§lad ten moze pojawia¢ sie w formie tzw. warstwy S$cinanej -
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formowanej sptywem warstw przysciennych z g6rnej i dolnej
powierzchni slota (sytuacja przy matych katach natarcia), albo w formie
typowego, dos$¢ szerokiego $ladu zaburzen powstatego wskutek
oderwania strumienia przysciennego na grzbiecie slota (przypadek
duzych katéw natarcia).

W obu wyschematyzowanych przypadkach warstwa przysScienna
rozwijajaca sie na gtownym profilu jest zaburzana generowanym S$ladem
aerodynamicznym za slotem, a stopien tego zaburzania, czy tez stopien
penetracji, zalezy z jednej strony od podatno$ci warstwy przysciennej na
profilu, z drugiej za$ od intensywnosci i dynamiki $ladu (rys. 2).

Rys. 2. Mieszanie $ladu sptywajgcego za slota z warstwa przyscienng profilu

Dwie wymienione przyczyny deformacji pola predkosci w warstwie
przysciennej maja istotny wplyw na jej statecznos¢, ewolucje oraz
wielkosci naprezen stycznych na $ciance, co w efekcie koncowym daje
okre$long warto$¢ sity oporu. Biorgc pod uwage jedng z gtéwnych
przestanek, jakie lezaly u podstaw wprowadzenia na skrzydio slota-
deflektora w miejsce klasycznego slota - redukcje wspdtczynnika oporu -
blizsza analiza zjawisk zachodzgcych w warstwie przysciennej daje
mozliwos¢ ich ewentualnej kontroli wiasnie w aspekcie redukcji oporu.

Majac na uwadze specyfike przeptywdw przysciennych, jakie
w dostepnych warunkach tunelowych generujg sie na modelu ukiadu
profil - slot-deflektor, badania eksperymentalne podzielono na dwa
zakresy tematyczne:

- pomiary charakterystyk warstwy przysciennej przy uproszczonym
modelu zjawiska; pierwszoplanowym obiektem zainteresowan byta
w tym przypadku dyfuzja $ladu zaburzeh generowanego za slotem oraz
jego oddziatywanie na profile warstwy przysciennej;
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- pomiary charakterystyk warstwy przysciennej dla petnego modelu
profilu ze slotem-deflektorem (segment modelu skrzydta); badania
zostaty realizowane pod katem wyznaczania parametréw ksztattu oraz
charakterystyk turbulencji dla ewoluujgcej warstwy przyscienne;j.

Pomiary predkosci wykonywane byty przy wykorzystaniu termoane-
mometru statotemperaturowego oraz wielokanatowego systemu prébku-
jacego wspotpracujacego z komputerem. Akwizycja danych pomiaro-
wych odbywata sie przy wykorzystaniu wspomagania komputerowego,
wykorzystujgc 16-bitowy przetwornik analogowo-cyfrowy.

Poprzeczna trawersacja warstwy przysSciennej sterowana byla
komputerowo, w uktadzie silnik napedu posuwu-przetwomik AD-
komputer. Aktualng pozycje sondy pomiarowej ustalano z doktadnoScig
0.02mm (dla modelu uproszczonego) lub O.Olmm (dla modelu petnego).
Wiasne, specjalistyczne oprogramowanie stosowano do obrébki
mierzonego sygnatu pomiarowego oraz do dalszej analizy wynikow.

2.1. Badania warstwy przysciennej na modelu uproszczonym

Obecno$¢ slota-deflektora jest przyczyng generacji $ladu aerodyna-
micznego, ktéry splywajgc oddziatuje na warstwe przysScienng rozwi-
jajaca sie na profilu gtbwnym. Patrzac na takie oddziatywanie z pozycji
wzajemnego nakladania sie struktur przeptywowych mamy do czynienia
z dyfundujagcym $ladem w postaci lokalnego ubytku predkosci, ktory
rozwija sie w polu predkosci ksztattowanym poprzez mechanizmy
lepkosciowe, wywotane oddziatywaniem $cianki profilu gtéwnego.

W celu rozpoznania zjawisk zwigzanych z dyfuzjg $ladu aerodyna-
micznego postuzono sie modelem uproszczonym, ktéry z uwagi na
stosunkowo duze skale geometryczne charakteryzujace struktury
przeptywna okazat sie bardzo wygodny, zaré6wno od strony technicznej
realizacji pomiarow, jak i koncowej analizy uzyskanych wynikéw.

Z zatozenia pomiary przeprowadzono dla modelu, ktéry pozwalat na
analize efektéw oddziatywania $ladu aerodynamicznego w stosunkowo
najmniej korzystnych warunkach jego ewolucji. Jako najmniej korzystne
warunki przeptywowe przyjeto pole predkosci, w ktérym na profilu
pojawia sie rozwinieta turbulentna warstwa przyScienna. W takim
przypadku spodziewa¢ sie mozna silnego ttumienia wprowadzanych
zaburzen na drodze turbulentnej dyssypaciji.
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badane przekrge:
bcdefg h

Rys. 3. Model uproszczony

Na rys. 3 pokazano schemat zastosowanego do badan, uproszczonego
modelu. Na podtodze tunelu aerodynamicznego do badania warstw
przysciennych potozono model gornej potdwki ptata (rozpietos¢ modelu
pokrywata catg szeroko$¢ tunelu aerodynamicznego). Poczatek ptata
(czyli jego czes¢ noskowa) zostatl ulokowany w strefie, w ktorej na
Sciance tunelu uksztattowana byta rozwinieta, stabilna, turbulentna
warstwa przyscienna.

Pomiary rozktadéw predkosci w poszczeg6lnych przekrojach
przeprowadzono dla trzech wartosci charakterystycznej liczby Reynoldsa
(odniesionej do cieciwy modelu): 220000, 420000 i 600000. W kazdym
punkcie pomiarowym, dla kazdej odlegtosci od Scianki, $rednia predkosé
przeptywu mierzona byla trzykrotnie, a warto$¢ wynikowa ustalano
obliczajac $rednig z trzech pomiaréw.

Na rys.4 przedstawiono przyktadowo zmierzone profile predkosci dla
uktadu pez slota, z kolei rys.5 prezentuje typowe profile predkosci, ale
Juz W obecnosci optywanego slota-deflektora. Uwage zwraca wyrazny
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§lad aerodynamiczny za slotem, ktéry w polu przeptywu generuje silny
ubytek predkosci. Ewolucja $ladu charakteryzuje sie duzg regularnoscia:

- na pierwszym odcinku (odlegtos¢ od slota rzedu szerokosci
szczeliny) przede wszystkim przyrasta predko$s¢ w osi $ladu, jego
szeroko$¢ niewiele wzrasta, co sugeruje dos¢ stabe efekty mieszania
wymuszone gradientami predkosci;

- w dalszych odlegtosciach od slota $lad aerodynamiczny wyraznie
pogrubia sie, przy czym pojawia sie wyrazna asymetria: gradienty
predkosci na dolnej potéwce $ladu sg mniejsze w poréwnaniu do potéwki
gornej, a jednocze$nie zaczynajg maleé gradienty predkosci przy $ciance
gtéwnego profilu.

Rys. 5. Przyktadowe rozktady predkosci - przypadek ze slotem

Aby oceni¢ wpltyw liczby Reynoldsa na sposob ewolucji $ladu,
profile predkosci wyrazono takze we wspoOtrzednych bezwymiarowych,
gdzie wymiarem liniowym odniesienia byta lokalna grubos¢ warstwy
przysSciennej, a predkoscig odniesienia —lokalna predko$¢ na granicy
warstwy przysciennej. Przyktadowe wyniki pokazano na rys.6. Widoczne
jest dos¢ duze samopodobienstwo profilow.

Rys. 6. Bezwymiarowe profile predkosci
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W celu dalszej dokiadniejszej analizy profilow predkosci wyzna-
czono charakterystyczne parametry warstwy przysciennej: grubos$¢ straty
wydatku grubos$¢ straty pedu (0.) oraz tzw. parametr ksztattu II.
Na rys.7,8 pokazano odpowiednio rozktady parametru ksztattu H oraz
grubosci straty wydatku i pedu dla uktadu wyjsciowego (bez slota), zas
rys. 9,10 ilustrujg rozktady tych samych wielko$ci dla optywu ze slotem-
deflektorem. Najistotniejsze wnioski, jakie nasuwajg sie z analizy
wynikdéw uzyskanych dla modelu uproszczonego mozna sformutowac
nastepujaco:

- obecno$¢ Sladu aerodynamicznego za slotem w istotny sposéb
zmienia zaréwno grubos$¢ straty wydatku jak i grubo$¢ straty pedu
w petnej (ztozonej) warstwie przysciennej - obie wielkosci rosna;

- wzrost grubosSci straty wydatku i pedu w przekrojach stosunkowo
daleko potozonych od slota, przy jednoczesnym bardzo niewielkim
przyro$cie grubosci warstwy przysciennej wskazuje, ze dyfuzja $ladu
zaburzen wptywa na lokalne zmniejszenie naprezen stycznych na Sciance
ptata;

- przebieg parametru ksztattu H do$¢ silnie odzwierciedla oddziaty-
wanie dyfundujagcego $ladu aerodynamicznego na rozktad naprezen
stycznych w warstwie przysciennej - tuz za slotem na deformacje pola
predkosci decydujacy wptyw ma duzy ubytek predkosci w $ladzie, dalej
za$ do gtosu dochodzi dyfuzja zaburzen.

Rys. 7. Rozktady grubosci straty wydatku i pedu (bez slota)
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Rys. 8. Rozktad parametru ksztattu H (bez slota)

Rys. 9. Rozktady grubosci straty wydatku i pedu (ze slotem)

Rys. 10. Rozktad parametru ksztattu H (ze slotem)
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2.2. Badania warstwy przysciennej na modelu petnym

Kolejny etap badahA struktury warstwy przysciennej poddanej
oddziatywaniu slota-deflektora zrealizowano dla pethego modelu ukfadu.
Celem przeprowadzonych pomiaréw byto uzyskanie charakterystyk
warstwy przysciennej oraz, generalnie, analiza strumienia przysciennego
w przypadku identycznych warunkéw optywu, dla jakich wyznaczano
przebiegi wsp6tczynnikdéw aerodynamicznych.

Dysponujagc o0gdlng wiedzg na temat mozliwosci ewolucji $ladu
aerodynamicznego za slotem-deflektorem, uzyskang na podstawie
analizy pola predkosci dla uproszczonego modelu, wypracowano
schemat pomiarowy umozliwiajagcy dos¢ doktadne $ledzenie zjawisk
wystepujacych w strumieniu przysciennym podczas optywu ukiadu piat -
slot-deflektor. Analize wynikéw prowadzono majgc na uwadze dwa
podstawowe zamierzenia:

- wyjasnianie mechanizméw fizycznych zjawisk rzutujgcych na
wiasnosci przeptywu przysciennego w uktadzie ptat - slot-deflektor;

- parametryzacje warstwy przysciennej w kontekScie wykorzys-
tywania danych pomiarowych do numerycznego modelu obliczeniowego.

Badania realizowano dla r6znych konfiguracji geometrycznych slota-
deflektora w stosunku do gtéwnego ptata, m.in.:

- dla ukfadu optymalnego, tzn. takiego, ktéry na podstawie pomiarow
charakterystyk aerodynamicznych okazat sie najkorzystniejszy w kon-
tekScie zastosowania na samolocie (konfiguracja OPTY);

- dla ukfadu wyrdzniajacego sie stwierdzonym najwiekszym
lokalnym spadkiem wspotczynnika oporu (konfiguracja MAX).

Wszystkie pomiary przeprowadzono dla jednej liczby Reynoldsa
840000.

Na rys. 11-13 zaprezentowano wybrane wyniki ilustrujgce wiasnosci
warstwy przysciennej w przypadku optywu samego ptata, bez slota-
deflektora.

Rys. 11 przedstawia typowe zmierzone profile predkosci $redniej dla
réznych katow natarcia. Naturalna ewolucja warstwy przySciennej jest
doskonale widoczna - np. grubo$¢ zmienia sie od ok. 0.5 mm
w przekrojach blisko noska ptata, do ok. 3 mm w czesci tylnej; przy
duzych katach natarcia wyraznie pojawia sie oderwanie.
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Rys. 11. Profile predkosci bez slota w kolejnych przekrojach dla trzech katow
natarcia
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Rys. 12. Rozktady intensywnosci turbulencji w kolejnych przekrojach dla
trzech katéw natarcia
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Na rys. 12 pokazano przykitadowe rozklady intensywnosci turbulencji
(wartos¢ skuteczna pulsacji predkosci wyrazona w procentach lokalnej
predkosci Sredniej). Profile turbulencji sg doskonale skorelowane
z profilami predkoS$ci Sredniej i przejrzysScie ilustrujg ewolucje warstwy
przysciennej od strony zmian w strukturach pola pulsacji predkosci.

Na rys. 13 przedstawione sg rozklady obliczonych parametrow
warstwy przysciennej wzdtuz diugosci cieciwy plata - grubosci straty
wydatku, grubosci straty pedu oraz parametru ksztattu. Rozkiady te
w bardzo czytelny sposéb ilustrujg rozwoj efektéw lepkoSciowych, jakie
towarzyszg zmianom warstwy przysciennej na placie.

Rys. 13. Rozkiady parametréw warstwy przysciennej dla roznych katow
natarcia - bez slota

Wyniki uzyskane dla optymalnej konfiguracji geometrycznej uktadu
slot-deflektor (konfiguracja OPTY) pokazano na rys. 15-18. Konfiguracja
MAX jest zilustrowana przebiegami zaprezentowanymi na rys. 19-22.

Generalnie, profile predkosci pokazuja bardzo wyraznie dwojakie
oddziatywanie optywanego slota-deflektora:

- poprzez dyfundujacy Slad aerodynamiczny, ktdry w postaci silnej
strefy zaburzen oddziatuje na warstwe przyscienng od gory;

- poprzez efekt ,,dotadowania”, czyli lokalnego wzrostu predkosci
przy $ciance w stosunku do predkosci na zewnatrz warstwy przysciennej.
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Oba wymienione oddziatywania charakteryzuja sie rdzng intensyw-
noscig w zalezno$ci od kata natarcia. O ile efekt ,dotadowania” jest
niemal identyczny w szerokim zakresie katow natarcia (co potwierdza
stuszno$¢ koncepcji slota-deflektora jako urzadzenia zapewniajgcego
optymalne dziatanie zaréwno przy matych jaki duzych katach natarcia),
to z kolei efekt zwiazany z generacja $ladu aerodynamicznego od kata
natarcia wyraznie zalezy - ro$nie wraz ze wzrostem Kkata, gdyz
jednoczes$nie wzrasta szeroko$¢ generowanego $ladu.

Optyw slota-deflektora pod duzym katem natarcia generuje dos¢
szeroki $lad aerodynamiczny, w ktérym dominujg wirowe struktury
turbulentne o skalach poprzecznych poréwnywalnych, a nawet
przekraczajgcych grubo$¢ ,naturalnej” warstwy przysciennej, co
w efekcie koncowym przySpiesza i poszerza turbulizacje strumienia
przysciennego.

Przeprowadzone pomiary wykazaly, ze wyznaczenie parametrow
warstwy przysciennej, takich jak grubo$¢ straty wydatku i grubos¢ straty
pedu, w przypadku warstwy uksztattowanej oddziatywaniem slota-
deflektora, wymaga uscislenia oraz dodatkowej dyskusji. Pojawiajacy sie
efekt ,,dotadowania”, czyli lokalnego wzrostu predkosci przy S$ciance
w stosunku do predkosSci przeptywu poza warstwg przyscienng, stawia
pod znakiem zapytania stosowanie klasycznej definicji wspomnianych
parametrow warstwy, w ktérej predkoscig odniesienia jest predkos¢ na
granicy warstwy (Ue):

8*=[(1- —)dy (grubos¢ straty wydatku)

0=J@-—)—dy (grubos¢ straty pedu)

.Przyczyng wzrostu predkosci przy powierzchni jest jej duza
krzywizna, a $cislej fakt, ze grubo$¢ warstwy przysciennej nie jest mata
(zaniedbywalna) w stosunku do promienia krzywizny powierzchni.
Prowadzi to w efekcie do niejednorodnosci rozktadu predkosci (wzrostu
predkosci w kierunku $cianki) zaréwno przeptywu poza warstwg
przyScienng (nielepkiego), jak i w zewnetrznym obszarze warstwy .

Jezeli traktujemy, ze oba parametry warstwy przysciennej wprowa-
dzamy w celu wyrazenia efektdw oddziatywania tarcia, a profilem
predkosci, z ktérym poréwnujemy profil rzeczywisty jest rozktad dla
hipotetycznego przeptywu nielepkiego, (rys.14) to oczywiscie definicje
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grubosci straty pedu i wydatku musza zosta¢ zmodyfikowane. Zamiast
statej predkosci odniesienia Ue, czyli predko$ci na granicy warstwy
przysciennej (poréwnanie z nielepkim, jednorodnym rozkiadem
predkosci), nalezy wprowadzi¢ zmienng predko$¢ odniesienia UQjn
(poréwnanie z nielepkim, liniowo zmiennym rozktadem predkosci), ktéra
musi spetni¢ nastepujace warunki brzegowe:

dlay=0 Uodn=UO (predkos¢ na Sciance ptata)
dlay=8 UQjn=Ue (predkos¢ na granicy warstwy).

Rys. 14. Schemat rozktadu predkosci w warstwie przysciennej przy
niespetnieniu warunku jednorodnosci predkosci przeptywu zewnetrznego

Dysponujac zmierzonym profilem predkosci, warto$¢ predkosci
odniesienia na $ciance UO (czyli nachylenie liniowo zmiennego profilu
dla przeptywu nielepkiego) mozna wyznaczy¢ przyjmujac, ze zmierzona
predkos¢ maksymalna lezy na rozkladzie predkosci, jaki powstatby bez
oddziatywania lepkosci.

Powyzsze podejScie umozliwia precyzyjne uwzglednienie efektow
tarcia w rozktadach predkosci, ale z kolei ma takze stabg strone - nie
odzwierciedla efektu ,dotadowania”. Efekt ten jest za to doskonale
widoczny przy klasycznym wyrazaniu parametrow ksztaltu warstwy,
kiedy predkoscig odniesienia jest stata wartos¢ na granicy warstwy.
,Dotadowanie” powoduje, ze grubosci straty wydatku i grubos$ci straty
pedu spadaja ponizej zera, osiggajgc wartosci ujemne. Jest to logiczne,
jezeli weZzmiemy pod uwage, ze w tym przypadku efekt ,,dotadowania”
dziata, od strony lokalnego wydatku i lokalnego pedu, odwrotnie niz
oddziatywanie lepkosSciowe w postaci tarcia.
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Rys.15. Profile predkosci dla roznych katéw natarcia (konf.OPTY)
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Rys. 16. Rozklady intensywnosci turbulencji (konf.OPTY)
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Rys. 17. Rozklady parametru ksztattu warstwy przysciennej dla statej predkosci
odniesienia Ug (konf.OPTY)
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Rys. 18. Rozkady parametru ksztattu warstwy przysciennej dla zmienngj
predkosci odniesienia Uah (konf.OPTY)

Rys. 19. Profile predkosci dla r6znych katow natarcia (konf.MAX)
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Na rys. 17 i 21 zaprezentowano ,klasyczne” przebiegi grubosci straty
pedu, grubosci straty wydatku oraz parametru H wzdtuz dtugosci cieciwy
ptata, dla wersji obliczen ze stalg predkoscig odniesienia Ue, za$ rys. 18
i 22 przedstawiajg wyniki dla wersji ze zmienng predkoscig odniesienia
U 0dn-
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15,00

10.00

Rys. 20. Rozkiady intensywnosci turbulencji (konf.MAX)

Wyniki uzyskane podczas badania pola predkosci w warstwie
przysciennej umozliwity takze przeprowadzenie analizy dystrybucji
energii turbulentnej oraz naprezen stycznych na Sciance piata (rys. 23
i rys. 24).
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Rys. 21. Rozktady parametru ksztattu warstwy przysciennej dla statej predkosci
odniesienia Ug (konf.MAX)
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Rys. 22. Rozktady parametru ksztattu warstwy przysciennej dla zmiennej
predkosci odniesienia Uah (konf.MAX)

Rys. 23. Stosunek naprezen stycznych na gornej powierzchn profilu na skutek
obecnosci slota-deflektora
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Rys. 24. Energia Kinetyczna turbulencji w przekrojach warstwy przysciennej
na gornej powierzchni profilu izolowanego i ze slotem deflektorem,
(@) a=3.5°, (b) a=6°

3. Whnioski z przeprowadzonych badan warstwy przysciennej

Wyniki uzyskane podczas badan eksperymentalnych warstwy
przysciennej dla modelu uproszczonego i pelnego upowazniajg do
sformutowania nastepujacych wnioskow:

- oddzialywanie slota-deflektora na warstwe przyscienng ma ztozong
posta¢, tzn. widoczne sg zaréwno efekty wywotane Sladem
aerodynamicznym jak i zmiany wywotane przyrostem cyrkulacji;

- slot-deflektor wprowadza lokalne zmniejszenie naprezen stycznych
na $ciance profilu;

- deformacja przeptywu w wiekszych odlegtosciach od Scianki jest
silnie skorelowana z katem natarcia - dominuje efekt poszerzania sie
$ladu aerodynamicznego za slotem-deflektorem;
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oddziatywanie slota-deflektora w strefie bezposrednio przylegtej do
Scianki powoduje, ze w tej czesci warstwy przysciennej profil predkosci
wolniej ewoluuje;

- §lad aerodynamiczny, generowany nawet w najmniej korzystnych
warunkach (maty kat natarcia, przeptyw turbulentny) jest stabilny, ajego
dyssypacja przebiega stosunkowo wolno;

Bardziej szczeg6towe badania termoanemometryczne rzeczywistego
uktadu profil - slot-defiektor w tunelu matej turbulencji wykazaty bardzo
silng redukcje tarcia na profilu gtobwnym w obecnosSci slota-deflektora
w porownaniu z profilem izolowanym. Najbardziej interesujgcym jest
fakt, ze ma to miejsce juz przy matych katach natarcia. Rys. 23
przedstawia oszacowane rozkiady naprezen stycznych na goérnej
powierzchni profilu gtéwnego w stosunku do wartos$ci wystepujgcych na
profilu izolowanym dla trzech katdw natarcia. Oparte jest ono na
gradientach predkoSci $rednich. Redukcja naprezen przy wigkszych
katach natarcia wynika czesciowo ze zmniejszonych predkosci
(i podcisnien) w przedniej czesci profilu na skutek oddziatywania slota.

Rysunek 24a przedstawia wartosSci energii kinetycznej turbulencji
w kilku przekrojach warstwy przysciennej na profilu izolowanym
i uktadzie profil-slot-deflektor w wersji OPTY dla kata natarcia 3.5°.
Widoczne jest dos¢ interesujace zjawisko. Energia kinetyczna turbulencji
w zewnetrznych strefach warstwy przysciennej jest wieksza dla uktadu
profil slot, co niewatpliwie wynika z transportu turbulencji ze $ladu
lepkiego za slotem do warstwy przysciennej. W strefie blizej Scianki
profilu sytuacja jest doktadnie odwrotna - energia kinetyczna turbulencji
jest wieksza (i to znacznie) na profilu izolowanym. Musi to oczywiscie
zwiekszy¢ naprezenia turbulentne (Reynoldsa) prowadzac do wiekszego
tarcia na powierzchni.

Jeszcze silniej zjawisko to zaznacza sie przy wiekszym Kkacie
natarcia: 6 - rys. 24b.

4. Stwierdzenia kohcowe

« Badania eksperymentalne struktury warstwy przysciennej potwier-
dzity mozliwosci sterowania optywem profilu przy zastosowaniu
urzadzenia nazwanego slotem-deflektorem, ktory jest lokalizowany
w odpowiedni spos6b przed krawedzig natarcia profilu.
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Nowa technologia sterowania optywem profilu, przy zastosowaniu
slota-deflektora, prowadzi do znacznego zmniejszenia oporu i wzrostu
maksymalnej doskonato$ci aerodynamicznej w porownaniu do
klasycznego statego slota.

Spadek oporu jest wynikiem bardzo osobliwej deformacji przeptywu
przysciennego, co jest efektem jako$ciowych zmian w strukturze
turbulentnej warstwy przys$ciennej.

Uzyskane efekty pokazujg, ze poprzez sterowanie strukturg przeptywu
przysciennego na skrzydle samolotu mozna zmniejszy¢ zuzycie
paliwa, zwiekszy¢ predkos$¢ lotu, zwiekszy¢ zasieg, skréci¢ diugosci
startu i lgdowania oraz zwiekszy¢ bezpieczenstwo lotu.
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W pracy przedstawiono wptyw obladzania powierzchni nosnych samolotu
na degradacje aerodynamicznej sity nosnej. Zjawisko to powoduje
przeciggniecie samolotu, ktére wywotuje gwattowne pochylanie
samolotu. Lewoobrotowy turbinowy silnik odrzutowy, ktérego ukiad
sprezarkowo-turbinowy o momencie bezwitadnosci  IT posiadajacy
predko$¢ obrotowg ool przy predkosci katowej pochylania Q wywotuje
powstanie momentu giroskopowego Mgir. Samolot odchyla sie w prawo
z predkoscig katowa odchylania R. Powstate sity aerodynamiczne na

skrzydtach samolotu powodujajego przechylania z predkoscig katowa P.
Samolot wali sie w ziemie.

1. Wstep

Oblodzenie samolotu powoduje nie tylko wzrost masy samolotu
I zwigzana z nim zmiana potozenia $rodka masy, jest takze przyczyna
degradacji charakterystyk aerodynamicznych. Gdyz narastanie lodu
zmienia zewnetrzny ksztalt przekroju ptata i zwieksza chropowatos$c
powierzchni nosnych, co powoduje spadek wspotczynnika sity nosnej
samolotu i zmniejszenie wartosci krytycznego kata natarcia a oraz
wzrost wspotczynnika oporu samolotu. Modelowanie oblodzenia
wykonano dwoma sposobami:
1. Metodg doSwiadczalng z pomoca papieru Sciernego i plasteliny [1]
2. Metodg obliczeniowg z pomocg odpowiednich modeli matematycz-
nych: wséréd prac dotyczacych intensywnosci oblodzenia powierzchni
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aerodynamicznych na szczeg6lng uwage zastuguja prace Bilanin’a [2]
i Dietenberger’a [3] opublikowane na tamach Journal of Aircraft.
Stanowig one kompendium wiedzy dotyczacej modelowania fizyKi
zjawiska jak i analitycznych metod jego opisu.

2. Model matematyczny Dietenberger’a

Zmiana witasnosci dynamicznych samolotu w locie spowodowane
oblodzeniem jest wynikiem nie tylko zmiany jego masy i potozenia
Srodka masy, ale przede wszystkim gwattowng degradacjg charakterystyk
aerodynamicznych. Obszar oblodzenia, jego ksztalt oraz struktura majg
istotny wptyw na spadek wartosci wspotczynnika sity nosnej ACtE, na
wzrost wartosci wspoétczynnika sity oporu AC[ oraz na spadek wartosci

krytycznego kata natarcia Aa kr.

Charakter zmian bezwymiarowych wspdétczynnikéw aerodynamicz-
nych oraz krytycznego kata natarcia i potozenia $rodka parcia samolotu
przyjeto wedtug modelu Dietenberger’a. Jest to model analityczny
przedstawiajagcy zmian AC[, ACk, Aa[r w zaleznosci od rodzaju
zanieczyszczen powierzchni, intensywnosci ich wystepowania p oraz
maksymalnej wypukitosci ich struktury powierzchni k.

W pracy zastosowano model Dietenberger’a przy nastepujgcych
zatozeniach:

powtoka lodowa wystepuje na catej dtugosci krawedzi natarcia
(p=1).

cieciwa ptata C=Csr,

K — si — 3Imax(0>

wspoétczynniki a i b state dla wszystkich badanych profili i
postaci oblodzenia (jak dla NACA 0012 - tab. 1).

zmiana wspétczynnika sity nosnej:
AC*=CZ-C*=CZ c1+(c2-c3*P)In — Re

@)
gdzie:

AC[ - zmiana wspdtczynnika sity nosnej wywotana oblodzeniem
Cz - wspoiczynnik sity nosnej gtadkiego samolotu
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Re - liczba Reynolds’a
8, - grubosc¢ lodu

k - maksymalna wypukto$¢ zanieczyszczenia
n, ci, 2C3CA- wspotczynniki przedstawione w tabeli 1

* zmiana wspdtczynnika oporu aerodynamicznego:

AC, =C, C. = [M 1-/>)"] )
CSCA
gdzie:
Cx - wspoltczynnik oporu aerodynamicznego gtadkiego samolotu,
C* ~ wspéiczynnik oporu aerodynamicznego oblodzonego samolotu

AC[ - zmiana wsp. oporu aerodynamicznego z powodu oblodzenia
p - cze$¢ krawedzi natarcia pokryta lodem
a, b, n - wspdiczynniki zmieniajg sie wedtug tabeli 1

zmiana krytycznego kata natarcia:

, AC
Aa'kr =apr*cn*- c zmvi (3)

AC'na - wyznacza sie z zaleznosci (1) dla Czmax.

Efektem zmian wspo6iczynnika sity no$nej obladzanego samolotu
w funkcji czasu przy wykorzystywaniu doswiadczalnych charakterystyk
aerodynamicznych uzyskano stosujac nastepujgca zaleznosc:

AC'(r) =AC'(I-V") 4)
przy czym:
AC'(ry=Cz-C'(0
ACz=Cz-CZ
gdzie:
Cz - wspoiczynnik sity nosnej samolotu bez oblodzenia
C[ - wspolczynnik, sity nosnej oblodzonego samolotu wyznaczony

doswiadczalnie,
CI(0 - wspdtczynnik sity nosnej w danej chwili t.
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Tabela 1. Wspoiczynniki wplywu intensywnos$ci obladzania na
charakterystyki aerodynamiczne

Rodzaj Rodzaj co Ci c2c3 ¢4 n a b
zanieczyszczeni  profilu
a powierzchni

Gorna Dowolny 0,85 0,3953 0,6894 0,629' 1114 0,2 Inne Zrodt
powierzchnia i profil

czgSC dolnej NACA 08 0395 0,6894 0,629/ 1114 0,2 D,1062 3,022
powierzchni z 65A215 ! ! 4 06
chropowatoscia S 3

wywotana: NACA 0012 0,8 0,395 0,6894 0,629/ 1114 0,2 3,0891 0,020
szronem, adhezjag 5 3 2 34

$niezna, falujacym

filmem wodnym.

W poblizu Dowolny 0,8 0,3726 10,5184 0,463S 484¢ 0,5 Inne Zrodt
krawedzi natarcia profil 5

wystepuje pas
zanieczyszczen
spowodowany:
lodem typu
,»szron”,
zgrubieniem Filmu
wodnego,
zadziorami farby i
gromadzeniem sig

owadow.
Wystajacy element Dowolny 1,15 0,3726 0,5184 0,463S 4846 0,5 Inne Zrodl
wzdtuz rozpietosci: profil
16d ,,szklisty”,
przewod.
Goérna NACA 0,72 0,3016 0,3880 0,346' 1093 0,2 0,1344 ,025<
powierzchnia i 65A215 slot 5
czes$¢ dolnej 0°
powierzchni/z klapy 20°
chropowatoscia NACA 0,68 Inne Zrodta 0,1344 ,025*
wywotana: '
szronem, adhezjag 65A215 slot
$niezna, falujgcym 25°
filmem wodnym. klapy 20°
Woystajacy element NACA 0,8¢ Wyniki podobne jak dla klap 0° Inne Zrodt
wzdtuz rozpietosci: 65A215
16d ,,szklisty”, klapy 20°
przewod. NACA 098
65A215

klapy 40°
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2.1. Przeprowadzone badania

Na podstawie réwnan (I)*-(3) przedstawiono ponizej zmiany w zalez-
nosci od czasu i kata natarcia C[, C'n&,C[ i a[r oraz biegunowej

i doskonatosci aerodynamicznej samolotu TS-11 Iskra dla zatozonych
form oblodzenia przy nastepujacych parametrach: V=520 km/h ; r|=0,8
i TO=-4°C.

Cz-bez oblodzenia

Cz [5s]-szron

Cz [5s]-16d szklisty

Cz [5s]-ostra forma

Cz [60 s]-szron

Cz [60 s]-16d szklisty

Cz [60 s]-ostra forma
K Cz max

a , akr

Rys. 1 Zalezno$ci Cz(a,t ~ 55,60s) dla zatozonych form oblodzenia
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Rys. 2. Zalezno$ci C[((X,t =5s,/60s) dla zatozonych form oblodzenia

Rys. 3. Zmiana biegunowej w czasie 5s i 60s pod wptywem zatozonych
form oblodzenia
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Rys. 4. Zmiana doskonatosci aerodynamicznej w czasie 5 i 60 sekund dla
zatozonych form oblodzenia

4. Dynamiczne réwnania ruchu obladzanego samolotu

Po wyznaczeniu sit i momentéw sit od obcigzen zewnetrznych
i uwzglednieniu zwigzkéw kinematycznych otrzymuje sie ukiad rownan
stanowigcych ogélny model dynamiki sterowanego obiektu tatajgcego
w dowolnym ruchu przestrzennym z uwzglednieniem oblodzenia.

Momenty od silnika pochodzg od wektora ciggu f i efektow girosko-
powych elementéw wirujacych (rys. 5), gdzie:

M T=rTxf +M gir, (5)

M gir=10""T-xa (6)
wowczas:

MT-rTxT +1TUTxQ

gdzie: T - ciag silnika,
Kt - IT wbT - kret zespotu turbina + wat + sprezarka silnika.



86 Mohamed Al.-Sharabi, Jerzy Maryniak

Rys. 5. Sity i momenty dzialajagce na obladzany samolot w locie
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5. Symulacja numeryczna przestrzennego ruchu obladzanego
samolotu w fazie wznoszenia

87

Symulacja numeryczna dynamiki obladzanego samolotu w locie

wznoszacym zostata przeprowadzona na przykiadzie samolotu szkolno-

bojowego TS-11 ,,ISKRA” na podstawie modelu matematycznego ruchu

obladzanego samolotu w konfiguracji gtadkiej poruszajgcego sie ruchem

przestrzennym. W symulacji wykorzystywano charakterystyki aerody-

6. Wnioski

namiczne dla ostrej formy lodu szklistego z momentem giroskopowym

oraz dla poréwnania przeprowadzono réwniez symulacje numeryczng
bez momentu giroskopowego.

Na podstawie przeprowadzonej symulacji lotu obladzanego samolotu

w fazie wznoszenia mozna stwierdzié, ze:

1 Oblodzenie, bez wzgledu na forme wystepowania, w sposob istotny

pogarsza witasnosci lotne samolotu.

Pogorszenie osiggéw samolotu powodowane jest przede wszystkim

gwattowng degradacje charakterystyk aerodynamicznych.
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Na skutek gwaltownego spadku sity nosnej oraz wzrostu oporu
aerodynamicznego nastgpito dynamiczne przeciggniecie samolotu
(rys. 6).
W fazie wznoszenia predko$¢ maleje, a nastepnie po dynamicznym
przeciagnieciu w locie nurkowym gwattownie wzrasta do 500+575
km/h w momencie zderzenia z ziemig (rys. 7).
Samolot pochylajgc sie (0<O°) przeszedt w nie sterowany stromy lot
nurkowy z réwnoczesnym odchylaniem w prawo i przechylaniem na
prawe skrzydta, wywotane efektem giroskopowym lewoobrotowego
turbinowego silnika odrzutowego (rysunki 11-15).
Masa narastajgcego lodu jest pomijalnie mata w poréwnaniu z masg
samolotu i dlatego ma ona znikomy wptyw na dynamike samolotu.
Opracowany model dynamiki obladazanego samolotu jest uniwer-
salny i moze by¢ stosowany dla kazdego samolotu po wczesniejszej
identyfikacji parametrycznej danego samolotu.
800
-y [m]-oblodzenie z
700 mom. Giroskop.
H [m]-oblodzenie z
600 H mom. Giroskop.
my [m]-oblodzenie bez
500 mom. Giroskop.
H[m]-oblodzenie bez
mom. Giroskop.
400
300
200 -
100 -
0
0 5 10 15 20 25 30 31
czas [s] -
-100

Rys. 6. y(t) i H(t) dla lotu wznoszgcego z momentem i bez momentu
giroskopowego
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Rys. 7. Vo(t) dla lotu wznoszacego z momentem i bez momentu
giroskopowego

Rys. 8. P(t) dla lotu wznoszagcego z momentem i bez momentu giroskopowego

89
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czas [s]

Rys. 9. Q(t) dla lotu wznoszacego z momentem i bez momentu giroskopowego

Rys. 10. R(t) dla lotu wznoszacego z momentem i bez momentu
giroskopowego
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Rys. 11. (j)) dla lotu wznoszacego z momentem i bez momentu
giroskopowego

A0 e

-100 J czas [s]

Rys. 12. 0(t) dla lotu wznoszgcego z momentem i bez momentu giroskopowego
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Rys. 13. \j/(t) dla lotu wznoszacego z momentem i bez momentu
giroskopowego

Rys. 14. Moment giroskopowy dziatajgcy na samolot w locie pochylajgcym
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Rys. 15. Trajektoria lotu samolotu po wystapienia oblodzenia w fazie
wznoszenia

Bibliografia

1 Al-Sharabi M., Maryniak J., Wyznaczenie charakterystyk aerodynamicz-
nych oblodzonego samolotu, Mechanika w Lotnictwie, PTMTS Warszawa,
2002

2. Bilanin AJ., Proposed modifications to ice accretion/icing scaling theory,
Journal of Aircraft, 24, 1991

3. Dietenberger M. A., A simpole take off or landing procedurewith wing
surface contaminatios, Journal of Aircraft, dec. 1984






Rozdziat 111

Bezpieczenstwo lotow
w stanach awaryjnych
. procesy decyzyjne






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej

Mechanika w Lotnictwie

ML-XI 2004

MODELOWANIE | SYMULACJA NUMERYCZNA
KATAPULTOWANIA Z SAMOLOTU SYSTEMU
FOTEL+PILOT - OBCIAZENIE PILOTA

Jerzy Maryniak
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska

Agnieszka Maryniak
Zaktad Psychologii Klinicznej, Instytut Pomnik-Centrum Zdrowia Dziecka

Edyta tadyzynska-K ozdras
Zaktad Mechaniki Stosowanej, Wydziat Mechatroniki, Politechnika Warszawska

Urszula Folte
Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne oraz symulacje
numeryczng dynamiki katapultowania sie w locie systemu fotel + pilot. System
fotel + pilot modelowano jako czteromasowy uktad pilota oraz sztywny fotel. Po
identyfikacji parametrycznej wykonano symulacje numeryczng dynamiki
katapultowania. Wyznaczono tor wzgledny i bezwzgledny systemu fotel + pilot
po Kkatapultowaniu, przyspieszenia dziatajgce na pilota i jego modelowe
elementy, predko$ci oraz obcigzenia. Uzyskane rezultaty symulacji poréwnano
z wynikami podanymi przez firmy Martin-Baker. Uzyskano bardzo dobrg
zgodnos¢, co wskazuje na poprawno$¢ przyjetego modelu i mozliwo$¢
stosowania w fazie projektowania, oceny konstrukcji, jak i budowie systemow
treningowych. Rozwazono takze aspekty psychologiczne wystepujace przy
identyfikacji sytuacji awaryjnej podejmowania decyzji katapultowania sie pilota.
Praca stanowi potaczenie elementow biomechaniki, dynamiki lotu samolotéw
oraz dynamiki uktadéw mechanicznych. Stanowi nowe podejscie do zagadnienia
katapultowania ze wzgledu na analizy obcigzen dzialajagcych na pilota
w poszczegblnych fazach wystrzeliwania sie, co rzutuje na wiasciwy dobor
parametrow zapewniajacych bezpieczenstwo.

1. Wstep

Od poczatku istnienia lotnictwa, a szczegélnie lotnictwa wojskowego
duze wysitki inzynieréw lotniczych skupiono na zagadnieniu ratowania
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zycia ludzkiego w trakcie niebezpiecznego stanu lotu samolotu, awarii,
anawet katastrofy. Poczagtkowo uzywano do tego celu wylgcznie
spadochrondéw. Wraz ze wzrostem predkosci lotu nowoprojektowanych
samolotow, okazalo sie to by¢ niewystarczajgce. W trakcie Il Wojny
Swiatowej podjeto w Niemczech i w USA pierwsze préby wyniesienia
pilota z obszaru bezposredniego zagrozenia zycia poprzez odstrzelenie
fotela. Ta dziedzina techniki zostata rozwinieta w latach 50. i obecnie
w sytuacji zagrozenia zycia, pilot samolotu jako ostatnia mozliwos$é
ratunku ma szanse w postaci uzycia fotela katapultowanego. Urzadzenia
te sg ciggle doskonalone - obecnie dajg szanse ratunku nawet
w sytuacjach wydawatoby sie beznadziejnych (rys. 1-5).

System ratunkowy i jego elementy muszg by¢ zdolne dziata¢ bez
pomniejszenia swych osiggéw zaréwno podczas poddania ich
granicznym dodatnim i ujemnym przecigzeniom wystepujacym w locie,
jak réwniez w fazach startu, lgdowania oraz w zakresie predkosci
odpowiadajgcych 0<Ma<2,4. Wspdtczesne fotele katapultowe klasy 0-0
pozwalajg na uratowanie sie pilota katapultujgcego sie na wysokosci Om
przy predkosci 0 km/h.

Po raz pierwszy szeroka publicznos¢ miata okazje zobaczyc
efektywnos$¢ radzieckiego fotela K-36D w czerwcu 1989r, gdy na salonie
lotniczym na lotnisku Le Bourget (Francja) ulegt katastrofie samolot
MiG-29. Pilot doswiadczalny A.N.Kwoczur, ktéry go pilotowat
katapultowat sie szczeSliwie na oczach tysiecy widzéw. Za chwile
samolot wbit sie w ziemie i eksplodowat moment po katastrofie (rys. 1).

Rys.l. Chwila katastrofy samolotu Mig-29 [9]
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W 1993r na pokazach Fairford (Anglia) zderzyty sie dwa samoloty
Mig-29 pilotowane przez Siergieja Trieswiatskiego i Aleksandra
Bezczastnowo. Do zderzenia doszto na wysokosci 250m, jeden
z samolotow dostownie rozpadt sie na dwie czesci (rys.2). Obaj piloci
uratowali sie bez obrazen katapultujgc sie szczeS$liwie.

Rys.2. Zderzenie dwoch Migow-29 w czasie pokazéw w Fairford. Piloci utracili
kontakt wzrokowy w trakcie wykonywania petli [9]

W 1999r na lotnisku Le Bourget rozbit sie dwumiejscowy samolot
rosyjski Su-30MK. Samolot zawadzit o ziemie, po czym wznidst sie
jeszcze o kilkanascie metrow, gdzie pilotujagcy go Wiaczestaw
Awierianow i nawigator Wadimir Szendrik szczesliwie katapultowali sie
nie odnoszac urazéw. Widzowie mogli woéwczas zobaczyé sekwencyjne

uzycie dwéch foteli K-36D (rys.3).

Rys.3. Katastrofa samolotu Su-30MK. Obok pilot po katapultowaniu [9]
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27 lipca 2002 o 12:45 nad gtowami widzéw obserwujacych pokazy
lotnicze na lotnisku wojskowym Sknitéw pod Lwowem pojawit sie
samolot Su-27. Jego lot, ktory miat by¢é najwiekszg atrakcjg Imprezy
potrwat tylko kilka minut. Po wykonaniu p6tbeczki samolot przeszedt do
wewnetrznej potpetli, ktéra miata zakonczy¢ sie tuz nad ziemig. Jednak
pilotom nie udato sie wyprowadzi¢ samolotu do lotu poziomego. Su-27
bezwiadnie opadat, a jego lot odchylat sie w kierunku widowni. Po
chwili lewym skrzydtem zahaczyt o ziemie, odbit sie i ptongc zaryt
nosem wsérod przerazonych ludzi. Utamek sekundy pdézniej katapultowat
sie jako pierwszy J.Jegorow (rys.4), a nastepnie W.Toponar (rys.5).

Rys.4. Uderzenie samolotu Su-27 w ziemie - katapultowanie si¢ pilota Jurija
Jegorowa [3]

Rys.5. Odbicie sie samolotu Su-27 od ziemi - katapultowanie sie pilota
Wiadimira Toponara [3]
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Piloci putkownicy W.Toponar i J.Jegorow Kkatapultowali sie po
uderzeniu samolotu w ziemie, w bardzo niesprzyjajagcych warunkach
i konfiguracji  samolotu. Dzieki bardzo sprawnemu systemowi
ratunkowemu z fotelami Zwiezda K-36 uratowali sie bez obrazen. Na
ziemi zginety 83 osoby. Nigdy dotychczas w historii pokazéw lotniczych
nie zgineto az tylu widzéw. Ponadto 147 oséb zostato rannych [3].

System opuszczania awaryjnego samolotu i fotel katapultowy pilota
powinien wykazywa¢ duzg niezawodno$¢ i bezpieczenstwo, aby w
sytuacjach krytycznych pilot z petng swiadomosciag moégt liczy¢ na
uratowanie wasnego zycia. Uzycie fotela musi budzié¢ zaufanie.

Przedstawione na rysunkach 1-5 fotografie katapultowania sie
doswiadczonych pilotéw rosyjskich w bardzo krytycznych warunkach
Swiadczg o bardzo dobrym systemie ratunkowym i konstrukcji foteli typu
Zwiezda K-36D, ktore sg konkurencyjne w stosunku do foteli angielskich
Martin-Baker M kI6A, czy Mk-10.

Waznym elementem rzutujgcym na bezpieczne katapultowanie jest
psychiczne przygotowanie pilota, znajomos$¢ fizyki zjawiska,
odpowiednie szkolenie i trening. Omowione przypadki byty filmowane
przypadkowo w sytuacjach katastroficznych. Katapultujacy sie piloci
byli doswiadczonymi pilotami doswiadczalnymi, wykazujacymi sie duza
odpornosciag psychiczna, refleksem i btyskawiczng oceng sytuacji, ktora
umozliwita podjecie decyzji ratujgcej ich zycie nie liczac sie
z konsekwencjami uderzenia samolotu w obszar lotniska (np. Lwdw).

J.Gordon [9] mdwigc o wprowadzeniu foteli katapultowych na
samolotach Mig-15 zaznacza: ,, Wiele zalezato od indywidualnej reakcji
pilota, ktéry miat wplyw na przebieg catego procesu™ i dalej, ,,aby
pokonac opory psychiczne przed uzyciem fotela, dowddztwo sowieckiego
lotnictwa wojskowego postanowito przeprowadzi¢ serig pokazéw
katapultowania we wszystkich jednostkach operacyjnych. Prowadzili je
instruktorzy spadochronowi, ktérzy namawiali p6Zzniej ochotnikow do
powtarzania ich demonstracji. Dla zmniejszenia ryzyka ograniczono
dzialajgce na pilota przecigzenia poprzez montowanie w fotelach
zmniejszonych tadunkdéw pirotechnicznych

Dobrzy piloci, nawet doswiadczalni, w czasie awarii samolotu czujg
sie bezpieczniej w samolocie niz na spadochronie. Pilot doSwiadczalny
| klasy Instytutu Lotnictwa w Warszawie inz. Ludwik Natkaniec, gdy w
locie na samolocie TS-8 ,,Bies” urwat mu sie silnik, pomimo polecenia
kierownika lotdw 2z ziemi o0 opuszczeniu samolotu, nie skoczyt.
Wyladowat. Uratowat samolot. W rozmowie z autorem stwierdzit ,,poki
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jestem w samolocie czujg sie bezpieczny”. Nastepny przypadek: pilot
doswiadczalny z WSK-PZL ,Mielec” Tadeusz Goitebiowski lecac na
samolocie M-4 ,Tarpan” po awarii napedu trymera steru wysokosci,
mimo polecenia nie opuscit samolotu, chociaz wystepowaty na nim silne
drgania. Zmniejszyt predkos¢, opanowat samolot wyladowat szcze$liwie
ratujagc réwniez maszyne. Nie byt to jednak dowod heroizmu.

Obecnie w Polsce doszto do szeregu wypadkéw Smiertelnych
doswiadczonych pilotow wojskowych oblatywaczy, ktérzy posiadali na
swych samolotach (,,Orlik”, ,lIskra”, ,Iryda”) fotele katapultowe nawet
klasy 0-0. Uwazamy, ze byto to spowodowane zazebieniem sie Kilku
istotnych czynnikow: braku znajomosci fizyki zjawiska, barierg
psychiczna, brakiem odpowiedniego przygotowania i treningu, ktore
zadecydowaty o diugim okresie identyfikacji sytuacji prowadzacej do
podjecia decyzji ,,katapultuj sie”.

Redaktor B. Pawlak [22,27] przedstawia relacje instruktorow ze
Szkoty ,,Orlat” w Deblinie: , Przed kazdym startem Michat, instruktor
Szkoty Orlat, ktdry nie ma czasu $nié, ale raz $nito mu sie, ze sie zabit,
siada w pozycji do katapultowania sie: stopy utozone na podnozku, pasy
zaciggniete, plecy przyci$niete do foteta, gtowa - do zagtdwka. W czasie
katapultowania sie dziata na cztowieka sita rowna jego 18-krotnej
wadze. Jes$li cztowiek wazy 100kg, to w utamku sekundy dziata na niego
sita 1800kG. To naciska na ciato, na kregostup. M@j kolega sie strzelat
i do dzis ma ktopoty z kregostupem. Ale rzadko cztowiek sie kataputtuje.
Najczesciej nie zdazy... ”

,,PIk Marek Sawinski ,,wysiadt' z samolotu w 1978 r. z podchorgzym
Piotrem Siekanskim, ktéry potem zgingt w katastrofie w Olesnicy. Wtedy,
w 1978 r., silnik zgast im w kwadrans po starcie. Gdy nie zapalit za
pierwszym razem, pilotjuz wiedziat, ze musi sie kataputtowacd. Instrukcja
mowi: zamkng¢ oczy, nabra¢ powietrza, zacisng¢ usta. Ale on patrzyt.
Wrazenie -mOéwi - okrutne. Wylatuje sie z fotelem kilkanascie metréw
nad samolot, a potem lecg osobno czlowiek i fotel. Spojrzat w dot,
zobaczyt pod sobg ,,Iskre” i przestraszyt sie, ze z powrotem wpadnie do
kabiny. Pomachat noga (a akurat tego dnia witozyt pétbuty), jakby to
mogto odpedzi¢ samolot. A gdy juz otworzyt sie spadochron, przygladat
sie, jak jego ,,Iskra” spada. Prawy korkociag, wyszia. Lewy, tez sie
wyprowadzita. PoZniej opadatajak lis¢. Uderzyta w ziemie 50 metrow od
chatupy.” | dalej: ,,Za duzo byto takich przypadkéw, ze ludzie nie
wysiedli, a powinni - mowi Michat. - Czemu? Nie wiem. Bariera
psychiczna. Nie nazywatbym tego strachem.” ,,W ekstremalnych
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sytuacjach nie czuje sie strachu. Dziata sie automatycznie. Ale tego
trzeba sie nauczy¢. Jesli na ziemi zda sie na pie¢, to w powietrzu
na trzy. Jesli na ziemijest Zle, to w powietrzu dostaje sie kwadratowych
oczu.”

Dlaczego ptk. M. Sawinski miat takie odczucia, cho¢ znat dobrze
»Instrukcje uzytkowania i techniki pilotowania” [22,23]?

Na rys.6 przedstawiono proces Kkatapultowania zamieszczony w
»Instrukcji”. Rowniez w pracach publikowanych [23,29] przedstawiany
jest wytgcznie tor wzgledny tzn. wzgledem samolotu (rys.7).

v=150-910 km/h

Rys.6. Schemat katapultowania dla H<4000m z samolotu 1-22 ,,Iryda’

1# -

Rys.7. Katapultowanie z zastosowaniem fotela K-36 na wysokosci
przekraczajacej 5000m i predkosci powyzej 800-900km/h [29]

Wiasciwy przebieg lotu samolotu i fotela z pilotem po katapultowaniu
przedstawiony jest na rys.8 - zgodnie z [1,5,8,18,19,20,22,23].
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Rys.8. Tor bezwzgledny samolotu i fotela

I oczywiscie ptk M.Sawinski po katapultowaniu leciat w sposéb
przedstawiony na rys.8. To, co czytat w ,Instrukcji” (rys.9) byto
sprzeczne z tym, co widziat w powietrzu.

1=13131
08 69 e\ i-?

V,= 130 [Km/h]

20 30 « nr

Rys. 9. Trajektoria ruchu fotela wzgledem samolotu

Instrukcje tak powinny by¢ opracowywane, zeby nie mylity
pilotow, szczego6lnie w sytuacjach awaryjnych, gdzie wystepuje
wysoki stres pilota i napiecie psychiczne.

Waznym elementem jest badanie zdolnosci pilota jako operatora
w postrzeganiu stanéw awaryjnych. B.Sasim [28] podaje przykiady
ilustrujgce skutki braku pelnej informacji o niektérych stanach
awaryjnych w locie, zagrazajacych bezpieczenstwu lotéw.

17 lutego 1993r samolot ..Sh-Lim-2”

»Z powodu niepelnej, niejednoznacznej informacji nastgpita
dtugotrwata wymiana korespondencji radiowej, w wyniku czego jeden
pilot katapultowat sie, drugi nie zdgzyt izgingt”.
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5 lipca 1995r samolot TS-11 ,Iskra”

,Analiza przyczyn od momentu powstania watpliwosSci odnosnie
wskazan do momentu szcze$liwego katapultowania sie trwata 2 min
i 58s.”

27 wrzesnia 200 Ir samolot MiG 21

,Zdarzenie zostato zasygnalizowane dopiero po 3min i 10s miganiem
lampki "pozostato 450 I". SzczeSliwe katapultowanie pilota, nastapito po
4min i 3s od chwili wystgpienia niesprawnosci. ”

Najdtuzszy czas reakcji wsrod badanych wynosit 3min, najkrétszy 8s.
Sredni najbardziej prawdopodobny czas reakcji przy wystapieniu awarii
OCP (odbiornik ci$nienia powietrza), jak i zawisu obrotéw silnika
wynosi okoto 35s. Czas reakcji jest zbyt diugi i stanowi szczegdlnie duze
zagrozenie podczas startu oraz podejscia do lgdowania. W warunkach
realnego lotu czas reakcji moze by¢ diuzszy ze wzgledu na inne
czynnosci, a dziatania pilota sg wtedy bardziej nieskoordynowane.

Wydtuzony czas reakcji moze wynikaé¢ z braku wiasciwego treningu

pilotazowego na samolocie, jak i na symulatorze. Wynika on tez z braku
odpowiedniej sygnalizacji przyrzadowej, $wietlnej Ilub dzwiekowej
o rodzaju sytuacji awaryjnej. Potwierdzajg to wczesniej wymienione
ciezkie wypadki i katastrofy oraz przeprowadzone badania.
Na przedstawione powyzej realne czasy reakcji pilotdbw niewatpliwie
wplyw majg réwniez czynniki psycho-neuro-fizjologiczne, dajgce znac
0 sobie szczegdlnie w sytuacjach krytycznych. Zagadnienia te sg
przedmiotem badan psychologicznych - A.Maryniak  [15,25],
medycznych - M.Wojtkowiak [29, 31], W.Friedensberg [7],
inzynierskich - M.Burek i 1.Smykla [2],

2. Bezpieczenstwo katapultowania - fotele katapultowe

Wspdbiczesne  fotele  katapultowe  muszg spetnia¢  warunki
odpowiedniego komfortu z mozliwoscig regulacji w zaleznosci od
gabarytow pilota. Systemy katapultowania, jak i same fotele posiadajg
wysoki stopien automatyzacji odcigzajacej pilota w czasie opuszczania
samolotu, lotu w fotelu oraz oddzielenia od fotela. Takie Kkryteria
spetniajg rosyjskie fotele K-36D [9] oraz angielskie Martin-Baker K-16
[9,10] i Smigtowcowy Martin-Baker [11].

Obecnie fotele stanowig bardzo skomplikowang konstrukcje i sa
przystosowane do katapultowania przy réznych predkosciach lotu V od 0
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do 1400km/h. Zakres stosowania realizowany i przysztosciowy foteli
katapultowyeh w zaleznosci od wysokosci lotu H[m] oraz liczby Macha
Ma zostat pokazany na rys. 10.

0

Rys. 10. Zakres zastosowania bojowego samolotow wysokomanewrowych
i uzycia foteli katapultowyeh: 1— zakres zastosowania samolotow
wysokomanewrowych; 2 — zakres zastosowania foteli katapultowyeh;
3 — granica wystepowania urazéw; 4 — wariant 1, 5 — wariant 2;

6 — wariant 3; a— obszar wystepowania uszkodzen ciata pilota [29]

Meseley [31] opisat 757 przypadkow katapultowania sie pilotéw sit
powietrznych USA, z tej liczby 316 pilotow (42%) katapultowato sie bez
urazéw, 158 (21%) z doznaniem lekkich obrazen, 110 (14%) odniosto
ciezkie obrazenia.,, a 173 (23%) nie przezylo. Najwieksza liczba
wypadkow Smiertelnych lub ciezkich obrazen notuje sie przy
katapultowaniu na wysokosci ponizej 600 m, a jeszcze wiecej ponizej
300m. Na wysokos$ci od 300-600 m sposrod 81 pilotow 16 (20%) ulegto
Smierci, 13 ciezkich obrazen, 10 lekkich obrazen a 42 pilotow bez urazu.
Najwieksza liczba katapultowan miata miejsce na wysokos$ci 1500-3000
m (176 przypadkach, z ktérych byto 8 Smiertelnych (5%) zas 100 pilotow
bez zadnego urazu, 25 ciezkich, 43 lekkich.
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W pracy [29] przedstawiono wplyw wysokos$ci (rys.11) i predkosci
lotu (rys.12) samolotu w momencie katapultowania na bezpieczerstwo

pilota.
%

Rys.l L Wplyw wysokosci lotu na liczbe nieudanych katapultowan

%

Rys. 12. Wptyw predkosci lotu na liczbe nieudanych katapultowan

Ponizej w tabelach podano liczbowe dane poréwnawcze katapultowan
w USA, Anglii, Francji i Wtoszech [29],



108 Jerzy Maryniak, Agnieszka Maryniak, Edyta adyzynska-Kozdras, Urszula Folte

Tabela 1. Poréwnanie wudanych i nieudanych katapultowan
w lotnictwie amerykanskim, angielskim i wtoskim [20]

1954-1960 1%3?;351 1960-1964 1954-1965
USA . USA Wiochy
Brytania
lose — — 1ggy 218 928 59 3102
katapultowan
Udanych 1538 165 729 55 2487
81,1% 75,7% 78,5% 93,2%
Zakonczonych 359 53 199 4 615
Smiercig 18,9% 24,3% 21,5% 6,8%

Tabela 2. Obrazenia ciata doznane podczas duzych predkosci lotu
w lotnictwie amerykarskim i francuskim [29]

. Bez
o, iy .. Ciezko  Lekko
Zrodio Predkos¢  Zabici ranni ranni uszczerbk_u
dla zdrowia
Statystyki Od 900 do 7 8 9 0
amerykanskiej ~ 1100km/h
marynarki Powyzej
wojennej  1100kmh 2 0 0 0
Statystyki Od 900 do 7 9 3 4
amerykanskich ~ 1100km/h
sit Powyzej
powietrznych 1100km/h 2 . 0 0
StatystyKki
. Okoto
lotnictwa 1100km/h 0 1 0 0

francuskiego

Powyzsze statystyki odnoszg sie do przypadkéw raczej juz
historycznych przy obecnym rozwoju techniki, co wykazaty katastrofy
samolotow (rys. 1-rys.5). Wskazujg one na wiekszg niezawodnos$é foteli
i ysteméw ratowniczych.

Nowsze statystyki podaja [29], ze przy predkos$ciach lotu 900 - 1000
km/h zgineto 14 pilotéw, ciezko rannych zostato 17, lekko rannych 5
i bez obrazen 4, natomiast, przy predkosciach ponad 1100 km/h zgineto 4
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pilotbw, a 2 zostato ciezko rannych. W tabeli 3 podano parametry
taktyczno-techniczne uzycia wspdiczesnych foteli katapultowych
rosyjskich i angielskich.

Tabela 3. Wazniejsze parametry charakterystyk taktyczno-technicz-
nych wybranych foteli wyrzucanych

K-36DM Mk-  ACES
Typ fotela KM-IM seria Il Mk-10 16A o
Maksymalna wysokos$¢
lotu samolotu podczas 20000 25000 15240 12000 15000
wyrzucania [m]
Maksymalna predkos¢
lotu samolotu podczas 1200 1400 1080 850 850
wyrzucania (km/h)
Minimalna wysokos¢
wyrzucania wzgledem

. 0 0 0 0 0
plaszczyzny startowej
[m]
Minimalna predkos¢
samolotu podczas 130 0 0 0 0
wyrzucania [km/h]
Masa fotela [kg] 135 ok. 200  ok. 100 56 50
Czas pracy silnika 0.2 0.2 0,25 0.25 03

rakietowego [9]
ACES-2* - dane dotycza wersji low-cost high technology. W wersji standardowej
charakterystyki fotela ACES-2 zblizone sg do charakterystyk fotela Mk-10

Urzadzenia ratunkowe byly stosowane od poczatkéw lotnictwa, ale
gwattowny ich rozwoj nastgpit dopiero w erze odrzutowcéw. Pierwszy
projekt wyrzucanego fotela zostat opracowany w Niemczech w 1939r.
W roku 1944 Niemcy zamontowali na samolotach Henkel "He-162
Salamander" fotele wyrzucane, a pod koniec Il wojny S$wiatowej
samoloty niemieckie miaty juz 60 awaryjnych foteli wyrzucanych.
Wedtug amerykanskich danych w 1943 r, 12,5% opuszczen samolotu ze
spadochronem konczyto sie S$miertelnie, a 45,5% wypadkami.
Wieloletnia praktyka wykazata, ze najwieksza liczba wypadkéw byta
spowodowana zderzeniem sie z opuszczonym samolotem. Badania
wykazaty, ze tor opadania powinien przechodzi¢ ponizej lub powyzszej
linii lotu. W 1945 r. Szwedzi mieli juz zamontowane fotele na
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mysliwcach Saab(S-21). Anglicy rozpoczeli proby w 1944 r. W tym
samym czasie James Martin szef techniczny firmy Martin-Baker
rozpoczat préby z fotelem wyrzucanym do gory. Pierwszy fotel zostat
wyrzucony w 1945 r. z manekinem na wysokosci 2500 m przy predkosci
500 km/h.

@] poczatku rozwoju techniki katapultowania w Zwigzku Radzieckim
i dalej kontynuowanej w Rosji pisze J.Gordon [9]:

. W 1945 do dopiero co pokonanych Niemiec zwycieskie panstwa,
w tym takze ZSRR, skierowaty wiele ekip eksploracyjnych. Byta wsrod
nich grupa prowadzona przez kierownika jednego z laboratoriow LIl
(Liotno-Ispytatielnogo InstitutajN.S. Stréjewa (wkrdtce zostat komen-
dantem instytutu) i szefajego oddziatu prob w locie D.S.Zosima. Wrdcili
do ZSRR miedzy innymi z czeSciami doswiadczalnej katapulty, wyprobo-
wywanej przez Niemcéw na jenicach wojennych, a takze z wynikami jej
badan i dokumentacjg techniczng. Ws$rdd zdobyczy byt tez prototypowy
fotel pilota, uzywany do prob naziemnych.

Na bazie zdobytej wiedzy rozpoczeto w ZSRR prace nad wilasnymi
systemami ratunkowymi dla pilotéw samolotéw wojskowych. Pierwszy
rosyjski fotet katapultowy powstawat dla samolotu MiG-9. Nie byt on
jednak zwykta kopig niemieckiego pierwowzoru. Wykorzystano w jego
konstruowaniu doswiadczenia niemieckich konstruktoréw, ale wieloletnie
prace projektowe doprowadzity do opracowania wiasnych, oryginalnych
rozwigzan. ”

W Stanach Zjednoczonych 24 Lipca 1946r, przeprowadzono pierwsze
catkowicie udane katapultowanie z samolotu odrzutowego "Gloster
Meteor II" na fotelu MK-1 firmy Martin-Baker na wysokosci 2400 m,
przy predkosci 512km/h. Pierwsze opuszczenie samolotu przy starcie
nastagpito 8 wrzesnia 1955r. w Anglii na lotnisku Chelgraw, skoczek
Fafieid na fotelu MK-3 (bez oparcia dla ndg), firmy Martin-Baker,
z samolotu Meteor przy predkosci 222 km/h.

Predkos$¢ poczatkowa nadana fotelowi przez pironab6j wynosita 24,4
m/s. Okazata sie ona wystarczajgca do otwarcia si¢ spadochronu
gtownego firmy Irving o $rednicy czaszy 7,3m. Dla celéw badawczych
na fotelach seryjnych MK-3 byt zamontowany kontrolny przyrzad
pomiaru czasu, nastawiony na zadziatanie dziatka spadochronowego po
uptywie 0,55 od momentu odstrzatu, co pozwalatlo na otwarcie
spadochronu gtéwnego w ciggu |Is. Takie ustawienie przyrzadu
czasowego zapewniato pomys$ine ladowanie w ciggu 4-5s od momentu
rozpoczecia katapultowania.
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28 sierpnia 1957r. W Stanach Zjednoczonych w Patuxent River
demonstrowano katapultowanie sie kapitana Sydney'a Hoodjec'a
z samolotu dwumiejscowego Grumman F9F-8 Cougar podczas startu
z predkoscig 230km/h na fotelu Mk-A5 firmy Martin-Baker,
przystosowanym do katapultowania na wysokosci zerowej. Odstrze-
liwano fotel mechanizmem z trzema pironabojami. Po oddzieleniu od
samolotu otwierany byt automatycznie spadochron stabilizacji, a w
gérnym punkcie toru spadochron hamujacy. Caly proces przebiegat
zadowalajaco, pilot oddzielit sie od samolotu na wysokosci 30m.

Start, a szczegdlnie lgdowanie sg najbardziej niebezpiecznymi fazami
lotu [15,21,23,24,25] i pilot powinien mie¢ wowczas zagwarantowang
mozliwos$¢ ratunku.

Jeden z instruktoréw, doswiadczony pilot w udzielanym wywiadzie
redaktor B.Pawlak powiedziat [27]: ,,Iskra w poréwnaniu z nowo-
czesnymi samolotami wyglada jak rosyjski traktor, w Srodku wszystko
wydaje sie duze i toporne. Mimo to lotnicy nie moga sie jej nachwalic.
Proczjednej rzeczy: fotela katapultowego. Mozna sie strzela¢ dopiero od
wysokosci 250 metrow. Wczesniej pilot nie ma szans sie uratowac. Jest
bezbronny. Michat (imie w wywiadzie zostatlo zmienione) oblicza: na te
wysokos$¢ Iskrg leci dwie minuty, przy lgdowaniu - trzy minuty, to daje
pie¢ minut w czasie kazdego lotu. - Ja w zyciu dwa tysigce razy
startowatem i tyle samo razy ladowatem. Dwa tysigce razy pie¢ minut -
policz: ile godzin bytemjak martwy?

Systemy ratownicze wojskowych samolotow powinny by¢ dopraco-
wane tak, aby stwarzaé pilotom warunki poczucia bezpieczenstwa
i dawac gwarancje ratowania zycia w sytuacjach awaryjnych. Te warunki
spetniajg m.in. fotele Mk-10 i Mk-16 (rys.13), ktére umozliwiajg (tab.3)
opuszczenie samolotu podczas startu i lgdowania. Sg to fotele wysokiej
jakosci, lekkie i w petni zautomatyzowane. Katapultowanie na zerowej
wysokos$ci jest mozliwe dzieki duzym predkosciom poczatkowym
wyrzucania, na skutek zastosowania teleskopowego mechanizmu
odstrzatowego i szybkiego otwierania spadochronu ratowniczego.
Pojemnik  spadochronu  stabilizujacego jest prostopadtoscienny,
z powierzchnig zewnetrzng dopasowang do ksztattu hetmu lotnika. Ma to
na celu podtrzymywanie glowy pilota. Zmieniono takze konstrukcje
spadochronu, ktory jest umieszczony w czesci plecowej fotela.
Umozliwia to komfortowe utozenie plecow pilota. System katapultowy
jest zasilany gazem.
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Rys. 13. Fotel katapultowy Martin-Baker Mk-16A; a - spadochron;
b - fotel widziany z przodu; c - fotel widziany z tytu

Amerykanie zafascynowani osiggnieciami rosyjskimi udowodnionymi
wielokrotnie i udokumentowanymi (rys.l-rys.5) chcieli zakupié rosyjskie
fotele K-36D [9,10], ktorych montaz przewidywano na samolotach F-22.
Na zlecenie firmy Boeing, bazujagc na nowym fotelu K-36D-3,5
prowadzono prace modyfikacyjne. Przeprowadzono katapultowanie 17
foteli w zakresie predkosci 0<V<1350km/h, wysokosci 0<H<1700m
i liczb Macha 0<Ma<2,5. Rosjanie przekazali Amerykanom 6 foteli
zmodyfikowanych oznaczonych K-36D-3,5A. Na rys. 14 przedstawiono
badania testowe fotela Zwiezda K-36 podczas katapultowania z samolotu
MiG-25, na rys.15 badania testowe fotela Martin-Baker Mk-16 na
stanowisku badawczym firmy Boeing.

O o trtian g
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Rys. 14. Badania testowe katapultowania fotela K-36D-3,5A z samolotu
MiG-25 [9,10]
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Rys. 15. Badania testowe katapultowania fotela Mk-16 na ruchomym
stanowisku [10]

Takie konstrukcje foteli katapultowyeh jak Mk-16 i K-36 nalezg
obecnie do najlepszych. Wprowadzenie modutowej konstrukcji umoz-
liwia dopasowanie ich do wielu typow samolotow. Nadal dazy sie do
automatyzacji procesOw sterowania systemdéw opuszczania samolotu
oraz sterowania fotelem w locie.

Aby konstrukcje modyfikowaé, budowaé nowe systemy, fotele,
symulatory nalezy opracowac¢ wiasciwe modele dynamiki katapultowania
i obcigzen dzialajgcych na organizm pilota.

3. Model matematyczny i symulacja numeryczna ruchu fotela

Przystepujac do rozwigzania zadania nalezy przyja¢ dwa modele
fizyczne. Samolot i fotel sg traktowane jako bryty sztywne, zatozono, ze
aerodynamika jest quasi-stacjonama, atmosfera jest bezwietrzna
i niezaburzona (zgodna z atmosferg wzorcowg), uwzgledniono wplyw
Scisliwosci powietrza [1,8,16-20,22,23],

W przyjetych ukladach odniesienia (rys.16) oraz geometrii ruchu
samolotu i fotela, stosujgc réwnania Boltzmanna-Hamela [1,16-20]
wyprowadzono dynamiczne réwnania ruchu.
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Rys. 16. Przyjete uktady odniesienia fotela po katapultowaniu i samolotu (tory
bezwzgledne i wzgledne)

3.1. Zwiazki kinematyczne obiektu

Sktadowe wektoréw chwilowych predkos$ci liniowej Vo i katowej
w uktadzie Oxyz zwigzanym z obiektem (rys. 16) dla obiektu, ktdrym jest
samolot (V) i fotel (VOf) dane sg zaleznos$ciami:

. predkos$¢ liniowa obiektu

VO =Ui+V] +Wk (1)
. predkos$¢ katowa obiektu

QO0=Pi +Qj +Rk (2

gdzie: U - predkos$¢ podtuzna,
V - predkosc¢ $lizgu,
W - predkos$¢ wznoszenia,
P - predkos¢ katowa przechylania,
Q - predkos$¢ katowa pochylania,
R - predkos¢ katowa odchylania,

W
. kat natarcia: a = arctg— 3)
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- . .V
kat slizgu: fi = arcsin K_ 4)
sktadowe predkosci katowej obiektu:
1 1 sin(j)tg6 \ cos(j)tgp ~P~ ~P
O'| COS () I -sin & Q =An1l1 O (5)
0’ sin ()cos6 1cos</>cos0 R R

sktadowe predkosci liniowej obiektu:
cosi//sin0sin0 + | cosi//’sin0 cos0 +

coslir cos0 i
-cos</»sint// +sin ()sini// U’
yi - sinill cos sini//sin0sin0 + iTs,m)//smOCOSo + Ay (6
+ COSHCOSI/ -sini/) cost// I
LMy - sin0 sin0cosO 1 ¢cos0cos0 W v
. wysolff)éé Io.tu: h=-z, (7
. gesto$¢ powietrza:
J \ 4,256
- + —'" la 0<h<11000m
P=Po(l+ .0 dla 0 000 (8)

Katy potozenia. O - przechylania, 6 - pochylania i yj - odchylania sg to
katy quasieulerowskie (lotnicze). Stanowig one odpowiednie obroty
prostokgtnego uktadu Kkartezjanskiego [16,17,19,22] zaréwno dla
samolotu (z indeksem S) jak i dla fotela (z indeksem F).

3.2. Dynamiczne réwnania ruchu obiektu

2 0<280Ine rOWnania dynamiki ruchu rozwazanego obiektu majg postaé¢ [1,16-

MV +KMV = Q O
gdzie: M - macierz bezwiladnosci,
K - macierz zwigzkéw kinematycznych,
V - wektor predkosci,
V - wektor przyspieszen,
Q - macierz sit zewnetrznych, przy czym:

Q= M =c°liX’Y’Z,L,M,N] (10)
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Wektor sit zewnetrznych o skladowych X,Y,Z oraz momentow sit
o sktadowych L,M,N mozna zapisa¢ wektorowo jako sumy odpowiednio

sit i momentow od sit grawitacyjnych Fg, Mr sit i momentow sit
aerodynamicznych FA/M A oraz sit i momentéw od napedu Fr, Mr .

F=FT+FA+Fg =[X,Y,Z]" (V)

M=Mt+MA+Mg=[LMN]T (12)

3.3. Szczego6lny model matematyczny samolotu

Dla samolotu w konfiguracji gtadkiej (bez podwieszen - bomb,
rakiet, zbiornikow) dynamiczne réwnania ruchu majg posta¢ [16,17,

19,22]:

ms 0 0 0 S'S - Sys Us
0 ms 0 .S * 0 Sxs  Ks
0 0 ms Sys  -S* 0 B
0 -5« Sys Jx —Jws -J,s Ps
g* 0 -s X —Jwyws  Jys ~Jys Qs
-Sys 0 -K's  -Ks J, Rs
0 .RrRs Qs ! O 0 0
Rs 0 -Ps i o 0 0
, -Qs Ps 0 0 0 0
0 -W's Ks 1 0 -Rs
Ws 0  -Us | Rs 0  -ps
- Us 0 \-Qs Ps 0 . (13)
s 0 0 SS  -Sy'pV *
0 ms 0 0 Sx  Ks
0 0 ms ys. "9s 0 Zs
0 Sys Z7 ‘]xyS Ps Ls
S« 0 -Sxs -3y -J,s Qs Ms
- Sys S« 0 -J s ‘Jzys Rs. .Ns.
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Prawa strona réwnania (13) wyraza sity i momenty sit dziatajace na
samolot. Ma ona posta¢ nastepujaca:

Fs ~ X'si +Ysj +Zsk (14)
Ms =Lsi +M J + Nsk (15)
gdzie:
. sita podtuzna
X s = ~msg sin 0X~JP SSVR(C)XScosfiscosas + C\Ssinps cosas
. (16)
- CSsinas)+ X gsQs + Tscose S
. sita boczna
Ys =~msS cos9Ssings +j pSsV,2(~CxSsin (58S + CyScosps) +
(17)
+ YpsPs + YrsRs
. sita wznoszaca
Zs =msg cos9s cos(f)s - \ pSsF2(CxScos  sinas +
18
+ CySsinpssinas +CzScosas)+ZqgsQs - Tssin (phS (18)
. moment przechylajacy
Ls = msg(yG cosGs cos(s - zC cos9s sin</>s) +
+|PSSVS I~y (CXSCOSPs sinas +CySsin Pssinas +
+C:Scosas)- 2/ (—~CxSsin ps + CySCOS ps) - (19)
" 1s(c mxs cos PScosas - cmyss'n PScosois + ¢ ms sit1 « 8)] +
+ LPSPs + LrsRs - Tsyis sin $KS +J,S(01SQS sine §S
. moment pochylajacy
M, =-msg(xG&cos0Scos0s - zc sin9S) +
+iPSsVs[~zA (Cx cos Ps cosces + CySsin Pscosas +
+C,ssinas) +xA(CxScosPssinas + CySsin Pssinas +
(20)

+C, cosas)- /,.(~CmSsin ps- CmScosps)] +
+Mqg Qs+ M /W S-TS(zISsings +XxISsin<gys) -
- (Rs cos (pyS + Ps sin qtyS)
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. moment odchylajacy
Ns =msg(xG cosds sings - yGsin0s) +

+\ pSsV~[xAs(~CxXSsin Ps + CyScosps) +

+ Yy As(Cxvcos Ps C0OS«s' + Cyssin Ps cosas +
+C,ssinas)- Is(CmScospssinas + CmSsin Pscosas +

+ cmzss COSas)] + NISPs + N «SRSs - Ts(Xx,5s ~y,s COSPIyS) +
+ J ISA), s Q s COS(PS

przy czym:
Jis, JiF ~ momenty bezwitadnosci samolotu gtéwne i dewiacji ,,S”
i fotela ,F”;
Sis, SiF - momenty statyczne samolotu ,,S” i fotela ,,F”;
J,s - moment bezwtadnoS$ci zespotdw wirujgcych turbinowego silnika
odrzutowego;
co,s- predkosc¢ katowa elementow wirujacych silnika;
Ts - ciag silnika samolotu;
T f- ciag napedu fotela;
Réwnania samolotu po katapultowaniu sie pilota pozostajg takie same
jak réwnania (13)-(21), za wyjatkiem uwzglednienia ubytku masy pilota
i fotela, czyli:

ms =ms - mF (22)

gdzie: ms - masa catkowita samolotu i uktady pilot-fotel;
mSi - masa samolotu po katapultowaniu sie pilota;
mF- masa fotela z pilotem.
Dynamiczne réwnania ruchu samolotu (13) z sitami i momentami sit
(16)-(21) z kinematycznymi zwigzkami (3)-(8) dajag peten model
matematyczny samolotu.

3.4. Dynamiczne rownania ruchu fotela z pilotem po opuszczeniu
samolotu

Rozpatrywane jest Kkatapultowanie pilota z pierwszej Kkabiny,
niemniej w rzeczywistosci na samolocie 1-22 Iryda katapultowanie
nastepuje z obu kabin (najpierw z tylnej kabiny, a potem z op6znieniem
okoto 0,Is nastepuje katapultowanie z pierwszej kabiny). Rozpatrywany
jest przestrzenny ruch fotela (rys. 16). Dynamiczne rownania ruchu fotela
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rozpatrywane sg w ukiadzie wspdtrzednych zwigzanym z fotelem
0 KRy RF (rys. 16). Zatozono, ze $rodek aerodynamiczny ,,A” znajduje sie
w $rodku masy fotela ,,C”, z ktérym zwigzany jest poczatek ukiadu
wspoétrzednych 0 KRy FZF

Przy tych zatozeniach rownania przyjmuja postaé:

mF 0 o ! O SF _-ne'1 ~UF~
0 mF 0 -S #F 0 Sx vp
0 0 mF = 0 WF .
0 S* SsfF | IF == I&F pr
s* 0 -S* jIwr ~JF Of
_.-S* S¥ 0 ~J«F ~J3F A
0 _Rf Of 0 0 0
Rf 0 -pg O 0 0
. -QFf Pf 0 0 0 0
0 -WF v¢ 0 _Rp¢ Qf

wp 0 —uyf Re 0 _pf
~VF UF 0 _gf P O

mE- 0 0 0 s#& -5 \uF-
0 mF 0 -S ZF 0 g * VE Yf
0 0 mF s S 0 wWE oxg
0 .s#F FE IxF I xF pr Lf
S# 0 -soF -uyF 5 e Qr Mt
-SyF  S* 0  J2F —JaF Jzr Rf_ nf
Prawa strona réwnania (23) ma postac:
. sita podtuzna dziatajgca na fotel
x f = -mFgsmOF ~jpV F(SyzCxcosfiFcosaF +
+ SxzCyFsinfiFcosa F + SxyC:FsinaF) + (24)

+X o QFf + Tfcos (plZF cos (pyF
. sita boczna dziatajgca na fotel
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Yf =~mFgcos&rsin(F-\pV F(SyzCxFsinpF - SxzCyFcospF) +

+Yp P, +7/ Rf+TFsinelF
. sita wznoszgca dziatajaca na fotel
ZF =mFg cosOFcos(F-\p V F{SzyCx-cos fIFsina,, +

+ SxzCyF sin PFsin +SxyCzZcosaF)+ZQ" QF - (26)
-T f cos (plZ=sin (phyF
. moment przechylajgcy fotela

Lf =~\pVs (/FSxxCmé&cosPFcosaF+1pS”C * sin (iFcosa, -

- bSxCneFsin )+ Lf' PF+LR"RF- (27)
- Tf{y,FcosOlFsine i + zIF sin dzF)

. moment pochylajacy fotela

MF =~jPV?1F(SxeCmésin PF- SyzCmfcos0F)] +

+ M q'Qf + TF(zIF cos(t>:F cos(pyF + xIF cos<gz=sin (pyF)

. moment odchylajacy fotela
NR=~1P VX IFSxzCmF COSPI- Sina F + 1FSr-C myP S>n ZBF COSCCF +
+bSxCnd~cosaF)+ N /P f + NRFRF - (29)

- T (xIFsin ([@:F - y,F cos <k cos )

Dynamiczne rownania ruchu (23)-(29) wraz ze zwigzkami
kinematycznymi (3)-(10) stanowig peten model matematyczny fotela.
Warunki poczatkowe fotela schodzgcego z prowadnic sg warunkami
odpowiadajgcymi wektorowi stanu z tym, ze predko$¢ ruchu fotela
schodzacego z prowadnic wyrazona jest zaleznoscia:
Us cos(p- Wssin (p+ Qszsfo UFo'

.= Kk RX$0_PsZ¥ = Vfo

Us sin 9+ Ws cos (p+ VO W po.

gdzie: e - kat pochylenia prowadnic fotela w ptaszczyznie Osxszs;
v o - predkosc zejscia fotela z prowadnic;
xsfoi zsfo - wspOtrzedne $rodka masy fotela z pilotem w uktadzie
samolotowym OsXsysZs (rys. 16);
indeks ,,S” oznacza parametry wektora stanu samolotu, a ,,F” -
fotela z pilotem.
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3.5. Symulacja numeryczna katapultowania

Opracowane modele matematyczne dynamiki samolotu w locie
i fotela z pilotem mogg stuzy¢ do symulacji numerycznej ruchu obu
obiektow po wczesniejszej identyfikacji parametryczne;j.

Do obliczen testowych przyjeto fotel katapultowy firmy Martin-Baker
MKk-10 (dane w tabeli 3) z pilotem o masie mp=80kg katapultowanego
z samolotu szkolno-bojowego 1-22 Iryda. Odlegtosci $rodka masy uktadu
pilot+fotel z pierwszej kabiny wzgledem S$rodka masy samolotu sg
rowne:

xSF0=2,802m, ySHFOm, zS0=0,946m.

Kat pochylenia prowadnic fotela: cp=15°.

Predkos$¢ poczatkowa odstrzalu w momencie zejscia ostatnich rolek
fotela z prowadnic: Vo=21,4m/s.

Wymiary fotela przyjete do symulacji:

IF=1,412m - wysokosc¢ fotela,

b=I1,15m - dtugos¢ fotela,

d=0,336m - szerokos$¢ fotela,
Sxy=0,56618m2- powierzchnia dolna fotela,
Sxz=0,59m2- powierzchnia boczna fotela,
Syz=0,71135m - powierzchnia czotowa fotela

Przebieg symulacji katapultowania jest nastepujacy: wprowadza sie
samolot w dowolny manewr wychylajagc skokowo stery po pieciu
sekundach lotu; w dwunastej sekundzie nastepuje katapultowanie sie
uktadu pilot+fotel z pierwszej kabiny samolotu; nastepnie badane jest
zachowanie sie uktadu pilot+fotel oraz samolotu po katapultowaniu sie
pilota - przez trzy sekundy.

Symulowano numerycznie [1,19] nastepujgce przypadki, ktorych
wyniki przedstawiono na wykresach:

o katapultowanie sie na wysokosci h=0m przy predkosci Vs=0km/h

(rys. 17);

o katapultowanie sie na wysokosci h=0m przy predkosci Vs=200km/h
(rys. 17);

o katapultowanie sie na wysokosSci h=0m przy predkosci Vs=600km/h
(rys. 17);

o lot poziomy, katapultowanie sie na wysokosci h=2000m przy
predkosci v s=sookm /n (rys.1s);

0 wznoszenie pod katem 2°, katapultowanie sie na wysokosci
h=2000m przy predkosci Vs=600km/h (rys. 19);
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Na ponizszych rysunkach liczby podane na trajektoriach lotu samolotu
i fotela oznaczajg czas t[s] w sekundach od momentu opuszczenia
samolotu. Model matematyczny umozliwia wyliczenie parametrow
kinematycznych, dynamicznych i geometrii ruchu.

Rys. 17. Katapultowanie na wysokosci h=0m przy predkosciach
Vs=0, 200, 600 km/h

Rys.l 8. Tory lotu fotela i samolotu po katapultowaniu na wysokosci h=2000[m]
przy predkosciach Vs=600 km/h w locie poziomym
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Rys. 19. Tory lotu fotela i samolotu po katapultowaniu na wysokosci h=2000 m
przy predkosciach Vs=600 km/h w locie wznoszacym pod katem 2°

4. Modelowanie pilota-cztowieka w czasie katapultowania
Obciazenia dziatajace na elementy cztowieka-pilota i fotel oraz ruch

fotela przedstawiono dla katapultowania z samolotu TS-11 ,lIskra”
[4,5,22,23] rys.20.

Rys. 20. Katapultowanie modelowego systemu fotel+pilot z TS-11 ,,Iskra”
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Do symulacji przyjeto czteromasowy model cztowieka siedzgcego
(rys.21), w ktérym okre$lone warto$ci mas, wspotczynniki ttumienia oraz
sprezystosci przedstawiono w tabeli 4. Przyjety model jest uproszczonym
biomechanicznym modelem M. Nadera [4,5,22,26],

Rys. 21. Model cztowieka siedzacego przyjety do analizy
Tablica 4

Lp. Oznaczenie Opis Wartos¢ Jednostki
1 mi Masa gltowy 55 kg
2 m2 Masa kregostupa szyjnego 4,0 kg
3 m3 Masa klatki piersiowej 13,0
4 m4 Masa kregostupa piersiowego 7,6 ks
5 m5 Masa brzucha 5,0 kg
6 mé6 Masa kregostupa ledzwiowego 10,0 kr
7 m7 Masa siedziska 33,0 kg
8 a Wspéiczynnik tmmlenla 95.0 N-s

kregostupa szyjnego m
9 ks Wspotczynnik spr(_gzystosm 88334,0
kregostupa szyjnego
10 @ Wspo+czynn|!< th_Jmlenla 99.4 N-s
kregostupa piersiowego m
1 kp Wspdiczynnik _sprgzystosm 95964.0
kregostupa piersiowego
Wspéiczynnik thumienia N-s
L d kregostupa ledzwiowego 101.6 m
13 ki Wspotczynnik sprezystosci 99490.0 N

kregostupa ledZzwiowego m
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Aby wyprowadzi¢ réwnania ruchu dla przyjetego modelu wg rys. 21
nalezy podzieli¢c system na poszczeg6lne masy m; potgczone
sztywnos$ciami c; oraz tlumieniem k; zgodnie z tablica 4 i opracowaé
szereg konfiguracji oddziatywania sit i predkosci przemieszczen [4,5,22],

Potozenie poszczegdlnych mas modelu cztowieka wzgledem siedziska
fotela i samolotu przedstawiono na rys. 22.

Rys.22. Potozenie poszczeg6lnych mas modelu cztowieka-pilota

Dla tak przyjetego modelu wyprowadzono dynamiczne réwnania
ruchu dla poszczegdlnych mas systemu (rys.20-rys.22) traktujagc model
pilota jako ukitad wielomasowy potgczony elementami sprezystymi
z ttumieniem wiskotycznym (rys. 21, tablica 4).

Dynamiczne rownanie ruchu uktadu pilot+fotel+samolot:

. dvl_ dVF .odv, dv,. . dV, dVr
- mxsing (—a ——)-m3sin —-+—-)-m,sin(p(—- +—-) -
dt dt dt dt 5 dt dt
- Wisincp(~L + _m sinfpNjL =—pC V 25(1) - (31)
dt dt dt 2
-~ mgsmo+P

I=1357F
Réwnanie opisujgce dynamike gtowy ,,1” (mi) - rys.21:

dv. dv.,.
m ~dt~+~dt~ V' _K3)-M2(MN -z™ +mAsmcp (32)
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Réwnanie opisujgce dynamike klatki piersiowej ,,3” (m3) - rys.21:

m3(dc)j{t1 +K’;ftF) =c2(yx-V 3)- ¢ 4{V3-V 5) +k2(z,-2 3)~ (33)

-k 4(z3- z5)+m3y sine
Réwnanie opisujace dynamike brzucha ,,5” (ms) - rys.21:

m5( A &+ A |_): CZ(y ,-V3)+ C4(V3— V5) - C6(V5- y7)+ (34)

+ k2(z, - z3) + k4(z3- z5) - k6(z5- z7) + mbgsin e
Roéwnanie opisujgce dynamike siedziska ,,7” (1M7) - rys.21:

mAédL.+’\éL):cAvI -V,) +¢,(V1-V,) +ct(Vi-V,)-
t t

-cF(v7-v F)+ k2{zx-2 3)+ k4(z3-25)+ k6(z5-27) - (35)
- kF(z7- zF) +mTg sin (p

Roéwnanie opisujace dynamike fotela ,,F” (mP):

dv7 dVF dv3 dVF. ,dV5 dVF
m(—-+—-)+m3(—t+—14) +m5(—L+—L)+
dt dt 3 dt dt dt dt
+ m7( * + N f-) + mF~* =-P 4+ ¢2(V,-V3)+c4(V3 -V 5)+ (36)
dt dt dt

+c6(V5-V 7) - cfF(V7-V F) +k2(z, -z 3) +k4(z3-z25) +
+k6(z5-27)-k F{z7-z F) + mFgsm(p
Uzyskane rownania systemu przeksztalcono do prostszej postaci

utatwiajacej obliczenia numeryczne:
Réwnanie ruchu glowy (rys.21, rys.23):

~K2+G,)— — (C2+C4+C6+Cf +K2+K4+
dt m] mF (37)
+K6+Kf+Gf~Pf)

Réwnanie segmentu klatki piersiowej (rys.21, rys.24)

“Jb=— (C2-C4+K2-K 4+G3)- — (C2+C4+C6+CF+
dt 3 mF

m (30)

+K2+K4+K6+KFf+Gf- PF)
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Rys. 23. Sity i predkosci dla glowy pilota
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V.*cc*9

Rys. 25. Sity i predkosci dla brzucha pilota
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Réwnanie ruchu brzucha (rys.21, rys.25)

—Lb=— (C2+C4-C6+a:2+ka- k 6+g5)~

(39)

— (C2+C4+C6+ClL +tAR+AM+A’B+ Al + GF—Pj.)
mfr

Réwnanie ruchu siedziska - miednica, uda, nogi (rys.21, rys.26)
*dltl =% .l(C 2+C4+C6-C f+K2+K4+K6-K £+ G7) -
m
(40)

------ - (C2+C4+C6- CF+K2+Kg+K6- Kf+ Gf - PF)
m

Réwnanie ruchu fotela (rys.21, rys.27)

dv. 1
dt' —-—--];-(C2+C4+C6+CF+K2+KA+K6+KF+
m

+ Gj —PF) —sin(p{—P +C2+C4+C6+CF+K2+K4+ (41)
+K6+KFf+Gf)=F - G
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gdzie:

G] = mtg cos (p C2=c2(VI~V3)
C4=c4(V3-V5)

G}=m3y cos(p
c -C6(V5-V7)

Gr =m ,g cosrn
. . Cf=cf(V7-V,)

G —mjg cos(p

K-, :kg(z,i—z3)
K4:k4(23—25)
G,= -k g Z-12

1=1,3,5,7,/

Gf - mfgcos(p

F =+pCxV2S(t) Kf =kf(27—Zf)

PF- cigg napedu fotela (silnika rakietowego)
Zwigzki kinematyczne (rys.22):
y = dzi _ y = dzz y = dzz y = "Zj_ y
1 dt> 3 dt* 5 dt* 7 dt* " dt ’
wraz z réwnaniami rychu pozwalajg wykona¢ petng analize kinematyki
i dynamiki katapultowania.

W rozwigzaniu numerycznym zostaty przyjete nastepujace fazy
katapultowania [4]:
faza | - przemieszczenie fotela przez pirostrzelbe o 1.83 m z sitg 18mfg,

gdzie mf oznacza przyjetag mase fotela, rowng 200 Kkg.
faza Il - ruch beznapedowy fotela na odcinku 0.07 m.
faza m - ruch fotela z dziatajgcym silnikiem rakietowym o ciggu 20 kN
przez 0,45 sekundy,
faza IV - ruch swobodny fotela w polu grawitacyjnym.

Powyzsze rownania (37)-(41) zostaly rozwigzane numerycznie za
pomoca autorskiego programu komputerowego napisanego w jezyku
Fortran, uzywajac do tego procedury Rungego-Kutty IV rzedu
z zadanym krokiem catkowania rownym 0,001s [5], Wyniki przedsta-
wiono graficznie. Obrazujg one ruch fotela, r6znice miedzy predkoscia
fotela a czeSciami ciata pilota, réznice miedzy przyspieszeniami fotela
a czeSciami ciata pilota, réznice miedzy potozeniem fotela a czeSciami
ciata pilota oraz przyspieszenia czesci ciata pilota.

Fazy katapultowania zostaly zaznaczone na wykresach przedsta-
wiajagcych wyniki rys.28-rys.32. Na rys. 28 pokazano przyktadowo ruch
fotela (Z) w czasie, wysokos¢ lotu wzgledem samolotu (hj=-Zf), predkos¢
fotela (V/) oraz przyspieszenie (a/[g]), gdzie ,,0” jest to przyspieszenie
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ziemskie, natomiast a/-jest to wspdtczynnik obcigzenia przedstawiajacy
wielokrotnos¢ przyspieszenia ziemskiego.

Rys. 28. Wykresy obrazujace ruch fotela

czas [

Rys. 29. Rdznice miedzy potozeniem fotela, a czeSciami ciata pilota
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czas[s|

Rys.30. ROznice miedzy przyspieszeniem fotela, a czesciami ciata pilota

[m]

Rys. 31. Roznice miedzy predkosciami fotela, a czeSciami ciata pilota
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Rys. 32. przyspieszenia czesci ciata pilota

Natomiast na rys.29 przedstawiono réznice miedzy potozeniem fotela
a czesSciami ciata (rys.21, rys.22, rys.23) gtowy zf- z,, segmentu klatki
piersiowej Zf- z3oraz czeSci brzusznej Zf- z5.

Na rys.30-32 przedstawiono wielkosci predkosci i przyspieszen
poszczegblnych czesci ciata pilota. Wyraznie widoczne jest, ze uzyskane
predkosci (rys. 31) i przyspieszenia (rys. 30 i 32) nie przekraczajg
wartosci i ich zmian dla glowy. Pozwala to wysuna¢ wniosek, ze zmiana
parametréw dla gtowy stanowi obwiednie wszystkich innych elementéw
ciata i posiada maksymalne wartosci zmienne w czasie.

4, Whnioski

Opracowane modele katapultowania przedstawiajgce ruch fotela, jak
i obcigzenia i ruchy modelowanego pilota katapultujgcego sie
z samolotu, umozliwiajg wykonanie symulacji numerycznej. Uzyskane
przez nas wyniki sg zgodne z wynikami uzyskanymi w eksperymencie
laboratoryjnym z manekinem oraz tymi otrzymanymi przez firme
Martin-Baker [11] na drodze symulacji numerycznej i w ten sposob
pozytywnie weryfikujg opracowane modele.



134

10.

11.

12,

13.

14.
15.

Jerzy Maryniak, Agnieszka Maryniak, Edyta tadyzynska-Kozdra$, Urszula Folte

Bibliografia

Afifi U., Modelowanie fizyczne i matematyczne oraz symulacja numeryczna
katapultowania sie z samolotu bojowego w locie przestrzennym, praca
dyplomowa magisterska, promotor prof. J.Maryniak, Wydziat MEIL
Politechnika Warszawska, Warszawa 1997

Burek M., Smykla 1., Analiza czynnikéw determinujgcych bezpieczenstwo
pilota w procesie katapultowania, Mechanika w Lotnictwie ,,ML-XI" 2002,
Wydawnictwo PTMTS, Warszawa 2002, s.547-560

Dominik A., Tragredia we Lwowie, Skrzydlata Polska Nr 9/2002

Folte G., Opracowanie modelu fizycznego i matematycznego systemu fotel-
pilot w poczatkowej fazie katapultowania z lecgcego samolotu, praca
dyplomowa magisterska, promotor prof. J.Maryniak, Wydziat MEIL
Politechnika Warszawska, Warszawa 1997

Folte U., Dynamika systemu fotel katapultowy, pilot, samolot - faza
katapultowania, praca dyplomowa magisterska, promotor prof. J.Maryniak,
Wydziat MEIL Politechnika Warszawska, Warszawa 1999

Foltynski M., Metoda okre$lenia trajektorii lotu fotela katapultowego,
Prace Instytutu Lotnictwa nr 51, Warszawa

Friedensberg W., Urazy lotnikbw powstajgce podczas katapultowania,
Wojskowy Instytut Medycyny Lotniczej, Warszawa 1962

Gtowacki B., Modelowanie i symulacja numeryczna dynamiki ruchu fotela
katapultowego z samolotu w locie prostoliniowym na przyktadzie samolotu
1-22, praca dyplomowa magisterska, promotor prof. J.Maryniak, Wydziat
MEiL Politechnika Warszawska, Warszawa 1986

Gordon J., Rosyjskiefotele katapultowe, Skrzydlata Polska Nr 9/2000

Goodman G.W., High-Speed Ejection, Armed Forces Journal International,
December 1999

Helicopter Crashworthy Seed, Martin-Baker Aircraft Company Limited',
Higher Denham near Uxbridge, Moddlesex UB95A England

Kaluta R., Warunki decydujace o pomysinym katapultowaniu na matych
wysokosciach, Przeglad WLIWOPK, 6, Poznan, 1979

Kakol J., Modelowanie procesu kataputtwaniafoteli klasycznych, Biuletyn
WOSL, Deblin 1992

Kromka J., Katapultowanie, Przeglad WIiOP, 7, Poznan, 1998

Maryniak A., Neuropsychologiczne podstawy szkolenia operatora maszyn
latajgcych, Mechanika w Lotnictwie ,,ML-1X”, Wydawnictwo PTMTS,
Warszawa, 1998



16.

17.

18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

Modelowanie i symulacja numeryczna katapultowania z samolotu. 135

Maryniak J.,, Og6lny model matematyczny sterowanego samolotu,
Mechanika w Lotnictwie ,ML-VI”, Wydawnictwo PTMTS, Warszawa
1993

Maryniak J., Dynamiczna teoria obiektdbw ruchomych, Wydawnictwa
Politechniki Warszawskiej, Warszawa 1975

Maryniak J., Dynamika lotu w ksztalceniu pilota wojskowego - stany
awaryjne, Ill  Sympozjum ,Problemy techniczno-eksploatacyjne
w ksztatceniu pilotow”, WOSL Deblin, 1996

Maryniak J., Afifi U., Goszczynski J., Symulacja numeryczna dynamiki lotu
samolotu i ruchufotela po katapidtowaniu na przyktadzie samolotu 1-22,
Informator Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych, Il Konferencja
»Metody i technika badania statkdbw powietrznych w locie", Mragowo-
Warszawa 1998

Maryniak J., Gtowacki B., Modelowanie i symulacja numeryczna dynamiki
ruchu fotela katapultowanego z samolotu - na przyktadzie 1-22 Iryda,
Politechnika Slaska, Zeszyty Mechaniki Teoretycznej, XXXV Sympozjum
,Modelowanie w mechanice", Gliwice 1996

Maryniak J., tadyzynska-Kozdra$ E., Katastrofy lotnicze - przyczyny,
skutki, bezpieczenstwo, ,Perspektywy i rozwdj systemoéw ratownictwa,
bezpieczenstwa i obronnosci w XXIw.” Akademia Marynarki Wojennej
AMW Wewn. 1040/2003, Gdynia 2003, s.7-27

Maryniak J., tadyzynska-Kozdra$s E., Folte U., Modelowanie procesu
katapultoM>ania si¢ pilota z samolotu w sytuacji awaryjnej, Materiaty XLII
Sympozjonu ,,Modelowanie w mechanice”, Politechnika Slaska, Gliwice
2004

Maryniak J., tadyzynska-Kozdra§ E., Lasek M., Niebezpieczenstwo
i zagrozenie w locie - wplyw czynnikdw organizacyjnych, ,Perspektywy
i rozw0j systemow ratownictwa, bezpieczenstwa i obronnosci w XXlw.”
Akademia Marynarki Wojennej AMW Wewn. 1054/2004, Gdynia 2004,
s.11-24

Maryniak J., tadyzynska-Kozdra$§ E., Lasek M, Bezpieczenstwo lotow
statkbw powietrznych - zagrozenia, analiza, profilaktyka, VII Konferencja
morska ,,Aspekty bezpieczenstwa nawodnego i podwodnego oraz lotéw nad
morzem”, Akademia Marynarki Wojennej, Gdynia 2004, s. 125-147

Maryniak J., Maryniak A., Samolot - pilot - symulator, wzajemne
zaleznosci i powigzania w procesie sterowania oraz reakcji psycho-neuro-
fizjologicznych, | Konferencja Awioniki, Zeszyty Naukowe Politechniki
Rzeszowskiej, Mechaniki nr 45, Rzeszéw 1995



136

26.

27.
28.

29.

30.

3L

32.

Jerzy Maryniak, Agnieszka Maryniak, Edyta tadyzynska-Kozdra$, Urszula Folte

Nader M., Pawelec D., Lachowicz P., Modelowanie oddziatywania drgan
mechanicznych na czlowieka, Instytut Transportu, Politechnika
Warszawska, Warszawa 1992

Pawlak B., Wkorkociagu, Magazyn Gazety, 23 sierpnia 1996

Sasim B., Badanie zdolnosci pilotajako operatora w postrzeganiu standw
awaryjnych, materiaty V Konferencji ,,Metody i technika badan stanéw
powietrznych w locie”, Informator Instytutu Technicznego Wojsk
Lotniczych, 2, Warszawa 2002

Szajner S., Wojtkowiak M., Problemy bezpieczenstwa zatogi statku
powietrznego w sytuacjach awaryjnych, BEL-GRAF s.c., Warszawa 1999

Szendzielorz C., Dynamika ruchu foteta odrzucanego wzgledem samolotu
w locie symetrycznym, Mechanika Teoretyczna i Stosowana, 1/2, 24, 1986

Wojtkowiak M., Wiasciwosci ergonometryczne foteli lotniczych do
katapultowania, Warszawa WIML, 1974

Zurakowski K., Lotniczefotele wyrzucane, Miody Technik 2/1996

Prace zrealizowano w ramach grantu KBN O-TOOP 013 25



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
M echanikaw Lotnictw ie

MLAXI

2004

PROCES DECYZYJNY W SYTUACJI AWARYJNEJ

- ANALIZA PSYCHOLOGICZNA

Agnieszka Maryniak
Zaktad Psychologii Klinicznej
Instytut ,,Pomnik - Centrum Zdrowia Dziecka” Warszawa

e-mail

: amaryniak@ poczta.wp.pl

W sytuacji zaistnienia podczas lotu powaznej awarii, zadaniem pilota jest
wykrycie sytuacji awaryjnej, rozpoznanie jej charakteru oraz podjecie
wiasciwej decyzji dalszego postepowania, az do ewentualnego katapultowania
sie. Cze$¢ tych procesow przebiega nieSwiadomie, co uwarunkowane jest
specyfikg funkcjonowania ukfadu nerwowego. Informacja o duzym znaczeniu
emocjonalnym, a takag niewatpliwie jest sygnat zagrozenia, przewodzona jest
w mézgu dwoma drogami: tzw. dolng - pomijajgcg kore mézgowa, a przez to

znacznie szybszg - i gorng, wolniejsza, angazujaca kore potkul mdzgu.
Dopiero informacje pochodzace z drogi gérnej pozwalajg na rozpoczecie
procesu poznawczej analizy sytuacji i podejmowania decyzji. Pomimo

wiasciwego rozpoznania sytuacji, mechanizmy psychologiczne moga
utrudnia¢ podjecie decyzji o katapultowaniu sie.

1. WyKkrycie i rozpoznanie sytuacji awaryjnej

Jednym z podstawowych celéw szkolenia operatorow maszyn
latajgcych jest nauka reagowania w sytuacjach awaryjnych. Dziatanie
pilota w sytuacji awaryjnej mozna rozbi¢ na poszczego6lne etapy:

1

U W N

Wykrycie sytuacji awaryjnej, czyli zorientowanie sie, iz nastgpity
niepokojgce zmiany w przebiegu lotu.

Rozpoznanie, jakiego typu zagrozenie zaistniato.

Zaktualizowanie mozliwych metod postepowania.

Podjecie decyzji, jakie dziatania nalezy podjac.

Realizacja wybranej drogi postepowania.

Praca wykonana w ramach projektu badawczego KBN nr 0 TOOB 013 25
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W toku dziatania nastepuje wielokrotne powtarzanie powyzszego
schematu, konieczne jest bowiem rozpoznanie zmian w sytuacji,
weryfikacja skutkéw podjetych dziatan, wybdér dalszych metod
postepowania.

Od jak najszybszego, witasciwego rozpoznania zaistnialego zagro-
zenia zalezy powodzenie dziatan pilota, prowadzonych wiec jest wiele
badan majacych na celu wykrycie mechanizmoéw psychologicznych,
wplywajgcych na zachowania pilotow w sytuacji zaistniatej awarii.
Klasyczne podejscie psychologiczne koncentruje sie na analizie odbioru
i selekcji naptywajgcych informacji, procesie podejmowania decyzji oraz
szybkosci reagowania [8,9]. Neuropsychologia uzupetnia dotychczasowe
badania o wiedze na temat médzgowych korelatow analizowanych
funkcji [7],

Szczegbtowe wyniki eksperymentéw pokazujacych szybkosé
wykrywania i rozpoznawania sytuacji awaryjnej zamieszczono w ksigzce
»Eksperymentalna psychologia lotnicza” [6], Tabela 1 prezentuje czas
wykrycia i rozpoznania w sytuacji awarii silnika.

Tabela 1. Czas wykrycia i rozpoznania awarii silnika

L.P. Czas wykrycia Czas rozpoznania
w sekundach w sekundach

1 2,0 63

2 2,2 55

3 2,6 80
4 7,0 140
5 2,8 145
6 3,0 200
7 6,0 260
8 16,0 280
9 5,0 40
10 2,0 15
11 6,0 230
12 2,0 5

Srednia 4,7 126
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Uzyskane wyniki skionity ich autoréw oraz osoby zajmujgce sie
szkoleniem pilotow do szczeg6towej analizy procesu rozpoznawania
awarii i zaowocowaty zmianami systemu sygnalizacyjnego w kabinie.
Wprowadzono dodatkowe sygnalizatory, informujagce  wprost
»wytgczony silnik numer...”. Pozwolito to na znaczace skrécenie czasu
rozpoznania (tabela 2). RoO6znica miedzy wynikami jest istotna
statystycznie: t = 3,97, p = 0,002.

Tabela 2: Czas wykrycia i rozpoznania przed i po zmianach
sygnalizacji w kabinie

L.P. Czas Czas Czas Czas
wykrycia wykrycia po  rozpoznania  rozpoznania
w sekundach zmianach w sekundach  po zmianach
1 2,0 1,3 63 12
2 2,2 2,2 55 10
3 2,6 1,6 80 15
4 7,0 1,8 140 8
5 2,8 18 145 8
6 3,0 4,0 200 6
7 6,0 3,0 260 25
8 16,0 3,0 280 8
9 50 2,0 40 15
10 2,0 2,2 15 6
11 6,0 50 230 10
12 2,0 12,0 5 30
Srednia 4,7 3,33 126 12,75

Rdéznice czasu wykrycia byty niewielkie i nie zblizyty sie nawet do
poziomu istotnosci statystycznej (t = 0,93, p = 0,37). Nadal tez podstawg
wykrycia awarii byly odczucia pilotow - moment skretu samolotu
i zmiana potozenia ciala.

Wykrycie awarii opierato sie przede wszystkim na bodZcach pocho-
dzacych z uktadu przedsionkowego [7], Nagte pobudzenie uktadu przed-
sionkowego poprzez nieoczekiwang zmiane potozenia ciata, dziatanie sit
zwigzanych z przyspieszeniem badz tez utrate rownowagi, odbierane jest
przez organizm jako sygnat alarmowy i wigze sie z odczuciem niepokoju.
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Mechanizm ten uruchamiany jest automatycznie, poza kontrolg Swiado-
mosci. Mozna wiec przypuszczaé, ze pierwszym sygnatem odbieranym
przez pilotbw w omawianej sytuacji awaryjnej jest fizjologiczny
niepokdj, zmuszajacy do poznawczego poszukiwaniajego zrodia.

Neuropsychologia wigze doznanie niepokoju wynikajgce z pobudze-
nia uktadu przedsionkowego (jak rowniez majace swe zrodto w innych
bodZzcach lekotworczych) z ciatem migdatowatym. Jest to jedno z jader
podstawy, potozone w giebokich strukturach plata skroniowego.
W sytuacjach eksperymentalnych draznienie ciata migdatowatego
powoduje reakcje autonomiczne i emocjonalne, w tym wzrost ci$nienia
tetniczego krwi, przyspieszenie rytmu serca, rozszerzenie Zzrenic.
Subiektywnie osoba badana odczuwa niepokdéj, strach badZz wsciektosé,
niekiedy takze poczucie bezradnosci, dezorientacji. Ciato migdatowate
ulega naturalnemu pobudzeniu w sytuacjach zwigzanych z fizycznym
zagrozeniem organizmu [1,2].

Ciato migdatowate ma liczne potaczenia z innymi strukturami
mozgu, w tym z korg mézgowa i wzgorzem. Do wzgdrza, najwiekszej
czesci miedzymoézgowia, naptywajg informacje ze wszystkich, poza
wechem, ukladéw czuciowych i stad sg dalej przesytane do kory
mézgowej. Gdy do wzgo6rza naptywa informacja, moggca oznaczac stan
zagrozenia dla organizmu, zostaje ona wystana zaréwno do kory
mozgowej, ktora przekaze jg dalej, do jader podstawy, jak i bezposrednio
do ciala migdatowatego. Cialo migdatowate jest wiec o sytuacji
zagrozenia informowane podwdjnie: droga ,krotsza”, bezposrednio ze
wzgo6rza, i dluzsza, z kory mézgowej, ktéra dostarcza informacje juz
przetworzone, dajace petniejszy poznawczo obraz zagrozenia, (rys.l).

' O CIALO
WZGORZE MIGDALOWATE
BODZIEC REAKCIA

F.M O riO N A LN A

Rys. 1 Gérna i dolna droga przewodzenia do ciata migdatowatego
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Wedtug LeDoux’a, odkrycie drdg nerwowych tgczacych bezpos-
rednio wzg6rze z ciatem migdatowatym, pozwala na zrozumienie
procesdw odczuwania leku i niepokoju, szczeg6lnie za$ wykrywania
wszelkich sytuacji niebezpiecznych [4],

Przewodzenie informacji bezpos$redniag droga ze wzgoérza do ciata
migdatowatego powoduje, ze najpierw odczuwamy nieokreslony
niepokdj i wystepujg fizjologiczne zmiany (wzrost ci$nienia krwi,
przyspieszenie rytmu serca), majagce przygotowa¢ organizm na
konfrontacje z zagrozeniem, to znaczy walke lub ucieczke. Zrozumienie
Zrédta niepokoju przychodzi p6zniej, gdy dotrg bodZce przetworzone juz
w korze mézgowej. Ich rolgjest zahamowanie reakcji, jesli alarm okazat
sie falszywy Ilub tez, w wypadku jego realno$ci, zapoczatkowanie
adekwatnego dziatania.

Uwzglednienie mozgowych uwarunkowan odbioru informacji
pozwala zrozumieé, dlaczego wprowadzenia znaczacych utatwien
w rozpoznawaniu sytuacji awaryjnej nie wptyneto na przyspieszenie jej
wykrycia. Wykrycie awarii silnika przebiegato i tak najszybsza
z mozliwych drog: od uktadu przedsionkowego, poprzez wzgdrze, do
ciata migdatowatego. BodzZce te traktowane sg przez organizm jako
Luprzywilejowane”, takze dlatego, iz ewolucyjnie sygnaty pochodzace
z uktadu przedsionkowego maja szczeg6lne znaczenie - nagta zmiana
pozycji ciata lub utrata réwnowagi jest uniwersalnym w S$wiecie
zwierzecym sygnatem zagrozenia.

Pojawia sie pytanie, w jaki sposob reakcja emocjonalna wpltywa na
sprawnos¢ dziatania. Powszechnie znane jest tak zwane pierwsze prawo
Yerkesa-Dodsona, mowigce, ze zalezno$¢ pomiedzy skutecznoscig
dziatania a napieciem emocjonalnym przybiera posta¢ odwréconego U -
do pewnego poziomu wzrostowi napiecia towarzyszy wzrost poziomu
wykonania, natomiast po przejSciu pewnej wartosci nastepuje stopniowe
pogarszanie sie. Obecnie model ten zostat uzupetniony. Uwzglednia sie
obecnie trzy zmienne: poziom pobudzenia fizjologicznego, interpretacje
emocji i zalezny od dwoch powyzszych, poziom wykonania. Przyjmuje
sie, ze po przekroczeniu krytycznej wartosci pobudzenia fizjologicznego
i strachu, bedacego wynikiem interpretacji emocji, pojawia sie
Lurwisko”, gwattowny spadek poziomu wykonania, dezorganizacja
dziatania. Powrdt do wartosci optymalnych jest trudny i wymaga co
najmniej tyle samo czasu, ile zajeto jego pierwotne uzyskanie [5].

Drugim istotnym zagadnieniem jest pytanie, czy mozna
modyfikowaé poziom reakcji fizjologicznej i interpretacje emocji tak,
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aby unikngé w sytuacji trudnej gwattownego zalamania sprawnosci
dziatania. Eksperymenty prowadzone z osobami uprawiajgcymi sporty
ekstremalne pokazuja, ze wytrenowanie nie wptywa na odczucie strachu
i pojawienie sie jego fizjologicznych wskaZznikéw (tetno, poziom
kortyzolu), jednak u 0s6b z wiekszym doswiadczeniem, ich natezenie jest
mniejsze a czas utrzymywania sie krotszy [3], Tym samym majg one
szanse szybciej odzyska¢ sprawno$¢ dziatania i ponoszg mniejsze
konsekwencje sytuacji stresowych.

2. Decyzja o katapultowaniu sie
Wykrycie i rozpoznanie sytuacji awaryjnej jest podstawg podjecia
dalszego dziatania. Pilot musi zdecydowac, czy pomimo awarii mozliwe
jest lagdowanie, czy tez jedynym co pozostato jest minimalizowanie

skutkdw katastrofy - skierowanie samolotu nad w miare bezpieczny teren
- i ratowanie wiasnego zycia, czyli katapultowanie sie (rys. 2).

Wykrycie i rozpoznanie sytuacji awaryjnej

Ustalenie metody postepowania

Dziatanie Decyzja o katapultowaniu

Katapultowanie

Rys. 2. Dziatanie w sytuacji awaryjnej
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Wiegkszos$¢ pilotow zdaje sobie sprawe, ze jesli sytuacja wymaga
katapultowania sie, nalezy zrobi¢ to jak najszybciej i we wilasciwy
sposob, jednak w praktyce okazuje sie, ze decyzja czesto jest odwlekana.
Wynika¢ to moze z wplywu czynnikéw psychologicznych. Rozpoznanie
sytuacji jako stwarzajacej konieczno$¢ katapultowania sie wymaga
w pewnym sensie zmiany paradygmatu myslenia. Nalezy szukaé
odpowiedzi na pytanie: ,jak sie uratowac” a nie ,jak poradzi¢ sobie
z awarig”. Sytuacja przestaje wiec by¢ sytuacjg zadaniowg a staje sie
sytuacjg zagrozenia. Ograniczeniu ulegajg mozliwe drogi postepowania,
pozostaje tylko rozpoczaé procedure przygotowania do katapultowania
sie. Czas na decyzje minat.

Decyzja o katapultowaniu sie moze by¢ trudna, gdyz niesie ze sobg
poczucie utraty kontroli. Zapotrzebowanie na kontrole jest zmienng
osobowosciowg. Ludzie przejawiajacy te ceche w duzym nasileniu, moga
szczegdlnie Zle tolerowaé sytuacje, w ktdrych majg wrazenie, ze niewiele
od nich zalezy. Dotyczy to rowniez awarii i katapultowania sie. Pilot
moze mieé poczucie - niekiedy ztudne - ze pdki jest w swoim samolocie,
to w jakim$ stopniu kontroluje sytuacje, moze podejmowaé kolejne
dziatania, natomiast moment katapultowania sie znosi te kontrole.
Przekonania te moga pozostawaé nieuswiadomione, lecz mimo to
wptywac na postepowanie.

Jak wida¢, wykrycie sytuacji awaryjnej i dziatanie w jej obliczu jest
SciSle zwigzane z mobzgowymi i fizjologicznymi podstawami
funkcjonowania cztowieka, a takze z rdznorodnymi mechanizmami
psychologicznymi. Szkolenie i trening moga w pewnym stopniu pomaoc
w ich modyfikacji. Warto wykorzystywaé i przekazywa¢ podczas
szkolenia pilotow wiedze na temat fizjologicznych, neuroanatomicznych
i psychologicznych podstaw zachowania cztowieka, pozwala ona
bowiem zrozumie¢ wilasne odczucia, zmniejszajgc wtoérne emocjonalne
reakcje na odczuwany ,.fizjologiczny” niepokdj.
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W pracy przedstawiono spos6b modelowania procesu awaryjnego
opuszczania statku powietrznego przez pilota w oparciu o wykorzystanie
oprogramowania CFD-FASTRAN. Celem pracy bylo rozpoznanie
procedur umozliwiajgcych realizacje przedstawionego problemu oraz
okreslenie mozliwosci do dalszych prac w tym temacie.

1. Wprowadzenie

Budowa i ciggte udoskonalanie statkbw powietrznych, wzrost
predkosci lotu samolotu, liczby stosowanych urzadzen i stopien ich
zawodnosci, byly impulsem dla konstruktorow do zaprojektowania
i zastosowania systemOw awaryjnego opuszczania statkbw powietrznych.
Wraz z rozwojem zaréwno wiedzy dotyczacej zjawisk wystepujgcych
w trakcie lotu, jak i konstrukcji statkbw powietrznych, nastepowat
rowniez rozw6j mysli technicznej umozliwiajagcy doskonalenie
przyjetych rozwigzan w urzgdzeniach zapewniajagcych bezpieczenstwo
zalodze w sytuacjach awaryjnych. Rozwdj ten sprawia, ze prace
zwigzane z analizg zjawisk wystepujgcych podczas awaryjnego
opuszczania SP sg nader ztozone, istotne i zasadne.
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Realizacja prac odbywa sie dwutorowo: w formie badahn doswiad-
czalnych oraz poprzez numeryczne modelowanie okreslonych procesow.
Rozwdj techniki komputerowej zarowno od strony sprzetowej jak
i programowej stwarza coraz to wieksze mozliwosci do prowadzenia
analiz w przestawianym temacie. W prezentowanym opracowaniu
zaprezentowane zostanie podejscie do modelowania procesu awaryjnego
opuszczania SP z wykorzystaniem specjalizowanego oprogramowania
0 nazwie CFD-FASTRAN. Giéwnym celem prezentowanej pracy byto
rozpoznanie procedur umozliwiajagcych przeprowadzenie symulacji
procesu katapultowania. Przedsiewziecie to stanowi podioze do analizy
procesu awaryjnego opuszczania samolotu w uktadzie tréjwymiarowym
przy wykorzystaniu niniejszego oprogramowania.

2. Charakterystyka pakietu programowego CFD-FASTRAN

CFD-FASTRAN znajduje zastosowanie w badaniu zjawisk towarzy-
szagcym przeptywom Scisliwym. Umozliwia on wyznaczenie charakte-
rystyk aerodynamicznych oraz zaobserwowanie takich parametrow jak
rozktad ci$nienia, temperatury, liczby Macha, skladowych wektora
predkosci w kazdym punkcie przestrzeni obliczeniowej itp. wielkoSci.
Budowa pakietu programowego ma kompozycje modutowa. W jej skiad
wchodzg trzy programy, tj. CFD-GEOM, CFD-FASTRAN i CFD-VIEW,
stanowigce pewng integralng cato$¢ pozwalajgca na petng, kompleksowg
analize postawionego problemu badawczego poprzez: stworzenie
modelu, ustawienie warunkéw poczatkowych procesu obliczeniowego
lrealizacje obliczen, oraz wizualizacje konkretnych informacji otrzy-
manych w trakcie realizacji symulacji.

Program CFD-GEOM mozna zaliczy¢é do rodziny aplikacji CAD-
owskich, W jego srodowisku nastepuje przygotowanie wstepnych danych
do rozwigzania okre$lonego zadania poprzez generacje geometrii obiektu
oraz siatki ,,obliczeniowej” modelu.

Procesorem w przedstawionym pakiecie programowym jest modut
CFD-FASTRAN. W jego obszarze nastepuje definicja parametréw
wejsciowych przestrzeni obliczeniowej, do ktérych zaliczy¢ mozna:

e rodzaj przeptywu;

» parametry przeptywu w strefie niezaburzonej strumienia;

» okreslenie rodzaju powierzchni poszczeg6lnych obszaréw;

 wybdr metody obliczeniowej;
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« dobor liczby iteracji;

e oraz postaci zapisu informacji wyjsciowej.

Jako ostatni element wystepuje modut CFD-VIEW umozliwiajacy
kompleksowg analize wynikow obliczen poprzez przedstawienie
wartosci konkretnego parametru w formie graficznej badz tez tekstowe;j.

3. Opis procedury modelowania procesu opuszczania SP przez
uktad fotel-pilot w Srodowisku programu CFD-FASTRAN

3.1. Zalozenia oraz opis modelu ruchu obiektu badan

Przystepujac do realizacji przedstawionego zagadnienia poczyniono
zatlozenia, ktoére w sposdb bezposredni wplynety na przyjete warunki
poczatkowe symulacji. Gtownym czynnikiem wymuszajgcym zastoso-
wanie okreSlonych zatozen byly ograniczenia platformy sprzetowej
wykorzystywanej do realizacji obliczen oraz oprogramowanie. Przyjete
zatozenia natozone zostaty zaréwno na przestrzeh obliczeniows, jak
i parametry ruchu uktadu fotel-pilot. Tak wiec zatozono, ze:

e analiza ruchu prowadzona bedzie na ptaszczyznie przechodzacej

przez srodek symetrii samolotu;

» proces katapultowania bedzie odbywal sie z wylgczeniem analizy
zrzutu ostony kabiny, zakladajgc, ze zostata ona zrzucona
wczesniej;

» analizie poddany zostanie proces katapultowania si¢ pilota z drugiej
kabiny samolotu;

 na uklad fotel-pilot dziata sita powodujgca jego wyrzucenie
z kabiny, przylozona w punkcie umiejscowienia tadunku
prochowego;

e ruch uktadu fotel-pilot odbywa sie w przestrzeni obliczeniowej
w ktorej predkos¢ strumienia przeptywu wynosi V=170 m/s.

Realizacja symulacji ruchu opiera sie na wtasciwej generacji siatki
obliczeniowej, ktéra musi sktadaé sie z siatki nieruchomej i ruchomej,
oraz przyjeciu wasciwego modelu opisujgcego ruch ukiadu.

Definicje ruchu przedmiotu badan oparto na okreSleniu sze$ciu stopni
swobody obiektu. W tym wypadku zachodzi koniecznosé wprowadzenia
dodatkowych danych przestrzennych i fizycznych, ktére wymagane sa
przez oprogramowanie. Nalezg do nich:

» masa uktadu fotel-pilot;
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potozenie Srodka masy uktadu fotel-pilot w inercyjnym ukladzie
odniesienia;

masowe momenty bezwiadnosci ukiadu fotel-pilot wzgledem
uktadu wspotrzednych obiektu;

orientacja uktadu wspotrzednych obiektu w stosunku do inercyjnego
uktadu odniesienia;

ograniczenia ruchu;

rodzaje sit i momentéw dziatajgcych na uktad fotel-pilot.

Model ruchu oparty na definicji szesciu stopni swobody opisano przy
pomocy og6lnych réwnaniach ruchu ciata sztywnego

gdzie:

F=m~"-\ 1
h (D
- dh _ r
M = — + ¢ o x h\ (2)
dt
- wektor sity;

- wektor momentu wzgledem $rodka masy;
- masa uktadu;

predkos$¢ liniowa Srodka masy;

-1(5 - moment pedu;

8> < 3z T

- predkos¢ katowa wzgledem $rodka masy uktadu.

W ten sposdb nastepuje rozwigzanie ukladu szeSciu rownan
skalarnych, dzieki ktérym, majac wartosci sit i momentéw, wyznaczane
sg przemieszczenia i predkosci. Gtdwne etapy opisujgce ten proces
przebiegajg nastepujgco:

1. Rozpatrywane jest cialo sztywne w poczatkowym stanie w czasie

t z predkosciami liniowymi wvx,v¢,v', z predkoSciami katowymi

ft)' ,()y,(0z i z momentami pedu hx,h‘ hJ[.

. Wyznaczane jest numeryczne rozwigzanie dla czasu t+At dla

strumienia przeptywu, w ktdrym porusza sie uktad fotel-pilot.
Wykorzystujac powyzsze rozwigzanie wyliczane sg powstate

w czasie t+At sity F(Ff,Fy,Fz) i momenty m {m x,My,M,) przez

sumowanie efektow aerodynamicznych, grawitacji i innych
zewnetrznych sit/momentow.
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3. Wykorzystujagc wartosci sit, nastepuje wyznaczenie przyspieszen
liniowych, predkosSci i przemieszczania ciata w czasie ++At:

A pt+At
T =v[+At-- o (3)

pt+At

A ‘

t+At =V .+At- Zn (4)

rt+AI
:V'+At--+m— (5)

t+At k < h
Sx ) (6)

R (A | yt
8x‘+* =+.1 (7)
8X.t+Al (8)

4. Wykorzystujac  wartosci  momentéw, nastepuje wyznaczenie
momentow pedu, predkosci katowych i katow obrotu ukiadu
w czasie t+At:

*r= K+{M"“-KK+ <K)AT, (9)
*r = KHWF* -<K : (10)
K“=*:+(»" -<»x+<»xK; do
-
e * .- *A"* .; (12)
K w:*
. AL 0 t+AL W
80'" = (13)
co! Al +c0;+4
50;+A = ( Jdr (14)
cd'+a' + cd'+a* W
(15)
/
5.Wykorzystujagc obliczone przemieszczenia (Sx,dy,Sz) i obroty

((50t ,<50y,<50z) nastepuje przemieszczenie siatki modelu o dane
wartosci.
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W ten sposOb nastepuje przesuniecie siatki ruchomej zwigzanej
z obiektem wzgledem siatki nieruchomej. Jednakze, aby to nastgpito
nalezy wygenerowaé siatki dla poszczeg6lnych elementdw modelu
obliczeniowego.

3.2. Modelowanie geometrii obiektow i siatek obliczeniowych modelu

Przystepujac do generacji siatki obliczeniowej modelu, jako pierwszg
zdefiniowano siatke nieruchomg. Jej struktura stanowi baze do
wyznaczenia rozwigzania poprzez okre$lenie parametréw przeptywu. Ze
wzgledu na temat niniejszego opracowania siatka nieruchoma zwigzana
zostata z sylwetkg samolotu. W celu jej utworzenia:

- wyznaczono punkty stanowigce obrys sylwetki samolotu;

- poprowadzono po nich linie;

- zdefiniowano granice siatki;

- wyznaczono granice poszczegolnych obszaréw siatki,

i przystagpiono do definicji jej wtasnosci poprzez;
- okreslenie liczby weztéw na poszczegdlnych krawedziach, oraz
- zdefiniowanie powierzchni i obszarow obliczeniowych (rys. 1).

Rys. 1 Fragment nieruchomej siatki obliczeniowej zorientowanej
z sylwetkg samolotu

W kolejnym kroku przystgpiono do generacji ruchomej siatki
obliczeniowej zorientowanej z uktadem fotel-pilot. Proces jej generacji
przebiegat w sposob analogiczny jak dla siatki nieruchomej i obejmowat
wyznaczenie punktow charakterystycznych obiektu, ktére w nastepnej
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kolejnosci potaczono ze sobg. Nastepnie wyznaczono granice obszaru
siatki ruchomej i dla tak zdefiniowanego obiektu okreslono liczbe
weztébw dla poszczegbélnych obszar6w. Na podstawie utworzonych
krawedzi zdefiniowano obszary obliczeniowe (rys. 2). W przypadku
siatki ruchomej jej rozmiar zdeterminowany byt wymiarami kabiny
samolotu.

Rys. 2. Widok ruchomej siatki obliczeniowej zorientowanej z uktadem
fotel-pilot

3.3. Definicja parametréw wejsciowych obliczenh

Caty proces obliczeniowy zostat przeprowadzony dwuetapowo.
W pierwszym etapie zrealizowano obliczenia dla zagadnienia
stacjonarnego, kiedy to uktad nie wykonywal zadnego ruchu. Ta faza
obliczen byta potrzebna do wyznaczenia wejsciowych parametrow
przeptywu dla zagadnienia niestacjonarnego. Wielkoscia charaktery-
zujacym strumien przeptywu na granicach siatki nieruchomej nadano
nastepujace wartosci:

- predkos$¢ strumienia przeptywu V=170 m/s;

- temperatura T=293 K;

- cisSnienie P=101325 Pa;

- rodzaj przeptywu - turbulentny;

- model turbulencji k-e.

Po przeprowadzeniu obliczen dla powyzszych ustawien, przystapiono
do drugiego etapu zwigzanego z symulacjg ruchu. Operacja ta wymagata
wprowadzenia dodatkowej informacji odnoszacej sie do definicji
wielkosci masowych uktadu fotel-pilot, orientacji uktadu wspdtrzednych
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zwigzanego z badanym obiektem oraz sit zewnetrznych dziatajgcych na
uktad fotel-pilot. Odnoszac sie do zatozeh poczynionych na wstepie
niniejszego punktu dokonano definicji niezbednych danych i urucho-
miono proces obliczeniowy.

4. Otrzymane wyniki

Po zakonczeniu obliczen przystgpiono do analizy otrzymanych
wynikow. Przetwarzajac dane zapisane w plikach tekstowych wyzna-
czono charakterystyki takich wielkoSci jak droge przebyta przez ukiad
fotel-pilot (rys. 3), czy tez zmiane kat pochylenia obiektu w funkcji czasu
trwania symulacji (rys.4).

X
Rys. 3. Wykres przedstawiajacy tor lotu uktadu fotel-pilot

Rys. 4. Wykres zmiany kata pochylenia uktady fotel-pilot w funkcji czasu
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Wykorzystujagc funkcje zaimplementowane w $rodowisku modutu
CFD-VIEW przeanalizowano przebieg strumienia przeptywu w trakcie
realizacji procesu symulacyjnego (rys. 5) oraz potozenie uktadu fotel
pilot w poszczegdlnych fazach procesu katapultowania (rys. 6).

Rys. 5. Widok przebiegu strumienia przeptywu podczas procesu
katapultowania

Rys. 6. Potozenie uktadu fotel pilot w poszczegdlnych fazach procesu
katapultowania

5. Wnioski

Na podstawie przedstawionego materiatu, odnoszgcego sie do prac
wstepnych dotyczacych analizy procesu awaryjnego opuszczania
samolotu przez pilota, mozna stwierdzi¢, ze wykorzystujac
oprogramowanie CFD-FASTRAN udato sie przeprowadzi¢ symulacje
procesu katapultowania. W zwigzku z powyzszym cel niniejszej pracy
zostal osiggniety. Podjecie tego tematu, w przedstawionym ujeciu,
zwigzane byto z zapewnieniem wiekszego prawdopodobienstwa
wychwycenia ewentualnych bledéw podczas przygotowania modelu
obliczeniowego oraz definicji warunkow poczatkowych obliczen. Majac
na uwadze fakt rozpatrywania opisanego procesu na ptaszczyZnie nie
przeprowadzano analizy iloSciowej otrzymanych wynikow.
Podsumowujgc nalezy stwierdzi¢, ze zrealizowana symulacja pozwolita
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na wyszczegoOlnienie istotnych etapow w procesie modelowania tego
typu zjawisk, co z kolei stanowi podstawe do sprawnego modelowania
procesu katapultowania w uktadzie tréjwymiarowym.
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Ztozono$¢ zadania realizowanego podczas lotu stwarza konieczno$é
ciggtego odbioru informacji, ich poprawnej interpretacji, analizy i oceny
sytuacji oraz szybkiego podejmowania trafnych decyzji. Dziatania zatogi
w sytuacjach zagrozenia, zwigzane ze stresem i deficytem czasu, sprzyjajg
popetnianiu  bledébw. W  referacie  wykorzystano  doswiadczenia
z eksploatacji samolotu szkolno-treningowego PZL-130 TC-1 ,Orlik”
wjednostkach Wyzszej Szkoty Oficerskiej Sit Powietrznych.

1. Wstep

Wspotczesne samoloty eksploatowane w lotnictwie wojskowym
charakteryzujg sie mozliwosciag wykonywania lotdbw w coraz szerszym
zakresie predkosci i wysokoSci. Ciagle zwiekszajace sie mozliwosci
czasoprzestrzenne, techniczne i bojowe wptywajgc na warunki pracy
zatogi (pilota) sg przyczyng wielu nowych zagrozen bezpieczenstwa
lotow.

Zagrozenia te, jako gtdwne przyczyny wypadkéw lotniczych sg
przedmiotem badan zmierzajagcych do zmniejszenia iloSci wypadkdéw
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lotniczych i wzrostu bezpieczenstwa zatogi w sytuacjach awaryjnych.
Nie bez znaczenia dla podejmowanych dziatan jest fakt, ze wypadek
lotniczy to nie tylko zagrozenie dla zatogi i statku powietrznego (w tym
przenoszonego tadunku), ale réwniez dla szeroko pojetego $rodowiska
(otoczenia) - w tym dla ludnos$ci na ziemi, infrastruktury przemystowej
i urbanistycznej oraz srodowiska naturalnego (ekosystemu).

2. Czynniki wptywajgce na bezpieczenstwo lotow

Okreslenie wszystkich czynnikéw majgcych znaczenie dla bezpie-
czenstwa nie jest praktycznie mozliwe. Mozna jedynie sprecyzowac
warunki, ktore wptywajg na potencjalne zaistnienie niebezpieczenstwa
w czasie lotu. Bezpieczenstwo mozna uja¢ jako system, ktory jest
zbiorem zasobéw ludzkich, technicznych i $rodowiskowych oraz
procedur zapewniajacych bezpieczenstwo podczas wykonywania lotow.

Do czynnikdw nierozerwalnie zwigzanych z zagrozeniem bezpie-
czenstwa lotéw naleza:

e statek powietrzny (jego witasciwosci i mozliwosci),

e zaloga i personel obstugi i zabezpieczenia (ich predyspozycje

psychofizyczne, zdrowotne i intelektualne),
e rodzaj i ztozono$¢ wykonywanego przez zatoge zadania (np. loty
grupowe, loty ,koszace” i na malych wysokosciach, zadania
z wykorzystaniem uzbrojenia lotniczego itp.),

e Srodowisko zewnetrzne (loty: w nocy, w warunkach oblodzenia,
w burzliwej atmosferze, terenie zurbanizowanym, sytuacja
ornitologiczna itp.).

3. Bezpieczenstwo zatogi w stanach awaryjnych

Bezpieczenstwo zatogi statku powietrznego $cisSle zwigzane jest
z czynnikami wpiywajgcymi na przezywalnos$¢ w wypadkach lotniczych.

Specyficzng cechg wiekszosci samolotéw eksploatowanych w lotnic-
twie wojskowym (samoloty bojowe, szkolno-bojowe, szkolno-treningowe)
jest brak mozliwosci bezpiecznego lgdowania w terenie przygodnym poza
specjalnie przygotowanymi, utwardzonymi powierzchniami w przypadku
awarii zespotu napedowego lub systemow kontroli i sterowania. Stwarza
to duze ryzyko dla zycia zatogi w przypadku wykonywania lotéw na
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matych ibardzo matych wysoko$ciach nad obszarami oddalonymi od
lotniska lub lotnisk zapasowych.

Tego typu stany awaryjne spowodowaty, ze obecnie niezbednym
elementem wyposazenia kazdego nowoczesnego samolotu wojskowego
(coraz czesciej réwniez cywilnego) sg systemy ratownicze, oparte na
fotelach katapultowych. Wymagana jest ich mozliwie jak najwieksza
niezawodno$¢ i skuteczno$¢ podczas eksploatacji samolotu w powietrzu
i na ziemi. Muszg one zapewnia¢ wysoki komfort uzytkowania zatogom
samolotéw (swobode ruch6éw, widoczno$¢ z kabiny, fatwo$¢ zajmowania
w niej miejsca), a rownoczesnie tatwg obstuge przez personel techniczny.

Na podstawie analizy danych statystycznych [3,6,7,10], dotyczacych
przebiegu i efektdw katapultowan, nalezy podkresli¢, ze najwieksze
niebezpieczenstwo dla zatdg samolotdw wystepuje podczas lotu na matej
wysokosci z pochyleniem i przechyleniem oraz przy duzej predkosci lotu.

Podczas lotow na matych wysokoSciach, bezpieczenstwo pilota
w sytuacji wymagajacej katapultowania zalezy od wielu czynnikéw [1,9]:

- wysokosci wyrzutu fotela w locie poziomym przez system ratowniczy Hu
czasu zadziatania systemu ratowniczego;

parametrow lotu w chwili wykatapultowania, takich jak:

- sktadowa pionowa predkosci samolotu, decydujgca o utracie
naborze wysokosci Ah w czasie zadziatania systemu ratowniczego;
Vs - predko$¢ samolotu, ktéra wplywa na czas napetnienia
spadochronu i jego wyhamowania;
0 - kata pochylenia samolotu;
€ - kata przechylenia samolotu.
- czasu wykonania przez pilota czynnosci niezbednych do wykata-
pultowania;
- szeroko pojetego poziomu wyszkolenia zatdg samolotow, w tym
zrozumienie fizycznej strony procesu katapultowania.

Zaprezentowane czynniki i parametry sg trudne do uwzglednienia
przez zaloge podczas oceny bezpieczenstwa procesu katapultowania.
Dlatego instrukcje techniki pilotowania odnoszg sie tylko do skiadowej
pionowej predkosci samolotu (VBY, jako najwazniejszego wskaznika
oceny bezpiecznej wysokosci do katapultowania, podajac np.:

Hik =kxVzs (@)

gdzie:
Hbk bezpieczna wysoko$é do katapultowania;

ub
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k - wspdiczynnik empiryczny uwzgledniajacy utrate wysokosci,
uwarunkowang mozliwosciami fotela i wplywem na nig
predkosci pionowego opadania (dla samolotu PZL-130
przyjmuje on warto$¢ 4 przy zalodze jednoosobowej i wartos¢
6 w przypadku zatogi dwuosobowej) [4].

3.1. Ruch balistyczny uktadu ,,pilot-fotel”

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

)

Do analizy ruchu uktadu ,pilot -fotel” konieczne jest zastosowanie
4 uktaddw wspotrzednych:

- nieruchomy uktad wspotrzednych Oxyz\

- ruchomy, zwigzany z samolotem Ox\y\Z\,

zwigzany z fotelem uktad wspdétrzednych OxiyiZi,

- predkosciowy uktad wspotrzednych Oxwyvzvm

Obliczenie parametréw ruchu ukiadu ,fotel-pilot” w nieruchomym
uktadzie wspotrzednych (rys. 1) mozna wykonaé¢ dwukrotnie catkujac
réwnania ruchu:

(3)

= Pccosa +Cz (4)

(5)
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gdzie:
Cx,Cz,Cm- wspotczynniki aerodynamiczne;
y, e, a - katy wektora predkosci fotela, pochylenia prowadnic,
natarcia.

WOf =yjtys - vOf sinv f +K cos (fif (6)

(7

Rys. 1 Kinematyka rzutu uktadu ,,pilot-fotel” w nieruchomym uktadzie
wspdirzednych

Zastosowanie ukladu stabilizacji poprzez spadochron stabilizujacy
pozwala pominaé ruch obrotowy uktadu. Praktyka dotychczasowych kata-
pultowan oraz materiaty z préb producenta potwierdzajg jego skutecznosc.
Pominigecie ruchu obrotowego uktadu ,pilot-fotel” pozwala na przyjecie
modelu ruchu uktadu jako ruchu punktu materialnego o statych w czasie
wspdtczynnikach sit aerodynamicznych i okre$lonej masie.

Dysponujac dostepnymi parametrami lotu samolotu i parametrami
pracy fotela katapultowego, takimi jak: predkos¢ lotu samolotu Vs,
predkos¢ wyrzutu fotela z kabiny % kat natarcia a, kat pochylenia 0 i kat
przechylenia samolotu 0 mozna okresli¢ podstawowe parametry
poczatkowe ruchu uktadu ,,pilot-fotel” (modut wektora predkosci Wo i kat
rzutu fotela y). Potraktowanie ruchu rozpatrywanego ukiadu jako rzutu
ukosnego, z uwzglednieniem oporéw powietrza wyrazonych opéznieniem
tego ruchu w czasie (sity bezwiadnosci), nie powoduje wystgpienia btedow
wiekszych niz podczas powszechnie wykorzystywanych metod modelo-
wania [5,9], Analiza warunkéw meteorologicznych i ruchu pilota
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z wykorzystaniem spadochronu ratowniczego GQ1000 po katapulto-
waniach z samolotéw PZL-130 potwierdzajg stuszno$é takiego podejscia
do problemu [10].

md2x
dt2 X =~mJx
dy’

m == =TPy =-mjy 8
dt2 (8)
d 2z

M- 2=~rp7= miz
dt
x=y =0
~-~o/ cos 9
it y ©)
dy
— =waf si
e wof siny

Dwukrotnie catkujgc réwnania (8) i rozpatrujgc ruchu w ptaszczyznie
xz i zatozeniu warunkéw poczatkowych (9) dla t=0 otrzymujemy:

*2
Ixn
z = WOftsiny M2|—

3.2. Wtasciwosci systemu ratowniczego

Wysokos$¢ wyrzutu fotela przez system ratowniczy Hf wynosi ok. 20
m dla foteli balistycznych i od 45 do 85 m dla foteli z przyspieszaczami
rakietowymi (zalezy od mozliwosci energetycznych mechanizmow
strzatowych, masy pilota, przecigzenia).
Czas zadziatania systemu ratowniczego tzsr obejmujacy:
skruszenie lub zrzut ostony kabiny;
uruchomienie mechanizmu strzatowego;
wyrzucenie uktadu ,,pilot-fotel” poza kabine samolotu;
oddzielenie fotela od pilota;
- otwarcie, napeinienie i wyhamowanie systemu spadochronowego
do predkosci ok. 6 m/s.
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Czas zadziatania systemu w przypadku fotela Mk PL 1IB, zastoso-
wanego na samolocie PZL-130, wynosi 2,65 s [4].

3.3. Parametry lotu samolotu w chwili katapultowania

Najistotniejszymi parametrami lotu, wptywajacymi na przebieg
procesu katapultowania i bezpieczenstwo zatogi, sg: skfadowa pionowa
predkosci samolotu (Vj9, predkosé¢ samolotu (Vs), kat pochylenia
samolotu (0) (rys. 2), kat przechylenia samolotu (<€) (rys. 3).

Istotny wptyw na wysoko$¢ wyrzutu fotela przez system ratowniczy
ma predko$¢ pozioma samolotu. Wzrost predkosci lotu poziomego
wpltywa na zmniejszenie kata rzutu ukfadu ,pilot-fotel” iznaczgco
zmniejsza te wysokosc.

W przypadku katapultowania z samolotu PZL-130 przy predkosci
110 km/h wynosi okoto 18,6 m, natomiast wzrost predkosci do 200 km/h
zmniejszajg do wartosci 16,2 m (10).

Rys. 2. Wptyw kata pochylenia samolotu na utrate wysokosci ukfadu ,,pilot-
fotel” podczas katapultowania

Podczas katapultowania z samolotu PZL-130 przy predkosci 200 km/h
z katem pochylenia ©=30° utrata wysokosci wynosi okoto 57 m, natomiast
wzrost kata pochylenia do 0=60° zwieksza utrate wysokosci do okoto 125 m.

W przypadku Kkatapultowania z samolotu wykonujagcego lot
z przechyleniem, normalna wektora predkosci poczatkowej fotela Vd
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(rozpatrywana w nieruchomym ukladzie wspotrzednych zwigzanym
z samolotem) odchylona jest o kat réwny katowi przechylenia,
zmniejszajgc wysokos¢, najaka fotel zostanie wyrzucony (rys. 4).

Rys. 3. Wplyw kata przechylenia samolotu na utrate wysokosci ukfadu
,.pilot-fotel” podczas katapultowania

3.4. Czynnik ludzki (dziatanie zatogi samolotu)

Na podjete przez zatoge decyzje (dziatania) majg wptyw:

- sprawnos$¢ ijako$¢ pomocy kierujgcego lotami;

- ilos¢ ijakos¢ informacji z poktadowych systeméw wyposazenia;
ergonomia kabiny;
stopien wyszkolenia pilota - baza jego doswiadczen;
zdolnosci psychofizyczne pilota;
stopien zagrozenia;

- oddziatywania fizyczne na pilota (dym w Kkabinie, oS$lepienie
Swiattem, przecigzenie itp.).
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Warto w tym miejscu przytoczyé dane statystyczne na temat przyczyn
wypadkéw lotniczych [2,6,8,9]:

z winy pilota - ok. 75%,

-z powodu btedu kontroli ruchu lotniczego - ok. 4%,

z powodu uszkodzenia statku powietrznego -ok. 11%,
- wplyw warunkdéw atmosferycznych ok. - 5%,

inne (w tym niewyjasnione) - ok. 5%.

Na uwage zastuguje to, ze blisko 80% z nich powstatlo z powodu
btednego czy tylko niewtasciwego dziatania cztowieka, ktéry tym samym
stat sie najbardziej zawodnym elementem systemu. Z uwagi na to, ze
problematyka wplywu niezawodnosci szeroko rozumianej techniki lotniczej
i warunkéw zewnetrznych na bezpieczenstwo lotdw jest czesto i obszernie
poruszana [2,6,8,9] zainteresowanie autorow skupito sie na wplywie
czynnika ludzkiego (dziatan zatogi) na zagrozenie w stanach awaryjnych.

Analizujgc wypadki lotnicze mozna stwierdzi¢, ze wiele z nich byto
spowodowanych miedzy innymi: nieprawidtowym roztozeniem uwagi
przez zatoge, utratg orientacji przestrzennej, omytkowym wytgczeniem
silnika (zmiang trybu sterowania), brakiem lub niesprawnoscig uktaddéw
sygnalizacji pracy instalacji czy urzadzen pokiadowych, a takze
utrudnionym wiaczaniem niezbednych w okreslonej fazie lotu urzadzen
pokitadowych.

Istotnym problemem jest wiec poprawne wykorzystanie przez zatoge
informacji podczas wykonywania zadania w powietrzu oraz poprawna
interpretacja parametréw lotu samolotu, parametrédw pracy zespotu
napedowego i tzw. komend jednorazowych (Rys.4). Ztozono$¢ zadania,
realizowanego podczas lotu stwarza konieczno$¢ ciagtego odbioru
informacji, analizy i oceny sytuacji oraz szybkiego podejmowania trafnych
decyzji. Czesta przyczynag btednych lub tylko nieoptymalnych dziatan pilota
(zatogi) jest rowniez przecigzenie informacyjne. Dziatania zalogi
w sytuacjach zagrozenia, zwigzane ze stresem i deficytem czasu lub
informacji (rowniez przecigzeniem informacyjnym), sprzyjaja popetnianiu
btedow.

Deficyt czasu odczuwany przez zatoge moze wynikaé z [2,6,8,10]:

lotu z duzymi predkos$ciami i zwiagzang z tym duzg intensywnoscig

naptywu informacji oraz zmiennos$cig warunkéw zewnetrznych,

zbyt krotkiego czasu oddziatywania na zatoge niektorych sygnatow

i informacji,
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- odbioru przez zatoge zbyt duzej ilosci informacji o pracy systemow
sterowania poszczeg6lnych instalacji i podzespotéw, wymagajacych
jednoczesnego wykonywania roznorodnych czynnos$ci w kabinie,
wystgpienia gwaltownych zaktécen w pracy podzespotow przy
réwnoczesnym braku dodatkowych sygnatéw i informacji dla zatogi.

Rys. 4. Widok | kabiny samolotu PZL-130 ,,Orlik”

Poziomu wyszkolenia zatdg samolotow jest obecnie najwazniejszym
czynnikiem decydujacym o bezpieczenstwie wykonywanych lotow.
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Na poziom ten skiada sie zar6wno czas wykonania przez zatoge
czynnos$ci do wykatapultowania, umiejetno$¢ trafnego i szybkiego
podejmowania decyzji jak réwniez umiejetno$¢ identyfikacji i oceny
zagrozenia dla zatlogi oraz szeroko rozumianego otoczenia. Ciggly
trening pozwala osiggnag¢ zadowalajgce rezultaty w mechanicznym
wykonywaniu czynnosci manualnych zwigzanych z katapultowaniem.

4. Wnioski

Wypadki lotnicze najczesciej nie majg jednej przyczyny. Jest to szereg
zdarzen, powigzanych w ‘fancuch przyczynowo skutkowy. Jednak
najwiekszg zawodnoScig charakteryzujg sie dziatania pilota (zatogi).
Ocena biednych (niewtasciwych) dziatan pilota musi uwzgledniaé takie
czynniki  jak: wyposazenie kabiny, zitozono$¢ zadania, poziom
wyszkolenia, sytuacje  zewnetrzng iszeroko rozumiany  stan
psychofizyczny. Analiza przygotowania fizycznego i intelektualnego do
podjecia poprawnych dziatah w sytuacji zagrozenia przy obecnej
niezawodnosci techniki lotniczej (w tym systemow ratowniczych) pozwala
na wnioskowanie o bezpieczenstwie lotow w lotnictwie wojskowym.

Typowe, nietrafne dziatania majg swoje podtoze w:

» nieprawidlowej ocenie zdarzenia, skupieniu uwagi na jednym

z mozliwych zdarzen i nie rozpatrywaniu innych;
* negatywnych doswiadczeniach, gdy ocena sytuacji obcigzona jest
»psychozg” panujaca w Srodowisku lotniczym;

» skoncentrowaniu uwagi na jednej informacji - przewaznie

najtatwiej i najszybciej dostepnej.

System ratowniczy samolotu PZL-130 ,Orlik” oparty na fotelu
katapultowym Mk PL 1IB, podobnie jak wiekszo$¢ nowo opracowanych
konstrukcji jest systemem nowoczesnym i zapewnia bezpieczenstwo
zatogi w szerokim zakresie predkos$ci i wysokoSci lotu.

Konieczne jest rowniez zwrdcenie szczegllnej uwagi podczas szkolenia
zaldg samolotow (pilotbw) na analize informacji Swiadczacych
0 zaistnieniu stanu awaryjnego i wynikajacych z niego zagrozen. Podstawg
do tego jest perfekcyjna znajomo$¢ eksploatowanego sprzetu iwilasnych
ograniczen psychofizycznych (w tym procesu decyzyjnego).

Pozytywnym efektem popularyzacji prac z zakresu bezpieczenstwa
lotow jest wzrost wsrdd pilotow stopnia zrozumienia fizycznej strony
procesu katapultowania, a tym samym jakosci podejmowanych decyzji.
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Wyprowadzono réwnania ruchu rakiety oraz wychylenia girolotek
sprzezone z rownaniami rakiety. Zwigzki kinematyczne i kryteria
naprowadzania stanowig koordynacje lotu sterowanej automatycznie
rakiety sprzezonej z ruchem manewrujacego przestrzennie celu.

Prawa sterowania rakietg stanowig kinematyczne i geometryczne zwigzki
uchybéw parametrdw realizowanych i zadanych wynikajacych z systemu
naprowadzania metodg tréjpunktowq - wigzka prowadzacg. Sterowanie
aktywne odbywa sie w dwoch kanatach: pochylania - przez wychylenie
steru wysokosci i odchylania - przez wychylenie steru kierunku.
Otrzymane prawa sterowania potraktowano jako wiezy nieholonomiczne
ograniczajace ruch rakiety tak, aby speiniata zgdany manewr sterowany.
Stabilizacja rakiety w kanale przechylania stanowi system autonomiczny
- przez samoczynne wychylenie girolotek reagujgcych wytacznie na
predkos¢ katowa przechylania rakiety.

1. Wprowadzenie - naprowadzanie wigzka rakiety
stabilizowanej girolotkami

W artykule przedstawiono proces modelowania dynamiki rakiety
naprowadzanej metodg wigzki prowadzacej, samoczynnie stabilizowanej
w kanale przechylania za pomocg systemu girolotek.

W przypadku naprowadzania rakiety wigzka [1,3] lot jej odbywa sie
po torze krzywoliniowym, przy czym rakieta utrzymywana jest stale na
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linii tgczacej punkt kierowania z celem (rys. 1). W ten sposob o0$
obserwacji tgczy trzy punkty (naprowadzanie metodg trzech punktow):

punkt kierowania, rakiete oraz cel.

Rys. 1L Naprowadzanie rakiety metodg wigzki

prowadzacej

Istota tego  sposobu
sterowania polega na tym,
ze stacja radiolokacyjna
§ledzgca cel wytwarza w
kierunku celu tzw. strefe
réwnych sygnatow, w kto-
rej biezace parametry
kinematyczne rakiety row-
ne sg parametrom zadanym
wynikajagcym z  ruchdéw
wiazki $ledzacej manew-
rujgcy cel. Lecaca rakieta
powinna stale znajdowac
sie w tej strefie.

poktadzie rakiety
umieszczona jest aparatura
mierzaca odchylenia

rakiety od strefy rownych sygnatlow. Proporcjonalnie do zmierzonego
odchylenia wytwarzane sg sygnaly oddziatujgce na stery rakiety, pod
wpltywem ktérych wraca ona na zadany tor lotu.

Rys.2. R6zne mozliwosci naprowadzania rakiety metodg wigzki prowadzacej
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Metody trojpunktowe, a w szczegdlnoSci omawiana metoda wigzki
prowadzacej ma szerokie zastosowanie i jest wykorzystywana do
naprowadzania réznych typdw rakiet, zarowno na cele powietrzne, jak
i naziemne, czy morskie (rys. 2).

Zastosowanie stabilizacji za pomocg systemu girolotek umiesz-
czonych na koncach brzechw w tylnej czeSci rakiety (ukiad
aerodynamiczny typu ,kaczka™) stanowi uklad stabilizacji w kanale
przechylania pocisku rakietowego (rys.3, rys.5). Girolotkg nazywamy
lotke z umieszczonym w niej giroskopem o dwdch stopniach swobody
(rys.5, fot.t). Zrodtem energii giroskopu, wprowadzajacym go w ruch
obrotowy i podtrzymujacym obroty jest naptywajacy strumien powietrza,
ktory oddziatywuje na topatki znajdujgce sie na obwodzie wirnika.

2. Model fizyczny rakiety oraz przyjete uktady odniesienia

W pracy przyjeto nastepujace zatozenia modelu fizycznego:
» rakietajest brytg sztywng o szesciu stopniach swobody;

* ruch rakiety rozpatrywany jest przy pogodzie bezwietrznej;

e rakieta naprowadzana jest na cel metoda tréjpunktowa, wiazka
prowadzgca;

« sterowanie rakietg odbywa sie poprzez wychylenia steru kierunku
oraz steru wysokos$ci, poprzecznie rakieta stabilizowana jest samo-
czynnie uktadem girolotek;

» rakietajest osiowosymetryczng brytg obrotowa;

* masa i Srodek masy rakiety zmieniajg sie podczas lotu wskutek
spalania sie paliwa napedowego;
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e na rakiete dzialajg sity i momenty sit aerodynamicznych, od uktadu
napedowego i grawitacji.

Ruch rakiety rozpatrywany jest w inercjalnym uktadzie odniesienia
sztywno zwigzanym z Ziemig OjXiyiZi o poczatku w punkcie potozenia
stacji radiolokacyjnej (rys.4). Do tego ukiadu sprowadzone zostaly
wszystkie uktady odniesienia zwigzane z poruszajacg sie rakietg a wiec
uktad grawitacyjny Ogsyszg réwnolegty do uktadu Ojxiy-zi, uktad
wiasny rakiety O”xyz oraz nieruchomy uktad wiazki prowadzacej
0/xwwew zwigzany z Ziemig o poczatku w biegunie ruchu kulistego
anteny radiolokatora, gdzie OW- kat elewacji, £, - kat azymutu osi
wigzki prowadzacej (rys. 4).

Rys.4. Parametry rzeczywiste i zadane rakiety podczas naprowadzania
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3. Prawa sterowania w automatycznym naprowadzaniu rakiety

Aktywne sterowanie rakietg odbywa sie w dwdch kanatach: w kanale
pochylania przez wychylenie steru wysokosci i w kanale odchylania
przez wychylenie steru kierunku. W kanale przechylania rakieta
stabilizowana jest autonomicznie poprzez samoczynne wychylenie
girolotek reagujacych wylacznie na predko$¢ katowg przechylania
rakiety, natomiast w kanale predkoSci sterowanie nie wystepuje.

W czasie lotu odczytywane sg biezgce (realizowane) parametry
ruchu rakiety, a nastepnie poréwnywane sg one z parametrami zadanymi,
wynikajacymi z ruchy wiazki podazajgcej za celem. Wiezy naktadane sg
wiec przez powigzanie ruchu linii tgczacej punkt naprowadzania rakietg
z ruchem linii wigzki prowadzacej.

Przy zalozeniu natychmiastowego wychylenia sterow (nie ma
op6znienia w ukladzie sterowania), prawa sterowania pocisku
rakietowego przyjmujg nastepujacg postac¢ [2,3,5,6]:

- prawo sterowania w kanale pochylania:

Kx CR—#/) ™ (R —zu) + Ky DAR—XIli:) + K w (Zi/f—2Ufc) +
+K*“(@Q,, -e,t)+K”(0,-en)+s, =0

- prawo sterowania w kanale odchylania:

KX (XIR—*l/£)+ Ky (YIR~ Mfo) + K-u (M« —xrz ) + Kv (Y \H=Y \R) + (2)
+K« (Rk-RIG)+KI (VM{ - ¥K)+Sy -0

gdzie: KtH- wspdtczynniki wzmocnienia w kanale pochylania,
Ki' - wspotczynniki wzmocnienia w kanale odchylania.

Otrzymane prawa sterowania okre$lajg zwigzki miedzy wychyleniami
sterow wysokoSci oraz kierunku, a parametrami zadanymi wynikajgcymi
z naprowadzania i biezagcymi parametrami opisujgcymi zachowanie sie
pocisku rakietowego (rys. 4). Wystgpienie réznic miedzy parametrami
realizowanymi (wyrazenia z indeksem ,R”) i zadanymi (wyrazenia
z indeksem ,,z”) wyznacza wychylenie sterdw wysokoSci <h i kierunku
8v, co z kolei powoduje zmiane sit sterujgcych i powrot rakiety na
zadany tor, w strefe rownych sygnatéw wiazki naprowadzace;j.
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4. Réwnania ruchu pocisku rakietowego

Opis dynamiki pocisku rakietowego, traktowanego jako nieod-
ksztatcalny uktad mechaniczny, przeprowadzono w ukladzie odniesienia
sztywno zwigzanym z Ziemig w ktérym prawa sterowania (1,2)
potraktowano jako wiezy nieholonomicze natozone na ruch uktadu [7].
W zwigzku z tym, w celu wyznaczenia rownan ruchu postuzono sie
réwnaniami Maggiego ruchu uktadéw nieholonomicznych we wspét-
rzednych uogélnionych [2,5,6,8],

Otrzymane réwnania ruchu rakiety stanowig w rezultacie powigzanie
czterech roéwnan Maggiego silnie sprzezonych z dwoma rdéwnaniami
wiez6w nieholonomicznych, dajac w sumie uktad szesSciu réwnan
rézniczkowych zwyczajnych z szeScioma niewiadomymi funkcjami
czasu. W zapisie macierzowym majg postac¢ nastepujaca:

MV+KV =Q+U 8 (3)
gdzie:
e wektor przyspieszen: V = col[U\r,V\r W i«, Pr,Q,(,Rr]\

» wektor predkosci: V =col[U\R,V\R,W\R,Pr,Q r,Rr];
» zmodyfikowana macierz bezwitadnosci:

Kh kh
M KE X cosht- Hsmeryxigfy  ECE /y 4,
WI’ X kq 4|'~ Kr Kr
e 0 ~~ Jx COS0I tg0/( 0 -
m~ZvS* g o <,
kr
isH
0 0 m+~9%TS* -~ J xsin0/;tg0fk SX+ ~~Jy 0
Ko Kqg "
0 0 0 Jx 0 0
< 0 Aw 4
K 0 0 0 Ky

» zmodyfikowana macierz zwigzkéw kinematycznych:
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K\
K*ﬂQl{oosQ<tng+ -fi- SxRrsingRtg8R+

SX(PR+ O ofd/*_ A .
o X 5}/ WPR A (x-IUR

+QRIA{tgdR) +Rn as<t)Rtg6R)

PR+
:E)f.SercosO/(igOR ﬂ(( o] -%_.(jx-jv)Pr

) +RRastRtgdR)

0 *(i K

/o rs*(pr " SRrsiny; g0 O 0 E

+QRIRtgdR)

SxQr 0]
0] K? Kg cos(R Kg sin#R

O 0 Ky s¥gRsecOR  Kwcos(RsecdR

macierz sit zewnetrznych

Q+US

: KH
XT+XA+(L in (L:R—i&.LCQsM(-mgxc+MA+MSI—BH)+

_ K[, COs0™ + K[[ sin&

-)(Na +Nsv8v)
KR cos6r Kr cos0O

Y1+Ya+YSVBV+F sin4R(-mgxc+M A+MSHBH) +
Kr

Ky COS{R/ZN'%\ +NsVSy)
KR cos0g
H

mg +Z1+ZA+ZSBH- A Y% o0s0/;(-72gxt. + M 4+ )+
KQ
Kw s
+Ar = "z (NA+NsySv)
Kag cos9,
La
0

0
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W przypadku rozpatrywania samoczynnej stabilizacji rakiety w kanale
przechylania nalezatoby do otrzymanych réwnan ruchu dodaé nastepne
réwnanie opisujagce wahania girolotki.

5. Stabilizacja rakiety girolotkami

Funkcjonowanie girolotek polega na tym, ze w przypadku
wystgpienia predkosci katowej przechylania P (rys.5) pojawia sie
moment giroskopowy Msir

Mgr=Jg@; xP =KgxP (4)

gdzie: 7A- moment bezwtadnosci wirnika giroskopu;
©g- predkos¢ katowa wirnika giroskopu;
P - predkos¢ katowa przechylania rakiety (rys.3, rys.4, rys.5);
Kx - kret wirnika giroskopu.

Fot. 1. Wirnik girolotki z pokrywa
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Wektor momentu giroskopowego Mgir{rys.3, rys.5) jest prostopadty
do wektora kretu Kg i wektora katowej predkosci przechylania P .
Wektor momentu giroskopowego Mgr dziata wzdtuz zawiaséw lotek

powodujagc wychylenia lotek w przeciwnych kierunkach. Wychylona
lotka o kat SL powoduje powstanie sit aerodynamicznych Pag (rys.6,
rys.7).

(5)

gdzie: p - gestos¢ powietrza;
Sg- powierzchnia girolotki;
Vo - predkos¢ lotu;
dL - kat wychylenia girolotki;
Ma - liczba Macha.

Cztery sity aerodynamiczne Pas wywotane wychyleniem girolotek o
kat 51 generuja aerodynamiczny moment przechylajagcy Las
przeciwdziatajagcy momentowi zakidcajacemu (rys.5). Aerodynamiczny
moment wzgledem zawias6w girolotki ma postac:

ML > (6)

T2 VMa2-1
gdzie: Cs- cieciwa girolotki (rys.6).

Rys.6. Sity i momenty powstajgce na wychylonej girolotce

Stabilizujagcy moment aerodynamiczny przechylajacy La pochodzacy
od girolotek, a dziatajacy na rakiete przedstawia ponizsza zaleznosc:
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K=~*P*bly =-8pSgVbhg-jJt = @)
yjMa -1
gdzie: bbs - promien przytozenia sity aerodynamicznej od girolotki
dziatajgcej na brzechwe rakiety (rys. 6).
Natomiast dynamiczne réwnanie girolotki wzgledem osi obrotu po
uwzglednieniu sit i momentow sit (rys.6, rys.7) ma postac:

JIJI=Mgr+M«-MZ-MT (8)
gdzie: Mgs- moment zawiasowy od ciezaru lotki;
Mz - moment zawiasowy od oporow tarcia w zawiasach girolotki
(rys.6);

Mas - moment od sity aerodynamicznej Pas dziatajgcej na girolotke (6);
Msir- moment giroskopowy girolotki (4) (rys.7);

Po odpowiednich podstawieniach rownanie powyzsze przybiera
postac:

jJ 1=Jg¢gP+m ,gx cos(eb+<xosSL- pSgVxs 7~ = = - ks SL  (9)
\Ma -1
Stanowi ono uzupetnienie dynamicznych rownan rakiety w przypadku
stabilizacji jej systemem girolotek.

Rys.8. Sity i momenty powstajace na usterzeniu podczas lotu rakiety
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Wyprowadzony model matematyczny pozwala na ocene skutecz-
nosci samoczynnej stabilizacji dowolnej rakiety za pomoca girolotek.

Do wykonania symulacji numerycznej niezbedna jest identyfikacja
parametryczna rakiety i girolotki, a wiec okreSlenie jej geometrii,
rozktadéw mas, momentéw bezwiadnosci, sit i momentow sit aerodyna-
micznych.
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W pracy dokonano analizy wynikéw dziatania wybranych algorytmow
sterowania oraz oryginalnego algorytmu sterowania rakietg przeciw-lotniczg
na cel manewrujacy w przestrzeni. Powszechnie stosowane algorytmy nie w
kazdym przypadku w sposéb zadowalajagcy pozwalajg na ksztattowanie
trajektorii lotu pocisku. Celem pracy jest zaprezentowanie matematycznej
formuty opracowanego algorytmu i poréwnanie jego wias-nosci z wynikami
innych znanych metod sterowania rakietg w przestrzeni.

1. Wybrane algorytmy sterowania

Zadaniem pocisku rakietowego bliskiego zasiegu jest osiggniecie celu
znajdujacego sie na wysokosci do kilku tysiecy metrow. Czas potrzebny
na wypracowanie pozadanego toru jest bardzo krétki. Ksztah trajektorii
lotu zalezy od zaimplementowanego algorytmu sterowania. Algorytm
naktada wiezy na ruch pocisku [2,7]. Rakieta podgza do celu po torze
wynikajagcym z przyjetych wiezéw. W zwigzku z tym algorytm
sterowania decyduje o krzywiznie, jakg moze ona realizowa¢. Z punktu
widzenia osiggalnosSci celu przez pocisk istotne jest rozwigzanie
problemu zwigzanego z zastosowaniem odpowiedniego algorytmu.

W pracy dokonano analizy wynikéw dziatania wybranych algoryt-
mow sterowania. Poréwnano ze sobg nastepujgce metody:

1. metody naprowadzania dwupunktowe:
. metoda proporcjonalnego zblizania,
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* metoda krzywej pogoni,
« metoda réwnolegtego zblizania,
2. metody naprowadzania trojpunktowe:
* metoda trzech punktow,
* metoda potowkowego prostowania toru,
» metoda petnego prostowania toru.
Szczego6towy opis rozpatrywanych algorytmoéw znajduje sie w publi-
kacjach [1] [3] [4] [5] [6], Kazda z wybranych metod sterowania cechujg
wiezy natozone na ruch rakiety. Wiezy te opisywane sg odpowiednimi
réwnaniami. W niniejszej pracy zatozono, ze sterowanie pociskiem
odbywa sie w przestrzeni.
Algorytmy dwupunktowych metod naprowadzania rakiet sg
nastepujace:
* metoda proporcjonalnego zblizania,
YP~a\z > XP=a26 )
gdzie:
a, ,a2 - wspotczynniki proporcjonalnosci,
Yp,XP - skiadowe predkosci katowej wektora predkosci pocisku Vp,
e,C - skladowe predkosci katowej wektora linii obserwacji celu r ,

* metoda krzywej pogoni,
YP=£> XpP=° w
gdzie:
Yp,Xp " skladowe potozenia kagtowego wektora predkosci pocisku,
g,a - sktadowe potozenia katowego wektora linii obserwacji celu,
* metoda rownolegtego zblizania,
£ =const, 0 =const 3)
gdzie £ ,(7 - sktadowe potozenia katowego wektora linii obserwacji celu.
Algorytmy tréjpunktowych metod naprowadzania rakiet sg nastepujace:
* metoda trzech punktow,
S =er’ °P=°c 4)

gdzie:
£p,Gp - skiadowe potozenia kagtowego wektora linii obserwacji

pocisku r
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£c,oc - skiladowe potozenia katowego wektora linii obserwacji celu
rc,

* metoda potéwkowego prostowania toru,

1. rc. rp
e . ©)
2 rc rp
il. ro—r
-7 -Semee 4
2 K - rp
gdzie:
P - modut wektora linii obserwacji pocisku rp,
rp - pochodna modutu wektora linii obserwacji pocisku rp,
ep sctp - sktadowe potozenia katowego wektora linii obserwacji
pocisku r ,
>°c - skladowe potozenia katowego wektora linii obserwacji celu,
re - modut wektora linii obserwacji celu r(,
rc - pochodna modutu wektora linii obserwacji celu rc,

ec,CC - skiadowe predkosci katowej wektora linii obserwacji celu r(,

* metoda petnego prostowania toru.

gdzie wielkosci kinematyczne sg analogiczne jak w réwnaniu (5).

W rozwazaniach zwrdcono szczegbdlng uwage na mozliwosci
sterowania pociskami rakietowymi bliskiego zasiegu od momentu
opuszczenia przez nie wyrzutni. Wowczas predkos$¢ liniowa, z jaka
porusza sie rakieta zmienia swojg warto$¢ w czasie nieliniowo.
Przeprowadzono badania zmierzajagce do sprawdzenia skutecznosci
implementacji poszczegdlnych algorytméw w rakiecie startujacej do
manewrujacego w przestrzeni celu pionowo do gory.

Istniejgce algorytmy nie w kazdym przypadku w zadowalajgcy sposéb
pozwalajg na realizacje naprowadzania na manewrujacy cel [6], Dlatego
trwajg prace nad sformutowaniem nowych, korzystniejszych algorytmoéow
[8]. W pracy zaprezentowany jest oryginalny algorytm sterowania, ktéry
opracowany zostat dla potrzeb naprowadzania rakiet przeciwlotniczych



184 Zbigniew Dziopa

bliskiego zasiegu na cel manewrujagcy w przestrzeni. Opracowany
i przedstawiony algorytm zaliczony zostat do metod dwupunktowych.
W opracowaniu zaprezentowano matematyczng formute opracowanego
algorytmu i poréwnano jego wiasnosci z wynikami algorytméw
trdjpunktowych i dwupunktowych metod naprowadzania podanych
w niniejszym rozdziale. Algorytmy sterowania realizowane sg beziner-
cyjnie na podstawie modeli kinematycznych.

2. Opracowany algorytm sterowania

Idea opracowanego algorytmu polega na ruchu pocisku w kierunku
przewidywanego w danej chwili czasu punktu spotkania z celem
wykonujgcym nieznany a priori manewr. Zadaniem stacji radiolokacyjnej
jest Sledzenie celu i wyznaczanie na biezgco jego wektora predkosci Vc
oraz katéw linii obserwacji e,a . W zwigzku z tym postuluje sie
spetnienie w danej chwili czasu nastepujgcej zaleznosci:

e = const a =const @)

Réwnanie (7) wynika z zamrozenia procesu sterowania w kazdej
nastepnej chwili czasu. Oznacza to przyjecie w ogdlnym przypadku
zmiennosci katéw £ <) w funkcji czasu:

e=e(t o0 =cr(t) (8)

W zwigzku z przyjeta hipoteza, ktéra zaktada spetnienie réwnan (7)
i (8) oraz na podstawie rownan opisujagcych ruch wzgledny pocisk-cel
wyprowadzony zostat algorytm sterowania (9)

. K. Cf S
y =e -arcsin -sin(e-yf) 9
./ X
sin((T-~J
®2"psmm
gdzie:
ax,a2 - wspdtczynniki metody sterowania
V n - predko$¢ pocisku przy dziatajgcym silniku rakietowym

0 marszowej sile ciggu
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Warto$¢ wspotczynnika metody sterowania a]i a2 przyjmowana jest
jako warto$¢ stata, ale dla Scisle okre$lonego kata yp0i x p0 pod jakim
wystrzeliwana jest rakieta okreSlona jest zaleznoscig (10) i (12).

1 dla  t>t .,
a, = dal (10)
ot t+ @0 dla t<t com
gdzie:
Ko sin(Eo -/(0)
o r ,0 ( 7
aw - wspoétczynnik metody sterowania okreslony w chwili
wystrzelenia rakiety
Losmm czas po ktorym uruchamiany jest silnik rakietowym o mar-
szowej sile ciggu
1 dla t —tpsmm
a? da, (12)
t+a dla t<t
dadt psmm
gdzie:
Ko sin(<T0—Xc0)
a-~
dia <i3)
a - wspoltczynnik metody sterowania okreslony w chwili

wystrzelenia rakiety

Algorytm sterowania rakietg zaproponowany przez autora niniejszej
pracy, a okresSlony roéwnaniem (9) nazwany zostat ,,opracowanym
algorytmem sterowania”.

3. Symulacja numeryczna

Symulacja komputerowa zostata przeprowadzona dla przypadku kiedy
cel wykonuje manewr obronny poruszajgc sie ze SciSle okreSlonym
przecigzeniem. Przyspieszenie z jakim porusza sie cel okres$lone jest
zaleznoscig (13).
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ac =-g(nxc+S™Yc COSXc)
VcYc COSXr=-s(nyC+cCcoOSy () (13)
veczc=g(nz +SinYc sin Xc)
gdzie:
\n,, |:2 sktadowa przecigzenia dziatajgca wzdtuz osi Scx(.
|=5 sktadowa przecigzenia dziatajagca wzdtuz osi Scy(
=5 sktadowa przecigzenia dziatajgca wzdtuz osi Sczc

Zatozono, ze poczatkowa predkos¢ celu wynosi VcO = 200 m/s
Modut wektora predkosci pocisku V,, w trakcie lotu zmienia sig

zgodnie z charakterystyka
aproksymowang na podsta-
wie  funkcji  wynikajacej
z symulacji  lotu  modelu
dynamicznego, jak na ry-
sunku obok. Po opuszczeniu
wyrzutni  rakieta porusza
sie ze statg predkoscig
Vplb =30m/s. Po czasie

t=0.3s uruchamia  sie

silnik rakietowy o startowej
sile ciggu. Predkos¢ V zmienia sie rosnac liniowo przez okres czasu
t=175s. Po czasie t=2.05s uruchamia sie silnik rakietowy
o marszowej sile ciggu. Rakieta porusza sie ze stalg predkoscig
Vpsmm =600 m/s .

W ramach symulacji numerycznej przeprowadzono analize szesciu
opisanych weczeéniej algorytmdw sterowania strzelajgc do manewru-
jacego celu w przestrzeni. Ze wzgledu na zmiane modutu wektora

predkosci pocisku Vp od wartosci uzyskanej po opuszczeniu wyrzutni

do wartosci marszowej algorytmy metody potdwkowego i petnego
prostowania toru nie zapewniajg realizacji stabilnego lotu.

Ograniczeniem zastosowania metody rownolegtego zblizania jest
spetnienie uktadu réwnan (14).
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Xp = arccosx Ax3-Bx -C =0

(14)
e- arcsm

gdzie:
Vp sin cr
Vccosxcsin(E - yc)
B =Vc[cos%c sin a cos(e - yc)- sin %Ccos<j]
C -V pcoscr

W zwigzku z tym algorytm metody réwnolegtego zblizania nie moze
by¢ zrealizowany w poczatkowej fazie lotu rakiety. Biorgc pod uwage
przyjete zatozenia wyniki realizacji algorytméw potéwkowego i petnego
prostowania toru oraz roéwnolegtego zblizania nie mogg postuzy¢ jako
kryterium poréwnawcze do oceny witasnosci opracowanego algorytmu.

Rysunki 1-3 przedstawiajg strzelanie do celu, ktéry wykonuje trzy
rézne manewry. Rakieta startuje do celu pod katem jaki uwarunkowany
jest zaimplementowanym algorytmem sterowania. Trajektoria ruchu
rakiety z opracowanym algorytmem sterowania ma najkorzystniejszy
ksztatt. Tor lotu pocisku zblizony jest do linii prostej.

2000

1500

zdm

1000

Rys.l. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla czterech r6znych
algorytméw sterowania
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Rys.2. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla czterech réznych
algorytméw sterowania

Rys.3. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla czterech réznych
algorytmdw sterowania

Rysunki 4-6 przedstawiajg przypadek kiedy rakiety ustawione sg na
wyrzutni pionowo. Oznacza to, ze niezaleznie od kierunku z jakiego
nadlatuje cel pociski starujg z wyrzutni zawsze pod katem prostym do
poziomu. W zwigzku z takim zalozeniem algorytm metody trzech
punktow nie moze zosta¢ zrealizowany i nie moze postuzy¢ jako
kryterium poréwnawcze do oceny wiasnosci opracowanego algorytmu.
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Trajektoria ruchu rakiety z opracowanym algorytmem sterowania ma
zdecydowanie najkorzystniejszy ksztait. Tor lotu pocisku zblizony jest do
linii prostej.

2000 O

Rys.4. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla trzech r6znych
algorytmdw sterowania

metoda proporcjonalnego zblizania

Rys.5. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla trzech réznych
algorytmow sterowania
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Rys.6. Trajektorie ruchu celu i pocisku rakietowego dla trzech réznych
algorytmow sterowania

4. Wnioski

Na rysunkach 1-6 przedstawiono przyktadowe wyniki przepro-
wadzonej symulacji numerycznej. Na podstawie otrzymanych wynikéw
stwierdzono, ze opracowany algorytm sterowania nie odbiega od
znanych metod, a w wielu przypadkach stwarza korzystniejsze warunki
dla osiggniecia celu przez przeciwlotniczy pocisk rakietowy bliskiego
zasiegu.
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W pracy podano model matematyczny uskrzydlonego zestawu zwiek-
szajacego donos$no$¢ klasycznych bomb lotniczych. Przedstawiono
takze przyktadowe wyniki badan symulacyjnych. Wyznaczono prawa
sterowania w oparciu o rozwigzanie zadania odwrotnego.

1. Wstep

Opracowanie systemu umozliwiajgcego zrzut Srodkéw bojowych
(w tym tzw. inteligentnych) z samolotéw spoza zasiegu obrony przeciw-
lotniczej przeciwnika, jest jednym z wazniejszych zagadnier iceléw
dziatania osrodkéw badawczo-rozwojowych pracujacych na potrzeby
wojska na caty Swiecie. Jest to wynikiem stosowanej obecnie w sitach
powietrznych, w tym réwniez NATO, taktyki zakladajgcej atak na cele
naziemne spoza strefy razenia obrony przeciwlotniczej.

Powstato kilka rozwigzan takich urzadzen. Miedzy innymi zestaw
LongShot - Uskrzydlony Zestaw Nawigacyjny firmy Leigh Aerosystems
Corporation z USA (rys. 1). LongShot jest tanim, samono$nym skrzy-
dlatym adapterem, umozliwiajgcym zwiekszenie zasiegu istniejgcych
lotniczych  $rodkéw bojowych klasy powietrze-ziemia oraz ich
autonomiczne kierowanie. Konfiguracja adaptera umozliwia uzycie
szerokiego wachlarza srodkéw bojowych od 50 do 250 kilogramdw. Jest
on wyposazony w komputer nawigacyjny, GPS oraz zrodto zasilania.
Sterowanie odbywa sie za pomocag lotek. Adapter nie potrzebuje


mailto:krzysztof.sibilski@pwr.wroc.pl

194 Krzysztof Sibilski

elektrycznego potaczenia z instalacjg elektryczng samolotu, nie jest takze
wymagana modyfikacja samolotu.

Innym zestawem tego typu jest urzadzenie DiamondBack® (rys. 2).
Zestaw zostat zaprojektowany przez europejskie konsorcjum MBDA
(w sktad MBDA wchodzg koncerny BAE Systems, EADS i Alenia-
Marconi). Zasada dziatania i ukilad konstrukcyjny zestawu Diamond
Back sg zblizone do LongShot. Zestaw ma nieco inny ukfad aerodyna-
miczny (np.. podwodjne skrzydto, dolnoptat). Zestaw jest wyposazony
w autonomiczne uktady nawigacyjne IN/GPS i pozwala na zwiekszenie
zasiegu klasycznych bomb lotniczych do kilkunastu mil morskich.
Sterowanie zestawem jest zblizone do zastosowanego w LongShot.
W lipcu 2001 roku konsorcjum MBDA podpisato umowe z koncernem
Boeing o wspodtpracy naukowo-technicznej przy wdrazaniu i sprzedazy
zestawu.

Rys. 1 Uskrzydlony zestaw typu LongShot a) widok w pozycji marszowej,
b) zdjecie zrobione w locie

Rys. 2. Zestaw DiamondBack® opracowany przez europejskie
konsorcjum MBDA

Trzecim adapterem zwiekszajacym zasieg bomb lotniczych jest
opracowany w AFRL (Air Force Institute of Technology) zestaw SWAK
(Swing Wing Adapter Kit) (rys. 3). Urzadzenie pozwala na zwigkszenie
zasiegu lekkich bomb lotniczych o matych $rednicach do ponad 25 mil
morskich. Zestaw SWAK umozliwia takze sterowanie bombg oraz
(podobnie jak adaptery LongShot i DiamondBack), jest wyposazony
w zestawy nawigacji satelitarnej i bezwtadnosciowej (GPS/INS).
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Rys. 3. Sterowany, uskrzydlony zestaw SWAK przeznaczony do sterowania matymi
bombami lotniczymi i ich zasiegu
Celem pracy jest opracowanie modelu matematycznego urzadzenia
wzorowanego na powyzej opisanych zestawach i synteza praw stero-
wania umozliwiajgcego lot bomby po zatozonej trajektorii.

2. Model matematyczny uskrzydlonego zestawu zwiekszajgcego
dono$nos$¢ klasycznych lotniczych srodkéw bojowych

Dynamiczne rownania podwieszenia lotniczego zostaty wyprowa-
dzone w nieinercjalnym uktadzie wspétrzednych Oxyz z uog6lnionych
rébwnan zmiany pedu i zmiany kretu bryly sztywnej, przy zatozeniu, ze
zarbwno masa podwieszenia, momenty bezwitadnosci i potozenie jego
Srodka masy nie zmieniajg sie w czasie oraz uktad Oxyz jest zaczepiony
w Srodku masy podwieszenia. Uktad ten pokazano na rys. 4.

Rys. 4. Uktady wspotrzednych zwiagzane z homba oraz sity i momenty sit dziatajace na
bombe w locie
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Réwnania ruchu bomby maja postaé [30]:

x=OUO. X0=xo @

gdzie x jest wektorem stanu, U - wektorem sterowania, za$ wektor f ma
sktadowe:

x =[V,cc,P,P,Q,R,<t>e, ¥ L,H,Y]T 2)
U = [<%6,<5w,(5v f 3)
fx=——Px - g[cos0 sinOsin/}- (sin©cosa-cos© cos sina)cos

m
f2=Q-(Pcosa +Rsina)tar) /3+

———————— i--—---[Pz -mg(sinOsina +cosO0cosOcosa) +Pz ] (4)
mVcos(5 “

/3=Psina - Rcosa — V{[mg(sino cosa - cos©cosO sina)]sin fi +
m

-mg cos0 cos cos/3- Pr}

0 -R Q
[UUfJ =i-Ma-r "R 0 -P |
-Q P O
1 sin®tan0 cos<>tan0
=m0 Qos<J) -sinO  -[P,Q,R]T (5)

0 sinOsec® cosO sec©

u../;..02r=ArA.['.0.0r
przy czym
-cos /3cosa  sin/3cosa sina
A,=' -sin/3 cos /3V 0 (6)
-cos fisina -sin/Jsina -cosa

oraz
cos Wcos 0 sin¥ cos0 -sin0

sin<Z>cosf/ sin@ -sin'//cos0 sin0sin@ sinF+cos0cos'F sin0 cos©
cos”™cos”sin®+sin”sinC? cos0sin ©sinF - sm0cosF cos0cos0

| jest macierzgjednostkowg, za$ wektor M ajest dany zaleznoscia (8).
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2.1. Sity i momenty sil aerodynamicznych

Sity i momenty sit aerodynamicznych sa najistotniejszymi, dziataja-
cymi na bombe oddzialywaniami zewnetrznymi. Przyjeto szacowanie
wptywu oddziatywania aerodynamicznego poprzez okreslenie charakte-
rystyk aerodynamicznych obiektu.

Normalna procedura polega na wyznaczeniu wspétczynnikéw
aerodynamicznych dla catego obiektu poprzez przeprowadzenie badan
tunelowych lub wykonanie obliczen tych wspétczynnikéw metodami
inzynierskimi [1,10,11,12,19,20,24,27,28,32], metodami panelowymi
[7,17,21,22,23,34] lub korzystajagc z zaawansowanych technik cyfrowych
- rozwigzujac rownania Eulera lub Naviera-Stocksa [2,5,7,8,33],

Bezwymiarowe wspoétczynniki aerodynamiczne zalezg od katow
natarcia a i §lizgu /3oraz liczby Reynolds'a Re i Macha Ma:

cm=C%(«s Re,Ma); Cma=Cma(a, 0, Re, Ma);
-Cy,, =Cya(a,p,Re,Ma); Cma=Cmya(a, 3,Re,Ma);
Cza =C,(a,£,Re,Ma); Cimra = Cnex(a, /3,Re,Ma).

W locie ustalonym sity i momenty sit aerodynamicznych w przypadKku,
gdy biegun redukcji sit i momentéw A nie pokrywa sie z poczatkiem
uktadu odniesienia O (rys. 5) majg postac:

- sity aerodynamiczne:

F,=F +F.ll1=[x",r,Z -]r (7)
- momenty sit aerodynamicznych:
=rAXFA +Mn, +MmQ=[L“M",iV"] (8)

Sktadowe sit i momentow sit aerodynamicznych uzyskane w laborato-
ryjnym uktadzie predkosciowym wyrazajg sie zaleznoSciami:

- opo6r aerodynamiczny Pm =" pSV @ xa(cc,fi,Re.Ma),

- sitaboczna Pra =tpSV*Cvqa, p, Re.Ma),

- sitanosna Pu =jpSV,?Cz(a,p,Re,Ma),

- moment przechylajgcy Mxa =\pSV"bC,,a(a,/3,Re, Ma),
- moment pochylajacy Mya=+pSV*I<Cmga,p,Re,Ma),
- moment odchylajacy M» =xpSVPIC ya(a,p,Re,Ma),
gdzie:

S - powierzchnia przekroju poprzecznego kadtuba,
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b - rozpietos¢ skrzydet,
Ic- dtugos¢ catkowita bomby,
p - gesto$¢ powietrza na danej wysokosci.

Sktadowe sit aerodynamicznych zasobnika w uktadzie odniesienia Oxyz
sg nastepujace:
X" - ~jpSV*(Cxacos Pcosa +C sinPcosa- C,sina) + XgQ (9)
r =-\pSvg{CmsinP-C cosP)+YP +VYrR (10)
Z" = -\pSV'l(Cxacos P sina +Cyasin fisina + Cncosa) +ZqQ (11)
gdzie Xq, YP, YR zqg sg pochodnymi aerodynamicznymi sit x°, Ya Z°
wzgledem predkosci katowych P, Q, R.
W zapisie macierzowym rownania sit aerodynamicznych mozna
zapisac nastepujaco:
cm' 0 0 ~p~ 'xn—
ca* Y% 0 v°Q =VYa (12)

F,=ipSV @A

Sktadowe momentéw sit aerodynamicznych bomby w ukfadzie
odniesienia Oxyz w postaci og6lnej majg postac:

La=— pSV~*[ya(Cxacos Psina + Cyasin P sina + cosa) +
- Za(C,,sinP - CmcosP) +b ( C cosPcosa +Cnmwsin P cosa + (13)

~Omasina) / 2]+ LpP + LrR,

M" =-\pSV"[zA(Cxacos P cosa +Cyasin Bcosa-C ,nsina) +
~xa(Cxacos P sina + Cyasin P sina +Czcosa) +Ic(Cninsin P+ (14)
~Cnyacosp)] +M QQ,

N" =~\pSV*[xA(Cxsin j8- Cyacos fi)- yA(Cxacos fi cosa +

+Cyasin P cosa - Cmsina) +b(Crbacos fi sina + Cnyasin jSsina + (15)
+Cneac®sa)/2] +NpP +NRR

gdzie: LP, LR Mg, Np, Nr sg pochodnymi aerodynamicznymi sktadowych
momentow La,M“ Na wzgledem predkosci kagtowych P,Q,R.



Wyznaczanie praw sterowania uskrzydlong bomba.. 199

Rys. 5. Sity i momenty sit aerodynamicznych dziatajgce na bombe

W zapisie macierzowym réwnania momentéw aerodynamicznych mozna
przedstawi¢ nastepujaco:
/

0 'c,~ ~\b -r '
M, =ipsSV@Aa 0 _xA oa * K "y
v —>A 0 Aa. \b "'na

lp 0 yv > U
0 mg 0 +Q = Ma
NP 0 N* R Na
Zaktadamy przy tym, ze predkos¢ optywu Va réwna jest co do
wartosci i kierunku predkosci ruchu bomby.
Przyktadowe wyniki obliczen charakterystyk aerodynamicznych dla

przedstawionego na rys. 1 zestawu w uktadzie typu ,LongShot” przed-
stawiono narys. 6.

) I L. i i b)
Rys. 6. Wybrane charakterystyki aerodynamiczne zestawu typu ,,LongShot’
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Rysunek 7a ukazuje wptyw kata skosu skrzydet na potozenie $rodka
parcia, za$ na rys. 7b przedstawiono wplyw czasu otwierania skrzydet na
dono$nos$¢ zestawu.

a) b)

Rys. 7. Zestaw typu ,,LongShot”: a) zmiana potozenia $rodka parcia
w zaleznosci od kata skosu skrzydet; b) zalezno$¢ zasiegu od czasu otwierania
skrzydet (wysokos¢ zrzutu 2000m)

3. Realizacja numeryczna przyjetego modelu obliczeniowego

Na podstawie przyjetego modelu matematycznego ruchu oraz optywu
podwieszenia, opracowany zostat cyfrowy model symulacyjny ruchu
podwieszenia lotniczego. Zastosowano obiektowy styl programowania co
w znacznym stopniu zwieksza uniwersalno$¢ programu. Mozliwe jest
niezalezne wyznaczanie trajektorii wielu podwieszen zrzucanych jedno-
czesnie lub w krotkich odstepach czasu z samolotu-nosiciela. Rozmiar
obliczanego ukitadu samolot-podwieszenie zalezy jedynie od wielkosci
dysku i pamieci komputera. Struktura programu obliczeniowego zostata
tak zaprojektowana, aby mozliwe byto obliczenie trajektorii podwie-
szenia w catym zakresie lotu podwieszenia (czyli od momentu zrzutu do
uderzenia w ziemie [21,22]). Postugujac sie opracowanymi modelami
i pakietami programow komputerowych przeprowadzono symulacyjng
analize toréw lotu zasobnika.

Rysunki 8, 9 przedstawiaja profile lotu niekierowanego uskrzydlonego
zestawu. Analiza wykresow pozwala na stwierdzenie, ze wplyw czasu
otwierania skrzydet na zasieg ukiadu jest niewielki, natomiast Kkat
zaklinowania ptata ma znaczacy wptyw najego donos$nosc.
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0 2500 5000 7500 10000 1250E) ]15000 17500 20000 22500 25000
zasieg [m

Rys. 8. Wptyw czasu otwierania skrzydet na dono$nos¢ zrzutu

o] 5000 10000 15000 20000 25000
zasieg [m]

Rys. 9. Wplyw kata zaklinowania skrzydet na donosno$¢ zrzutu
4. Zagadnienie symulacji odwrotnej

W dynamice uktadéw mechanicznych rozréznia sie dwa podstawowe
zadania: analizy i syntezy. Analizg lub inaczej symulacjg prostg nazywa
sie proces, w ktdrym badana jest odpowiedz znanego uktadu na zadane
wymuszenie (wymuszeniem moze by¢ takze sterowanie). Synteza
(symulacja odwrotna) polega na wyznaczeniu sit zewnetrznych
dziatajacych na uktad mechaniczny, parametréw tego ukiadu oraz
natozonych nafn wiezéw, przy ktérych ruch z danymi wiasnosciami jest
jedynym z mozliwych ruchéw uktadu. W praktyce zadania te najczesciej
odnoszg sie do przypadkéw szczegolnych, polegajacych na sformuto-
waniu takich algorytméw wyznaczajgcych sity sterujgce, ktore realizujg
narzucony ruch ukfadu dynamicznego, lub do zadan identyfikacji
parametréw modelu uktadu dynamicznego.
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Analityczny zapis ograniczen naktadanych na ruch ukiadu
dynamicznego dany jest rownaniami wiezéw [5,19]. Realizacja wigezdw
materialnych jest wymuszana sitami reakcji wiezow. W zagadnieniach
sterowania uktadami mechanicznymi moze by¢ brany pod uwage inny
rodzaj ograniczen - ,wiezy programowe” [3,4,5], Nie opisujg one
zadnego materialnego skrepowania uktadu, lecz wyrazajg zadane wias-
nosci ruchu. Realizacja wiezéw programowych nie moze nastepowac
w wyniku samoistnych reakcji otoczenia, lecz jest wymuszana za
pomocg dodatkowych sit przykiadanych do ukfadu, lub poprzez
odpowiednig regulacje sit na ten uktad dziatajgcych. Ruch uktadu zgodny
z zatozonym programem moze by¢ nazwany ruchem programowym,
a sterowanie ukladem wymagane do jego realizacji - sterowaniem
programowym.

W przypadku, gdy program ruchu jest zupelny, tzn. gdy liczba
niezaleznych wiezéw programowych jest rowna liczbie stopni swobody
uktadu, wiezy programowe moga by¢ traktowane identycznie jak wiezy
materialne. Wystarczy by sily sterujgce zostaly zastgpione reakcjami
wiezéw programowych, utozsamianych myslowo =z materialnymi.
W takim przypadku, jezeli realizacja ruchu programowego ma by¢
mozliwa, sity sterujgce muszg ,,pokrywac” calg ,,przestrzen konfiguracji”
uktadu mechanicznego, za§ wymagane przebiegi parametréw sterowania
moga by¢é wyznaczane na bazie klasycznego zagadnienia odwrotnego
dynamiki. Rozwigzanie zagadnienia Scistej realizacji ruchu programo-
wego mozna przeprowadzi¢ przynajmniej na dwa sposoby. Pierwszy
sposob polega na zadaniu, aby ruch rzeczywisty uktadu pod wplywem
dziatajacych sit zewnetrznych realizowat $cisle program zupeiny. Drugi
spos6b rozwigzania zagadnienia Scistej realizacji ruchu programowego
polega na tym, ze budowana jest 2n parametrowa (n - liczba stopni
swobody uktadu) rodzina funkcji zawierajgca program zupetny dla
pewnych wybranych warto$ci parametrow, ktére w szczeg6lnym przy-
padku moga reprezentowaé wartosci poczatkowe. Szerszy opis prezento-
wanych tu probleméw mozna znalez¢ w pracy [5]. Z technicznego
punktu widzenia bardzo waznym zagadnieniem jest zbadanie, czy pod
wptywem matych zaburzeA warto$ci poczatkowych lub zaburzen sit
danych i sterujgcych Scista realizacja ruchu programowego jest stateczna.
Nalezy podkresli¢, ze zagadnienie asymptotycznej lub technicznej
realizacji ruchu programowego nie jest jednoznaczne w tym sensie, ze
mozna wykazaé nie jedng site sterujaca, ale cala ich klase, zapewniajacg
zadanag realizacje programu.
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Sytuacja jest zasadniczo r6zna, gdy program ruchu jest niezupetny,
tzn. gdy liczba wiezdw programowych jest mniejsza od liczby stopni
swobody uktadu (ruch uktadu jest czeSciowo zdeterminowany). W takim
przypadku nie zawsze bedzie mozliwe takie dobranie wartosci
parametrow sterowania, by wigzka zrzutowanych na kierunki wektorow
wiezow reakcji sterowania odpowiadata $ciSle reakcjom wiezdéw
programowych (realizacja ,ortogonalna” sterowania). Oznacza to, ze
czes$¢ wiezow (lub wszystkie wiezy) bedzie musiata by¢ realizowana za
pomocg ,stycznych” reakcji sterowania [5], ktore tak dopasujg ruch
uktadu, aby bilans sit czynnych i sit bezwladnosci na kierunkach
ortogonalnych czynit zado$¢ warunkom wiezow, bez bezposredniego
udziatu dodatkowych sit sterujgcych.

Zagadnienia symulacji odwrotnej w zastosowaniu do mechaniki lotu
statkow powietrznych byty przedmiotem wielu prac (np. [3,4,15,16,25]).
Zwykle, w zadaniach odwrotnej symulacji lotu, przy konstrukcji progra-
mu sterowania, ruch statku powietrznego powinien spetnia¢ warunki:

- postulowanego przestrzennego toru lotu  (warunki wiezow
programowych);

zadanych zmian orientacji katowej ptatowca;

- zadanego ruchu wzdtuz toru (ograniczenia predkosci).

Zazwyczaj podczas rozwigzywania zadan symulacji odwrotnej
przyjmuje sie, ze:
- samolotjest nieodksztatcalny;
samolot jest sterowany za pomocag wychylen powierzchni sterowych
(lotek, sterow kierunku i wysokosci) oraz zmian wektora ciggu.

Realizacja ograniczen nakladanych na potozenia katowe platowca
i na ruch wzdtuz toru lotu powoduje, ze reakcje sterowania sg jawnie
reprezentowane na kierunkach skrepowania wiezéw i mogg bezposrednio
wptywac na zerowanie sie przyspieszen pochodzacych od sit czynnych
i sit bezwladnosci dziatajacych na tych kierunkach. Realizacja wiezow
na torze lotu ma inny charakter. Ruch po torze jest sterowany za pomocg
skoordynowanych wychylen steréw, a towarzyszgce im reakcje nie sa
jawnie reprezentowane na Kkierunkach ortogonalnych do trajektorii.
W szeSciowymiarowej przestrzeni stanu samolotu reakcje sterowania sg
styczne do wiezdw toru lotu. Realizacja tych wiezo6w powoduje koniecz-
nos¢ bilansowania sit czynnych i sit bezwtadnosci na tych kierunkach,
bez bezposredniego udziatu sit sterujgcych. Wymaog ten jest w gruncie
rzeczy dodatkowym ograniczeniem naktadanym na konfiguracje
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ptatowca wzgledem toru lotu. Od konfiguracji tej zalezg wartosSci
i kierunki sit aerodynamicznych decydujace o bilansowaniu sie sit
uogélnionych na kierunkach skrepowania, a tym samym mowigce o
realizacji wiezow toru lotu.

5. Metoda rozwigzania zagadnienia odwrotnego w zastosowaniu do
syntezy praw sterowania uskrzydlong bomba

Ponizej przedstawiona zostanie pewna metoda rozwigzania zagad-
nienia odwrotnego w zastosowaniu do syntezy praw sterowania uskrzy-
dlong bomba. Zatozenia tej metody podane zostaty przez Rona Hessa
w pracy [14] i rozszerzone przez Thomsona i Rutheforda [26], oraz
Kowaleczke [18]. Metoda ta zostata takze zastosowana do analizy
wypadku lotniczego [29, 31].

W metodzie tej zaktada sie, ze ruch samolotu jest zdefiniowany
w postaci zbioru wspétrzednych przestrzennych, predkosci i przyspie-
szen (reprezentowanych np. przez wspotczynnik przecigzenia na2).
Zadaniem zagadnienia odwrotnego jest obliczenie wektora sterowania u
dla zadanego wektora zmiennych wyjsciowych y=h(x). Wektor zmien-
nych wyjsciowych zostat zdefiniowany w sposdb nastepujacy:

y =[L(1),Y(t),H(t)f (17)
gdzie: L, Y, H wspdtrzedne toru lotu.

Wspbtrzedne wektora y zostaly estymowane czesciowo na podstawie
zatozonego toru lotu. Wartosci zmian w funkcji czasu sktadowych
pozadanego wektora zmiennych wyjsciowych yp= [L(t), Y(t), Hit)]1 byty
znane w sposOb dyskretny, w danych chwilach czasu tc, dlatego tez
w algorytmie obliczeniowym zostaty one aproksymowane za pomocg
funkcji sklejanych. Wektor sterowania u zostat zdefiniowany w naste-
pujacy sposob:

U= [5h,5vM T (18)
W danej chwili czasu t=tc, wartosci sktadowych wektora stanu x(f() sa
znane dzieki scatkowaniu wektora pochodnych stanu x(f.) (przy
zatozeniu, ze znane sg rozwigzania dla poprzedniej chwili czasu t=tcj).
Wplyw wektora sterowania u(rr) na pochodng wektora stanu x(r,.), a co
za tym idzie na x(tcH) i y(tc+i) moze byé wyznaczony np. metodg
zaburzen. Rozwigzanie zadania bedzie polegato na znalezieniu rozwigzan
réwnan ruchu, dla takiego wektora sterowania u(r(), ktéry spowoduje
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uzyskanie wartosci sktadowych wektora y(tc+]) réwnych wartoSciom
pozadanym yp(tr+i). W dowolnej chwili czasu, zaktadajac ze k-ty punkt
rozwigzania jest estymowany w c-tej chwili czasu, wektor \(t,.)k jest
szacowany na podstawie wektora x(rc). To z kolei pozwala na estymacje
u (tnk, gdyz:

(0t =f {x(tc)kM tc)k) (19)
Pierwszy etap rozwigzania polega na catkowaniu numerycznym (przy
uzyciu np. metody Runge-Kutty) réwnan ruchu bomby, w celu
otrzymania spodziewanych wartos$ci x(tc+j)k i y(tc+i)k w nastepnej chwili
czasu:

x('ch)k = }*(0 t* +x(0 * (20>
tr

y«,,,\ = [an,,)* . (2D

W nastepnym etapie rozwigzania wprowadza sie funkcje biedu

zdefiniowang jako réznica pomiedzy ostatnio otrzymanym przyblizeniem
wektora rozwigzan y(?<s+)* i zatozong warto$cig yp(tcH):

ytaeH J© =y ("cH)jt-yrf(vH) (22)

Poszukiwane prawo sterowania otrzymuje sie poszukujgc warunkéw,

przy ktorych spetnione jest rownanie: ye(tlH)k=0. Rozwigzanie to moze

by¢ znalezione numerycznie, np. przy zastosowaniu metody Newtona-
-Raphsona

«(0*H=u(0 *- Jry.Chi)* (23)
przy czym Jacobian J opisuje wrazliwo$¢ wektora zmiennych wyjscio-
wych y na zmiany wektora sterowania u. Jacobian ten zostanie
zdefiniowany ponizej (zaleznosci (26), (27)). W wyrazeniu (23) nalezy
odwréci¢ Jacobian J, co czasami moze prowadzi¢ do trudnoSci
numerycznych. Aby unikngé odwracania Jakobianu mozna zastosowac
zmodyfikowang postac iteracji (23) - [26]:

“(fe)*+i= ou (*e)*-ue(FO)t (24)

W odroznieniu od wyrazenia (23), w réwnaniu (24) Jacobian J explicite
nie jest odwracany. Zamiast tego wektor btedu jest wyznaczany poprzez
rozwigzanie nastepujacego uktadu réwnan liniowych:

J-u,(0 *=y<('cr)* (25>
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Uktad réwnan (25) moze by¢ rozwigzany np. metodg faktoryzacji.
Powyzsza metoda, dzieki uniknieciu procesu odwracania macierzy jest
doktadniejsza i bardziej stabilna w szerszym zakresie Jakobianow.

Jakobian J opisuje wrazliwo$¢ zmian wybranych sktadowych
wektora stanu na zmiany wektora sterowania. Zaktadajac, ze wektor
sterowania ma n skifadowych, za$ zada sie by c-te przyblizenie w A-tej
chwili czasu spetniato zalozony przebieg n parametrow stanu, Jakobian
jest macierzg o wymiarach nxn, przy czym skladowa Jakobianu jij{tl)k

jest znajdowana poprzez rozniczkowanie kazdego elementu skladowych
wektora biedu vyeiftcHk wzgledem skladowych wektora sterowania

J_yAh-+\

(26)
M duj(tc).
W rozpatrywanym przypadku Jakobian bedzie zdefiniowany w postaci:
dLe dLe dLe
ds,, d8v  dSL
Y
dye dYe dYH 27)

d8H dSv d8L

dHe dHe dHe
38h dSv dSL
Wyrazenia L(t), Y(t) czy tez Hit), znane sa w postaci dyskretnej jako
zbiory punktéw opisujagcych zatozong trajektorie bomby. WielkosSci te sg
nastepnie aproksymowane (np. za pomocg funkcji sklejanych). Dlatego
tez elementy Jakobianu muszg by¢ znajdowane numerycznie, za pomocg
wyrazenia:
dyeiite)k _ yti[/,+ ,,(tc)+8uj(r)]" - [?,41, (Uj(tc) - 8U]lgr) "
dUj{tc)K 2Suj (tc)k
(28)
Wszystkie wyjsciowe elementy musza by¢ liczone za pomoca
dodatnich i ujemnych zaburzeA od ich wyjsciowych przyblizen. Dlatego
tez wyrazenia (19), (21) musza by¢ stosowane 2n razy. Proces jest

powtarzany ze statym krokiem w przedziale czasu, w ktorym odtwarzana
jest trajektoria lotu bomby.
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Rys. 10. Zasieg bomby w locie niesterowanym i sterowanym

Przyktadowe wyniki obliczen przedstawiono na rysunkach 10 i 11.
Mozna stwierdzi¢, ze zastosowanie sterowania ,wygtadza” tor lotu -
poprzez wyttumienie ruchow fugoidalnych bomby. Ponadto donos$nos¢
bomby zwiekszyta sie o ok. 10%.

t (s)
Rys. 11. Przebieg zmian kata wychylen steru wysokosci

Przebieg zmian kata wychylenia statecznika poziomego bomby
przedstawiono na rysunku 11.

6 Wnioski

Analiza uzyskanych wynikéw badan wykazata, ze:

» zasobnik stabilizuje sie po okoto 5-ciu sekundach swobodnego lotu
po zrzucie z nosiciela i nastepnie w calym zakresie lotu jest
stateczny,
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przyrost sity nosnej po wysunieciu skrzydel powoduje wznoszenie
zasobnika z réwnoczesnym zmniejszeniem predkosci lotu. Po
przekroczeniu pewnej predkosci minimalnej zasobnik zaczyna
nurkowac i nabiera¢ predkos$ci. Ruch ten jest wolnozmienny i zalezny
od kata zaklinowania usterzenia i potozenia srodka masy,

okres i amplituda fugoidy wysokosci nie zalezag od doboru czasu
otwierania skrzydet i wynoszg odpowiednio Tf= 60 sek. i 1500 m.,

fugoide mozna wytlumi¢ poprzez zmniejszenie Kkata natarcia
zasobnika (np. przez zmiane zaklinowania usterzenia lub poprzez
przesuniecie srodka masy do przodu), lecz ma to niekorzystny wptyw
na zasieg,

zasieg zasobnika jest tym wigkszy, im czas otwierania skrzydet jest
krotszy,

zastosowanie aktywnego sterowania zestawu pozwala na zwigkszenie
jego zasiegu.
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Niniejsze opracowanie opisuje spos6b wyznaczania charakterystyk
dynamicznych oraz symulacje ruchu po zrzucie z samolotu bomby
0 wagomiarze 250 kg. Przedstawiono teoretyczne podstawy przyjetego
modelu matematycznego oraz metody wyznaczania charakterystyk
aerodynamicznych. Opisano realizacje numeryczng modelu matema-
tycznego i przedstawiono wyniki badan symulacyjnych.

1. Wstep

Problematykag badan dynamiki lotu $rodkéw bojowych zajmujg sie
rézne instytucje i osrodki naukowo-badawcze w kraju i na Swiecie.
Jednak wyniki tych badan, ze wzgledu na ich wojskowy charakter,
publikowane sg fragmentarycznie. W kraju zagadnieniami tymi zajmuje
sie kilka osrodkéw naukowo-badawczych jak: Politechnika Warszawska,
Wojskowa Akademia Techniczna, Wojskowy Instytut Techniki
Uzbrojenia, Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych i Instytut Lotnictwa.

Nalezy podkresli¢, ze podjecie tej problematyki wynika z prac
dotyczacych eksploatacji systemow uzbrojenia, poczawszy od
projektowania nowych rozwigzan, a skohAczywszy na przedtuzaniu
resursu technicznego po okresie gwarancyjnym.

Dynamika lotniczych $rodkéw bojowych (Isb) mieszczacych sie
w zhiorze obiektdw latajacych obejmuje:
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e Dbadania teoretyczne:
modelowanie fizyczne i matematyczne;
identyfikacje wtasnosci dynamicznych;

- badanie toru lotu, konfiguracji obiektu na torze, sterownos¢,
drgania elementdw i obiektow, ustalenie warunkéw réwnowagi;
badania symulacyjne;

* badania doswiadczalne:

- budowe modeli materialnych;

bezposrednie badania naziemne i w locie;
« weryfikacje modeli.

Wielkosci fizyczne opisujagce bombardowanie (donosno$é bomby
zrzucanej z wysokosci H i przy predkos$ci Vo, zwtoke bomby A=V - A,
promien razenia bomby R oraz odlegto$¢ D rzutujgca na bezpieczenstwo
samolotu podczas bombardowania) przedstawione sg na rys.l. Niektore z
tych wielkoS$ci, okreslone mianem charakterystyk balistycznych, zostaly
stabelaryzowane i sg wykorzystywane w szkoleniu lotniczym.

NT

vt
Rys.l. Schemat zrzutu bomby z samolotu

Przewazajaca wiekszo$¢ wojskowych  statkbw  powietrznych
wyposazona jest w zewnetrzne wezty podwieszeniowe. Podwieszenie
kilku rakiet lub bomb w znacznym stopniu zmienia charakterystyki
dynamiczne nosiciela i wptywa na jego charakterystyki lotne. Przy coraz
wiekszej réznorodnosci $rodkow przenoszonych przez wspoétczesne
samoloty bojowe, okreSlenie trajektorii zewnetrznego podwieszenia po
zrzucie z samolotu bojowego stanowi wazne zagadnienie projektowania
aerodynamicznego ukiadu podwieszenie-samolot. Doswiadczenia
z eksploatacji samolotdw bojowych, a takze wyniki badan ekspery-
mentalnych i obliczen numerycznych wskazujg na duzy wplyw
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interferencji aerodynamicznej wystepujacej w ukladzie nosiciel-
podwieszenie, zaréwno na bezpieczeAstwo zrzutu jak i na celnosé
bombardowania. Wptyw ten jest istotny zwilaszcza dla zasobnikéw
0 matej masie w stosunku do objetosci (np. puste dodatkowe zbiorniki
paliwa) lub zasobnikdw o duzej nosnosci (np. uskrzydlone bomby,
nosiciele subamunicji). Z drugiej strony, podwieszenia lotnicze
przenoszone sg przez samoloty o coraz wiekszej manewrowosci, a wiec
zakres mozliwych do wystgpienia stanow lotu staje sie coraz szerszy.

Schemat dynamiki uktadu ,samolot—-bomba” uwzgledniajgcy

istniejgce sprzezenia przedstawiono na rys.2. Opisujac zjawisko zrzutu
Srodka bojowego z nosiciela, mozna wyro6zni¢ kolejne fazy:

e pierwsza —to lot samolotu z podwieszonymi $Srodkami bojowymi
(bombami); pomiedzy brytami samolotu i bomby wystepujg
sprzezenia geometryczne, masowe i aerodynamiczne;

e druga - to zrzut bomby z belki podwieszeniowej samolotu;
nastepuje skokowe zerwanie sprzezen geometrycznych i maso-
wych; sprzezenia aerodynamiczne zmieniajg sie w funkcji
wzajemnej odlegtosci miedzy obiektami przy czym obszar wptywu
ograniczony jest rozpietosciag skrzydet;

e trzecia - to niezalezny ruch obu obiektéw; model samolotu
z podwieszeniami rozprzega sie na dwa niezaleznie modele,
samolotu i bomby.

G - Geometria M - Masa A - Aerodynamika

Rys.2. Schemat dynamiki zrzutu bomby
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Z analizy dynamiki zrzutu wynika definicja warunkéw bombardo-
wania, bedacych warunkami poczatkowymi catkowania uktadu réwnan
ruchu. Mozna je przedstawi¢ jako zbidr parametrow lotu samolotu
w momencie zrzutu bomby z zamka.

Kolejnym etapem analizy sg badania charakterystyk dynamicznych
bomby lotniczej. Schemat blokowy bomby jako uktadu dynamicznego
przedstawiono na rys.3.

Rys.3. Schemat blokowy dynamiki bomby

Bombe zdefiniowano jako bryle o 6 stopniach swobody, na ktéra
dziatajg sity: masowe, aerodynamiczne oraz od silnika rakietowego
i aerodynamicznego ukladu hamujacego. Bomba porusza sie w
atmosferze ziemskiej z predko$ciami poddZwiekowymi. Mozliwa jest
analiza ruchu bomby przy oddziatywaniu zaktécen np., podmuchu
wiatru.

W wyniku rozwigzania réwnan ruchu i zwigzkéw kinematycznych
oraz uwzglednieniu warunkéw poczatkowych mozna otrzymac,
potozenie katowe 0, O, 'P oraz liniowe xi, yi, zi; predkosci liniowe U, V,
W oraz katowe P,Q,R; katy aerodynamiczne natarcia a i $lizgu P oraz
predko$¢ lotu VOi odpowiadajacajej liczbe Macha Ma.

2. Model matematyczny bomby lotniczej
Warunkiem podstawowym poprawnego prowadzenia badan jest

zbudowanie wtasciwego modelu fizycznego i dobér odpowiednich metod
modelowania matematycznego. Bombe lotniczg opisano jako bryte
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sztywng o skohAczonych wymiarach i statej masie. Definiujac jej
potozenie w przestrzeni uwzgledniono szesé¢ stopni swobody. Przyjeto,
ze na bombe w ruchu swobodnym dziatajg sity i momenty sit
grawitacyjnych i aerodynamicznych.

Swobodny ruch bomby opisano ukiadem réwnan rézniczkowych
zwyczajnych. Wyprowadzono je w nieinercjalnym uktadzie odniesienia
zwigzanym z bombg stosujagc podstawowe zasady dynamiki bryty
sztywnej, tj. twierdzenie o pochodnej pedu i kretu wzgledem czasu.

Rownania ruchu bomby zostaly wyprowadzone przy wykorzystaniu
formalizmu Boltzmanna-Hamela dla uktadow mechanicznych o wiezach
homolonicznych.

Majg one postac:

MV + KMV =Q @
gdzie:
macierz bezwtadnosci M;
macierz sit zewnetrznych Q =[X,Y ,Z,L,M ,N]T\
wektor predkosci vV =[U,V ,W,P,Q,R]T;
wektor przyspieszen V=Ww,vV,W,PQ,R.J;

macierz parametréw kinematycznych - K;

r=7i 71,0 ,0,'pJ
LILyLZL DJ

=F[t/\/\W,P,(2,tf,0,0,'F]

Powyzszy ukiad réwnan #gcznie z zaleznoSciami opisujgcymi sity
i momenty sit zewnetrznych, zwigzki kinematyczne, kat natarcia i $lizgu,
zmiane gestosci z wysokosci oraz predkos¢ opltywu stanowi ogdlny
model matematyczny bomby w ruchu przestrzennym.

zwigzki kinematyczne

3. Badanie dynamiki bomby lotniczej

Badanie dynamiki bomby lotniczej przeprowadzono trdjetapowo. Jako
pierwszy na podstawie przyjetego modelu matematycznego ruchu oraz
optywu bomby, opracowany zostat cyfrowy model symulacyjny ruchu
bomby lotniczej w niejednorodnym polu predkosci. Struktura programu
obliczeniowego zostata tak zaprojektowana, aby mozliwe byto obliczenie
trajektorii podwieszenia (bomby) w catym zakresie lotu bomby (czyli od
momentu zrzutu do uderzenia w ziemig). Z uwagi na wysoki koszt
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obliczeniowy, wyodrebniono trzy obszary potozenia podwieszenia

wzgledem nosiciela, dla ktorych obliczane sg sity i momenty

aerodynamiczne dziatajace na uktad -nosiciel:

» obszar inerferencji gdzie zaktada sie zarbwno wplyw samolotu na
podwieszenie i podwieszenia na samolot. Sity i momenty aerody-
namiczne dzialajgce na podwieszenie wyznaczane sg z rozwigzania
réwnania optywu dla catego uktadu podwieszenie-nosiciel.

e obszar wptywu gdzie podwieszenie znajduje sie w niejednorodnym
polu predkosci generowanym przez nosiciel. W obszarze wptywu
pomija sie oddziatywanie podwieszenia na optyw samolotu. Sily
i momenty aerodynamiczne dziatajgce na podwieszenie wyznaczane
sg z rozwigzania rownania optywu dla podwieszenia poruszajgcego
sie w polu przeptywu wynikajacym z parametréw ruchu
podwieszenia (jego chwilowych predkosci liniowych i katowych)
oraz indukowanym przez samolot-nosiciel.

e obszar niezaburzonego pola przeptywu w ktérym ruch bomby
traktowany jest jako ruch uskrzydlonego punktu materialnego. Do
wyznaczenia sit i momentéw aerodynamicznych dziatajagcych na
podwieszenie wykorzystane sg obliczone wczesniej lub zmierzone w
tunelu aerodynamicznym charakterystyki izolowanego podwieszenia.
Przyktadowa numeryczna reprezentacja geometrii  obiektéw

obliczeniowych wykorzystanych w prezentowanej pracy przedstawiona

jest na rysunku 6.

Rys. 6. Przyjety model panelowy samolotu Su-22M4 oraz bomba
0 wagomiarze 250 kg

Jako pierwszy etap badania dynamiki ISb wykonane zostaty obliczenia
i pomiary tunelowe charakterystyk izolowanego I$b oraz symulacje
numeryczne fazy zrzutu do momentu uderzenia bomby w ziemie. Do
obliczen zastosowano model optywu ustalonego (bez modelowania $ladu
wirowego). Wyniki obliczeh przedstawione sg na rysunku 7 i 8
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Rys.7. Charakterystyki aerodynamiczne izolowanego Isb
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Rys.8. Przyktadowe wyniki symulacji numerycznych trajektorii lotu bomby dla
réznych katow toru lotu nosiciela w momencie zrzutu oraz réznych predkosci
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Kolejnym etapem badan byta eksperymentalna weryfikacja obliczen
poprzez badania modelowe swobodnego zrzutu ISbh w tunelu aerodyna-
micznym przy zachowaniu odpowiednich liczb podobienstwa. Na
podstawie tych badan wyznaczony zostat zakres bezpieczny parametréw
lotu, przy ktérych moze nastgpi¢ zrzut bomby oraz opracowany zostat
program prob w locie. Widok stanowiska badawczego w tunelu duzych
predkosci Instytutu Lotnictwa oraz sekwencje poklatkowych zdjec
wykonanych szybka kamerg wideo przedstawia rys.7.

Rys.7. Poklatkowa sekwencja fazy zrzutu swobodnego modelu
ISb w tunelu aerodynamicznym, odpowiadajace jej wyniki
symulacji numerycznych oraz stanowisko badawcze
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Ostatnim etapem badan byt zrzut rzeczywistego obiektu z samolotu w
warunkach poligonowych. Do tego celu wykonane zostaty pethowy-
miarowe modele badanego ISb bedace geometrycznym i masowym
odwzorowaniem badanej bomby. Dodatkowo wyposazone zostaty one w
osprzet pomiarowy pozwalajgcy na pomiar przyspieszen dziatajgcych na
I1Sb w czasie zrzutu oraz predkosci wirowania wzgledem osi podituznej.

Rys.8. Schemat potozenia czujnikow przyspieszen oraz fotoopornika do
pomiaru predkosci obrotowej wzgledem osi podtuznej

Faza odejscia bomby od nosiciela byta filmowana kamerg znajdujaca
sie w zasobniku podwieszonym na sasiedniej belce podwieszen.
Dodatkowo, trajektoria lotu bomby byfa odtworzona na podstawie
wskazan radaru dopplerowskiego. Wyniki otrzymane z badahn w locie
oraz porownanie z wynikami otrzymanymi na drodze symulacji
numerycznych przedstawiajg rys. od 9 do 11.
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Rys.9. Sekwencja poklatkowa zrzutu I$b z samolotu w czasie préb w locie

przecil”enie poprzeczne

Rys. 10. Wyniki pomiaréw przyspieszen w kanatach 1i2 poréwnane
z wynikami uzyskanymi na drodze symulacji numerycznej
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Poréwnanie toru lotu
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Rys. 11. Wyniki uzyskane z rejestracji trajektorii lotu bomby przez radar
dopplerowski poréwnane z obliczeniami

4. Wnioski korncowe

Praktyka badan lotniczych $rodkéw bojowych (Isb) wykazata, ze
stosowany proces badawczy przewiduje nastepujgce sposoby badan:

teoretyczny, za pomocg modeli cyfrowych i symulacji komputerowej;

badania doswiadczalne, naziemne i w locie na modelach
materialnych i obiektach rzeczywistych.

Czesto praktyczna realizacja badan wymusza mieszany sposéb badan.
Ma to miejsce w przypadku pozyskiwania danych do modelu
symulacyjnego np. badania aerodynamiczne w tunelu, wyznaczenie
charakterystyk  masowych  modelu  materialnego lub  obiektu
rzeczywistego. Nalezy zauwazyé, ze funkcjonujgce w innych armiach
procedury badawcze prezentujg analogiczne podejscie do badan.

Przedstawione powyzej analizy wykonanych obliczen i badan poréw-
nawczych wykazujg, ze opracowane modele fizyczne, matematyczne
i informatyczne ukladu podwieszenie - samolot stanowig dobre odwzo-
rowanie rzeczywistego procesu zrzutu podwieszenia lotniczego
w zaburzonym przez samolot polu predkosci. Charakteryzujg sie takze
stosunkowo niewielkim kosztem obliczeniowym.
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Najistotniejsze zagadnienia podjete w zaprezentowanej pracy to:

. opracowanie modelu matematycznego dynamiki lotu bomb
lotniczych;

. przeprowadzenie szeregu badan symulacyjnych ruchu obiektéw
zrzucanych z samolotu

. analiza wrazliwosci modelu ruchu bomby na zmiany
parametréow technicznych, warunkéw poczatkowych zrzutu
i zaktocenia zewnetrzne,

. weryfikacja modelu matematycznego bomby badaniami
symulacyjnymi.

Wyniki pracy potwierdzity, ze mozliwe jest opracowania wiary-
godnego, zweryfikowanego w oparciu o zarejestrowane parametry
dynamiczne modelu matematycznego bomby lotniczej. Wyniki przepro-
wadzonych symulacji wykazujg zadawalajgcqg zgodno$¢ z wynikami
badan aerodynamicznych i préb w locie. Specyfika $rodka bojowego
jako obiektu jednokrotnego uzycia powoduje niestandardowe podejscie
do probleméw zwigzanych badaniami. Gwnym problemem jest
oprzyrzadowanie $rodka bojowego i zebranie mozliwie najwiekszej ilosci
informacji parametrach lotu. Wysoki koszt $rodka bojowego, aparatury
pomiarowej przy zatozeniu jednorazowego uzycia powoduje uzyskanie
jednostkowych (czesto zadnych pomiaréw okreslonych parametrow.

Istotnym elementem opracowanej metodyki jest mozliwosé
rozszerzenia zakresu badan symulacyjnych majacych duzy wptyw na:

. ocene standw awaryjnych;

. opracowanie programow lotoéw doswiadczalnych;

. zmniejszenie kosztow poprzez zmniejszenie liczby lotdw.

Bibliografia

2. Bamber M.J., Two Methods Of Obtaining Aircraft Store Trajectories From
Wind Tunnel Investigation, Aero Frept. 970, Jan. 1960, David Taylor Model
Basin

3. Dupuis A., ,Aerodynamic charakteristic and analysis of a MK82 bomb
configuration from free-flight test, ALA.A-2001-4325, Montreal 2001

4. Lasek M., Sibilski K., ,Modelowanie wptywu ptatowca na wspotczynniki
aerodynamiczne podwieszen za pomocg metod panelowych niskiego rzadu,
XXXIX Sympozjon PTMTIS ,,Modelowanie w mechanice”, Wista 2000,



10.

11.

12.

13.

14,

15.

Badania bomby lotniczej o wagomiarze 250 kg 223

Zeszyty Naukowe Katedry Mechaniki Stosowanej Politechniki Slaskiej,
Gliwice 2000

Lasek M., Wplyw interferencji aerodynamicznej na ruch zrzucanych
z samolotu zasobnikéw, Rozprawa doktorska, WAT, Warszawa 2001

Manerowski J., Identyfikacja modeli dynamiki ruchu sterowanych obiektow
latajgcych, Wydawnictwo Naukowe ASKON, Warszawa 1999

Maryniak J., Michalewicz K., Winczura Z., Badanie teoretyczne wtasnosci
dynamicznych lotu obiektéw zrzucanych z samolotu, Mechanika Teore-
tyczna i Stosowana, 15, 1977

Maryniak J., Tarka B., Wplyw potozenia ptata na wspélczynniki aerody-
namiczne zasobnika lotniczego, Mechanika Teoretyczna i Stosowana, 25,
1987

Sibilski K., Winczura Z., Zyluk A., ldentyfikacyjna metoda badania
dynamiki ruchu bomb lotniczych, Zeszyty Naukowe Katedry Mechaniki
Stosowanej Politechniki Slagskiej, 2001

Winczura Z., Zyluk A., Badania w locie charakterystyk balistycznych bomb
lotniczych, 1 Konferencja Metody i technika badan statkdw powietrznych
w locie, Mragowo 94

Winczura Z., Zyluk A., Weryfikacja modelu lotniczego $rodka bojowego
badaniami doswiadczalnymi, XXXIX Sympozjon PTMTIiS ,,Modelowanie
w mechanice”, Wista 2000, Zeszyty Naukowe Katedry Mechaniki
Stosowanej Politechniki Slaskiej, Gliwice 2000

Zyluk A.Winczura Z., Diugotecki A. Doswiadczalne wyznaczanie
charakterystyk balistycznych bomb lotniczych, 1l Miedzynarodowa
Konferencja Uzbrojeniowa ,Naukowe aspekty techniki uzbrojenia”,
Waplewo 98

Zyluk A., Winczura Z., Dtugotecki A., Wybrane charakterystyki balistyczne
¢wiczebnych bomb lotniczych, Przeglad WLOP, Poznan

Zyluk A., Eksperymentalna weryfikacja matematycznego modelu dynamiki
lotu bomb lotniczych™, ML-X 2002 Ogdlnopolska Konferencja ,,Mechanika
w Lotnictwie”, Kazimierz Dolny 2002

Raporty z badan aerodynamicznych nr BA/pf-5/2000, BA/pf-7/2000,
Instytut Lotnictwa, Warszawa 2000






Rozdziat V

Dynamika srodkow
bojowych






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
Mechanika w Lotnictwie

ML-X1 2004

ANALIZA WPLYWU PODSTAWOWYCH
CZYNNIKOW NA PARAMETRY LOTU POCISKU
O ZWIEKSZONYM ZASIEGU RAZENIA

Jozef Gacek

Leszek Baranowski

Wydziat Mechatroniki, Wojskowa Akademia Techniczna
e-mail: leszekB@wul.wat.edu.pl

RobertDec
3 Rejonowe Przedstawicielstwo Wojskowe, Skarzysko-Kamienna
e-mail: wojsko @mesko,com.pl

W pracy przedstawiono podstawowe problemy zwigzane z opracowaniem
pocisku artyleryjskiego o zwiekszonym zasiegu razenia.. Rozwazania
poparto przyktadowymi wynikami symulacji komputerowej wplywu
podstawowych czynnikow na wskazniki bojowe $rodkéw ogniowych
wazne z punktu widzenia praktyki artyleryjskiej.

1. Wstep

Zwalczanie artylerii przeciwnika jest jednym z najwazniejszych
zadan, niezaleznie od rodzaju prowadzonych operacji i dziatan
bojowych. Mimo rozwoju innych $srodkéw razenia artyleria ma znaczny
udziat w zadawaniu strat walczacym wojskom i wszystko wskazuje na to,
ze te pozycje zachowa w najblizszych dziesiecioleciach. Okazuje sig, ze
mimo rozwoju réznorodnych $rodkow walki, w tym lotnictwa, artyleria
jest nadal najbardziej skutecznym $rodkiem do zwalczania artyleryjskich
Srodkéw ogniowych przeciwnika [1, 5], Jednym z podstawowych
kierunkdéw rozwoju wspliczesnej artylerii jest zwiekszanie jej zasiegu
razenia i jednoczesne zmniejszanie rozrzutu.

Bedace na wyposazeniu artylerii Wojska Polskiego klasyczne srodki
ogniowe, pochodzace w wiekszosci z lat 70-tych XX wieku, wyraznie
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odbiegajg od pozostatych komponentow systemu artylerii. Nie sg
w stanie sprostaé rosngcym wymaganiom wspdiczesnego pola walki.
W przypadku zmodernizowanych 122 mm niekierowanych pociskdw
rakietowych Fenix uzyskano wprawdzie zadowalajacy zasieg wynoszacy
40 km jednak rozrzut tego typu amunicji nie zapewnia wykonania wigk-
szos$ci zadan ogniowych. Nowoopracowana w HSW 155 mm samobiezna
haubica KRAB wymaga wdrozenia odpowiedniej amunicji dalekiego
zasiegu. Klasyczny pocisk artyleryjski wystrzelony z tego typu dziata
osigga dono$nos$¢ nie przekraczajgcg 30 km. Koniecznym jest wiec opra-
cowanie odpowiedniego systemu amunicji dalekiego zasiegu produko-
wanej w oparciu o mozliwosci polskiego przemystu zbrojeniowego.

W pracy przedstawiono analize mozliwosci i ograniczen klasycznych
rozwigzan tego zagadnienia (zastosowanie niekierowanych pociskéw
rakietowych oraz pociskow artyleryjskich stabilizowanych obrotowo)
oraz alternatywng koncepcje - pocisku o ztozonym uktadzie napedowym.

Wystepujace w pracy oznaczenia sg zgodne z PN-83 L-01010.

2. Wptyw podmuchu wiatru na rozrzut pociskéw rakietowych

Wspotczesne niekierowane pociski rakietowe stuzg zasadniczo do
zwalczania celéw powierzchniowych (zajmujacych okreslony, znaczny
obszar). Ze wzgledu na duzy rozrzut préba zniszczenia celu punktowego
wymaga wielokrotnego zwiegkszenia limitu amunicji. Rozrzut pociskdw
rakietowych wynika przede wszystkim z duzej wrazliwosci na zaktocenia
zewnetrzne. Najbardziej niekorzystng chwilg wystapienia zaktdcen jest
moment zej$cia pocisku z wyrzutni. Celem okres$lenia wielkoSci rozrzutu
spowodowanego wiatrem bocznym przeprowadzono symulacje kompute-
rowe strzelania zmodernizowanym 122mm pociskiem rakietowym Fenix.

Przyjeto, ze zmiane w czasie skltadowej poprzecznej wektora predko-
Sci wiatru w uktadzie wspotrzednych zwigzanym z Ziemiag Oxgyszs opisu-
je zaleznos¢

WY~ Wgnae €y
gdzie: vwgmex - maksymalna warto$¢ podmuchu;
k - wspotczynnik czasu trwania podmuchu.

Maksymalna warto$¢ podmuchu wwg.max wystepuje w chwili zejscia
pocisku z wyrzutni. Wspoétczynnik k dobrano tak, aby zakiécenie odby-
wato sie w czasie pracy silnika rakietowego.
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Przebieg sktadowej poprzecznej wektora predkosci wiatru uwzglednianej
w badaniach przedstawiono na rys. 1.

t[s
Rys. 1 Skfadowa poprzeczna wektora predkosci Wllatru

Przyktadowe wyniki symulacji wptywu podmuchu bocznego na pa-
rametry lotu pocisku rakietowego wystrzelonego z wyrzutni BM 21 pod
katem rzutu Vo=150° przedstawiono na rys. 2 i 3. Predko$¢ pocisku
w chwili zejscia z wyrzutni (predkos$¢ poczatkowa) wynosi VKO- 50m/s.
Czas pracy silnika ts = 3s.

4 4.5
t[s]
Rys. 2. Przebieg kata odchylenia pocisku rakietowego

Rys. 3. Sktadowa poprzeczna chwilowej predkosSci linowej pocisku
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Nawet krotkotrwaty podmuch wiatru bocznego o niewielkiej wartosci
maksymalnej vwgmex = 10m/s (rys. 1) wystepujagcy w momencie zejscia
pocisku rakietowego z wyrzutni powoduje istotng zmiane parametréow
lotu. W tym momencie pocisk posiada niewielkg predkos¢ poczatkowa.
Boczny podmuch wiatru powoduje obroét pocisku wzgledem osi 0zs o kat
'F (rys. 2). O$ podtuzna pocisku stara sie pokry¢ z kierunkiem wektora
predkosci optywu V. Poniewaz pocisk w tym czasie jest rozpedzany
(dziata silnik rakietowy) wzrasta réwnoczes$nie skladowa poprzeczna
predkosci pocisku w ukladzie wspoétrzednych zwigzanym z Ziemig
Oxgyagzg (rys. 3). Niepozadana, znaczgca warto$¢ skladowej poprzecznej
predkosci pocisku, wynoszaca w chwili wytaczenia silnika vks = 55 m/s,
zasadniczo zmienia tor lotu.

W tabeli 1 zestawiono wartosci odchyiki bocznej punktu upadku poci-
sku rakietowego wywotane wptywem krétkotrwatego podmuchu bocz-
nego wiatru wystepujacego w chwili zejscia pocisku z wyrzutni.

Tabela 1. Odchytki boczne punktu upadku pocisku rakietowego spo-
wodowane wiatrem bocznym

W nmoix [m/s] 5 10 15 20
y*c [m] 1560 3110 4655 6190
(M/M)-i00% [%6] 3.9 7.8 11.6 155

Jak wynika z danych zamieszczonych w tabeli 1 chwilowy podmuch
wiatru w obszarze stanowiska ogniowego znaczaco wptywa na rozrzut
pociskéw rakietowych. Nawet nieznaczne zaburzenie atmosfery moze
uniemozliwi¢ wykonanie postawionego zadania ogniowego. Bardziej
gwattowne porywy wiatru moga spowodowaé przeniesienie punktu
upadku niekierowanego pocisku rakietowego o kilka kilometréw, co sta-
nowi biad siegajacy kilkunastu procent zasiegu pocisku.

3. Czynniki ograniczajace zasieg klasycznych pociskéw artylerii
lufowej stabilizowanych obrotowo

Klasyczna artyleria lufowa charakteryzuje sie matg wrazliwosScig na
losowg zmiane czynnikow atmosferycznych (wiatru) i stad gtéwnie wy-
nika jej duza precyzja razenia.
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Istothym problemem przy strzelaniu z broni lufowej na duze odlegto-
§ci jest rozpedzenie pocisku do wymaganej predkosci.

W pracy wyznaczenie wymaganej predkosci poczatkowej pocisku
0 zwiekszonym zasiegu razenia przeprowadzono z wykorzystaniem me-
tody identyfikacji parametrycznej. Jako funkcje celu przyjeto osiagniecie
przez pocisk zadanej odlegtosci. Wektor identyfikowanych parametrow
zawiera jeden parametr - predko$¢ poczatkowg pocisku. Algorytm mi-
nimalizacji funkcji celu oparto na metodzie poszukiwan prostych [6],
Przyjeto uproszczony model matematyczny ruchu pocisku [3] traktujgcy
pocisk jako punkt materialny poruszajacy sie pod dziataniem wypadko-
wej sit zewnetrznych (sity ciezkosci i sity aerodynamicznej). Uwzgled-
niono zmianeg parametréw atmosfery wraz z wysokos$cig. Wspoétczynnik
sity oporu cx uwzgledniono w funkcji liczby Macha. Przyjeto centralne
pole sity ciezkos$ci. Zatozono, ze predkos$¢ poczatkowa pocisku nie prze-
kroczy 2000 m/s a wysokos¢ lotu 20 km. Identyfikacje wymaganej pred-
kosci poczatkowej przeprowadzono dla pocisku o masie 43.4 kg wystrze-
lonego pod katem rzutu t)0= 45°,

Przyktadowe wyniki symulacji komputerowej wyznaczenia wymaga-
nej predkosci poczatkowej, niezbednej do osiggniecia przez pocisk od-
powiedniego zasiegu zamieszczono na rys. 4, natomiast na rys. 5 zesta-
wiono czas osiggniecia przez pocisk wyznaczonego celu.

20 30 40 50
zasieg pocisku [km]

Rys. 4. Wymagana predko$¢ poczagtkowa  Rys. 5. Czas lotu pocisku do celu

Z przedstawionego przyktadu wynika, ze razenie przeciwnika znajdu-
jacego sie w odlegtosci 40 km klasycznym pociskiem artyleryjskim wy-
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maga nadania pociskowi predkoSci przekraczajgcej 1450 m/s. Obecnie
tego rzedu predkos$¢ poczatkowa, w przypadku pociskéw artylerii polo-
wej, jest praktycznie trudna do uzyskania. Szczegdlnie przy seryjnej pro-
dukcji srodkéw ogniowych, gdzie wymagane jest zapewnienie powta-
rzalno$ci parametréw a przede wszystkim bezpieczenstwa eksploatacji.

Dla rozpatrywanego pocisku, w zakresie odlegtosci od 10 do 30 km,
mozna zauwazy¢ liniowg zalezno$¢ pomiedzy uzyskiwanym zasiegiem
awymagang predkoscia poczatkowg. W tym przedziale dwukrotne
zwiekszenie zasiegu wymaga okoto czterokrotnego zwiekszenia masy
tadunku prochowego (energii pocisku).

Na kolejnych rysunkach (rys. 6 i rys. 7) przedstawiono parametry ru-
chu pocisku w przewodzie lufy odpowiadajgce poszczegdlnym zasiegom
i predkoSciom poczatkowym.

zasieg pocisku [km] zasieg pocisku [km]

Rys. 6. Przyspieszenia pocisku w lufie Rys. 7. Czas balistyczny

Kilkumetrowy odcinek rozpedzania pocisku w przewodzie lufy
powoduje, iz pocisk w chwili strzalu poddany jest przyspieszeniu
przekraczajgcemu 100 000 m/s2 (rys. 6).

Ogranicza to automatycznie mozliwo$¢ przenoszenia na pokiadzie
pocisku elementdw wrazliwych na przecigzenia. Jest to istotne z punktu
widzenia konstrukcji zapalnika stosowanego w pocisku.

Innym bardzo waznym zagadnieniem zwigzanym ze zwiekszeniem
predkos$ci poczatkowej pocisku jest przyspieszony proces zuzywania lufy
dziata.
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4. Koncepcja pocisku o ztozonym uktadzie napedowym

Majac na uwadze ograniczenia klasycznych pociskéw artylerii lufo-
wej i rakietowej nalezy rozwazy¢ rozwigzanie posrednie tgczace cechy
obu typéw pociskow. Na rys. 8 przedstawiono koncepcje wirujgcego
pocisku artyleryjskiego o ztozonym uktadzie napedowym.

Klasyczny uktad miotajacy . Zmodernizowany pocisk artyleryjski

Przedziat

bojowy

tadunek gazogeneratora /) /
tadunek silnika rakietowego
tadunek gtowicy bojowej

Rys. 8. Pocisk o ztozonym ukfadzie napedowym

Ztozony ukiad napedowy pocisku sktada sie z klasycznego ukiadu
miotajgcego stosowanego w artylerii lufowej oraz dodatkowego ukitadu
napedowego stanowigcego silnik rakietowy. Dodatkowy uktad napedowy
nie jest wigczany bezposrednio po opuszczeniu przez pocisk lufy dziala,
role opdzniacza spetnia gazogenerator, ktérego dodatkowym zadaniem
jest zmniejszenie oporu dennego pocisku. Ladunek prochowy gazogene-
ratora umieszczony jest w dyszy silnika rakietowego. Zastosowanie ga-
zogeneratora w roli opdzniacza wiaczenia silnika rakietowego jest roz-
wigzaniem nowatorskim.

Poniewaz pocisk jest rozpedzony do znacznej predkosci za pomocg
klasycznego uktadu miotajagcego, zadaniem dodatkowego silnika rakie-
towego jest utrzymanie wzglednie wysokiej predkosci lotu pocisku przez
mozliwie dlugi okres czasu. Stad tez konstrukcja silnika rdézni sie
w zasadniczy sposOb od typowych silnikow stosowanych w artylerii ra-
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kietowej. Silnik ten powinien pracowa¢ przez okoto 1CH30 sekund na
wznoszacej czesci toru pocisku. Zapewnienie zgdanego czasu pracy sil-
nika jest mozliwe poprzez odpowiednig konstrukcje silnika, w ktorym
nastepuje czotowe spalanie tadunku prochowego.

Przeprowadzone symulacje komputerowe wykazaty, iz stosujac pali-
wa wysokoenergetyczne (produkowane np. w ZPS GAMRAT) oraz od-
powiednio konfigurujgc uktad napedowy mozliwe jest Kkilkukrotne
zwiekszenie zasiegu pocisku bez naruszania konstrukcji dziata.

Aby efektywnie wykorzystaé energie zawartg w paliwie rakietowym
nalezy odpowiednio dobraé wartosci podstawowych parametrow pracy
dodatkowego uktadu napedowego (czas wiaczenia silnika i czas wyla-
czenia). Metodyke identyfikacji parametréw ztozonego uktadu napedo-
wego przedstawiono w pracy [3],

4.1. Przyktadowe wyniki symulacji komputerowej
Na rys.9 i 10 przedstawiono przyktadowe wyniki symulacji

komputerowej parametréw lotu pocisku o ztozonym, zoptymalizowanym
uktadzie napedowym.

Rys. 9. Tor lotu pocisku zmodernizowanego oraz klasycznego
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Rys. 10. Predko$¢ lotu pocisku zmodernizowanego oraz klasycznego

W celu poréwnania zestawiono réwniez przebiegi dla pocisku kla-
sycznego, wystrzelonego z tg sama predkoscia co pocisk zmoder-
nizowany Vko- 600m/s oraz z predko$cia zapewniajacg uzyskanie iden-
tycznego zasiegu Vko- 1690m/s. Pociski wystrzelono pod katem mak-
symalnej donosnosci, ktory w przypadku rozpatrywanego pocisku
wynosi 60,5°. Masa tadunku silnika rakietowego wraz z masg tadunku
gazogeneratora nie przekracza 25% catkowitej masy startowej pocisku.

Tor lotu pocisku zmodernizowanego odbiega od toru lotu klasycznego
pocisku o tym samym zasiegu. Maksymalna wysoko$¢ lotu pocisku jest
wieksza o okoto 10%. Pocisk przebywa diuzsza droge co automatycznie
wpltywa na wydtuzenie czasu lotu.

Pocisk klasyczny o bardzo duzej predkos$ci poczatkowej szybko wy-
traca swojg energie (sita oporu zalezy od kwadratu predkosci lotu poci-
sku). Zmodernizowany pocisk moze by¢ wystrzelony z mniejsza predko-
Scig. Mniejsza predkos$¢ poczatkowa pocisku skutkuje mniejszym zuzy-
ciem lufy dziata oraz stwarza mozliwo$¢ zmniejszenia masy uktadu mio-
tajagcego. Zastosowanie gazogeneratora zmniejsza site oporu pocisku
w wyniku czego pocisk wolniej wytraca predko$¢ (rys. 10). Wiagczenie
silnika rakietowego powoduje powolny wzrost predkosci pocisku. Po
wypaleniu sie paliwa rakietowego pocisk leci po torze balistycznym.
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4.2. Analiza wptywu temperatury na zasieg pocisku z napedem

W przypadku pociskéw o ztozonym uktadzie napedowym istotnym
czynnikiem wplywajacym na rozrzut pocisku jest temperatura. Zmiana
temperatury fadunku miotajgcego wptywa na predkos$¢ poczatkowa poci-
sku. Temperatura wptywa réwniez na zmienige czasu pracy gazogenerato-
ra. W przypadku silnika rakietowego zmiana temperatury skutkuje zmia-
ng predkosci spalania fadunku prochowego, co pocigga za sobg zmiane
wydatku masowego a przez to zmiane ciggu.

Rys. 11. Wplyw czasu pracy gazogene- Rys. 12. Wplyw czasu pracy
ratora na zasieg pocisku silnika na zasieg pocisku

Na rys. 11-13 przedstawiono przyktadowe wyniki symulacji kompute-
rowej wptywu podstawowych parametrow uktadu napedowego na zmia-
ne zasiegu zmodernizowanego pocisku, natomiast na rys. 14 zobrazowa-
no wpltyw temperatury wystepujacej na stanowisku ogniowym (SO) na
zasieg.

Stosunkowo niewielki wptyw czasu pracy silnika rakietowego wynika
z faktu, iz w trakcie symulacji nie uwzgledniono zmiany energii paliwa
wraz ze zmiang temperatury. Znaczaco na zmiane zasiegu wptywa zmia-
na predkosci poczatkowej pocisku oraz czas pracy gazogeneratora.

Ksztalt przebiegéw przedstawionych na rysunkach Swiadczy o opty-
malnie dobranych parametrach uktadu napedowego. Kazda zmiana war-
to$ci parametru powoduje zmniejszenie zasiegu pocisku.
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Rys. 13. Wptyw predkosci poczatkowej  Rys. 14. Wphyw temperatury na SO
na zasieg pocisku na zasieg pocisku

5. Wnioski

Losowo zmieniajace sie warunki atmosferyczne majg istotny wplyw
na parametry lotu pociskéw. Bez wzgledu na typ pocisku niekierowane-
go zapewnienie doktadnosci trafienia rzedu kilkudziesieciu metréw na
odlegtosciach przekraczajacych 40 km jest trudne w realizacji praktycz-
nej. Koniecznym jest wiec wprowadzenie na uzbrojenie pododdziatéw
artylerii amunicji kierowanej. Znane sg Swiatowe rozwigzania 155 mm
pociskow kierowanych za pomocg systemu satelitarnego NAVSTAR.
Przyktadem mogg by¢ tu pociski opracowane w USA w ramach projektu
LCCM (Low-Cost Competent Munition) badZz w Szwecji w trakcie reali-
zacji projektu TCM (Trajectory Correctable Munitions). W Polsce nie
prowadzi sie obecnie zadnych zaawansowanych prac w tym kierunku,
pomimo ze przemyst obronny dysponuje (jeszcze dysponuje) wystarcza-
jacym potencjatem oraz wieloletnig tradycjg produkcji amuniciji.

Mozliwie szybko powinien zosta¢ uruchomiony program opracowania
i produkcji kierowanych pociskow artyleryjskich o zwigkszonym zasiegu
razenia gdyz koniecznym jest wprowadzenie tego typu amunicji na
uzbrojenie wojska. Wynika to miedzy innymi ze zobowigzan wobec pak-
tu NATO.
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W prezentowanej pracy zostata przedstawiona analiza podstawowego
uktadu kinematycznego dziatka lotniczego NR-30, ktore jest montowane na
samolocie Su-22. Badania zrealizowano w oparciu 0 opracowang we
wczesniejszym etapie prac metode wykorzystujagcg nowoczesne systemy
obliczeniowe oparte na zaawansowanym oprogramowaniu inzynierskim
z grupy CAD/CAE. W prowadzonych badaniach wykorzystano
oprogramowanie Solid Edge v.9 z dziedziny komputerowego wspomagania
projektowania, ktére jest przeznaczone do modelowania elementéw
i zespotdw mechanicznych. Wykorzystano réwniez oprogramowanie
visualNastran 4D Desktop jako program z grupy komputerowego
wspomagania obliczen  inzynierskich, czyli wykonywania obliczen
wytrzymatosciowych, symulacji uktadéw kinematycznych i dynamicznych.
Zakres prowadzonych badan zostat okreslony na podstawie analizy wptywu
poszczegb6lnych parametréow pracy dziatka na poprawne dziatanie jego
ukfadéw kinematycznych. Na podstawie przyjetej metodyki badan dokonano
analizy kinematycznej oraz dynamicznej wybranych mechanizméw dziatka
lotniczego dla cyklu jego pracy przy réznych wartosciach odrzutu Ilufy.
Bardzo istotnym punktem prezentowanej pracy byto wykonanie badan
wpltywu zuzycia elementéw dziatka na parametry kinematyczne jego
mechanizmow poprzez wyznaczenie wybranych wielkosci
kinematycznych w modelu dziatka o wymiarach nominalnych jak
i wymiarach uwzgledniajgcych zuzycie jego elementow w procesie
eksploatacji. Analiza wynikow, ktére mozna uzyska¢ przy realizacji
badan z wykorzystaniem zaproponowanej metodyki stanowi jeden
z wazniejszych etapéw w procesie opracowywania zasad eksploatacji

dziatek lotniczych wg stanu technicznego.
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1. Wstep

W prezentowanej pracy zostata przedstawiona analiza podstawowego
ukfadu kinematycznego dziatka lotniczego NR-30, ktére jest montowane
na samolocie Su-22. Badania zrealizowano w oparciu 0 opracowang we
wczesniejszym etapie prac metode wykorzystujagcg nowoczesne systemy
obliczeniowe oparte na zaawansowanym oprogramowaniu inzynierskim
z grupy CAD/CAE.

Podstawowymi elementami realizowanej metodyki badan sa:

e budowa wirtualnych modeli elementéow dziatka;

* budowa ztozeniowego modelu uktadu kinematycznego dziatka;

* modelowanie funkcjonowania obiektu w $rodowisku wirtualnym
(zdefiniowanie zaleznoSci kinematycznych dla modeli elementéw
dziatka);

* wyznaczenie wielko$ci kinematycznych w modelu dziatka dla
cyklu jego pracy (przemieszczen, predkosci, przyspieszen
liniowych i katowych);

* wyznaczenie wielkosci dynamicznych w modelu dziatka dla
cyklu jego pracy (sit i momentow sit);

» badanie wplywu zuzycia elementow dziatka na parametry kine-
matyczne i dynamiczne jego mechanizmow poprzez wyznaczenie
wybranych wielkosci kinematycznych i dynamicznych w modelu
dziatka o wymiarach nominalnych jak i wymiarach uwzgled-
niajgcych zuzycie jego elementow w procesie eksploatacji;

e przeprowadzenie analizy otrzymanych warto$ci wielkosci kine-
matycznych oraz dynamicznych wirtualnego modelu dziatka.

W prowadzonych badaniach wykorzystano oprogramowanie Solid Edge
v.9 z dziedziny komputerowego wspomagania projektowania (CAD -
Computer Aided Design), ktore jest przeznaczone do modelowania
elementow i  zespotdbw  mechanicznych.  Wykorzystano  réwniez
oprogramowanie visualNastran 4D Desktop jako program z grupy
komputerowego wspomagania obliczen inzynierskich (CAE - Computer
Aided Engeneering), czyli wykonywania obliczerr wytrzymatoSciowych,
symulacji uktadéw kinematycznych i dynamicznych.

Planujgc zakres prowadzonych badan wzieto pod uwage fakt, ze dla
poprawnego dziatania uktadéw kinematycznych dziatka istotne jest
zachowanie odpowiednich  przedziatbw czasowych oraz wartosci
przemieszczen liniowych i katowych ruchomych mechanizméw broni,
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w ktérych nastepuje wigczanie do pracy lub wytgczanie poszczeg6lnych
elementéw dziatka. Dlatego tez postanowiono dokona¢ analizy
kinematycznej mechanizméw wybranego dziatka lotniczego dla cyklu jego
pracy biorgc pod uwage mozliwos¢ wystepowania roznych wartosci
predkosci odrzutu lufy. Bardzo istotng rzeczg z punktu widzenia
niezawodnosci dziatka jest rowniez poprawnos$¢ funkcjonowania jego
mechanizmdw pod wzgledem dynamicznym, zwtaszcza analiza rozdziatu
energii napedowej i wystepujacych wartosci sit i momentéw sit w cyklu
jego pracy. Stad tez zaplanowano rowniez przeprowadzenie analizy
dynamicznej mechanizméw wybranego dziatka lotniczego.

Bardzo istotnym punktem prezentowanej pracy byto wykonanie badan
wptywu zuzycia elementéw dziatka na parametry kinematyczne jego
mechanizmoéw poprzez wyznaczenie wybranych wielkosci kinema-
tycznych w modelu dziatka o wymiarach nominalnych jak i wymiarach
uwzgledniajacych zuzycie jego elementow w procesie eksploatacji.

2. Modelowanie brytowe dziatka lotniczego NR-30

Podstawowym elementem w procesie projektowania badz analizy
uktadow mechanicznych wykorzystujagcym wspomaganie komputerowe
jest stworzenie odpowiednich modeli wirtualnych ich elementow.
Dlatego tez pierwszym etapem przygotowania badan bylo stworzenie
wirtualnych modeli elementéw dziatka lotniczego NR-30. W niniejszej
pracy postanowiono zastosowa¢ modelowanie brytowe 3D typu B-Rep,
gdyz ta forma zapisu niesie ze sobg wiekszo$¢ niezbednych informacji
o0 modelowanym elemencie. W pracy wykorzystywano ,Srodowisko
modelowania czesci - Part” wchodzace w sklad oprogramowania Solid
Edge v.9, ktore umozliwia konstruowanie modeli 3D. Efekty tej pracy
zilustrowano na przedstawionych przyktadowych ptaskich
reprezentacjach przestrzennych modeli CAD elementéw dziatka NR-30
(od rys.l do rys.4).

W kolejnym etapie dziatania wykorzystano ,,$rodowisko zespotu -
Assembly”, wchodzace w skiad oprogramowania Solid Edge v.9, ktére
umozliwia dokonanie scalania oddzielnych modeli czesci. Bazujac na
stworzonych modelach 3D poszczeg6lnych czeséci dziatka zdefiniowano
relacje wystepujgce miedzy nimi tworzagc model przestrzenny dziatka
lotniczego NR-30 (rys. 5).
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Rys.l. Lufa z komorg zamkowg Rys.2. Ostona komory zamkowej

Rys.3. Zamek Rys.4. Uderzak

Rys.5. Model przestrzenny dziatka lotniczego NR-30
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3. Modelowanie funkcjonowania obiektu w $rodowisku wirtualnym

Kolejnym etapem zaprezentowanej w pracy metodyki badan dziatka
NR-30 byto przygotowanie modelu wirtualnego do analizy kinema-
tycznej z wykorzystaniem oprogramowania visualNastran Desktop 4D.
Zgodnos$¢ formatu danych modeli CAD wykorzystywanego w niniejszej
pracy oprogramowania pozwolita na swobodne przesytanie miedzy
programami stworzonych wirtualnych modeli elementéw dziatka
NR-30 oraz modelu catego ciggu kinematycznego.

Modelowanie funkcjonowania obiektu w $rodowisku wirtualnym
rozpoczeto od zdefiniowania zaleznosci kinematycznych dla elementow
funkcjonalnych modelu dziatka. Polegato to na okre$leniu odpowiednich
wiezow dla wzajemnie wspotpracujgcych elementéw wybranego ciagu
kinematycznego.  Symulacje ruchu analizowanego mechanizmu
zrealizowano poprzez zastosowanie wirtualnego silnika liniowego, ktory
oddziatywat na lufe wirtualnego dziatka. WartoSci przemieszczenia lufy
wystepujagce podczas wystrzatu zaczerpniete zostaty z wykresu
przemieszczenia lufy podanego przez producenta w instrukcji obstugi
wyrobu. Przykiad definiowania wiez6w kinematycznych dla wybranych
elementéw badanego ciggu kinematycznego zostat przedstawiony
na rys.6.

j Limits j Configuration j Active
B Rgid Joint
o Revolute Joirrf
Spherical Joint
=&=Rigid Joint on Slot
“> Revolute Joint on Slot
~  Spherical Joint on Slot
£3} RigidJoint on Piane
£} Revolute Joint on Plane
Spherical Joint on Plane

Definicja potgczenia obrotowego
pomiedzy dZwignig napedowa
i przyspieszaczem odrzutu

Symbol potgczenia
obrotowego

Rys.6. Przyktad definicji potgczenia obrotowego pomiedzy
dwoma elementami mechanizmu
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4. Wyznaczenie wielkosci kinematycznych w modelu dziatka dla
cyklu jego pracy (przemieszczen, predkosci, przyspieszen)

Kolejnym etapem w prezentowanych badaniach byta analiza
kinematyczna mechanizmu dziatka. Podczas symulacji ruchu wirtualnego
mechanizmu dziatka prowadzone byty obliczenia oraz wizualizacja
wybranych wielko$ci kinematycznych dla interesujgcych nas czesci
modelu. W wykorzystywanym oprogramowaniu istnieje mozliwos$é
wyznaczenia nastepujacych wielkoSci fizycznych: przemieszczenie,
predko$¢ oraz przyspieszenie zaréwno katowe jak i liniowe, a takze
pozycja wzgledem wybranego uktadu wspotrzednych. Mozemy réwniez
wprowadzi¢ wilasne zaleznoSci matematyczne, ktére bedag okreSlaty
mierzone wielkosci. Ponadto podczas symulacji dziatania mechanizméw
podczas ich ruchu wykrywane sa wszelkie kolizje elementéw
wchodzacych w ich skiad co znacznie ulatwia obserwacje wszelkich
nieprawidtowosci w ich funkcjonowaniu.

Przystepujagc do proby przeprowadzenia analizy kinematycznej
wybranych mechanizméw modelu dziatka napotkano pewne trudnosci
w przeprowadzeniu procesu obliczeniowego. Analizujac zaistniate
problemy stwierdzono, ze zbudowany model dziatka jest zbyt ztozony
w poréwnaniu z mozliwosciami obliczeniowymi wybranego oprogra-
mowania. Postanowiono wiec do celéw obliczeniowych uprosci¢ model
dziatka w ten sposéb aby usungé z niego elementy ktére nie biorg
bezposredniego udzialu w pracy wybranych mechanizméw oraz sg mato
istotne z punktu widzenia wykonywanych obliczen. Jako przykiad
dokonanych uproszczenh mozna wymieni¢ usuniecie zbednych zaokraglen
technologicznych, gwintéw, cze$ci lufy oraz ostony komory zamkowej
itp. Wykonane badania parametrow kinematycznych mechanizmu
dziatka oparte byly o przyjete z instrukcji dziatka nominalne
przemieszczenie lufy podczas wystrzatu. W procesie eksploatacji dziatek
lotniczych wystapi¢ moggjednak pewne odchylenia w predkosci odrzutu
lufy (wywotane np.: réznicami parametréw stosowanych pociskdw).
Postanowiono wiec w kolejnym etapie obliczen wyznaczy¢ warto$é
predkosci liniowej zespotu uderzeniowego (zamek + uderzak) dla
nominalnej wartosci odrzutu lufy oraz dla zwolnionego i przyspie-
szonego odrzutu. Wyniki przeprowadzonych badan zostalty przedsta-
wione na odpowiednich wykresach predkosci liniowej zespotlu uderze-
niowego dla:
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nominalnej wartosci odrzutu lufy (petne przemieszczenie lufy
w czasie T) - rys.7,
przyspieszonego odrzutu lufy (petne przemieszczenie lufy w czasie
Tx0,75) - rys.8,
przyspieszonego odrzutu lufy (petne przemieszczenie lufy w czasie
Tx0,5) - rys.9,
zwolnionego odrzutu lufy (petne przemieszczenie lufy w czasie
Tx1,25) - rys.10,
zwolnionego odrzutu lufy (petne przemieszczenie lufy w czasie
TxI,5) - rys.11.
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Rys.7. Wykres predkosci zespotu uderzeniowego dla nominalnego odrzutu lufy
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Rys.8. Wykres predkosci zespotu uderzeniowego dla przyspieszonego
odrzutu lufy (Tx0,75)
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Rys.9. Wykres predkosci zespotu uderzeniowego dla przyspieszonego
odrzutu lufy (Tx0,5)
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Rys. 10. Wykres predkosci zespotu uderzeniowego dla zwolnionego
odrzutu lufy (TxI,25)
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Rys. 11. Wykres predkosci zespotu uderzeniowego dla zwolnionego
odrzutu lufy (Tx1,5)

Na podstawie otrzymanych wynikéw symulacji mozemy zaobser-
wowac¢ zmiany predkosci zespotlu uderzeniowego dziatka podczas
przemieszczania sie go w tylne potozenie. Na tej podstawie mozemy
wyznaczy¢ energie kinetyczng zespotu uderzeniowego dziatka, ktora jest
zuzywana miedzy innymi na pokonanie oporu sprezyny zaczepu
automatycznego dziatka. Z tego tez wzgledu wartos¢ tej energii musi by¢
na tyle duza aby umozliwi¢ zadziatanie mechanizmu zaczepu
automatycznego dziatka (zatrzymanie zespotu uderzeniowego w tylnym
potozeniu) co warunkuje prawidtowa prace dziatka. Energia zespotu
uderzeniowego podczas zatrzymywania si¢ na zaczepie samoczynnym
nie moze by¢ rowniez zbyt duza poniewaz bedzie to powodowalo
nadmierne zuzywanie sie zaczepu samoczynnego oraz tylca, a nawet
moze doprowadzi¢ do zniszczenia mechanizmu. Na podstawie
przedstawionych wykresow predkosci zespotu uderzeniowego mozemy
zauwazy¢, ze dla nominalnego odrzutu lufy zesp6t uderzeniowy w chwili
spotkania z zaczepem samoczynnym posiada pewng warto$¢ energii
umozliwiajagcg prawidtowe funkcjonowanie dziatka. W przypadku
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odrzutu spowolnionego zespdt uderzeniowy w chwili spotkania
z zaczepem samoczynnym posiada tak matg predko$¢, ze moze nie dojsc
do zatrzymania go w tylnym potozeniu. Przypadek odrzutu Ilufy
przyspieszonego wskazuje natomiast na mozliwo$¢ przyspieszonego
zuzywania sie mechanizmu wskutek duzej energii kinetycznej zespotu
uderzeniowego w chwili uderzenia w tylec oraz zaczep samoczynny.
Szczeg6towe okreSlenie dopuszczalnych wartoSci minimalnych oraz
maksymalnych energii kinetycznej zespotu uderzeniowego bedzie
realizowane w przysztosci w ramach kontynuacji prezentowanej pracy.
Prowadzac tego typu analizy mozemy okresli¢ dla jakich wartosci
odchytek predkosci odrzutu Ilufy dziatka jego mechanizm bedzie
prawidtowo funkcjonowat.

5. Wyznaczenie wielko$ci dynamicznych w modelu dziatka dla cyklu
jego pracy (sit i momentow sit)

Znajac kinematyke mechanizmu broni dziatka NR-30, czyli charakter
ruchu jego elementéw, w kolejnym kroku podjeto sie zadania okre$lenia
sit powstajagcych podczas cyklu pracy i oddziatywujagcych na
przemieszczajgce sie elementy mechanizmu broni. Przeprowadzenie tego
typu badan bedzie pomocne w ocenie wplywu zmiany wartosci sit
wystepujacych pomiedzy wspotpracujgcymi ogniwami mechanizmu na
niezawodno$¢ broni. Podczas symulacji ruchu wirtualnego mechanizmu
prowadzone byty obliczenia i wizualizacja wybranych wielkosci dyna-
micznych takich jak: sity, momenty sit, sity tarcia, reakcje w podporach
itp. Jako przyktad wykonanych oblicze na wykresie przedstawiono site
wystepujacg pomiedzy komorg zamkowg a przyspieszaczem odrzutu
(rys. 12). Otrzymane wyniki badan planuje sie wykorzysta¢ w przysztosci
w analizie wytrzymatosciowej rozpatrywanego mechanizmu dziatka.

Rys. 12. Wykres sity wystepujacej pomiedzy komorg zamkowg
a przyspieszaczem odrzutu
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6. Badanie wptywu zuzycia elementow dziatka na parametry
kinematyczne i dynamiczne jego mechanizmow

Bardzo istotnym punktem proponowanej metodyki badan jest analiza
kinematyczna i dynamiczna mechanizmu dziatka, ktérego elementy maja
zmienione wskutek zuzycia wymiary gabarytowe. Do przeprowadzenia
takiej analizy przebudowano wirtualne modele czeSci wchodzacych
w sktad mechanizmu dziatka. Dokonano tego poprzez usuniecie
okreslonej warstwy materialu w miejscach zaobserwowanego podczas
eksploatacji zuzywania sie danego elementu dziatka. W celu zobrazo-
wania metody analizy wirtualnego modelu dziatka z zasymulowanym
zuzyciem (uszkodzeniem) jego elementéw, dokonano przebudowania
modelu wirtualnego przyspieszacza odrzutu. Zostatlo to wykonane
poprzez zdjecie okres$lonej warstwy jego powierzchni wspétpracujacej
z komorg zamkowga oraz nakladkg przyspieszacza. Zmiana geometrii
przyspieszacza pokazana jest na rys. 13.

Rys. 13. Modyfikacja geometrii przyspieszacza odrzutu

Po przeprowadzeniu modyfikacji modelu przyspieszacza odrzutu
zostata dokonana modernizacja modelu ciggu kinematycznego w progra-
mie visualNastran. Po tej operacji zostata przeprowadzona symulacja
ruchu catego ukfadu mechanicznego z jednoczesnym wyznaczeniem
wymaganych w analizie wielkosci kinematycznych. Na tej podstawie
zostata dokonana analiza poréwnawcza wyznaczonych wielkoSci
charakterystycznych dla ciggu kinematycznego o nominalnych
wymiarach elementéw oraz ciggu z zasymulowanym zuzyciem jego
elementu (przyspieszacza odrzutu).

Poréwnujac otrzymane wartosci predkosci przemieszczania sie
zespotu uderzeniowego przedstawione na rys.14 oraz rys.15 mozna
zauwazy¢, ze na skutek zuzycia przyspieszacza odrzutu zmniejszyta sie
predkosci zespotu uderzeniowego. Zmniejszona warto$ci tej predkosci
skutkuje tym, ze w chwili spotkania z zaczepem samoczynnym zespot
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uderzeniowy moze nie posiada¢ wystarczajacej energii Kinetycznej do
pokonania sprezyny zaczepu przez co nie zostanie on zatrzymany
w tylnym potozeniu. Prowadzac tego typu analizy mozna okresli¢, dla
jakich wartosci zuzycia elementow dziatka bedzie ono poprawnie
funkcjonowac.

0.02 0.03 , fs]

Rys. 14. Wykres predkosci przemieszczania sie zespotu uderzeniowego dla
zmodyfikowanych wymiaréw przyspieszacza odrzutu

Rys.I5. Wykres predkosci przemieszczania sie zespotu uderzeniowego dla
nominalnych wymiaréw przyspieszacza odrzutu

7. Wnioski koricowe

W prezentowanej pracy zostata przedstawiona analiza podstawowego
uktadu kinematycznego dziatka lotniczego NR-30 stosowanego na
pokladzie samolotu Su-22. Badania zrealizowano w oparciu o opraco-
wang we wczesniejszym etapie prac metode wykorzystujgcg nowoczesne
systemy obliczeniowe oparte na zaawansowanym oprogramowaniu
inzynierskim z grupy CAD/CAE.

Realizujagc poszczegdlne punkty zaproponowanej metodyki badan
napotkano jednak na pewne trudnosci. Podczas konstruowania modeli
elementow bardzo istotnym problemem stato sie pozyskanie doktadnych
wymiarow gabarytowych tych czesci poniewaz nie dostgpne sg ich
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rysunki wykonawcze (producent nie przekazat szczeg6towej dokumen-
tacji technicznej). Z tym problemem poradzono sobie poprzez dokonanie
pomiaréw warsztatowych wymiarow tych elementéw za pomocg r6znego
typu przyrzadow mikrometrycznych. Drugim problemem wystepujagcym
podczas procesu modelowania byto zmudne budowanie niekiedy bardzo
skomplikowanych elementéw brytowych, co wymagato dobrego
rozpoznania narzedzi wykorzystywanego oprogramowania oraz duzego
naktadu czasu pracy. Przystepujac do préby przeprowadzenia analizy
kinematycznej oraz dynamicznej wybranych mechanizméw modelu
dziatka napotkano pewne trudnosci w przeprowadzeniu procesu
obliczeniowego. Analizujgc zaistniate problemy stwierdzono, ze
zbudowany model dziatka jest zbyt ztozony w pordéwnaniu z mozli-
wosciami obliczeniowymi wybranego oprogramowania. Postanowiono
wiec do celow obliczeniowych uprosci¢ model dziatka w ten sposdb aby
usuna€ z niego elementy ktore nie biorg bezposredniego udziatu w pracy
wybranych mechanizméw oraz sg mato istotne z punktu widzenia
wykonywanych obliczen. Jako przykiad dokonanych uproszczehn mozna
wymieni¢ usuniecie zbednych zaokraglen technologicznych, gwintéw,
czesci lufy oraz ostony komory zamkowej itp.

Ze wzgledu na szeroki wachlarz mozliwosci prowadzonych badan
i uzyskane dotychczas wyniki planuje sie wykorzysta¢ opracowang
metodyke badan do dalszej kompleksowej analizy gtownych ciagéw
kinematycznych dziatka NR-30. Otrzymane wyniki badan numerycznych
zostang w przysztosci poddane weryfikacji w oparciu o pomiary
doswiadczalne wybranych wielkosci.

Podsumowujac nalezy stwierdzi¢, ze analiza wynikéw, ktére mozna
uzyska¢ przy realizacji badan z wykorzystaniem zaproponowanej
metodyki badan stanowi jeden z wazniejszych etapédw w procesie opraco-
wywania zasad eksploatacji dziatek lotniczych wg stanu technicznego.
Jednakze nalezy zaznaczyC, ze przeprowadzone badania bedag konty-
nuowane w dalszych pracach w celu uzyskania wynikow, ktore pozwolg
na maksymalne ich wykorzystanie w praktyce eksploatacyjne;j.
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W pracy opisano metode numerycznego modelowania dynamiki ruchu
samolotu i bomby dla potrzeb trenazera strzelan do celéw latajacych.
Okres$lono réwnania ruchu takich obiektow oraz opisano metode
losowego generowania ich trajektorii. Pokazano przyktadowe wyniki
numerycznej symulacji ich ruchu przestrzennego.

1. Wstep

Opracowane w zespole konstruktoréw Zaktadu Systeméw Stero-
wania WAT oraz firmy PREXER wymagania techniczno-taktyczne
dla celownika programowalnego CP-1 wskazujg na rozwigzanie
konstrukcyjne, ktére powinno charakteryzowac sie m.in. [1,2]:

brakiem ruchomych czesci;

wspoOtpracg z wykorzystywanymi czujnikami potozenia katowego;
pracg w warunkach dzien-noc;

wspoétpracg z dalmierzem laserowym i doktadniejszym algoryt-
mem rozwigzania zagadnienia trafienia;

pracg w trybie trenazera bez dodatkowego oprzyrzagdowania;
wspoéipracg z nadrzednymi systemami dowodzenia i SKO;
dynamicznym zobrazowaniem informacji w zaleznosci od trybu
pracy;

niezawodnoscig pracy w szerokim zakresie charakterystyk celéw;
niskim kosztem jednostkowym.
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Waznym aspektem jakoSciowym realizowanej koncepcji celownika
CP-1 jest jednoczesnie jego uniwersalno$¢ i kompatybilno$s¢ w ramach
zintegrowanego systemu dowodzenia i kierowania ogniem REGA
(rys.l). W powyzsze zalozenie wpisujg sie jego charakterystyki
i parametry bojowe oraz cechy funkcjonalne zwigzane z jego pracgjako
uniwersalnego programowalnego trenazera, ktory:

» pracuje bez dodatkowego oprzyrzagdowania;

» odwzorowuje warunki rzeczywistego nalotu wymuszajgc wyma-

gane reakcje operatora;

* ma mozliwo$¢ pracy autonomicznej lub pracy jako ,master”

W ugrupowaniu zestawow;

« generuje cele treningowe programowo i z mozliwoscig dowolnej

liczby kombinacji wariantéw warunkéw nalotu;
* bazuje na modelach matematycznych celé6w pozornych zgodnych
z charakterystykami rzeczywistych obiektéw latajgcych;

» daje operatorowi i dowodcy mozliwo$¢ oceny przebiegu treningu
w trybie on-line i off-line;

» pozwala na rejestrowanie sesji treningowych, w postaci danych
operacyjnych i peinych przebiegdw charakterystyk procesow
nalotu i reakcjach operatora w celu ich pdzniejszej oceny.

W ramach przygotowywanego do badan poligonowych modelu
funkcjonalnego celownika CP-1 opracowany modut programowy ,,Cele
pozorne” zostat przebadany w warunkach modelu laboratoryjnego
w WAT, przechodzagc pomysing weryfikacje zalozeh i wykonanej
aplikacji w srodowisku systemu QNX.

W niniejszej pracy przedstawiony zostanie sposéb modelowania ruchu
obiektéw latajgcych - samolotu i bomby sterowanej. Modelowanie to
zrealizowano wykorzystujac klasyczny opis przestrzennego ruchu tych
obiektow - przyjeto, ze sg to ciala sztywne o szesciu stopniach swobody.
Zasadniczym problemem byto wygenerowanie takich sygnatow
sterujacych, ktére pozwalajg na otrzymanie wiarygodnego zachowania
sie obiektu, a jednocze$nie zapewniajg duzg réznorodno$¢ otrzymanych
trajektorii lotu. To drugie zagadnienie jest istotne ze wzgledu na cel
podjetej pracy - generowanie celéw latajgcych na potrzeby celownika
CP-1.

Ponizej pokazany zostanie sposob okre$lenia réwnan ruchu samolotu,
a dalej omowione zostang modyfikacje dotyczace ich adaptacji do opisu
ruchu bomby.
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SD dplot
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Rys. 1 Miejsce celownika CP-1 w strukturze dowodzenia i kierowania
ogniem OPL

2. Opis matematyczny ruchu obiektéw

2.1. Zatozenia modelu fizycznego

W celu analizy zagadnien dynamiki lotu samolotu przyjeto nastepu-
jace zatozenia pozwalajgce okresli¢ matematyczny opis ruchu:

1 Samolot jest ciatem sztywnym o statej masie, momentach bezwiad-
nosci i niezmiennym potozeniu $rodka masy oraz posiada dowolng
liczbe obracajgcych sie elementéw sztywnych. Oznacza to, ze ptynne
paliwo, wypelniajgce znaczng objeto$¢ samolotu, bedziemy uwazac
za zajmujace ustalone potozenie odpowiadajgce stanowi ustalonego
lotu poziomego. Tylko w specjalnych przypadkach jest analizowany
wplyw przemieszczania sie paliwa na statecznos$¢ i dynamike lotow
sterowanych.



256 Marek Jaworowicz, Grzegorz Kowaleczko

Odksztatcalno$¢ konstrukcji ma wplyw jedynie na charakterystyki
aerodynamiczne. Przyjmuje sie, ze wplyw ten jest quasistatyczny.
Dzieki temu nie wzrasta ilos¢ stopni swobody.

2. Osie obrotu elementéw sztywnych majg state potozenie wzgledem
osi samolotu.

3. Samolot ma ptaszczyzne symetrii. Jest to ptaszczyzna Oxz (rys. 2b),
ktora jest ptaszczyzng symetrii geometrycznej, masowej i aerody-
namicznej.

4. Uklady sterowania sktadajg sie ze sztywnych powierzchni sterowych
i sztywnego potgczenia z napedem.

5. Kazdy uktad sterowania ma jeden stopiert swobody obrany za wspoét-
rzedng uogdélniong. Jest to najczesciej kat wychylenia powierzchni
sterowych.

6. W ukladzie sterowania nie wystepuje tarcie.

7. Ster poziomy i lotki sg symetryczne wzgledem ptaszczyzny symetrii.

8. Moment zawiasowy od sit ciezkoSci jest pomijalnie maty w poréw-
naniu z aerodynamicznym momentem zawiasowym.

9. Uwzglednia sie momenty giroskopowe od wirujgcych czesci silnika.

2.2. Uktady wspoétrzednych

W celu okreslenia modelu matematycznego samolotu wykorzystano
nastepujgce prawoskretne, prostokatne uktady wspotrzednych (rys. 2):
Oxyz - ukfad zwigzany z samolotem o poczatku w Srodku masy
samolotu.
Oxayaza - uktad osi przeptywu.

Ox ygzg - uktad ziemski o poczatku w $srodku masy samolotu.

Uktady te zwigzane sg nastepujacymi kagtami pokazanymi na rys. 2:
» uktady Oxyz i Oxgygzg' - katem odchylenia samolotu 'P, - katem

pochylenia samolotu 0, - katem przechylenia samolotu O ;
« uklady Oxyz i Oxaynz, : - katem $lizgu j3, - katem natarcia a .

Dokonujac kolejno obrotéw o katy IF, 0 i O mozna okresli¢
macierz przejScia z uktadu Oxgy”z® do Oxyz:

[x,y,zf =Ls/g [xg,yg,zgf (1)
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gdzie macierz przejscia Long jest rowna:

cosTcos®© sin  cos®© -sin®©
Ls/g - COs¥'sin0sin<£-sinffcos<Z> sin¥/sin0sin<f> + cos¥'cos<J>  cosOsin<J> (2)

cos'Psin® cos <P+ sin*Fsin0  sinW sin0cos<f>-cos'Fsin<t c0s&cos&

Dokonujac kolejno obrotow o katy -j3 i a okresla sie macierz
przejscia z uktadu Oxayaza do Oxyz :

yiZ] Lsja \xa,ya,za] (3)
gdzie macierz przejscia L (/n jest rowna:

cosacos/3 -cosasin/J -sm«
L vin = sin/? cos/3 0 (4)

sinacosp -sinasinf3 cosa

Rys. 2. Uktady wspotrzednych i katy przejscia pomiedzy nimi

2.3. Okreslenie réwnan ruchu samolotu

2.3.1. Ogdlnaposta¢ rownan ruchu

Ze wzgledu na to, ze pomiary tunelowe sit aerodynamicznych
odbywajg sie zwykle w uktadzie osi przeptywu Oxayaza réwnania row-
nowagi sit zostang okreslone w tym uktadzie. Natomiast rownania row-
nowagi momentdw zapisane zostang w uktadzie zwigzanym z kadtubem
Oxyz, gdyz w tym ukladzie tensor momentéw bezwladnosci jest
niezalezny od czasu.
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Wektorowe réwnanie ruchu srodka masy samolotu ma postac:

I~ 3 J ™ n +nx(mV)=F (5)
dt dt

i moze byé przedstawione w postaci trzech rdwnan skalarnych
w dowolnym prostokagtnym ruchomym uktadzie wspo6trzednych:

m(U+QW-RV) =X
m(V +RU - PW) =Y (6)
m(W+PV-QU)-Z

gdzie: m - masa samolotu,

V - wektor predkosci o sktadowych V -\U,V,wJ w ruchomym
uktadzie wspotrzednych;

Q - wektor predkosci obrotowej uktadu ruchomego wzgledem uktadu
inercjalnego o skfadowych Q@ = [P,Q,R.J w ruchomym ukiadzie
wspotrzednych;

F - wypadkowy wektor sit dzialajagcych na samolot o skladowych
[X,Y,Z].

Rownania (6) wyznaczono w ukladzie osi przeptywu Oxayaza, ze

wzgledu na tatwe okreSlenie w tym uktadzie sit aerodynamicznych.
W uktadzie tym wektor predkosci ma tylko jedng sktadowg Ua =V (nie

nalezy jej myli¢ z druga sktadowg wektora v zgodnie z oznaczeniami
pokazanymi powyzej). Réwnania (6) przyjmujg postac:

mV =Xa
mR,,V = Ya (7)
-mQaV =Za

Zakladajac, ze znana jest predko$¢ obrotowa ukiadu zwigzanego
z kadtubem Oxyz wzgledem uktadu inercjalnego Qvy, oraz predkos¢

uktadu Oxyz wzgledem uktadu Oxnyaz,, okre$li¢ mozna wektor
predkosci obrotowej uktadu Oxnyaza wzgledem uktadu inercjalnego:

= +"jla= +P-~c (8)
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Wektor Q( ma w uktadzie Oxyz. sktadowe Qx=[P,Q,Rj, wektor

0 ma w uktadzie Oxaynz,, sktadowe P ~(0,0,$)T, zas wektor & ma

w uktadzie Oxyz sktadowe N =(0,d,0)r . Uwzgledniajac to i wykorzys-

tujgc macierz przejscia (4) na podstawie (8) otrzymuje sie:
Pa=Pcosacos/3 +({2-«)sin p +RsinacosP
Qa=-Pcosasin P +(Q - a)cosP - Rsinasin P 9)

Ra=-Psina +Rcosa +$

Wykorzystujac (9) w roéwnaniach (7) po przeksztatceniach otrzymuje
sie nastepujacy uktad réwnan:

V=—X,

m
$ =——Ya+Psma-Rcosa (10)

mV

1 Z . .
P R —— ~JuL+QcosP~(Pcosa +Rsina)sinp
Z mV
COsSP -  n

mV
W ostatnim réwnaniu uwzgledniono fakt, ze sita aerodynamiczna P.a

wchodzaca w skiad sity Zn zalezy miedzy innymi od predko$ci zmiany
kata natarcia a . Na tej podstawie przyjeto, ze:

= Zns, + Zaa(X (11)

«  Wektorowe réwnanie rownowagi momentéw sit ma postac:

im =m +a,K=M+MliIr (i2)
dt ot

dzie:
gl]\/l - wypadkowy moment sit dziatajgcych na samolot o skiadowych
M =\L,M ,Nj w ruchomym ukladzie wspdtrzednych;
Mgr - moment giroskopowy o skiadowych M gr=\Lgir,M gir,N gin\
w ruchomym uktadzie wspdtrzednych;
Wektor kretu (momentu pedu) samolotu jest réwny:
K =1Q. (13)
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gdzie tensor momentow bezwtadnosci 1 jest okreslony nastepujaco:

w Ay vz (14)

K -/« h
Jak zaznaczono wcze$niej, rownania (12) zapisane zostang w ukfadzie
Oxyz zwigzanym 2z samolotem. StatoSci charakterystyk masowych

samolotu w tym ukladzie oznacza, ze wszystkie pochodne skfadowych
tensora momentéw bezwladnosci wzgledem czasu sg roéwne zeru
Oznacza to, ze:

M) =3(S)=Vbi+/3t =/at_ )
dt dt dt dt
Po przeksztatceniach, na podstawie (12) wykorzystujac (15),

otrzymuje sie ukiad trzech réwnan skalarnych opisujgcych ruch
obrotowy samolotu w ruchomym uktadzie wspotrzednych Oxyz

zwigzanym z samolotem. Ma on nastepujgca postac:
IXP- 1yz(Q2-R2)-Ww(R+PQ)-IxyiQ-RP)-(ly-12)QR =L+ Lgir
1yQ - 1 z2x(R2- P 2) - I xy(P +QR)-1yz(R-PQ)-(lz wX)RP =M +Mgir  (16)
IZR - 1xy(P2-Q2)-LAQ +RP)-12x(P-QR)-(lx- ly)PQ =N +N,,

Natomiast ze wzgledu na to, ze ptaszczyzna Oxz jest ptaszczyzng
symetrii samolotu zachodzg nastepujace zaleznosci:

17)
Na tej podstawie uktad réwnan (16) upraszcza sie do postaci:
IXP-(1y~12)QR-1JR +PQ) =L+ L.r
lyQ-(1z-1X)RP-1xz2(R2-P 2) =M+ M gr (18)

IR -(/ -L)PQ-1JP -QR) =N +N Ir
Moment giroskopowy M ir wyznacza sie z nastepujacego wyrazenia:
Mgir=JaJxQ (19)
gdzie: J - moment bezwladnosci wirujgcych elementdw silnika,
5J - wektor predkosci obrotowej silnika o sktadowych
57 = [ft),0,0]r w uktadzie Oxyz m
W oparciu o (19) oblicza sie sktadowe momentu giroskopowego:

Lgr=0+ M gr=~Jcor > (20)
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Ostatecznie po przeksztatceniach uktad (18) przyjmuje postac:

P=-- {rI-> (ly-12)QR+IxzPQ]Jlz+[n +(ix- ly)PQ - IX2XQR +Jcdq] ixz}

*X*Z Xz

Q= 1rM+(lz-1X)RP +Ixz(r2-P~-JaR (21)

Uzupetnieniem uktadow (10) i (21) sa zwiazki kinematyczne
pozwalajgce w oparciu o znajomos¢ predkosci katowych P, Q, R
wyznaczy¢ predkosci zmiany katow ¥, 0 i O :

O =P + (/?c0sO + <2sin<E>)fg0
0 = <2cos<J>- PsinO (22)

W=—F (rcosO +Qsin$)
cos©

Dodatkowo, wykorzystujagc relacje (1) i (3), okreslono wektor
predkosci srodka masy samolotu w uktadzie Oxgygzg:

~u8- )g Vv

yx = yg =LUfL¥a 0 (23)
0

W,. vV
Poszczeg6lne sktadowe sg odpowiednio réwne:
xg =V/[cosacos (3cosOcosY +sin (3(sin(Psin©cos'F -coseP sinV7) +
+sinacos/3(cos<J>sin0coslf' +sin0sin’F )]
yg =V[cosacospcos0s'\n¥ +sin ~(sincPsinQsin¥' +cos<Pcos¥/)+
+sin a cos /3 (cos<J>sin0sinf' +sin <5cos!?Y)] 24)
z,, =V[-cosa cos/3sin0 +sin/3sin cosO +sina cos/3cos<>sin0]

Réwnania (10), (21), (22) i (24) tworzg ukiad dwunastu réwnan
rézniczkowych zwyczajnych opisujgcych przestrzenny ruch samolotu
traktowanego jako bryta sztywna. Mozna zapisaé go w nastepujacy
sposob:

A(t,X)Et—+B(t,X):F*(t,X,S) (25)

gdzie A2 jest macierzg jednostkowg A =1, za$ B jest wektorem
zerowym.
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X jest 12-to elementowym wektorem parametrow lotu samolotu:

V - predkosé lotu samolotu (dtugos¢ wektora predkosci lotu);
a - kat natarcia samolotu;
P - kat $lizgu samolotu;

P, Q, R - predkosci katowe: przechylania, pochylania i odchylania
samolotu w uktadzie wspotrzednych Oxyz ;

0,0,4" - katy: pochylenia, przechylenia i odchylenia samolotu;
Wektor S jest 4-to elementowym wektorem parametréw sterowania

samolotem:
SHASAG

gdzie: T cigg uktadu napedowego;
8h - kat wychylenia steru wysokosci;

8V - katwychylenia steru kierunku;
SL - katwychylenia lotek.

2.3.2. Ogo6lne wyrazenia okre$lajace sity i momenty dziatajagce na
samolot
Sity dziatajgce na samolot

Prawa strona rownania (5) reprezentuje sity dziatajgce na samolot:
F=Q+T+R (26)
Ma ona zgodnie z oznaczeniami we wzorach (7) nastepujace sktadowe:

(27)

Poszczegdlne skiadniki wystepujace w wyrazeniu (26) okre$lono ponizej.
e Ciezar samolotu Q , ktory w ukladzie OxgyKzg ma jedng sktadowg

Q =J[o,0,tngj. Wykorzystujagc zwiazki (1) i (3) obliczy¢ mozna
sktadowe wektora Q w ukladzie Oxayaza*
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Otrzymuje sie:
Qxa ~ >ng(-cosa cos fi sin ©+sin (3cos0 sin 0 +sina cos [?cos0 cos(ﬁ

Q\a =w)g(cosG:sin/3sin0+cos/3cos0sin<2>-sinasin/3cos0cos0) (29)

Qz =wg(sinasin0 +cosacos0cos<T>)

» Sila ciggu uktadu napedowego T

Zatozono, ze wektor ciggu lezy w plaszczyznie symetrii samolotu
Oxz, przytozony jest w Srodku masy i tworzy z osig Ox kat y/T. Zatem
w uktadzie Oxyz wektor ten ma dwie sktadowe:

T =\t cosy/r,0,-7"siny/j.J

Wykorzystujac (3) po przeksztatceniach otrzymuje sie skfadowe tego
wektora w uktadzie osi przeptywu:

v T cosi/? cosacosPcosy/T-sinacos /3smy/T
7. =e). 0 =T -cosasin/3cosi/lr +sina sin/? siny/j.
Tz Tsmy/T -sinacos-cos asinyly

e Sita aerodynamiczna R , ktdra ma w uktadzie Oxnyaz,, nastepujace
sktadowe:

V2
R.=-Pn=-cxa® %

pVv?2
Ry.=P»=-Cy. EJ-S oD
Rzu :'Pza - 'CzaAZ S
gdzie: Cxa, Cya. Cza - wspotczynniki sity oporu, sity bocznej i sity
nosnej, p - gesto$¢ powietrza.
Momenty sit dziatajgcych na samolot

Prawa strona rownan (21) zawiera wektor M =[L,M,AfJ, ktéry jest
wypadkowym wektorem momentéw sit dziatajgcych na samolot. Ze
wzgledu na to, ze réwnania (21) okreslono w uktadzie centralnych osi
bezwitadnos$ci kadtuba z poczatkiem w $rodku masy samolotu, jedynymi
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momentami dziatajgcymi na samolot sg momenty aerodynamiczne.
Zgodnie z tym poszczegdlne sktadowe sg réwne:

L=CI®» —SI
12
V2
M :Cmp Sbn (32)
V2
N=C P Sl
n 2
gdzie: C,, Cm. Cn - wspo6tczynniki momentu przechylajacego,

pochylajacego i odchylajacego; / - rozpieto$¢ skrzydia, ba - Srednia
cieciwa aerodynamiczna.

2.4. Sity i momenty aerodynamiczne dziatajgce na samolot

Sity i momenty aerodynamiczne dziatajagce na samolot opisane
wyrazeniami (31), (32) okre$la sie w oparciu o znajomo$¢ ich
wspdtczynnikdw aerodynamicznych. Wspotczynniki te zalezg od wielu
czynnikow takich jak: ksztatt samolotu, kat natarcia, kat $lizgu, liczby
Macha i Reynoldsa, katy wychylenia powierzchni sterowych oraz
predkosci katowe. Nie ma ogdélnych metod wyznaczania tych
charakterystyk dla dowolnego przestrzennego potozenia samolotu. Z tego
powodu stosuje sie rozne sposoby, w zaleznos$ci od rozpatrywanego
zagadnienia, dostepnosci danych Zzrédtowych o samolocie (ksztait,
profile, zakresy lotu itp.), bazy badawczej, ktéra jest do dyspozyciji.

Jedng z najczesciej stosowanych metod sg badania wykonywane w
tunelach aerodynamicznych. Badane mogg by¢ zaréwno obiekty
rzeczywiste jak i ich modele. Wykonujagc badania modelowe nalezy
uwzgledni¢ tzw. kryteria podobiefAstwa, ktdrych spetnienie zapewnia
wiarygodno$¢ otrzymanych wynikéw. Innym sposobem okre$lania
wspotczynnikéw aerodynamicznych jest zastosowanie metod tzw.
numerycznej mechaniki ptynéw. Metody te bazujgc na rdwnaniach
opisujacych przeptywy osrodkéw ciggtych pozwalaja na numeryczne
obliczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych roznego
rodzaju obiektow. Jeszcze innym sposobem sg metody tzw. identyfikacji
gdzie charakterystyki wyznacza sie w oparciu o szereg préb w locie.
Podczas tych préb dokonuje sie szeregu pomiaréw réznych parametrow
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pozwalajagcych na identyfikacje charakterystyk aerodynamicznych
badanego samolotu.

W niniejszej ksigzce bazowano na charakterystykach otrzymanych
w badaniach tunelowych. Byly to charakterystyki statyczne tzn.
otrzymane w warunkach ustalonego optywu przy ustalonym potozeniu
modelu (brak predkosci katowych). Z tego powodu charakterystyki te
nalezato uzupetni¢c o tzw. cze$¢ dynamiczng obliczajgc pochodne
dynamiczne wspoétczynnikéw aerodynamicznych. Obliczono je stosujac
klasyczne metody zawarte w literaturze ([3] -"[6]).

Ze wzgledu na sposéb pomiaru sit aerodynamicznych ich wspot-
czynniki okre$lono w uktadzie predkosciowym Oxayaza (uktad osi prze-

ptywu). Natomiast wspoiczynniki wszystkich momentéw aerodyna-
micznych wyznaczono w uktadzie zwigzanym z samolotem Oxyz .

Zarowno w przypadku sit aerodynamicznych jak i momentéw
aerodynamicznych zatozono, ze sumaryczny wspdétczynnik aerodyna-
miczny jest suma skiadnika statycznego oraz skladnikéw bedacych
efektem wychylenia organdw sterowania oraz niezerowych predkosci
katowych samolotu. Tak rozumiana zasada superpozycji moze by¢ zasto-
sowana dla przypadku matych liczb Macha {Ma <0.5) i niewielkich
katow natarcia. Zapisa¢ ja mozna w nastepujacej og6lnej postaci:

ca = Cadayny(cc,P) +CpP +CIQ +C[R + C&"8H+C+dy +C X +
+CpPpQ+a;pr +c;igr

Dla poszczeg6lnych wspotczynnikdw aerodynamicznych niektore
sktadniki powyzszej sumy sg rowne zeru lub pomijalnie mate.

Szczego6towy opis sposobu wyznaczania wszystkich wspétczynnikéw
aerodynamicznych znalezé mozna min. w [3] i [4],

2.5. Okreslenie réwnan ruchu bomby

W przypadku analizy ruchu bomby w mocy pozostajg rownania (10),
(21), (22) oraz (24) symbolicznie zapisane réwnaniem (25). Nalezy
jednak wprowadzi¢ modyfikacje wynikajgce z réznic konstrukcyjnych.

e Charakterystyki masowe

W przypadku bomby, ktéra ma dodatkowg ptaszczyzne symetrii Oxy
oprécz zerowania sie momentéw Ixy i 1y (patrz 2.17) rébwniez momenty
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dewiacyjne Ix i la pozostajgrowne zeru:

U =Il*=0 04)
Z tego powodu w réwnaniach (21) znikaja wszystkie cztony zawierajace
momenty dewiacyjne.

 Charakterystyki aerodynamiczne

Przy obliczaniu sit dzialajgcych na bombe w jednakowy sposob
okresla sie site nosng i site boczng oraz moment pochylajgcy i moment
odchylajgcy. Sita nosna i moment pochylajacy wyznaczana jest w funkcji
kata natarcia, za$ sita boczna i moment odchylajagcy w funkcji kata
Slizgu. W obliczeniach zastosowano metodyke opisang w [3] w
odniesieniu do osiowosymetrycznego kadtuba samolotu. Pochodne
dynamiczne wyznaczono stosujac zaleznos$ci zaczerpniete z [4],
Przykladowe zaleznosci otrzymane w wyniku obliczen majg nastepujaca
postac:

Ca=1.73sinacos2« +5.46sin3a +0.904(a + (5w) (35)
Cm=0.35(l.73sinacos2a +5.46sin3a)-1.808(a-t-<5w)-0.12(2 (36

Przy okre$laniu wspotczynnika sity oporu aerodynamicznego
otrzymano nastepujacg zaleznosc:

Cxa=Cxp+1.73sin2acosa +5.46sin3atana (37)

gdzie uwzgledniono zmiane wspétczynnika CnmD w zalezno$ci od liczby

Macha. Przyjeto, ze wspdtczynnik ten pozostaje staty, az do krytycznej
liczby Macha. Powyzej tej liczby wzrasta i osigga maksymalng wartos¢
dla liczby Macha 1.1. Obliczenia daty nastepujace wyniki:

f0.04 dla Ma <Ma,r ~0.8

CO=185 da Ma = 1.1 (38)

W przedziale liczb Macha pomiedzy 0.8 i 1.1 wspotczynnik ten wzrasta
wedtug zaleznosci:

/
Ma-0.8 Ma-0.8
CxD =0.04 +0.46 cosSn-------O--é ------ - YR + 8" (39)

Wektor sterowania
W przypadku bomby sterowanej przyjeto, ze cigg uktadu napedowego
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Tjest rowny zeru, za$ sterowanie odbywa sie poprzez wychylenie steréw
8h i 8V. Zatem wektor sterowania ma postac:

S =[0,8H,8v,0j

2.6. Modelowanie manewréw samolotu i lotu bomby
e Okreslenie punktu pojawienia sie samolotu/bomby

Aby zapewni¢ zmienno$¢é punktu w przestrzeni (rys. 3),w ktérym
pojawia sie samolot lub bomba zastosowano procedure, w ktorej
w sposéb losowy okreslany jest kat podniesienia tego punktu i jego
azymut. Zatozono, ze kat podniesienia zmienia sie w przedziale

10°<A<60°, za$ azymut w zakresie 0°<r<360°. Zastosowano
nastepujace formuty:

A =10° +50°f Is (40)
r =360°fIm (41)
Wspdbtrzedne punktu pojawienia sie celu okre$lono wykorzystujac
nastepujace zwigzki:
Xxg = Rcos AcosT
yg = /JcosAsiInT (42)
zg =-R sinA
R jest odlegtosScig pojawienia sie celu od zestawu przeciwlotniczego.
Odlegtos¢ ta jest rowna zasiegowi uzytego srodka razenia R-r powie-
kszonemu o odlegto$¢, ktorg samolot/bomba przeleci w czasie t<r, gdy
Srodek razenia osiggnie granice swojego zasiegu.
R = R.$r+vpaczt<r (43)

Rys. 3. Okreslenie punktu pojawienia Rys. 4. Okreslenie poczatkowego
sie samolotu kursu samolotu
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* OKkreslenie poczatkowego kursu samolotu/bomby

Poczatkowo przyjeto, ze samolot/bomba porusza sie w kierunku ,,do
obserwatora”. Zgodnie z tym zatozeniem kat odchylenia obiektu jest
réowny (rys. 4):

A= r +180° (44)

Nastepnie zatozono, ze samolot/bomba losowo zmienia ten kurs
w + 45°, Zastosowano nastepujgca formute:

A=A+ 45°(2] te-1) (45)

« Wybdr manewru samolotu

Zatozono, ze samolot realizowat bedzie jeden z czterech nastepu-
jacych manewrow:

- przelot bez zmiany predkosci, wysokosci i kursu;

- zakret;
zawr6t Imelmana,;

- petla.

Kazdy z manewrdw moze zosta¢ zrealizowany z jednakowym
prawdopodobienistwem. Sterowanie pozwalajagce wykona¢ zatozone
manewry okreslono stosujgc tzw. dynamike odwrotng Doktadny opis tej
metody i przykladowe wyniki zawiera praca [6]. Rozwigzanie
zagadnienia odwrotnego polega na zatozeniu parametréw okre$lonego
manewru, a nastepnie na obliczeniu koniecznego sterowania obiektem.

» Modyfikacja manewru samolotu

W celu modyfikacji trajektorii manewréw zaburzono sygnaty
sterujgce obliczone wcze$niej w oparciu o dynamike odwrotng. Kazdy
z sygnatdw sterujacych moze by¢é zaburzony w przedziale 90%-110% |,
przy czym wielko$¢ zaburzenia generowana byta losowo. Zastosowano
nastepujacg formule:

S(t) = SO(t) m(0.9 + 0.2flos) (46)
gdzie:
S0(0 - wektor sterowania obliczony poprzez rozwigzanie zagad-

nienia odwrotnego;
fls - wspotczynnik dobierany losowo o warto$ciach 0 < fls < 1.
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Dodatkowo, w celu zwigkszenia r6znorodnosci trajektorii lotu losowo
zaburzana jest tez predkos$¢ poczatkowa lotu. Zakres zmian jest podobny
jak dla sterowania samolotem.

Vpocz=V pocz-(0.9 +0.2flcs) (47)

» Dodatkowe zatozenia dotyczgce bomby

W przypadku modelowania ruchu bomby dodatkowo zatozono, ze
poczatkowy kat pochylenia toru lotu moze zmienia¢ sie losowo w grani-

cach -10° <0<10°. Przyjeto tez znacznie wiekszg niz w przypadku
samolotu zmienno$¢ predkosci poczatkowej. Zmienia sie ona losowo
w przedziale 160-270 m/s (576”°-973 km/h).

Sterowanie bombg ograniczone jest do wychylenia sterébw SH i Sv.

W obliczeniach zatozono, ze kazdy z tych sygnaléw moze zmienia sie
w ograniczonym zakresie. Warto$ci wychylenia sterow generowana sg
losowo, oddzielnie dla kazdego z nich, i pozostajg niezmienna w czasie
symulaciji.

3. Wyniki symulacji numerycznej

« Manewry samolotu

W rezultacie opisanych powyzej procedur otrzymano algorytm
umozliwiajagcy symulowanie lotow przestrzennych samolotu, ktérych
trajektorie sg niepowtarzalne z punktu widzenia obserwatora. Jak
zaznaczono we wstepie, istotnym zagadnieniem podjetym w pracy byto
automatyczne wygenerowanie sygnaldw sterujgcych pozwalajgcych na
otrzymanie wiarygodnego zachowania si¢ obiektu. Jednocze$nie kazdy
manewr powinien by¢ inny od poprzedniego, tak aby w czasie pracy
symulatora celownika CP-1 nie pojawialy sie cele o identycznych
zachowaniach.

Na rysunkach 5h7 pokazano trajektorie kolejnych 10. wygenero-
wanych kolejno lotéw samolotu szkolno-bojowego. Kropkami oznaczono
punkty poczatkowe trajektorii. Wida¢, ze otrzymano réznorodne tory lotu
zasadniczo roznigce sie od siebie. Odpowiadajg one wszystkim
zaprogramowanym manewrom.
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Rys. 5. Rzut trajektorii lotu samolotu na ptaszczyzne O xy

x, [m]

Rys. 6. Rzut trajektorii lotu samolotu na ptaszczyzne Oxgz

-25000 -20000 -15000 -10000 -5000 0 5000 10000 15000 20000

y, m

Rys. 7. Rzut trajektorii lotu samolotu na ptaszczyzne oy :
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Lot bomby

Podobnie jak dla samolotu, rowniez dla bomby przeprowadzono
obliczenia 10. wygenerowanych kolejno zrzutoéw. Do obliczen przyjeto
charakterystyki zblizone do charakterystyk bomby sterowanej laserowo
klasy KAB-500. Otrzymane wyniki pokazano na rysunkach 8"-10.

Rys.8. Rzut trajektorii bomby na ptaszczyzne Oxgyg

-7000 -5000 -3000 -1000 1000 3000 5000

x K [m]

Rys.9. Rzut trajektorii lotu samolotu na ptaszczyzne Ox"Zg

NakreSlone trajektorie pokazuja, ze program automatycznie generuje
ruch bomby, ktéra pojawia sie w polu obserwacji w réznych miejscach
przestrzeni i zrzucana jest z roznej wysokosci w réznych kierunkach.
Podobnie jak poprzednio na rysunku 8 kropkami oznaczono punkty
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poczatkowe trajektorii. Widaé, ze ze wzgledu na sterowanie rzuty
trajektorii na ptaszczyzne Oxgyg nie sg odcinkami prostym lecz

krzywymi - sterowana bomba ma mozliwo$¢ zboczenia z poczatkowego
kursu.

-8000 -6000 -4000 -2000 0 2000 4000 6000 8000

y, [m
Rys. 10. Rzut trajektorii lotu samolotu na ptaszczyzne Oygzg

4. Podsumowanie

Powyzej przedstawiono sposéb modelowania lotu dwdch obiektow:
samolotu i bomby. Do opisu ich ruchu zastosowano klasyczny model
bryly sztywnej o 6-ciu stopniach swobody. Zapewnia to wiarygodnos$é
uzyskiwanych zachowan obu obiektéw, przede wszystkim na poprawny
spos6b wyznaczania sit i momentéw aerodynamicznych.

Opracowane algorytmy i programy komputerowe pozwalaja na
efektywne modelowanie lotu pozostawiajgc duze rezerwy mocy
obliczeniowej nawet dla Sredniej klasy komputeréw. Jest to szczegdlnie
istotne w przypadku wykorzystania ich jedynie jako fragmentu
oprogramowania realizujgcego  wigksze zadanie uniwersalnego
programowalnego celownika- trenazera.

Na podkreslenie zastuguje tez prostota procedur pozwalajgcych na
generowanie niepowtarzalnych warunkéw poczatkowych i sterowan dla
kazdego z lotéw samolotu, czy zrzutéw bomby. Pozwala to na uzyskanie
jednakowego prawdopodobiefAstwa pojawienia sie obiektow w rdéznych
miejscach przestrzeni i na nieograniczong réznorodno$¢ otrzymanych
trajektorii lotu.
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Nalezy jednak zaznaczy¢, ze automatyczne generowanie zaburzonych
sterowan bylo mozliwe jedynie dlatego, ze zaréwno samolot jak i bomba
sg obiektami statecznymi statycznie i dynamicznie. W przypadku
zastosowania podobnej metody do sterowania obiektem niestatecznym
(np. Smigtowiec) prowadzitoby to do pojawienia sie niestatecznych,
narastajgcych ruchéw o charakterze najczesciej oscylacyjnym. Pokazania
metoda jest w tym przypadku nieskuteczna.

Temat realizowany w ramach projektu celowego na podstawie
umowy z MNil nr 148389/C-T00/2003
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Konstruowanie uktadéw sterowania wymaga posiadania modeli matema-
tycznych sterowanych obiektéw. Dotyczy to réwniez tak szczegdlnych
uktadoéw, jakimi sg samoloty. W zwigzku z tym w Katedrze Awioniki
i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej réwnolegle do badan uktadéw
sterowania prowadzone sg prace nad metodami stuzacymi do wyzna-
czenia modeli matematycznych samolotu najlepiej dostosowanymi do
stawianych im zadan. Artykut zawiera propozycje budowy modelu ruchu
samolotu bedacego potaczeniem kilku modeli liniowych.

1. Wprowadzenie

W Katedrze Awioniki i Sterowania od wielu lat prowadzone sg prace
zwigzane z budowg ukladéw sterowania do samolotow zaréwno
zatlogowych (autopilot APC1, system posredniego sterowania SPS1) oraz
bezzatlogowych (uktad autonomicznego sterowania APC4) [4,6], Jednym
z wielu problemoéw spotykanych podczas prowadzenia w/w prac jest
konieczno$¢ posiadania dobrego modelu ruchu samolotu. Dla matych
samolotéw, w odréznieniu od samolotéw w odr6znieniu od samolotéw
wojskowych i transportowych, nie prowadzi sie szczeg6towych badan
aerodynamicznych i w zwigzku z tym najczeSciej brakuje odpowiednich
modeli. W zwigzku z powyzszym réwnolegle do badar nad rozwojem
uktadow sterowania prowadzone sg w naszej Katedrze prace majace na
celu opracowanie metodyki identyfikacji modelu ruchu samolotu
dostosowanego do syntezy i testowania uktadow sterowania [2] Do
syntezy ukladéw sterowania najkorzystniejsze jest posiadanie rodziny
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modeli  liniowych. Spowodowane to jest rozpowszechnieniem
sprawdzonych metod syntezy wykorzystujgcych takie modele. .[1,4,6]

W odr6znieniu od etapu syntezy najkorzystniejsze do celow
testowania zaprojektowanych ukladéw automatyki lotu sg modele
nieliniowe opisujagce ruch samolotu przy znacznie wiekszej zmianie
parametréw lotu. Jednak identyfikacja parametréow modeli nieliniowych
jest skomplikowana i sprawia wiele kiopotow. W pracy przedstawiono
probe poszerzenia zastosowania zidentyfikowanych liniowych modeli
ruchu samolotu do symulacji zachowania sie samolotu przy zmianie
parametréw  ruchu znacznie wykraczajgcych poza mozliwos$é
odwzorowania modelem zlinearyzowanym.

2. Modele matematyczne ruchu samolotu

Stosujagc ogdlne zasady mechaniki Newtona mozna wyprowadzic¢
nastepujacy model ruchu samolotu [1]:

m(U+ QW-RV +g*sin(0)) = X(Ua,Wa,8p)
m(V+ RU -PW +g *sin(0)cos(0)) = Y(Vw,P,8b)
m(W+ PV-QU+g* cos(0)cos(0)) =X(Ua,Wa,5p)

PIx +QR(lz - 1y)-(PQ +R)Ixz =L(VW,P,R,Sh)

()
QIY+PR(Ix -1z)+(P2+R2)Ixz=M(Ua,Wa,Wa,Q,Sp)

RIZ+PQ(ly-1x) +(QR+P)IxZ=N <ya’P’R’8p)
0]

~p~ 1 0 -sin(0) o

Q = 0 «cos(<z) cos(0)sin(<2>) O

R 0 -sin(<£) cos(0)cos(Cf>)
w

[XE,yE,ZE]? =zvs[t/,V,wf
gdzie:
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- wektor sumy sit aerodynamicznych i ciggu F =[X,Y,Z]

- wektor predkosci samolotu wzgledem Ziemi VE =[U,V,W]

- wektor predkosci katowej samolotu wzgledem Ziemi Q be =[P,Q, R]
- wektor kretu samolotu H =[Hx,Hy,Hz]

- wektor momentu od sit zewnetrznych M =[L,M,N]

- osiowe momenty bezwiadnosci Ix,ly, 1z

Na rysunek 1 zilustrowano uktady wspotrzednych stosowane w pre-
zentowanych modelach matematycznych ruchu samolotu.

Xe

Rys. 1 Ukady wspétrzednych stosowane w modelu ruchu samolotu

Dla zastosowan praktycznych bardzo czesto stosuje sie uproszczone
modele ruchu samolotu. Posta¢ ruchu po linearyzacji, stosujagc metode
matych zaktocen i zatozeniu, ze ruchy symetryczne wywotujg wytacznie
sity i momenty symetryczne a antysymetryczne - momenty i sily
antysymetryczne (2) [1],
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Réwnania zapisane w powyzszej postaci majg wiele zalet najbardziej
oczywistg jest to, ze sg to ukiady rownan liniowych co pozwala na
korzystanie z dobrze opracowanego aparatu matematycznego oraz
implementacji programowych stuzgcych analizie oraz wyliczaniu przy
ich uzyciu parametrow ruchu samolotu. Liniowa posta¢ roéwnan
opisujacych zachowanie sie obiektu nieliniowego jakim jest samolot,
powoduje powstawanie sporych bledow pomiedzy rzeczywistg
trajektorig ruchu samolotu ajej odwzorowaniem przez model. Biedy te sg
w zastosowaniach praktycznych, do pominiecia pod warunkiem spet-
nienia zatozen przyjetych przy linearyzacji to znaczy: ze parametry ruchu
samolotu znajduja sie w bezposrednim otoczeniu punktu wyznaczajgcego
stan ustalony. W dalszej czesci artykutu opisana bedzie propozycja
modyfikacji zlinearyzowanego modelu ruchu samolotu (2), ktéra
powinna wyeliminowac opisane wczes$niej wady modelu liniowego.
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3. Metodyka identyfikacji modelu ruchu samolotu

Uktady sterowania dla samolotdw lokalnej komunikacji projektowane
sg do sterowania samolotem dla $cisle okre$lonych zakresow parametrow
lotu. NajczeSciej sterowanie realizuje funkcje stabilizacji nakazanego
stanu ustalonego lub przechwycenie tego stanu. Tak budowane sg typowe
autopiloty przeznaczone dla samolotéw komunikacyjnych. Sytuacja,
w ktérej samolot w locie sterowanym przekracza zatozone ograniczenia
dopuszczalnych parametrow ruchu jest stanem awaryjnym i wymaga
ingerencji pilota. Daje to mozliwo$¢ uproszczenia modelu ruchu
samolotu tak by odwzorowywane byty fazy lotu szczegdlnie istotne
z punktu widzenia projektowanego uktadu sterowania.

Proponowany w niniejszym artykule sposéb modelowania ruchu
samolotu polega na identyfikacji zlinearyzowanych modeli ruchu
samolotu dla kilku wybranych stanéw lotu samolotu, a nastepnie
dynamicznego wyboru odpowiedniego modelu liniowego w zaleznoSci
od wartosci chwilowych parametréw ruchu. Model zostat zbudowany
W nastepujacy sposob:

1. Okreslenie zagdanych standw lotu.

2. Przeprowadzenie eksperymentdw i identyfikacja modeli liniowych.

3. Weryfikacja otrzymanych wynikow.

4. Okreslenie postaci funkcji przetaczajacej i budowa modelu hybry-
dowego.

5. Oszacowanie doktadnosci otrzymanego modelu.

Na rysunku 2 przedstawiono schemat blokowy modelu ruchu
samolotu zbudowanego z kilku modeli liniowych edacych wynikiem
identyfikacji rzeczywistego modelu ruchu samolotu. Jednak dla celéw
weryfikacji metody ruch rzeczywistego samolotu zostat zastgpiony
symulacjg modelu nieliniowego opisanego w [3],

Identyfikacje modeli liniowych przeprowadzono przy zastosowaniu
minimalizacji btedu predykcji. W wyniku identyfikacji otrzymano
rodzine modeli liniowych ruchu samolotu.

Na rys. 2 zilustrowano dziatanie proponowanego modelu ruchu
samolotu, ztozonego ze zidentyfikowanych wczes$niej modeli liniowych.
Model sklada sie z szeregu réwnolegtych gatezi ztozonych z bloku
formujgcego sygnaty wejsciowe, zlinearyzowanego modelu ruchu samo-
lotu, bloku formujgcego sygnaty wyjsciowe. Bloki formujgce zapewniajg
uwzglednienie stanu ustalonego modelu liniowego. Obliczenia w modelu
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sg realizowane zawsze przez jedng galagZ wybrang za pomocga przels-
cznika sterowanego sygnalem wypracowywanym przez blok funkcji
przetgczajgcej. W bloku funkcja przetgczajaca analizowane sg zmiany
sygnatow wejsciowych i wyjsciowych modelu ruchu samolotu. Na
podstawie ich wzajemnej wspdtzaleznosci podejmowana jest decyzja
przetgczenia na inng gataz modelu.

4. Realizacja modelu

Modele czastkowe zostaty otrzymane z danych pochodzacych z symu-
lacji ruchu samolotu za pomocg modelu nieliniowego opisanego w [3], za
pomocg metody btedu predykcji [5], Jako sygnat pobudzajacy zastoso-
wano funkcje postaci (3).

| 2°dla  (1,35)u (4,45)u (7,8.5)
H [0°dlatf (-00,)u (3.54)u (4.57)u (8.5+00)

Zastosowanie nieliniowego modelu ruchu samolotu [3] pozwala na
otrzymanie zar6wno poprawnych, jak i zakléconych danych do
identyfikacji. Umozliwia to testowanie poprawno$ci stosowania metod
identyfikacji. Na rys. 3 pokazano przyktad takiego zastosowania.
Wygenerowano serie danych bez zaktdocen oraz z réznym poziomem
zaktdcen. Przyjeta funkcja zaktdcenn atmosferycznych ma postaé modelu
Dryden’a. Jak wynika z rys. 4 wartosci identyfikowanych wspoétczyn-
nikow ulegajg szybkiej degradacji wraz ze wzrostem intensywnosci

(3)
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turbulencji. Dane otrzymane z lotu przy poziomie turbulencji a>0.5m/s
sg watpliwej jakoSci i w zasadzie nie nadajg sie do wyznaczania modeli
ruchu samolotu w procesie identyfikacji. Wynika z tego, ze loty
eksperymentalne nalezy prowadzi¢ w bardzo spokojnej atmosferze.

Rys. 3. Wyniki identyfikacji modelu ruchu samolotu (lot poziomy
z predkos$cig UG=35 m/s

Rys. 4. Wptyw sktadowej pionowej turbulencji na identyfikowane
wspotczynniki modelu
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W celu sprawdzenia praktycznej mozliwos$ci wykorzystania opisanego
wczesniej modelu zostat przygotowany skryptjezyka matlab.

Na rys. 5 przedstawiono poréwnanie odpowiedzi modelu nieliniowego
[3] oraz proponowanego modelu hybrydowego. Dodatkowo zamiesz-
czono réwniez przebiegi wartosci predkosci poziomej i kata pochylenia
wygenerowane przez modele liniowe ruchu samolotu.

Pochylam* O

model hybrydowy |
-~ model wzorcowy |

Czas (sek|

Rys. 5. Porownanie odpowiedzi modelu hybrydowego z nieliniowym oraz
sktadowych modeli liniowych z nieliniowym

Wszystkie modele zostaly wymuszone skokiem o wartosci 3 stopni
podanym na ster wysokosci.

Z przedstawionego rysunku wynika, ze symulacja ruchu samolotu za
pomocg modeli liniowych ruchu samolotu znacznie odbiega od
poprawnego odwzorowania wielkosci opisujacych ruch samolotu.
Znaczng poprawe doktadnosci odwzorowania daje poigczenie modeli
liniowych w opisany wcze$niej sposéb.

5. Wnioski

Potgczenie kilku modeli liniowych umozliwia znaczng poprawe
odwzorowania ruchu samolotu w stosunku do symulacji ruchu samolotu
za pomocg kazdego z modeli liniowych z osobna. Zaletg uktadu jest
wykorzystanie modeli liniowych stosunkowo tatwych do identyfikacji.
Do wad tego podejscia nalezy zaliczy¢ duzg trudnosci uzyskania
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wiasciwej postaci funkcji przetgczajagcej, od ktérej w duzej mierze zalezy
doktadno$¢ odwzorowania ruchu samolotu.

Wykorzystanie modelu nieliniowego ruchu samolotu pozwala na
przetestowanie prawidtowosSci przyjetych metod identyfikacji oraz
postaci identyfikowanego modelu matematycznego. Niezaprzeczalng
zaletg wykorzystania modelu nieliniowego jest mozliwo$¢ poréwnania
wynikéw identyfikacji na podstawie danych niezakt6conych oraz danych
zaktoconych.

Praca finansowana ze srodkéw Komitetu Badarn Naukowych
w latach 2003-2004 jako projekt badawczy
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Modele ruchu samolotu znajdujg zastosowanie zaréwno do analizy
wiasciwosci samolotu istniejgcego jak i w zagadnieniach modyfikacji
wiasciwosci. Szczegblnie istotnym zastosowaniem modelu ruchu
samolotu jest obszar analizy i syntezy ukladdéw sterowania ruchem
samolotu. W Katedrze Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej
od wielu lat prowadzone sg prace z zakresu sterowania samolotami.

tych

Zadanie doboru ukfadu sterowania wymaga posiadania modelu obiektu
sterowanego. W wyniku prowadzonych w Katedrze Awioniki
i Sterowania PRz prac nad ukfadami sterowania samolotem powstato
zapotrzebowanie na model samolotu. W artykule zaprezentowano
konstrukcje opracowanego modelu samolotu. Przedstawiono mozliwosci
wykorzystywania poszczegélnych elementow modelu w réznych etapach
procesu syntezy uktadéw sterowania.

1. Wprowadzenie

Wynikiem tych prac sgtrzy uktady sterowania samolotami:

APC-1 dla samolotu PZL-M20 Mewa [12],
APC-4 dla samolotu bezpilotowego [4, 9]:
- opracowany dla samolotu VECTOR,

- ze wzgledu na przerwanie konstrukcji samolotu préby w locie

wykonano na samolocie PZL-110 KOLIBER,
SPS-1 dla samolotu klasy lekkiej [13, 10].


mailto:jp@prz.edu.pl
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Pierwsze rozwigzanie (koniec lat 80.) jest to autopilot dla samolotu
dwusilnikowego z napedem $migtowym. Kolejny projekt obejmowat
petne autonomiczne sterowanie samolotem bezpilotowym. Dla tego
projektu konieczne stalo sie opracowanie metod symulacji ruchu
samolotu aby umozliwié¢ sprawdzenie dziatania algorytmow sterowania
(znacznie bardziej ztozonych w stosunku do ukladu autopilota) przed
rozpoczeciem préb w locie. W efekcie powstal model samolotu
jednosilnikowego, ktéry jest tematem niniejszego opracowania. Model
ten jest z powodzeniem wykorzystywany w kolejnym projekcie oraz
w prowadzonych aktualnie pracach badawczych Katedry .

Analizujac réznego rodzaju uktady sterowania samolotem mozna
wyrozni¢ takie, ktérych zadaniem jest poprawa wiasciwosci samolotu
jako obiektu sterowanego przez cztowieka (uktady poprawy statecznosci,
uktady wspomagania wybranych dziatan pilota) oraz te, ktére w pekni
sterujg ruchem samolotu w wybranych fazach lotu (autopilot) lub
podczas misji samolotu bezpilotowego lub fragmentu misji kiedy pilot
jest zajety innymi zadaniami. Im wiecej funkcji peini uktad sterowania
tym wieksze sg wymagania co do doktadnos$ci opisu ruchu samolotu za
pomocg zastosowanych modeli. Niestety bardzo dokitadne modele sg
opisane przez ukiady réwnan rozniczkowych nieliniowych (w tym
uwzglednienie niektorych efektow wymaga zastosowania réwnan
rézniczkowych czastkowych). Podstawowg trudnoscig zastosowania
takich modeli w procesie projektowania ukiladu sterowania jest brak
metod syntezy operujacych na ztozonych réwnaniach rézniczkowych
nieliniowych. Istnieje jednak, i jest z powodzeniem wykorzystywana,
metoda posrednia polegajagca na wykorzystaniu modelu obiektu
sterowanego w procesie syntezy ukladu sterowania przy zastosowaniu
technik symulacyjnych. Modelowanie zachowania samolotu, sterowa-
nego przez dobrany ukiad sterowania, pozwala zaré6wno na weryfikacje
poprawnosci dziatania uktadu sterowania jak i na korekcje parametrow
tego ukiadu.

Nalezy zwrdci¢ uwage na fakt, ze ostateczng weryfikacjg popraw-
nosci dziatania ukladu sterowania jest wspOtpraca z rzeczywistym
obiektem a nie modelem. Model, nawet najdoskonalszy, ze wzgledu na
ograniczone $rodki poznawcze, odwzorowuje zachowanie rzeczywistego
samolotu z ograniczong dokladnos$cig. Z tego powodu istotna jest
mozliwo$¢ poréwnania wynikéw uzyskanych w symulacjach z rzeczy-
wistym dziataniem ukfadu. Majgc takie informacje mozna prébowac
doskonali¢ model (poszukujac wyjasnienia i opisu matematycznego
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zjawisk, ktore objawiajg sie jako rozbieznosci) oraz nalezy okreslié
zakres mozliwosci jakie daje model i zwigzany z tym zakres dziatan,
ktére jako nie uwzglednione w modelu, muszg zosta¢ wykonane na
obiekcie rzeczywistym.

Znajagc wiasciwosci rzeczywistego samolotu, dysponujac modelem
ruchu samolotu oraz znajagc niedoskonatosci posiadanego modelu
mozliwe jest okreSlenie, jakie metody syntezy ukladu sterowania bedg
skuteczne dla danego obiektu.

2. Budowa modelu

Ze wzgledu na sposdéb wykorzystywania modelu, model ten zostat
zaprojektowany w taki sposOb aby istniata mozliwo$¢ wykorzystania
zaréwno na etapie weryfikacji jak i projektowania uktaddéw sterowania
samolotem. Aby mozliwe byto wypetnianie obydwu funkcji model
sktada sie z dwu modutdw:

* nieliniowego uktadu réwnan rdézniczkowych, ktory opisuje ruch
samolotu z wykorzystaniem ogdlnego modelu zjawisk
wplywajacych na ruch samolotu oraz informacji dotyczgcych
parametréw samolotu, z ktérym zwigzane sg prowadzone prace,

« modutu pozwalajgcego na uzyskanie opisu zlinearyzowanego dla
okreslonych stanéw ruchu ustalonego samolotu.

Ruch ustalony jest rozumiany jako stan lotu. w ktérym sygnaly
sterujgce przyjmujg wartosSci state, a samolot wykonuje lot po linii
Srubowej [6].

Mozliwo$¢ linearyzacji réwnan ruchu pozwala na uzyskanie modeli
liniowych, ktére moga by¢ bezposrednio wykorzystywane w procesie
syntezy uktadow sterowania. Warto podkresli¢ jeszcze, ze mozliwosé
wyliczenia pewnej liczby modeli zlinearyzowanych dla réznych stanéw
ustalonych lotu, pozwala na zastosowanie metod syntezy odpornych na
zmiane modelu. Przyktadem takiej metody jest Quantitative Feedback
Theory [5], w ktérej wszystkie modele obejmujace pewien zakres stanow
lotu sg bezposrednio wykorzystywane podczas dobierania ukiladu
sterowania. W efekcie uklad sterowania dla projektowego zakresu
standw lotu posiada $cisle okreslone witasciwosci [9],

Model zostat podzielony na bloki co uporzgdkowato jego strukture
oraz wymusito poprawne zdefiniowania sygnatow wejSciowych
i wyjsciowych. Ogdlng strukture modelu przedstawiono na rys. 1
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turbulencja

Rys. 1. Schemat blokowy bloku petnego modelu samolotu

Ye

U

Rys. 2. Uktady wspotrzednych stosowane w modelu ruchu samolotu

Na rys. 2 przedstawione zostalty wykorzystywane w modelu uktady
Fe- uklad zwigzany z ziemia (przyjety jako ukiad inercjalny), Fv - ukiad
zgodnie réwnoleglty do FB o poczatku w $rodku masy samolotu, Fb -
uktad zwigzany z samolotem, Fa- uklad o poczatku w $rodku masy
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samolotu, ktérego 0§ OX jest skierowana zgodnie z Kkierunkiem
przeptywu powietrza wzgledem samolotu. Konieczno$¢ zastosowania
réznych ukladéw wspo6trzednych wynika z operowania warto$ciami,
ktore sg okreslone w réznych uktadach wspoétrzednych.
Réwnania ruchu samolotu zastosowane w modelu zostaty opracowane
przy przyjeciu samolotu jako bryly sztywnej. Réwnania majg typowa
0g06lng postaé

Réwnania ruchu samolotu zastosowane w modelu zostaty opracowane
przy przyjeciu samolotu jako bryty sztywnej. Rownania majg typowa
0g0Ing postaé

d
dt (VfiE )fb + &BE )f, X (VBE)f, ~ O”aero)fb + + (silnika ) f,,
; (i)
o G MER)* MEI d{ctrk )=(mOR+ |
gdzie:
J - macierz masowych momentéw bezwitadnosci,
M = m-l - macierz bezwtadnoséci, m - masa samolotu, | - macierz

jednostkowa, g - wektor przyspieszenia ziemskiego w ukladzie FE,

(JIBE)® =[P,Q,R] - predkos¢ katowa ruchu samolotu w uktadzie FB,
(VBe )pB = [U,V,W] - wektor predkosci samolotu wzgledem uktadu Fe

o skiadowych okreslonych w ukladzie Fb, Abe = [<I>,0,W] -

orientacja katowa samolotu wzgledem uktadu FE okreslona poprzez katy
transformacji lotniczej Eulera, L vb(Abe), LB ((V8E)Fo, (WwW)F, W ,) -

macierze transformacji pomiedzy uktadami wsp6trzednych,

Cx(a,(3,8L,5H,8K)
Cy(a,p,5L,5H,5K)
Cz(a,p,5L,5H,5K)
CL(a,p,5L,5H,5K)

(MagrF =1 S-b. CcM@>P>8.,8H,8K)
CN(a,p,5L,5H,5K)

(2)
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Sity i momenty aerodynamiczne sg okre$lone w uktadzie zwigzanym
z przeptywem, co zaznaczono poprzez dodanie indeksu Fa, a wykorzys-
tanie ich w réwnaniu (1) wymaga dokonanie transformacji do uktadu FB.
Wartos$ci sit i momentéw aerodynamicznych zalezg od wspotczynnikdw
odpowiednich sit i momentow a te sg nieliniowg funkcjg dwu zmiennych
stanu samolotu (kata natarcia i kata $lizgu) oraz sygnatéw sterujacych
(wychylern odpowiednich ptaszczyzn sterowych). Poza zaznaczonymi
sygnatami odpowiadajacymi wychyleniu lotek (8L), steru wysokosci (8H)
oraz steru kierunku (8k) moga istnie¢ dodatkowe sygnaty
wykorzystywane w sterowaniu, jak wychylenie klap, oraz nalezy
uwzgledni¢ efekty zwigzane z dziataniem automatycznej mechanizacji
skrzydta (np. sloty). Ze wzgledu na przyjete wymaganie minimalizacji
czasu obliczen zaleznosci wspdtczynnikow aerodynamicznych Cx Cy,
Cz, C1, Cm i Cn zostaly aproksymowane funkcjami odpowiednich
zmiennych. Aby skréci¢ czas obliczen pominiete zostaly zmienne,
ktérych wplyw na dany wspéiczynnik jest nieznaczny. Kolejne
uproszczenie wigze sie z przyjetym zakresem zastosowan modelu.
Przyjmujac, ze zadania sterowania dotyczg lotoéw nieakrobacyjnych
mozliwe stato sie pominiecie fragmentdw charakterystyk, ktore sg
ktopotliwe do modelowania (jak np. stan przeciggniecia) i wprowadzenie
uproszczonych zaleznosci. Wystgpienie podczas testow stanu w tych
obszarach jest sygnalizowana i oznacza niepoprawne dziatanie uktadu
sterowania i wymaga modyfikacji badanego uktadu. Oczywiscie, gdy
istnieje konieczno$¢ uwzglednienia algorytmow sterowania wyprowadza-
jacych ze standéw niebezpiecznych wtedy model zostaje rozbudowany.

Wartosci katdw natarcia i $lizgu okreslaja wzajemne potozenie
uktadéw Fb oraz Fa Poniewaz katy te zalezg zardwno od predkosci lotu
samolotu wzgledem uktadu inercjalnego jak i predkosci, z jakg w danym
momencie porusza sie strumien powietrza wzgledem tego uktadu
macierz transformacji jest funkcjag wektora predkosci samolotu,
wektorow predkosci strumienia powietrza wokdt samolotu okreslonych
w uktadzie FB.

Dla poprawnego modelowania ruchu samolotu istotne jest poprawne
wprowadzenie pradéw powietrznych. Wystepowanie pradéw powietrz-
nych powoduje, ze orientacja uktadu wspoétrzednych zwigzanego z prze-
ptywem powietrza a uktadem wspo6trzednych zwigzanym z samolotem
jest inna niz w stanie lotu w spokojnej atmosferze, co ma istotne
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znaczenie przy okre$laniu sktadowych wektoréw sit i momentéw aerody-
namicznych. Ruch powietrza zostat rozdzielony na dwie sktadowe:
* wiatr staly opisujacy zjawiska wolnozmienne, ktéry do modelu
jest wprowadzany jako wektor w uktadzie zwigzanym z ziemia,
a wewnatrz modelu jest przeliczany do uktadu FB,

* turbulencja opisujgca prady powietrzne w kategoriach stochas-
tycznych, ktéra zostata wprowadzona w ukladzie zwigzanym
z samolotem.

Typowa postacig uktadu modelujgcego sygnat turbulencji jest
generator szumu biatego z filtrem formujacym o odpowiednio dobranej
charakterystyce dla kazdej ze sktadowych turbulencji. W pracach prowa-
dzonych z wykorzystaniem prezentowanego modelu wykorzystywano
model Drydena [3, 4] odpowiednio do prowadzonego eksperymentu
zadajac skale i intensywno$¢ turbulencji.

Sygnatami wejsciowymi dla bloku modelujgcego dynamike ruchu
bryty samolotu, poza warto$ciami wychylen powierzchni sterowych, sg
sita i moment zespotu napedowego. Model zespotu napedowego obej-
muje charakterystyki silnika i Smigta. Na rys. 1 zaznaczono dwa sygnaty
wyjsciowe z tego modelu istotne dla ruchu samolotu. Poza tymi sygna-
tami dostepna jest informacja o aktualnej predkosci obrotowej Smigta co
jest istotne przy zastosowaniu modelu podczas testdw uktadu sterowania
samolotem wyposazonego w funkcje sterowania zespotem napedowym.
Model zespotu napedowego uwzglednia wplyw gestosci powietrza oraz
predkosci lotu (ci$nienia dynamicznego) na uzyskiwang predkosé
obrotowa oraz site ciggu. Blok modelujgcy atmosfere stuzy do
wyliczania aktualnego ci$nienia statycznego, gestosci p i temperatury
powietrza w zalezno$ci od wysokosci wykorzystujagc model atmosfery
standardowej oraz ci$nienia dynamicznego q w zaleznosci od aktualnej
predkosci instrumentalnej lotu (IAS).

Waznymi elementami urealniajgcymi model ruchu samolotu sg bloki
modelujgce dynamike mechanizmoéw wykonawczych. Modele te zostaty
opracowane na podstawie analizy witasciwosci rzeczywistych elementéw
zastosowanych na samolocie ze szczeg6lnym uwzglednieniem
ograniczen, dotyczacych zaréwno wartosSci sygnatu wyjsciowego (czyli
wychylenia plaszczyzny sterowej) jak i predkosci zmian tego sygnatu,
ktére majg istotny wptyw na jako$¢ sterowania samolotem. W przypadku
zamiany mechanizméw wykonawczych bloki te podlegajg modyfikacji
badZz wymianie.
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W niektérych testach istotne jest, aby sygnaty odzwierciedlajgce stan
samolotu posiadaty charakterystyki zblizone do rzeczywistych urzgdzen
pomiarowych. W takim przypadku na wyjsciu modelu wprowadzane sg
odpowiednie elementy, takie jak kwantyzator modelujagcy skonczong
rozdzielczo$¢ wyniku pomiaru, generator szumu modelujgcy zaktdcenia
wystepujgce w sygnale zmierzonym itp.

3. Modele zlinearyzowane

Jak juz wspomniano, modele zlinearyzowane wykorzystuje sie na
etapie syntezy ukladu sterowania. Wykorzystujagc uktady sterowania
zaprojektowane z wykorzystaniem modeli zlinearyzowanych, przy
mozliwosci wykonania symulacji zachowania uktadu opisanego petnymi
réwnaniami pozwala na weryfikacje poprawnosci zastosowanej metodyki
projektowej. Nalezy jednak zwréci¢ uwage na fakt, ze nawet jesli wynik
préby z ukladem zaprojektowanym dla modelu uproszczonego nie
zakonczy sie petnym sukcesem, to jednak okreslenie Zroda réznic niesie
informacje o ograniczeniu modelu liniowego w poréwnaniu z petnym
a uzyskany uktad sterowania mozna dostroi¢ i ewentualnie zmodyfi-
kowaé wykorzystujac technike symulaciji.

Linearyzacja modelu dokonywana jest w programie zapisanym
w jezyku matlab’a. Wynikiem linearyzacji jest ukfad rownan liniowych
(4), w ktérym rozdzielone sg rOwnania opisujgce ruch symetryczny
i niesymetryczny

fs(t)=As-xs+Bs-us+Es-zs

ys(t)=Cs-xs+Ds-Us+Fs-zs

,\,(0=An-xn+Bn-un+En-zn
Yy, (t>Cn-xn+tDn-un+Fn-zn

gdzie A - macierz stanu, B - macierz wymuszenia, C - macierz wyjscia,
D - macierz transmisyjna, E - macierz wptywu zaktdcen procesu, F -
macierz wptywu zaktdcen wyjscia.

Linearyzacje dokonuje sie przyjmujgc ustalony stan lotu okreslony
przez podanie predkosci lotu, kata wektora normalnego linii toru lotu do
poziomu i kata przechylenia. Dodatkowo istnieje mozliwo$¢ zmiany
parametrow samego samolotu tj. masy i wywazenia. Na podstawie
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zadanych parametréw stanu ustalonego wyliczane sg w pierwszym etapie
wartosci zmiennych stanu oraz wartosSci sygnatow sterujacych w stanie
ustalonym.

Wartosci te sg przydatne przy prowadzeniu symulacji z zastoso-
waniem petnego modelu ruchu samolotu. Warto$ci zmiennych stanu
w chwili rozpoczecia symulacji stanowig warunki poczatkowe dla
rozwigzywanego ukiadu réwnan rézniczkowych. Dla modelu nieli-
niowego, w odrdznieniu od modelu liniowego wartosci poczatkowe nie
sg zerowe. Rozpoczecie symulacji wymaga, aby warunki poczatkowe
byly zgodne 1z wartoSciami poczatkowymi sygnaldw sterujgcych
i zadanych warto$ci zmiennych stanu. Je$li warunek ten nie bedzie
spetniony wtedy w fazie poczatkowej symulacji pojawi sie proces
przejsciowy, tym diuzej trwajacy i charakteryzujacy sie wiekszymi
zamianami sygnatéw im wieksze sg rozbieznosci pomiedzy wartosciami,
ktére utrudniajg lub wrecz uniemozliwiajg wykonanie efektywnej préby
symulacyjnej.

W kolejnym etapie liczone sg wartosci wspéiczynnikow macierzy
w réwnaniu zlinearyzowanym (4) w punkcie pracy okreSlonym
wartosciami ustalonymi zmiennych stanu wyliczonymi uprzednio.

4. Wykorzystanie modelu w symulacji

Model samolotu opisany w rozdz. 2 jest wykorzystywany na dwu
etapach procesu syntezy ukladu sterowania.

Pierwszy z nich jest to petna symulacja ruchu samolotu i ukiadu
sterowania. Proces ten wykonywany jest w Srodowisku Matlab Simulink,
co pozwala na tatwe konfigurowanie struktury uktadu sterowania, zmiane
wspotczynnikéw oraz daje mozliwos¢ dostrajania poszczegblnych
elementéw uktadu sterowania. Mozliwo$¢ dostrajania jest szczegdlnie
istotna w przypadku wprowadzania elementéw nieliniowych. W odréz-
nieniu od regulatoréw liniowych (niezaleznie czy bedg to typowe
regulatory PID, czy uktad ze sprzezeniem od zmiennych stanu), dla
ktorych metody doboru sg powszechnie znane i sprawdzone [4, 7, 11],
uktady sterowania zawierajgce elementy nieliniowe dzialajg w znacznie
réznigcy sie sposob zaleznie od aktualnego stanu uktadu. Juz prosta
modyfikacja regulatora PID, jaka zostata przedstawiona w [4 Rozdz. 4]
powoduje, ze mozna wyrézni¢ kilka réznigcych sie sposobdéw pracy
regulatora.
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Ze wzgladu na istnienie wielu réznych zjawisk, zwigzanych
z whasciwosciami zastosowanych rozwigzan sprzetowych elementéw
sterujacych, uktadow pomiarowych, elementéw wykonawczych i linii
transmisyjnych wystepujacych w uktadzie sterowania, wptywajgcych na
jakos$¢ sterowania, petna symulacja nie zawsze daje wyniki, ktére mozna
uzna¢ za potwierdzenie poprawnosci przyjetych rozwigzan. Konieczne
jest sprawdzenie rzeczywistego sterownika. Istotnym narzedziem
stuzacym do wykonywania takich testow w warunkach laboratoryjnych
jest specjalne stanowisko symulacyjne, w ktérym obiekt sterowany jest
modelowany natomiast uktad sterowania jest rzeczywisty.

Zaprezentowany model jest wykorzystywany takze na tym etapie
prac nad ukladami sterowania. Wykorzystujac mozliwosci symulacji
w czasie rzeczywistym zostato wykonane stanowisko, w ktorym model
samolotu zostat potgczony z innymi elementami modelujagcymi elementy
interfejsow pozwalajgce na dotgczenie rzeczywistego uktadu sterowania
[10]. Symulowane sg takze te elementy pomiarowe, dla ktorych nie jest
uzasadnione wytworzenie w czasie prob sygnatow pomiarowych
identycznych z rzeczywistymi (np. predkosci katowych, cisnienia
dynamicznego). Etap testdbw z wykorzystaniem metody okreslanej jako
Hardware in the Loop Simulation nie tylko umozliwia wykonania testow,
ktére zmniejsza zakres badan wykonywanych na samolocie. Na
stanowisku tym istnieje mozliwo$¢ bezpiecznego sprawdzenia sytuacji
niebez-piecznych, awarii elementow uktadu i awarii elementéw
samolotu. W przypadku wykonywania tego typu testéw moze zaistnieé
konieczno$¢ usuniecia uproszczen opisanych w rozdziale 2.

1. Rozwdj modelu

Waznym efektem prowadzonych prac nad systemami sterowania
samolotami jest mozliwo$¢ doskonalenia modelu. Wyniki prowadzonych
eksperymentéw w locie pozwalajg na poréwnanie wynikow ekspery-
mentéw rzeczywistych i symulowanych. Rdwnocze$nie na podstawie
zarejestrowanych przebiegéw zmian wartosci zmiennych stanu samolotu
prowadzona jest identyfikacja modelu samolotu [2].

Zadanie identyfikacji w przypadku obiektu nieliniowego poddanego
dziataniu zaktécen (w przypadku samolotu takim zakiloceniem jest
turbulencja) nie jest zadaniem tatwym. Opisywany model nieliniowy
znalazt w tym miejscu zastosowanie jako element weryfikujgcy
skuteczno$¢ metody identyfikacji [1,2].
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Przedstawiony model stanowi duzg pomoc przy opracowywaniu
metodyki identyfikacji modelu ruchu rzeczywistego samolotu ze wzgledu
na mozliwo$¢ otrzymania odpowiedzi modelu na zadane wymuszenie
bez wplywu zaktdcen. Dla rzeczywistego samolotu otrzymanie tak
idealnych danych (bez wptywu zaktocen) jest praktycznie niemozliwe.
Porownanie wynikéw identyfikacji modelu nieliniowego i samolotu
pozwala na okres$lenie mozliwosci identyfikacji w obecnos$ci zaktdcen.
Utatwiona tez jest weryfikacja prawidtowosci zastosowanych metod
identyfikacji.

Na ponizszym rysunku pokazano przykiadowe odpowiedzi trzech
modeli samolotu na identyczne wymuszenie opisane nastepujacg funkcjg

_f 2°dlat€ (1,35 u (4,4.5) U (7,8.5)
"~ J0°dlatg (-00,i)u (3.5,4) U (4.5,7) U (8.5,+-) 1™

Linia 1 przedstawia przebieg odpowiedzi peinego modelu. Zachowanie
sie modeli zlinearyzowanego (linia 2) i modelu liniowego zidentyfiko-
wanego na podstawie odpowiedzi modelu nieliniowego (linia 3) dla
niektorych zmiennych sa podobne lecz dla innych r6znig sie znacznie.
Widoczne réznice, co do tendencji przebiegbw zmiennej Aw, wynikaja
z innej interpretacji tych wartosci dla tych modeli co ilustruje trudnosc
bezposredniego stosowania modeli zlinearyzowanych w zadaniach
syntezy uktadow sterowania.

Rys. 3. przyktadowe przebiegi warto$ci wybranych zmiennych stanu samolotu
dla modelu nieliniowego (1), zlinearyzowanego analitycznie (2),
zidentyfikowanego modelu liniowego na podstawie przebiegu 1 (3)
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Przewidywane jest kontynuowanie prac nad modelem samolotu
w kierunku uzupeinienia tego modelu o opis zjawisk zwigzanych
z kontaktem samolotu z ziemig. Te zjawiska sg istothe w przypadku
projektowania uktadéw sterowania, zawierajgcymi funkcje automatycz-
nego startu i ladowania. Jak wiadomo te fazy lotu samolotu sg
szczegdblnie krytyczne ijest oczywiste, ze niemozno$¢ modelowania tych
faz lotu jest czynnikiem, ktory uniemozliwia wykonanie autopilota
z funkcjami lagdowania w kategorii Il czy w peini automatycznie
sterowanego samolotu bezpilotowego startujgcego i ladujagcego na pasie
startowym.

6. Wnioski

Prace nad ukladami sterowania samolotow wymagajg posiadania
modelu ruchu obiektu, ktérym sterujemy. Prezentowany model
zapewnia, bardzo potrzebng do syntezy uktadoéw sterowania, mozliwos$é
generowania modeli zlinearyzowanych dla wybranych stanéw lotu.
Praktyczne wykorzystanie tego modelu w ramach badan prowadzonych
w Katedrze Awioniki i Sterowania potwierdzito wielkg przydatnosc
takiego podejscia do modelowania. Model ten jest wykorzystywany w
pracach, ktére stanowig przygotowanie do eksperymentéw na obiekcie
rzeczywistym (np. [8, 9, 10]). Dodatkowo badania uktadéw sterowania
prowadzone w rzeczywistych warunkach (na samolocie) prowadzg do
ciggtego doskonalenia prezentowanego modelu poprzez zwiekszanie jego
doktadnosci oraz poprawg funkcji uzytkowych.

Prezentowany model stanowi réwniez nieoceniong pomoc przy
badaniach majacych na celu identyfikacje modelu ruchu samolotu.
Wykorzystanie tego modelu pozwala na przetestowanie wykorzys-
tywanych metod identyfikacji w warunkach laboratoryjnych, co pozwala
na zmniejszenie czasu niezbednych badan w powietrzu, a w efekcie
obniza koszty eksperymentéw praktycznych.
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Uktad wykonawczy stanowi istotne ogniwo w procesie sterowania
ruchomymi obiektami. Oméwiono funkcjonowanie i wspotdziatanie
poszczegblnych elementéw takiego ukladu. Pokazano matematyczne
modele dynamiki serwomechanizmu o réznym stopniu uproszczenia
z uwzglednieniem odpowiednich ograniczen natozonych na jego ruch.
Wybrane wyniki symulacji potwierdzity wptyw dynamiki i btedéw uktadu
wykonawczego na przebieg ruchu samolotu w trakcie prostego manewru.

1. Wstep

Badania wptywu dynamiki uktadu wykonawczego na ruch automa-
tycznie sterowanego obiektu przeprowadzono na przykiadzie samolotu
wojskowego F-16 ijego serwomechanizméw elektrohydraulicznych. Do
prawidtowego funkcjonowania ukiadéw wykonawczych niezbedne sg
urzgdzenia sterowania, zasilacze oraz interfejsy stuzgce do przetwarzania
sygnatéow (analogowe, cyfrowe, optyczne) oraz ich przesytania. Wysoki
stopien ztozonos$ci rozwazanych uktadéw i ich potgczen na obiektach
rozwazanego typu zwykle jest spowodowany koniecznos$cig wprowa-
dzenia licznych zabezpieczen zwigkszajgcych niezawodnos$¢ systemu
poktadowego. Uzyskuje sie to miedzy innymi poprzez zwielokrotnienie:
uktadow obliczeniowych automatycznego sterowania, interfejséw i szyn
do przesytania sygnatéw (np. w standardzie MILI553). Ze wzgledu na
ztozono$¢ zagadnienia pominieto w procesie modelowania wptyw
opisanej infrastruktury towarzyszacej uktadom wykonawczym.
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2. Model dynamiki uktadéw wykonawczych

Rys. 1 Schemat blokowy funkcjonowania uktadu wykonawczego

W procesie automatycznego sterowania do zmiany potozenia
katowego powierzchni sterowych wykorzystywane sg miedzy innymi
serwomechanizmy elektrohydrauliczne, ktorych funkcjonowanie przed-
stawiono na ogdélnym schemacie (rys. 1). Elektryczny sygnat z autopilota
po wzmocnieniu pobudza elektryczny naped, przesuwajacy rozdzielacz
(zawor). Jego ruch powoduje wplyniecie oleju pod cisnieniem na
powierzchnie tloka. Sita pochodzaca od tego ci$nienia wymusza ruch
posuwisty tloka. To przesuniecie poprzez uktad przekazania ruchu
wywotuje obrét powierzchni sterowej. Zadane potozenie serwo-
mechanizmu uzyskiwane jest dzieki sterowaniu w petli sprzezenia
zwrotnego (pomiar potozenia i regulator). Sterowanie serwomecha-
nizmem jest rozlegtym zagadnieniem, daleko wykraczajacym poza ramy
tej pracy. Z tego wzgledu jedynie w formie pogladowej, pokazano na
rys. 2. nadgzne sterowanie przyktadowego serwomechanizmu [7]

=f,Mr.Fz(s,8,a,Vr,-X.) (1)

()
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Serwomechanizm
Regulator 1 Zaworu Zawor i Ttok

Rys. 2. Przykfadowe sterowanie nadazne serwomechanizmu

W rozwazaniach teoretycznych dynamike uktadu wykonawczego
opisuje sie rGwnaniem [1], w ktorym przyspieszenie katowe powierzchni
sterowej okresla nieliniowa funkcja wielu zmiennych miedzy innymi
zmiennych stanu samolotu oraz momentu zawiasowego Fz i sily na
drazku rwp. z réwnania mozna wyznaczy¢ wartos¢ kata wychylenia
powierzchni sterowej miedzy innymi w funkcji sity r wp. Taka zaleznosé
jest pozyteczna dla rozwazah sterowania recznego. W przypadku
sterowania automatycznego wygodniej jest korzysta¢ z zaleznosci
opisujacej kat wychylenia powierzchni sterowej w funkcji zgdanego
potozenia.

Ao fHIAHEe"-) (3)

W dalszej cze$ci pracy przeprowadzono badania dla czterech modeli
serwomechanizméw o réznym stopniu uproszczenia. Pokazane rownania
dotyczg kanatu pochylania pozostate kanaty sg analogiczne. Zaleznosci
(4) i (5), najczesciej spotykane w literaturze, charakteryzujg sie
najwiekszym uproszczeniem i uwzgledniajg gtéwnie dynamike ttoka.
Model opisany zaleznoscig (5) odzwierciedla lepiej stany mniegj
korzystne z punktu widzenia opdZnienia reakcji uktadu wykonawczego.

Model 1: S§H=-20.2 SH +20.2 dHC, (4)

Model 2: SH=-14 8H+14 SHC, (5)

Model 3: SH:'SZ.QZSH-736.58(5,, +736.58<5wc, (6)
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Model 4: yH=-144.8 yH +144.8 8 HC,

X3H —=20.2 xH + 20.2 yH,

su =-1080s. - 5097.965h + 5097.96x3w. (7

Model (7) poza dynamika tloka reprezentuje tez mechanizm
elektrodynamiczny rozdzielacza.

Matematyczna forma tych modeli zostata odtworzona z dostepnych
w literaturze [3, 5, 6, 7] zapisoOw w postaci transmitancji:

20 2 14
G\h = Gz2n = (8,9)
W s+20.2" 5+ 14

G (27-147+ (10)

H  $2+2(0.975)(27.14> + (27.14)2°

144.8)(20,2)(5097.96) _
(5 + 144.8)(5-26-2)[s é_1008§-+_ 5_0_9_7_50% U

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

-25°<8h<25°, -300<<¥%/<300, -21.50<SL<21.5°, (12

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

0] (0] (0]

S5, <60 -, 4 <120--—-, SL<80 —-. (13)
sek sek sek

3. Model samolotu i prawa sterowania

Model dynamiki samolotu w ukladzie osi zwigzanych opisujg
nieliniowe réwnania o nastepujacej postaci [4]:

x=M Q.-K,x+M Q28, gdzie: (14)
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M - macierz bezwtadnosci,

K - macierz sztywnosci,

Qi, Q2- macierz zewnetrznych sit i momentoéw sit pochodzace od
grawitacji aerodynamiki i uktadu napedowego,

x=[U,V, W, P,Q R, x,,vy,,z,, 430, 'F]7- wektor zmiennych stanu,

5=[BW 8V, &7 - wektor sterowan.

VO =\u,V,W] - wektor predkosci liniowej samolotu wzgledem Ziemi,
0-\P,Q,R\ - wektor predkosci katowej samolotu,

[jt,,yl,Zi]- potozenie liniowe samolotu wzgledem Ziemi,

2 & ,¥]— potozenie katowe samolotu,

SH- kat wychylenia powierzchni steru wysokosci,

5V- kat wychylenia powierzchni steru kierunku,

81- Kkat wychylenia powierzchni lotek.

Stosowanie podanego opisu matematycznego jest poprawne pod
warunkiem przyjecia zatozehn upraszczajgcych miedzy innymi, ze
samolot traktowany jest jako bryta sztywna, powierzchnie sterowe sg
niewazkie itp.

Model nieliniowy (14) poddano linearyzacji wokot stanu réwnowagi
(H=200 m i Vo=90 m/s) wraz z modelami ukfadéw wykonawczych
z kolejno wybranymi stopniami uproszczen (4 do 11) i uzyskano postac:

X=Ax +Bu, gdzie: (15)

A - macierz stanu nxn,
B - macierz sterowania nx m n-22 im=3
x=[U,V,W,P,Q R, ,$,0,% Yh’Yv' YI’xsh>*sv>sl $h,8v,8l,..

8h,8v,d ]t - wektor zmiennych stanu:
ii =\8hc, 8VC, 81c7 - wektor sterowan,
yH- przemieszczenie napedu rozdzielacza w kanale steru wysokosci,
Yv- przemieszczenie napedu rozdzielacza w kanale steru kierunku,

YL- przemieszczenie napedu rozdzielacza w kanale lotek,

*sh _ przesunigcie rozdzielacza w kanale steru wysokosci,
XSV - przesuniecie rozdzielacza w kanale steru kKierunku,
*sl - przesuniecie rozdzielacza w kanale lotek,
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Ze wzgledu na duzy wymiar
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zadany kat wychylenia steru wysokosci,

zadany kat wychylenia steru kierunku,

zadany kat wychylenia lotek.

macierzy stanu, jaki

uzyskano

korzystajac z postaci (7) modelu serwomechanizmoéw uznano, ze dla
uzyskania wygodniejszej formy w prezentacji zostanie podzielona na
cztery podmacierze (16 i 17).

A
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o o
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Zgodnie z oczekiwaniami podmacierze A] i A4 znajdujace sie na
przekatnej posiadajg znacznie wiecej wyrazéw roznych od zera
w poréwnaniu z dwoma pozostatymi podmacierzami.

3. Sposbob przeprowadzenia symulacji

Symulacje numeryczne modelu samolotu i uktadéw wykonawczych
przeprowadzono wedlug przedstawionego schematu blokowego na rys. 3,
w ktérym poza oméwionymi modelami (4 do 11) i (14) i ograniczeniami
(12 do 13), uwzgledniono btedy histerezy pochodzgce od luzéw
w serwomechanizmie i w uktadzie przekazywania ruchu.

Dynamika

Rys. 3. Schemat blokowy struktury numerycznej symulacji

Badania tych bitedow prowadzono w zakresach (-0.5° ,+0.5°),
(-1.0° ,+1.0°) i (-1.5° ,+ 1.5°). Pozostale bledy typu: przesuniecia
zera, prdg czutosci, nieliniowos$¢, wynikajagce z miedzy innymi ze
Scisliwosci i przeciekdw oleju, niedoktadnosci czujnika potozenia ttoka
oraz niedoktadnosci konstrukcyjnych i elastycznosci elementow
przekazywania ruchu itp. zamodelowano w postaci biatego szumu.
W badaniach wzieto pod uwage biaty szum o rozktadzie jednostajnym
w réznych przedziatach: niesymetrycznym - (0° ,+0.5°), (0° ,+ 1.0°)
i(0°, +1.5°) oraz symetrycznym - <-0.5°,+0.5°), (-1.0°,+1.0°)
i (-1.5° ,+1.5°). Przyjety do symulacji samolot miat mase m=8890 kg
i rozpieto$¢ skrzydet £5=9.14 m. W trakcie ustalonego lotu na wysokosci
H=200 m z predkoscig Vo=90 m/s samolot wykonywat prosty manewr
zakretu z arbitralnie zadang zmiang kata odchylenia o warto$¢ 80°.
Symulacja cyfrowa polegata na rozwigzaniu nieliniowych rownan
rézniczkowych (4) do (7) oraz réwnan (14) za pomocga standardowej
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procedury wykorzystujacej metode Runge-Kutty czwartego stopnia.
Stabilne numerycznie rozwigzania uzyskano przy kroku catkowania nie
wiekszym niz 0.005 s, mimo ze symulacja cyfrowa samego samolotu nie
uwzgledniajgca modeli serwomechanizmdéw dawata zadawalajgce wyniki
dla wartosci 0.01 s. Automatyczne sterowanie realizowane byto w trzech
kanatach: pochylania, odchylania i przechylania wg nastepujacych praw:

s,,=Kf(e-e,)+KE(Q-e,)+KZor-w,

(io]
+KU (U-Uz),
Sv =KI(®-<i>z)+ Kp(P-Pz)+Kv(y-Vz)+K;("¥-"¥2)
+Kv(R-Rz) (19)

SI" KN -N7)+Kp(P-P2)+ Ke(V-VZ)+K N - W 2)

+KEK(R-R2)

Wspoétczynniki wzmocnien podanych praw sterowania wyliczono
korzystajac z liniowego modelu (15 do 17) oraz dokonujac optymalizacji

Sredniokwadratowego wskaznika jakoSci [2]. Uzyskane wyniki
zamieszczono w tabeli 1, 21 3.

Tabela 1
Oznaczenie, Bez Serwo Serwo Serwo Serwo Tendencia
Jednosti Serwa Model 1 Model 2 Model 3 Model 4 !
Ho> -
K 0.6262 0.6273 0.6277  0.6278 0.6279 R
[ ol i -
(°)sek
- -0.0576  -0.0586 0.0591 -0.0591  -0.0592 R
(°) sek
- -0.7974  -0.8129 0.8192 -0.8199  -0.8216 R
K “ﬁni -0.0128  -0.0128 -0.0128 -0.0128  -0.0128 S
Kk "¢ -6.1373  -6.3710 6.4704 -6.4798  -6.5047 R



Tabela 2
Oznaczenie,
lJednostki
(°) sek
m
(°) sek
rad
(®)sek
rad
r(o)-
K rad
L] O "
K rad
Tabela 3
Oznaczenie,
Jednostki
°6
K
°)sek
7.2 )
rad
(°) sek
K
rad
lI -
K
L <.
B
K$ .
N

Wspdtczynniki

Wptyw dynamiki uktadu wykonawczego na ruch.

Bez
Serwa

0.0454

0.0151

-0.4239

-0.2590

-0.5642

Bez
Serwa

-0.0384

-0.0377

-0.0921

-1.5822

-2.4355

Serwo Serwo

0.0197 0.0129
0.0088 0.0066
-0.3608 -0.3218
-0.2485 -0.2483
-0.5626 -0.5617
Serwo Serwo

Model 1 Model 2

-0.0334 -0.0318
-0.0320 -0.0313
-0.0830 -0.0858
-1.5983 -1.6044
-2.4359 -2.4361

Serwo
Model 3

0.0087

0.0059

-0.3216

-0.2458

-0.5624

Serwo
Model 3

-0.0312

-0.0306

-0.0816

-1.6053

-2.4359

Serwo
Model 4

0.0065

0.0053

-0.3145

-0.2452

-0.5625

Serwo
Model 4

-0.0308

-0.0303

-0.0811

-1.6068

-2.4359

Tendencja

Tendencja

wyliczone dla samego samolotu mialy wartosci

z pierwszej kolumny, a z uwzglednieniem modeli serwomechanizméw
w kolejnosci wzrastania ztozonosci w nastepnych kolumnach. Dla kanatu
pochylania wigkszo$¢ wartosci bezwzglednych miata charakter rosngcy R

pozajednym zachowujgcym statg wartos¢ S.
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Dla kanatu odchylania wartosSci bezwzgledne wspdtczynnikow miaty
charakter wytgcznie malejacy M. Dla kanatu przechylania trzy pierwsze
malaty M, a dwa pozostate rosty R. Zmiany wartosci bezwzglednych
w wiekszosci przypadkdw nie byty bardzo duze poza dwoma wspdtczyn-

nikami Ky i Kp .

4. Wyniki eksperymentow symulacyjnych

Przebieg potozenia katowego powierzchni sterowych w trakcie
wykonywanego manewru zakretu pokazano na wykresie (rys. 4), na
ktéorym linia ciaggta i przerywana reprezentuje zachowanie bez
uwzglednieniu modeli uktadow wykonawczych. Uwzglednienie czterech
typow uproszczeh (oznaczone na wykresie symbolami geometrycznymi)
nie wprowadzito zauwazalnych réznic.

Rys. 4. Potozenie powierzchni Rys. 5. Reakcja modeli
sterowych w trakcie manewru serwomechanizmu na wymuszenie
skokowe

Odpowiedzi czterech typow modeli na skokowg zmiane Zgdanego
potozenia katowego pokazano na przykiadzie potozenia katowego steru
wysokosci (rys. 5). Dostrzegalna jest réznica reakcji poszczegdlnych
matematycznych reprezentacji serwomechanizmow.



Wptyw dynamiki uktadu wykonawczego na ruch.. 311

W podobnej konwencji przedstawiono na rys. 6 zmiany jakim ulegaty
w trakcie symulowanego manewru predkosci katowe i na rys. 7 katy
potozenia samolotu. Zadany kat odchylenia (kurs) uzyskany zostat
z nieznacznym przeregulowaniem (nie przekraczajgcym 5°) po czasie ok.
35 s od momentu rozpoczecia manewru. W tej skali czasowej przebiegi
dla zaprezentowanych zmiennych stanu mialy identyczny ksztaht
zarowno dla samego modelu samolotu, jak i z modelami uktadéw
wykonawczych.

Rys. 6. Predkosci katowe samolotu Rys. 7. Katy potozenia samolotu
w trakcie manewru w trakcie manewru

W krotkim przedziale czasowym (Os, 1.Os) wida¢ na przyktadzie
zmian predkoS$ci katowej przechylania i kata przechylania (rys. 12 i 13)
wzrost opdznienia reakcji samolotu na zadany sygnat sterujgcy wraz
ze zwiekszaniem zlozonosci modelu serwomechanizmu. Linig przery-
wang oznaczono zmienne z symulacji bez uwzglednienia modeli
dynamiki uktadéw wykonawczych.

Na przyktadzie zmiennych P, 0, pokazano (rys. 8 i 9) wplyw
niedoktadnos$ci uktadu wykonawczego wynikajgcych z wystepowania
luzéw (na wykresie oznaczono lz)o przyjetych arbitralnie wartosci 0.5°,
1.0° i 1.5°. Podobng sytuacje (rys. 10 i 11) narastania wplywu wraz ze
wzrostem wartosci luzow obserwujemy dla predkosci katowej R i kagta W.
Analize zachowania sie potozenia katowego powierzchni sterowych
umozliwiajg wykresy (rys. 16 i 17) uwzgledniajagce reakcje na
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wystepowanie btedéw. W pierwszym przypadku (rys. 16) pochodza one
od luzéw o wartosci 1.5° w drugim rys. 17 luzy o tych samych
wartosciach i przypadkowy niesymetryczny bigd (oznaczono na wykresie
symbolem se). W obu sytuacjach obserwujemy szybkie oscylacyjne
ruchu powierzchni sterowych spowodowane przetagczaniem w wyniku
istnienia luzéw. W drugiej sytuacji bardziej poszarpany ksztatt oraz
wyzsza amplituda oscylacji spowodowana jest wprowadzeniem
dodatkowych przypadkowych btedow.

Rys. 8. Predkos$¢ katowa przechylenia Rys. 9. Kat przechylenia samolotu
samolotu podczas manewru podczas manewru

Rys. 10. Predkos$¢ katowa odchylania Rys. 11. Kat odchylenia samolotu
samolotu podczas manewru podczas manewru
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-ctjdeg]

-0[deg] * Mod1l
- 4>[deg] mMod2
-<t>(deg] mMod3
«Otdeg] » Mod4

P [deg/sek]
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-----------p [deg/sek]  Mod4

Rys. 12. Predkos$¢ katowa przechylenia Rys. 13. Kat przechylenia samolotu dla
samolotu dla 1s lotu 1s lotu

40

0 10 20 30 40 50
t [sek]

Rys. 14. Predkos$ci katowe samolotu  Rys. 15. Kat przechylenia samolotu dla
podczas manewru (szum i luzy) 1s lotu (szum i luzy)

Jednoczesne wystepowanie btedow przypadkowych i pochodzgcych
od luzéw pogiebia zmiany w przebiegach predkosci katowych i poto-
zenia katowego (rys. 14 i 15). Obserwujemy oscylacyjne zmiany
predkosci katowych wokot wartosci Srednich réznigcych sie w pierwszej
fazie manewru od wartosci wystepujacych przy braku wspomnianych
btedéw. Bardzo wyraZznie widoczne sg szczegblnie w pierwszej fazie
manewru rdznice potozenia katowego samolotu, ale tylko w przypadku
kata odchylenia ta réznica utrzymuje sie do korica manewru.



314 Jerzy Graffstein

a, [deg] (1z 1.5)
& [deg] (1z 1.5)
«l [deg] (Iz 1.5)
Sh [deg]
5v [deg]

- % - Aldeg]

Rys. 16. Potozenie powierzchni
sterowych

x [

Rys. 18. Trajektoria samolotu podczas

manewru (luzy i szumy)

5 -
---------- [deg] (Iz/sz 1.5)
A [deg] (Iz/sz 1.5)
— «— Sn[deg]
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Rys. 17. Potozenie katowe sterow
w trakcie manewru (luzy i szum)

-1000 -500 0 500 1000 1500

X, [m]

Rys. 19. Trajektoria samolotu podczas

manewru (luzy i szumy)

Na wykresach (rys. 18 i 19) mozna prze$ledzi¢, w jaki sposob rézne
rodzaje i wartosci bledow wplywaja na zmiane trajektorii. Bigd
przypadkowy symetryczny (oznaczenie na wykresie s), dla pokazanego
przypadku w zakresie £0.5°, nie zaburza przebiegu trajektorii.
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5. Wnioski

W oparciu o analize wynikéw uzyskanych z symulacji cyfrowej
samolotu i ukladéw wykonawczych mozna wyciggnagé nastepujace
whnioski stanowigce pozyteczne wskazowki przy projektowaniu
automatycznego sterowania.

1. tylko w poczatkowym okresie symulowanego lotu obserwowano
wplyw dynamiki uktadu wykonawczego na ruch samolotu,

2. od charakteru btedow omawianego uktadu zalezy sposob wptywu
na ruch samolotu.

3. Dbledy pochodzace od luzéw zmieniaty ksztatt przebiegu predkosci
katowych i katdw potozenia samolotu.

4. niesymetryczny bigd przypadkowy w poréownaniu z luzami
wywotlywat wieksze bledy kata odchylenia i zmiane trajektorii
samolotu.

5. symetryczny biad przypadkowy nie powodowal zauwazalnych
bteddéw kata odchylenia i trajektorii.

6. wspoliczynniki wzmocnieh praw sterowania wyliczone z uwzgled-
nieniem modelu serwomechanizmdw réznig sie w niewielkim
stopniu (przewaznie do 10 %) od wyliczanych w oparciu o sam
model samolotu.

7. przebieg ruchu samolotu nie zalezat w sposdb istotny od wyboru
dowolnego z podanych zestawow wspdtczynnikow wzmocnien.

Podane wyzej wnioski sg prawdziwe dla przyjetych warunkéw lotu
i wybranego manewru samolotu.

Specyfika funkcjonowania ukfadu wykonawczego a w tym
poszczegOlne typy bledow powodujg rdéznego rodzaju niepozadane
efekty. Do najistotniejszych obserwowanych w trakcie lotu samolotu
nalezy zaliczy¢:

e szybkie, oscylacyjne zmiany ruchu serwomechanizmu powodujace
zuzywanie sie ruchomych elementéw uktadu wykonawczego,

» drgania spowodowane oscylacjami kagtéw potozenia samolotu ijego
predkosci katowych,

* bledy kursu samolotu i trajektorii jego ruchu.

Niekorzystne zachowanie samolotu mozna wyeliminowac stosujac
odpowiednie zabezpieczenia w strukturze automatycznego sterowania.
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DYNAMIKA NIECIAGLEGO DWUSTANOWEGO
STEROWANIA LOTEM PRZESTRZENNYM OBIEKTU

Ryszard Vogt
Robert G¥ebocki
Politechnika Warszawska, Wydziat Mechaniczny Energetyki i Lotnictwa

W pracy przedstawiono wyniki badan nad dynamika obiektéw sterowanych
jednokanatowo przy uzyciu sterow o dziataniu nieciggtym i dwustanowym.
Szczeg6lng uwage potozono na badania nad oscylacyjnym charakterem
ruchu pocisku podczas lotu sterowanego i wplywem wspotczynnikow
momentu stabilizujagcego i tlumigcego na charakter ruchu pocisku.
Przedstawiono ponadto wptyw predkosci lotu pocisku i jego predkosci
obrotowej na oscylacje wywotane pracg uktadu wykonawczego sterowania.
Przeanalizowano réwniez zaktocenia lotu pocisku wywotane pracg steréw
oraz zawarto analize jego sterownosci w tego typu uktadach sterujacych.

1. Wprowadzenie

Jednokanatowe dwustanowe sterowanie lotem nalezy do najbardziej
zawansowanych z punktu widzenia koncepcji rozwigzan. Umozliwia ono
minimalizacje masy i objetoSci pokladowych urzadzen sterujgcych,
a zatem sterowanie bardzo matych obiektow. Charakteryzuje sie jednak
bardzo ztozong dynamika lotu obiektu, gdyz wymusza na obiekcie
ztozony ruch wokot srodka masy zaktdcajgcy proces naprowadzania.

Do tego typu uktadow mozemy zaliczy¢ zaréwno pociski sterowane
dwupotozeniowymi sterami aerodnamicznymi, jak i wyposazone
w impulsowe sterowanie lotem przy pomocy rakietowych silnikow
korekcyjnych.

W pracy przedstawiono wybrane wyniki badarn dynamiki ruchu tego
typu sterowanych obiektdw. Miedzy innymi przebadano charakter ruchu,
w tym ruchow oscylacyjnych wokdét srodka masy i Srodka masy przy
réznych sygnatach sterujagcych i szerokim zakresie warunkéw lotu.
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Analizowano réwniez wplyw wiasnosci dynamicznych i aerodyna-
micznych pocisku na zaktdcenia lotu spowodowane nieciggtoScia pracy
sterow zar6wno posredniego dziatania jak i posredniego dziatania.

Dziatanie posrednie sterow stosowane jest we wszystkich
klasycznych rozwigzaniach. Polega ono na tym, ze sita sterujgca
(aerodynamiczna lub gazodynamiczna) przytozona przed Srodkiem masy
(w tzw. ukfadzie ,kaczka”) lub za S$rodkiem masy (w ukladzie
klasycznym) wytwarza moment sterujacy. Skutkiem tego momentu jest
powstanie kata natarcia i odpowiedniej aerodynamicznej sity nosnej
zmieniajacej kierunek lotu obiektu.

Stery o dziataniu bezposrednim charakteryzujg sie tym, ze
wytworzone przez nie sity sterujgce, czy sktadowe sit sterujgcych
prostopadte do osi wzdtuznej pocisku nie wytwarzajg momentu, gdyz
przytozone sg w Srodku masy powodujgc zmiane kierunku jego lotu.

Rys. 1. Schemat blokowy dynamiki obiektu latajgcego sterowanego poprzez
oddziatywanie bezposrednio najego $rodek ciezkosci

2. Dynamika ruchu pociskéw sterowanych jednokanatowo
z aerodynamicznymi sterami o dziataniu skokowo i okresowo
zmiennym posredniego dziatania

Sterowanie jednokanatowe lotem przestrzennym zaréwno bezpos-
rednie i posrednie mozliwe jest przy ruchu wirowym pocisku wokot osi
symetrii. Dla uzyskania wymaganej jakos$ci sterowania S$rednia sita
sterujgca wytworzona w czasie obrotu pocisku powinna by¢ propor-
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cjonalna do sygnalu sterujgcego K wytworzonego przez autopilota,
a ponadto skierowana w zadanym kierunku. Przetwarzanie sygnatow jest
jednokanatowe w catym torze sterowania. Ciggly sygnat sterujgcy K
przetwarzany jest na sygnat skokowo i okresowo - zmienny I, sterujacy
potozeniem dwupotoze-niowych sterow. Sygnat | powinien zapewnic
proporcjonalno$¢ miedzy Srednig sitg sterujgca Pksr a sygnatem K oraz
zgodnos$¢ kierunku dziatania tej sity z ptaszczyzng fazowg. Podstawowe
znaczenie przy takim sterowaniu ma synchronizacja czasowa
czestotliwo$ci i fazy zmian sygnatu I. Zmiane kierunku dziatania
chwilowej sity sterujgcej przedstawia rysunek 2.

Rys. 2. Zmiana kierunku dziatania wektora chwilowej sity sterujacej podczas
obrotu obiektu o kat §= 0-2n

Sita sterujgca wytwarzana jest w jednej ptaszczyznie obiektu
przechylonej o kat <q)Ff Efekt sterowania w obu ptaszczyznach lotu
uzyskuje sie zatem poprzez odpowiednig zmiane kata fazowego ()f. Stad
stery i sygnat sterujacy | ich potozeniem, zmieniajg swoje potozenie
czterokrotnie podczas jednego obrotu pocisku. Tak wiec czestotliwos¢
pracy sterow jest rowna dwukrotnej czestotliwosci obrotéw pocisku
(0S = 2(0x1- Przy sygnatach sterujagcych K=0 czasy wypetnienia tj i t2 sg
jednakowe. Przyktadowe przebiegi przedstawia rysunek 3.
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Rys. 3. Sygnat sterujacy | i odpowiadajgcy mu rzut sity sterujagcej
na o$ fazowag N

Takie dziatanie ster6w wymusza na obiekcie nawet przy zerowych
sygnatach sterujgcych bardzo ztozony ruch oscylacyjny $rodka masy
i wokot srodka masy. Amplituda tych oscylacji bardzo silnie zalezy od
stosunku czestotliwosci pracy sterédw do czestotliwosci krytycznej (ikr
rdbwnej czestosci wiasnej wahafA poprzecznych pocisku. Natomiast
czestotliwos$¢ pracy sterow (0=2a)x gdzie 0O)x jest predkoscig katowg
obrotéw pocisku. Rysunek 4 przedstawia charakter ruchu rakiety
sterowanej jednokanatowo przy uzyciu aerodynamicznych skokowo
zmiennych sterow w zakresie krytycznej czestotliwosci pracy tychze
ster6w. Srodek masy porusza sie ruchem zblizonym do ruchu spiralnego.
Na rysunku 5 przedstawiono zalezno$¢ amplitudy oscylacji wokét srodka
masy od czestotliwosci pracy steréw i obrotéw pocisku ((0=2(0X.
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Rys. 4. Ruch $rodka masy rakiety wirujgcej w ptaszczyZznie Yg, Zg wymuszony
skokowo i okresowo-zmiennym momentem Kierujagcym przy zerowych
wyjsciowych sygnatach sterujacych

Rys. 5. Amplituda wahan rakiety wokdt Srodka masy w ptaszczyznie pionowej
wymuszonych okresowo i skokowo-zmiennym momentem Kierujgcym w
zaleznos$ci od czestosci pracy sterow @

3. Dynamika ruchu pociskéw sterowanych jednokanatowo
ze sterami impulsowymi

W opisywanym rozwigzaniu pociski réwniez wirujg w czasie stero-
wanego lotu. Sterowanie jest realizowane za pomocg jednorazowych
rakietowych silnikéw korekcyjnych rozmieszczonych promieniscie
wokot Srodka ciezkosci pocisku. Uruchomienie silnika powoduje
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powstanie impulsu sity skierowanego prostopadle do osi symetrii pocisku
i skierowanego wzdtuz prostej przechodzacej przez jego Srodek
ciezkosci. Zasade pracy takiego uktadu sterowania przedstawia
rysunek 6.

Rys. 6. Zasada pracy ukitady sterowanego przez rakietowe silniki korekcyjne

Zadziatanie silnika oddziatuje bezposrednio na zmiane wektora
predkosci lotu pocisku zaréwno co do kierunku, jak i co do wartosci.
Precyzyjne naprowadzanie na cel realizuje sie poprzez kolejne odpalanie
Kilku silnikéw.

Rysunek 7 przedstawia zaleznoSci zmiany warto$ci impulsu
sterujgcego i silty sterujagcej od czasu pracy rakietowego silnika
korekcyjnego. Im czas impulsu sterujgcego jest dtuzszy w stosunku do
czasu pojedynczego obrotu tym jego efektywnos$¢ jest mniejsza przy tym
samym impulsie catkowitym silnika.
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Rys. 7. Zmiana warto$ci impulsu sterujacego, sity sterujacej w zaleznosci od
czasu pracy rakietowego silnika korekcyjnego; czas pracy silnika (kolor czarny)
w stosunku do okresu obrotu

Bardzo duze znaczenie dla charakteru ruchu lecgcego pocisku ma
dobor czestosci odpalania silnikow korekcyjnych. Czesto$¢ te nazwano
krotnoscig odpalania i oznaczono literg K. Wyznacza ona minimalng
liczbe petnych obrotéw jakie musi wykona¢ pocisk nim uruchomiony
zostanie kolejny silnik korekcyjny. Przykladowe wyniki badan nad
wptywem krotnosci K na oscylacje pocisku w trakcie lotu oraz na caty
proces jego naprowadzania do celu przedstawiajg rysunki 8 i 9.
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Rys. 8. Przebiegi zmian kata natarcia w trakcie lotu sterowanego dla dwoch
réznych krotnosci odpalania silnikow korekcyjnych. Rysunek gorny krotno$¢
K=3 (silnik odpalany nie czesciej niz raz na trzy obroty pocisku),
rysunek dolny krotno$¢ K=2
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Rys. 9. Zalezno$¢ miedzy amplituda oscylacji pocisku a krotnoscig
odpalania silnikéw korekcyjnych

4. Podsumowanie i wnioski

Z rozwojem metod sterowania kierunkiem lotu, polegajgcym m. in.
na stosowaniu nieciggtych steréw (dwupotozeniowych lub
impulsowych), komplikujg sie algorytmy sterowania, a przede
wszystkim, bardzo ztozona jest dynamika sterowanego ruchu obiektu.
Skokowo i okresowo-zmienne, podobnie jak impulsowe, sity
i momenty sterujace wymuszajg ruchy oscylacyjne woko6t $rodka
masy i $rodka masy w calym zakresie wartosci wejsciowych
sygnatow sterujgcych. Oscylacje te pogarszajg jakosé sterowania.
Najbardziej ztozone pod wzgledem logicznym i dynamicznym jest
jednokanatowe sterowanie, zaréwno posrednie skokowo i okresowo-
zmienne, jak i bezposrednie - impulsowe.

2. Jednokanatowe dwupotozeniowe okresowo-zmienne sterowanie, przy

odpowiedniej strukturze sygnatu sterujgcego potozeniem steréw
i predkos$ci ruchu wirowego pocisku, umozliwia sterowanie lotem w
obu ptaszczyznach lotu z wymagang dokladnoscig. Uzyskanie
wymaganej jakosci sterowania mozliwe jest przy odpowiednich
strukturach algorytméw sterowania uwzgledniajgcych miedzy innymi
dynamike obiektu sterowania w catym mozliwym zakresie warunkéw
lotu.
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Skokowo i okresowo-zmienny charakter zmian wartosci sit
i momentéw sterujgcych, w potgczeniu z ruchem wirowym
pocisku wymusza bardzo ztozone ruchy oscylacyjne wokét
$rodka masy i srodka masy. Ze wzgledu na oscylacje wymuszone
sterowaniem, bezpieczne sg duze czestotliwosci pracy steréw
i obrotu pocisku.

Z drugiej strony duze czestotliwosci pracy ster6w sg ograniczone
czestoScig przenoszenia sitownika tzw. maszynki sterowej
Przekroczenie tej dopuszczalnej czestosci przenoszenia uniemoz-
liwia zmiane potozenia steréw.

Jednokanatowe - impulsowe bezposrednie sterowanie lotem umozli-
wia uzyskanie wymaganej jakosci sterowania przy odpowiednim
doborze algorytmoéw odpalania silnikow, jak rowniez statecznosci
dynamicznej pocisku.

W odréznieniu od skokowo-zmiennego posredniego sterowania,
nie zachodzi konieczno$¢ zachowania kompromisu miedzy
statecznoscig a sterownoscig stad, statecznos$¢ pociskdw z bezpo-
Srednim sterowaniem moze by¢é dowolnie duza.

Bardzo ztozone przy tym sterowaniu sa algorytmy odpalania
silnikéw. Przy ich wyznaczaniu nalezy uwzgledni¢ takg kolejnosé
odpalania silnikdw, przy ktérej niewywazenie dynamiczne
pociskéw bedzie minimalne.

Algorytmy te muszg zapewni¢ wymagang zmiane kierunku lotu
w zadanym czasie z uwzglednieniem dysponowanej ilosci
impulséw sterujacych. Uktady wykonawcze sterowania o dziata-
niu impulsowym, ktérego podstawg sa silniki rakietowe, nie
posiadajg zadnych ruchomych mechanizméw komplikujgcych
konstrukcje oraz zwiekszajacych zapotrzebowanie na energie
(szczegOlnie elektryczng). Dodatkowo duzg zaletg tych uktaddéw
jest wieksza niezawodno$¢ dziatania.

Zmniejszone wymagania co do aerodynamiki pociskéw z impul-
sowym bezposrednim sterowaniem wynikajg m.in. z tego, ze:

- ptatowce nie wytwarzajg aerodynamicznych sit nosnej i bocznej
wymagajacych odpowiednich powierzchni nosnych oraz katéw
natarcia i $lizgu;

- brak jest ograniczeh co do maksymalnych wartosci statecznosci
dynamicznej;
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- zmiana kierunku lotu odbywa sie pod dzialaniem sit
rakietowych niezaleznych od predkosci lotu.

4. Porownanie nieciggtych uktadéw wykonawczych posredniego
dziatania z impulsowymi uktadami bezposredniego dziatania.

e Okresowo i skokowo-zmienne sterowanie wytwarza sity sterujgce
dziatajgce w calym dowolnym zakresie sterowanego lotu,
natomiast sterowanie impulsowe ma ograniczong ilos¢ impulséw
korekcyjnych od silnikébw. W zwigzku z tym bardziej
ograniczony czas sterowanego lotu

 Reakcja pocisku na bezposrednie sterowanie jest znacznie
szybsza. Zmiana kierunku lotu pod dziataniem sit sterujgcych nie
wymaga pochylenia pocisku dla wytworzenia odpowiednich sit
aerodynamicznych, jak to ma miejsce podczas sterowania
posredniego. Zmniejsza to inercyjnos¢ sterowania o dwa rzedy.
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W pracy zastosowano analize wrazliwosci do badania przyjetych modeli
numerycznej symulacji przestrzennego manewrowego ruchu samolotu
w stanie awaryjnym. Rozwazane stany awaryjne dotyczyty przypadkéw
w ktdrych zachowana jest bryla i masa samolotu. W pracy analizowane
przypadki uszkodzenia uktadu sterowania dla ruchu na duzych katach
natarcia. Przeprowadzono badania wrazliwo$ci parametrycznej i struk-
turalnej modelu poprzez badanie wiasnosci dynamicznych ruchu
samolotu podczas wykonywania manewrow.

1. Wstep

Modelowanie ruchu samolotu w stanie awaryjnym odbywa sie
najczesciej po wypadku lotniczym w celu ustalenia jego przyczyny [5],
Niektdre stany awaryjne sa jednak badane na etapie projektowania
samolotu. Sprawdza sie miedzy innymi mozliwos¢ lotu po awarii
silnikéw, mozliwos$¢ wyjscia z niezamierzonego korkociggu, jak réwniez
stan lotu po awarii uktadu stabilizujgcego. Wiekszo$¢ tych przypadkow
wymaga uwzglednienia ruchu samolotu na duzych katach natarcia
z czeSciowg utratg sterownosci i statecznosci. Kazde modelowanie
wymaga przyjecia zatozehn upraszczajgcych i analiza wplywu tych
uproszczen na badane witasnosci dynamiczne lotu sg waznych etapem
oceny skutkéw awarii. Istotnym problemem badania stanu awaryjnego
jest uwzglednienie w modelu dziatania pilota. W przypadku modelo-
wania takiego dziatania jako czynnego sterowania ze sprzezeniem
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zwrotnym, przyjmowany wektor wyjscia wptywa na strukture modelu
i konieczna staje sie analiza strukturalna przyjetego do symulacji ruchu
samolotu w stanie awaryjnym.

2. Modele niektérych stanéw awaryjnych
2.1. Przyjete zalozenia modelu

W rozwazanych stanach awaryjnych przyjmuje sie, ze
nie wystepuje nagta zmiana masy i ksztattu samolotu,
samolot jest traktowany jako uktad ciat sztywnych,
wychylenia powierzchni sterowych sg ograniczone , nie zmieniajg
momentdéw bezwiladnosci i potozenia Srodka masy
ograniczone sg predkosci wychylen powierzchni sterowych
- samolot ma pionowag plaszczyzne symetrii geometrycznej
i masowej i cigg lezy w ptaszczyZnie symetrii.
- pomijane sg efekty giroskopowe,
- przyjeto dziatanie pilota w stanie awaryjnym jako czynne
sterowanie NDO (nieliniowa dynamika odwrotna).
W syntezie prawa sterowania przyjmuje sie rowniez liniowg zaleznos$¢ sit
i momentow aerodynamicznych od katéw wychylen powierzchni
sterowych.

2.2. Przyjmowane uktady odniesienia

W celu wyprowadzenia rownan ruchu samolotu na ogét przyjmo-
wane sg dwa rodzaje uktadow wspétrzednych: uktad inercjalny i uktady
nieinercjalne zwigzane z samolotem. Uktad inercjalny kartezjanski
i prawoskretny zwigzany jest z Ziemia, ktorg traktuje sie jako ptaska
i ktérej ruchu nie uwzglednia sie. Uktady nieinercjalne to najczesciej
kartezjanski uktad sztywno zwigzany z samolotem ( rys.l) , zwany dalej
"dynamicznym", kartezjanski uktad zwiazany z optywem, w ktérym
okre$lone sag "statyczne" wspoOtczynniki aerodynamiczne, kartezjanski
uktad grawitacyjny o jednej osi réwnolegtej do osi uktadu inercjalnego.
Macierz transformacji miedzy ukladem dynamicznym i ukiadem
grawitacyjnym jest nastepujaca:

cosOcos*P cosO0sinf/ -sin©
sin0cos0coslF-cos0sin f/ sin<J>sinOsin’f'+cos(PcoslF sin0cos0 (1)

cos<f>sinOcoslf'+sin0sinlP cos#sin0sinlP-sin<2>cos,f/ cos0cos0

gdzie: 0, O, 'F - katy Eulera- lotnicze [7]
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Rys. 1. Przyjety uktad wspdtrzednych

Macierz transformacji z ukladu aerodynamicznego do uktadu
samolotowego ma postac:
-cosacosP -cosasin(3 sina
-sin|3 cosP 0
-sinacosP -sinasinP -cosa
gdzie: a jest katem natarcia, P jest katem $lizgu.
Katy te sg zdefiniowane jako:

a =arctan-- , -h<a<n , i =arcsM X -Tt<P<T7t .
0

Wystepujace we wzorach wielkosci U, V, W, sa wspdtrzednymi wektora
predkos$ci samolotu

vO=[u,v,wr w ukfadzie samolotowym.

Zaznaczona na rys.l jest wektorem predkosci katowej
samolotu.

2.3. Rownania ruch

Do wyprowadzenia réwnan ruchu samolotu w ukladzie z nim
zwigzanym zastosowano formalizm Boltzmanna-Hamela [1,9]. Pozwala
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on uwzgledni¢ dodatkowe stopnie swobody takie jak ruch powierzchni
sterowych.

d_arAar NN ar

_ +SEFYai"®a=Qi ©)
dt  5(0; an, ﬁeé aw,

gdzie T*jest energig kinetyczng wyrazong w quasi predkosciach
cg*"U”*"W ~F U

przy czym X =8jest wektorem predkosci wychylen powierzchni
sterowych, 5 = [8H,8L,SV7 - kolejno steru kierunku, lotek i steru

wysokosci, ya; - sgtréjwskaznikowymi mnoznikami Boltzmanna [1],
Otrzymane rownanie

Jthh SeHUsin8H+S HW cos8H+

o/ \ 4
+SgHQ (XxHcos8h - zHsin8H)= M Her + M I-g( )

opisuje ruch steru wysokos$ci po awarii uktadu sterowania.
W réwnaniu tym J*h jest momentem bezwiladnos$ci steru wysokosci
liczconym wzgledem osi zawiasu, SeH S"h sg momentami statycznymi
sterow, a xH, zH okre$laja potozenie steru w przyjetym ukitadzie
wspotrzednych. Po prawej stronie réwnania MHeri MRYf sg momentami
od sit, liczonymi wzgledem osi obrotu.

Réwnanie to jest sprzezone z rownaniami ruchu samolotu, ktére dla
lotu na duzych katach natarcia majg charakter nieliniowy i mozna
przedstawic je w symbolicznej postaci wektorowej

x =f(x,u), X (0O)=x0 (5)
gdzie:
- wektor stanu x=[U,V,W,P,Q,R,0,4> P h]T, ktérego sktadowymi sg
wspbtrzedne predkosci samolotu, wsp6trzedne predkosci katowej,
katy Eulera i wysokosc¢ lotu;

wektor sterowania u = [sH,s5L.8v,s717, ktdrego skladowymi sg

katy wychylenia kolejno steru wysokosci, lotek i steru kierunku
oraz kat otwarcia przepustnicy.

W  przedstawionym modelu ruchu (5) nie uwzglednia sie
»,hiestandardowego”, odmiennego od wyuczonego, oddziatywania pilota.
Do syntezy praw sterowania opisujacych dziatanie pilota w czasie awarii
proponuje sie zastosowanie nieliniowej dynamiki odwrotnej [6,7],
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2.4. Nieliniowa dynamika odwrotna

Synteza nieliniowego prawa sterowania w oparciu o nieliniowa
dynamike odwrotng wymaga przeksztatcenia uktadu (5) do nastepujacej
postaci modelu matematycznego ruchu samolotu:

X =gX)+ G (xX)u , y=h(x) (6)

gdzie: wymiar wektora stanu X jest réwny n, a wymiar wektora
sterowania u i wektora wyjscia y jest rowny m. Prawo sterowania ma
postac
u= D-"(lv - NI, ()

r-1
W ktorej: V = PoYz- X pjY<ly

j=0
Indeks j oznacza j-tg pochodng wektora wyjscia. pj sa statymi macie-
rzami o0 wymiarach mxm, przyjmowanymi arbitralnie. Natomiast yz
oznacza zadany ruch.

Rozprzegajaca macierz D(X) ma postaé

D= (8)

w ktorej Lgh- Vhg jest pochodng Liego funkcji h wzgledem pola
wektorowego g.
Natomiast N (x)=[Lrhi(x)], dim x=n, dim u=dimy=m,
m
a stopiefh wzglednosci r="rj istnieje, jezeli det D(x) * 0 i
i=l
LGLIighj(x)=0dia 0 < k < r,—1(1 < i,j< m),
W przypadku awarii wymiar wektora wyjscia y bedzie zmieniat sie
w zaleznos$ci od liczby wytgczonych z procesu sterowania powierzchni
sterowych. W przypadku gdy pilot moze sterowac tylko sterem Kkierunku
wektor wyjScia ma jedng wspoOtrzedng. Struktura modelu bedzie zalezata
od przyjetego wektora wyjscia i w takim przypadku wskazane jest
wyznaczenia wrazliwosci strukturalnej modelu.
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3. Analiza wrazliwosci

Symulacja numeryczna ruchu samolotu pozwala zbada¢ wiasnosci
dynamiczne takie jak stateczno$é, sterownos¢ czy przecigzenie dla
wybranych parametrow lotu [4], Analiza wrazliwosci pozwala okresli¢
kierunki zmian tych wiasnosci na zmiany parametryczne i strukturalne
modelu. Przyktadem takiej analizy moze by¢ przecigzenia n , ktore
definiuje sie jako:

nx=— (Fx+TXx), n =—F |, n =—(F +T). 9)
mg mg y mg

gdzie F -wektor sit aerodynamicznych, T-sita ciggu, m masa
samolotu, g przyspieszenie ziemskie. Wrazliwos$ci przecigzenia na
zmiane wychylenia powierzchni sterowych mozna przedstawic jako:

¢)n 1

35 mgvax ax, vy
gdzie: 8. - kat wychylenia powierzchni sterowej, d. - wektor funkgcji
wrazliwosci, ktére sg rozwigzaniem réwnan wrazliwosci:

+ = <4(0) =cv A1)

d» =Tt +i|:1’\ox’a- “1(0, Oc.l =1..n),

wektor W = Gj jest odpowiednig kolumng macierzy G (6), a wektor cv
jest wektorem wartosci statych.

Innym rodzajem analizy wrazliwos$ci jest badanie wpltywu zmiany
struktury modelu opisujgcego ruch samolotu w stanie awarii, szczeg0lnie
gdy dziatanie pilota opisane jest za pomocg nielniowej dynamiki
odwrotnej [6,7], Jako przyktad moze postuzy¢ symulacja awarii
usterzenia w czasie wykonywania korkociggu samolotu gdy jedynym
sprawnym sterem jest ster kierunku. Dziatanie pilota opisuje przyjety
wektor wyjscia y . Jezeli pilot bedzie starat sie wytlumi¢ pionowg
predkosci katowg samolotu wektor wyjscia ma postac:

y=-Psin0 +Qsin0Ocos0 + R cos<>cos0. (12)

Wychylenie steru kierunku przy takim dziataniu opisuje zalezno$é

Sv="_(y-n(x» (i3)
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Zalezno$¢ te otrzymuje sie po jednokrotnym po zrézniczkowaniu
wektora wyjscia y:d— -X, pojawia sie wowczas jawna zalezno$ci od
X

kata wychylenia steru kierunku
y = n(x) +d(x)5v, (14)
przy czy spetnione jest rownanie y+P0y =0, w ktérym PO przyjmowane

jest arbitralnie. Nalezy zatem zbada¢ wrazliwo$¢ modelu na zmiane tego
parametru.

W przypadku gdy h(x) =\/ , wektor wyjscia nalezy rézniczkowac

dwukrotnie. Wéwczas y = r)(x) + o(x)8v, stad 5V = (y-rl(x))

cf(x)
przy czym y+Piy+Poy=P0yz, a state Pi, Po przyjmowane s3
arbitralnie.

4. Symulacja stanéw awaryjnych

W pracy byly badane witasnosci dynamiczne samolotu wykonujacego
korkocigg. Awarii ulegt uktad sterowania i ster wysokosci poruszat sie
swobodnie (rys.4).

—[Awaria stepu po 12.5|s n
Awaria steru po 155 s

Foglac v 8

T[s]

Rys.2. Awaria steru wysokosci ,,Orlika”- kat natarcia
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Na rys 2 przedstawiony jest przebieg kata natarcia w trakcie
wykonywania korkociggu, ktéry zaczyna sie od przeciggniecia. Awarie
wystapity w czasie wyprowadzania samolotu z korkociggu. Wplyw
zmiany poczatkowych warunkoéw lotu w awarii jest niewielki i szybko
stan lotu w obu symulowanych awariach jest podobny (rys. 3).

Ro ooco wiv @ =B

2.0 iniiiiii
12.0 16.0 20.0

T[s]
Rys.3. Awaria steru wysokosci ,,Orlika”- kat pochylenia

W pierwszym przypadku awaria wystgpita po 12,5s od przeciagniecia.
Pilot wykonat trzy zwitki i zaczat wyprowadza¢ samolot z korkociggu
przez wychylenie steru kierunku w strone przeciwng do obrotu. Pierwsza
awaria wystgpita na poczatku manewru wyprowadzenia, a druga juz po
wychyleniu steru kierunku. Lotki w obu przypadkach nie byly
wychylone.

Symulacja drugiego rodzaju awarii, opisanego w rozdziatach 2 i 3
zostata przedstawiona na rys. 5-8 . Pilot w tym przypadku moze sterowac
tylko sterem kierunku i dgzy do sttumienia pionowego obrotu samolotu.
Symulacje te wykonano dla dwoch samolotow. Pierwszy z nich to
samolot klasy ,,Orlik” (rys. 5-6).
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T(s)
Rys. 4. Awaria steru wysokosci ,,Orlika”- wychylenie steru wysokosci

t[g]
Rys. 5. Sterowanie tylko sterem kierunku - wychylenie steru

Badana byta wrazliwosé ruchu na parametr PO prawa sterowania
(14). Dla ,skutecznego” sterowania zmiana PO nie zmieniata w istotny
spos6b stanu lotu Przebieg kata natarcia w obydwu przypadkach jest
podobny.
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t [S]
Rys. 6. Sterowanie tylko sterem kierunku - kat natarcia

Drugi badany samolot byt klasy ,,Iryda”. Jak pokazano na rys.7 i 8
klasycznie sterowany korkocigg tego samolotu moze by¢ niestateczny.
W przypadku sterowania tylko sterem kierunku niestateczno$¢ pogtebia
sie, oddziatlywanie pilota jest nieskuteczne.

t[s]

Rys. 7. Poréwnanie korkociagow ,,Irydy” - kat natarcia
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Korkocigg "Irydy"
....................... Sterowanie NDO

- Sterwanie klasyczne stateczne

-— - Sterowanie klasyczne niestateczne

06 — - - -i- - - -
©

0 10 20 30 40 50
t[s]

Rys. 8. Poréwnanie korkociggéw ,,Irydy” - wychylenie steru kierunku
5. Podsumowanie

Symulacje ruchu samolotu w stanie awarii wykonuje sie najczesciej w
celu okreslenia przyczyny wypadku samolotu [5], Niektore przyjmowane
do obliczen wielkosci muszg by¢ przyblizone. W takim przypadku
wydaje sie celowe zastosowanie wrazliwosSci parametrycznej.

Prezentowane w pracy awarie sg hipotetyczne. Symulacja tych awarii
wyznacza wiasnosci dynamiczne samolotu i ich wrazliwo$¢ na zmiany
w przyjetym modelu. Pozwala z pewnym przyblizeniem wnioskowaé
0 mozliwosciach uratowania sie pilota.
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W pracy przeprowadzono analize i symulacje numeryczng sterowanego
lotu samolotu w sytuacji, zwigzanej z awarig jednego z turbinowych
silnikbw odrzutowych, podczas wykonywania manewréw. Omoéwiono
nastepstwa spowodowane dang sytuacjg i wynikajace z nich zagrozenia.
Na skutek utraty osiagéow samolotu (zupetna utrata ciggu silnika)
oszacowano jego zdolnosci lotne.

Podano rézne warianty podejécia do zrownowazenia powstatej asymetrii.
Zaproponowano system automatycznego sterowania lotem samolotu
przywracajacy naruszong rownowage, czyli doprowadzajacy do ustalonych
i zadanych parametrow lotu oraz wysokosci. Modelowanie i symulacje
numeryczng przeprowadzono dla samolotu klasy PZL 1-22 ,,Iryda” (rys.l).

1. Wstep

Sytuacje opisane w streszczeniu pracy zdarzajg sie w rzeczywistosci,
w zwigzku z tym powinny by¢ przez pilotbw dobrze opanowane pod
katem wiasciwej identyfikacji, oceny ryzyka i dziatania zaradczego.
Wiasciwa reakcja, kolejno$¢ dziatan, Swiadomos$é zagrozenia oraz
pozostajgcych mozliwosci lotnych samolotu, moga mie¢ istotny wplyw
na bezpieczenstwo lotu. Dlatego piloci przechodzac szkolenie lotnicze
czesto ¢wiczg na symulatorach lotu podobne sytuacje wcze$niej, zanim
bedg mieli mozliwo$¢ doswiadczyé w prawdziwym (realnym) locie.
Dane otrzymywane na bhiezaco w czasie rzeczywistego lotu zostajg wtedy
SciSle powigzane z przechowywanymi w pamieci. Zazwyczaj reagujg tak
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jak sie nauczyli, powielajg pewne schematy (okreslone procedurami), bez
zastanawiania sie, bo tak jest wygodniej i pewniej znajdujgc sie w sytuacji
trudnej np. deficycie czasu niezbednego na przeciwdziatanie zagrozeniu.

Warto zajg¢ sie tym tematem gdyz piloci, radzac sobie w podobnych
sytuacjach, wykonuja zadania wiasciwie pod katem jakoSciowym, lecz
nie koniecznie zawsze ilosciowym. Jest to szczegdlnie wazne, gdy mamy
do czynienia z samolotami o niezbyt duzym nadmiarze ciggu, gdzie
w skutek awarii - utraty silnika - osiggi samolotu ulegajg pogorszeniu
i dalszy bezpieczny lot moze by¢é kontynuowany jedynie przy
doprowadzeniu do mozliwie najkorzystniejszego stanu lotu (nie zawsze
osigganego przez pilotdw; najkorzystniejszy - nie zawsze znaczy
najtatwiejszy i najwygodniejszy od strony pilotazu).

Praca ma za zadanie rozwia¢ pojawiajgce sie watpliwosci podczas
gtebszego zastanowienia sie nad postawionym problemem i poprzez
modelowanie, analize i symulacje numeryczng podaé proces wtasciwego
podejscia od strony sterowania podczas wystgpienia zdarzenia. Praca
zawiera szereg odpowiedzi na postawione w niej pytania.

Rys. 1. Sylwetka samolotu 1-22 ,,Iryda” stworzona w programie CAD

2. Sytuacje dotyczace awarii jednego z silnikéw w locie

Podczas eksploatacji samolotu zdarzajg sie wszelkiego rodzaju
niesprawnos$ci prowadzace czasami do sytuacji awaryjnych lub majacych
przestanke do wypadku lotniczego. Wsréd tych, ktére dotyczg silnikow
opisanych w pracy [4], mozemy wyrdzni¢: samoczynne wylgczenie sie
jednego z silnikdw w locie. Wg szeregu instrukcji, a w szczeg6lnosci [8],
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wystepujg charakterystyczne oznaki, dzieki ktérym mozna zorientowac
sie 0 zaistniatej sytuacji. Sa to:

» spadek obrotoéw i temperatury gazéw wylotowych,

e zmiany akustyczne,

» spadek predkosci lotu i zakrecanie samolotu - asymetria ciggu.

W sytuacjach, w ktorych pilot nadmiernie koncentruje uwage na
wskazaniach istotnych dla niego przyrzaddéw, obserwuje sie ograniczenie
(zawezenie) pola percepcji  wzrokowej. Piloci wtedy reaguja
z op6znieniem lub przez dluzszy czas nie spostrzegajg bodzcow
wystepujacych w obwodowym polu widzenia [11], Dlatego tez sposrdd
wymienionych oznak, najbardziej widoczne i odczuwalne od strony
pilota jest zakrecanie samolotu na skutek powstatej asymetrii ciggu.
Dalsza faza lotu sprowadza sie wiec do zagadnienia lotu asymetrycznego.
Pilot w tym czasie, podejmujagc odpowiednie sterowanie, musi dziataé
szybko i zdecydowanie.

Wg [8] ,INSTRUKCJI UZYTKOWANIA | TECHNIKI PILOTOWANIA
samolotu Iryda M-93K” do czynnosci pilota nalezy:

» zabezpieczy¢ predkos¢ i utrzymac lot prostoliniowy,

» dZwignie sterowania silnikiem (DSS) silnika niepracujgcego
ustawi¢ w potozenie ,,BIEG JALOWY?”,

« wylgcznik klimatyzacji niepracujacego silnika - wytgczy¢,

» zawdr odcinajacy silnika niepracujgcego - zamknag,

« pradnice silnika niepracujgcego - wylaczy¢,

* przerwac¢ wykonanie zadania,

» zrzucié podwieszenia, zbiorniki dodatkowe,

» jesli jest to niezbedne dla bezpiecznego kontynuowania lotu:

e wznies¢ sie na bezpieczng wysokos¢,

* najkroétszg droga wracac na lotnisko na jednym silniku.

Stad dziatanie cztowieka w ukladzie sterowania pilot-samolot nadal
czesto decyduje o efektywnosci i bezpieczenstwie lotu.

3. Model fizyczny i matematyczny samolotu

Zbudowanie petnego modelu fizycznego i matematycznego ruchu
sterowanego obiektu latajgcego jest sprawg bardzo ztozong. W zwiazku
ztym konieczne sg uproszczenia. Nalezy jednak pamieta¢, zeby
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wprowadzone uproszczenia nie byly nadmierne oraz aby ich rezultatem
nie byty btedne wnioski [10].

3.1. Zatozenia modelu fizycznego

Przy budowie modelu fizycznego skorzystano z nastepujacych zatozen:

« Samolot traktowany jest jako obiekt sztywny (nieodksztatcalny), o szesciu
stopniach swobody, z ruchomymi uktadami sterowania;

e Samolot ma plaszczyzne symetrii Oxz (geometryczng masowgq
aerodynamiczng);

» Sterowanie samolotem odbywa sie w czterech kanatach: pochylania 9,
odchylania y/, przechylania 0 oraz predkosci Vo (zmiana ciggu silnika T),
przez wychylenie: Sh - steru wysokosci, -s. - steru kierunku, Si - lotek,
St - dzwigni sterowania silnikiem. Mozliwa jest zmiana Kkata
zaklinowania statecznika poziomego cczh, ktory zazwyczaj ustawia sie
na state, dla konkretnych warunkdw przelotowych;

» Masa i masowe momenty bezwtadnosci samolotu sg state i niezmienne
w czasie (wydatek paliwa pominieto - awaria silnika i do$¢ krotki czas
wykonywania zadania);

» Awaria jednego silnika polega na zupetnej utracie ciggu w okreslonym
czasie. Drugi silnik jest sprawny;

 Model dynamiki silnika jest nieliniowy; uwzgledniane sg przebiegi
procesOw przejsciowych przy zmianie warunkdw, np. przy przyspieszaniu
(akceleracji) i opOznianiu (deceleracji), pracy silnikdw (jak w pozycji [3]);

» Uwzgledniane sa efekty giroskopowe turbinowych silnikéw odrzutowych;

» Nie ma pozaru i wszystkie pozostate systemy samolotu dziataja bez
zarzutu;

« Atmosfera jest bezwietrzna, parametry otoczenia sg zmienne zgodnie
z Miedzynarodowag Atmosferg Wzorcowg (MAW);

* Pominieto ruchy obrotowe Ziemi i wptyw jej krzywizny.

3.2. Dynamiczne réwnania ruchu samolotu

Opis ruchu statku powietrznego, mogacego poruszac sie w dowolnym
kierunku w przestrzeni, mozliwy jest z wykorzystaniem réwnan ruchu.
Zestaw rownan (jak np. w [9, 10]), okreslajacych wiasnosci dynamiczne
modelu fizycznego, nazywamy modelem matematycznym. Umozliwia on
badania teoretyczne i symulacyjne. Stad badania teoretyczne wiasnosci
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dynamicznych samolotu sprowadzajg sie do analizy teoretycznej modelu
matematycznego lub budowy modelu symulacyjnego.

Woczesniej jednak nalezy przyja¢ (zgodnie z [9, 10]):
« wiasciwe uktady odniesienia (prostokatne uktady prawoskretne):

nieruchomy uktad grawitacyjny zwigzany z Ziemig O\X\y\z\ (rys.2),
uktad grawitacyjny o«xgyszg, zZWigzany z poruszajgcym = sie
samolotem, réwnolegly zawsze do ukitadu nieruchomego oixiyizy
i znajdujacy sie w ustalonym ruchu postepowym (rys.2),

uktad ruchomy Oxyz, sztywno zwigzany z poruszajagcym sie
samolotem (rys.2).

» wspbirzedne liniowe i katowe:

x\, yi, z\ opisujgce potozenie poczatku ukitadu ruchomego Oxyz
wzgledem uktadu nieruchomego 0\X\y\Z\ (rys.2),

< 0, yf (katy quasi-Eulerowskie) wspétrzedne katowe opisujace
konfiguracje uktadu samolotowego Oxyz wzgledem grawitacyjnego
uktadu odniesienia Ox8ygzs (rys.2).

e quasi-predkosci liniowe i katowe:

U, V, W (auasi-predkosci liniowe), sktadowe wektora chwilowej
predkosci liniowej Vo w ukfadzie odniesienia Oxyz zwigzanym
z samolotem (rys.2),

P, Q, R (auasi-predkosci katowe), sktadowe chwilowej predkosci
katowej samoltu £2 w ruchomym uktadzie odniesienia Oxyz
sztywno zwigzanym z samolotem (rys.2).

Rys. 2. Przyjete uktady odniesienia oraz predkosci liniowe i kagtowe samolotu
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Dynamiczne nieliniowe réwnania ruchu samolotu (byty juz prezentowane

w pracach [4, 9, 10]) majg ogdlng postac:
e rownania ruchu - ,lewe strony”

Q
» o o 0 S s u "o
0 m 0 -8 ° 8 \Y R
0 m Sy -Sx 0 W -Q
1) -5 ix -iw -lx P 0
g ° -8 I, v -1y w
~8 8 e -l ly 1 R -V
0 0

0 -S; 0 s,

0 0 -5V 0

of — 7 w77
S, 0 -S, > -[>=

r s> 0 -1, /

réwnania ruchu - ,,prawe strony”

O u

et <005

'
U o o © o

o-IUOooo

(D

X~ X* XT X a X* - mgsin0 TPcos <lr cos <r +Ti cos (Td cos il

Y Y* yt Y mg cos6 snp TPsin grP+Tisin fpj.j

z z* . zT . Z- . z* mg cos 6 cos0 . - T,,cos §}j, sin iV, - Ti cos<pdsineM

L =u I lg  mg(y(.cos6cos4> zccosOsin€gy  ZPTyTr+ZLIyh -Y HZTr ~Y Tz +KTHR +KHR -K TR -K TIQ
M MI mt M" Ms mg(-zc sin¢?-xc cosOcos<f>) X JzTr+ XLTZT - ZpIXTr- Z jxT +KTFP + KTAP -K TR - KR
N N* nt Na N* mg(xc cos 0sin $>+ ycsin 6) Yp XTF+ Y1 xT - Xp yTF—XL JTi+ KBQ + XHQ ~ "TypP ~ *ryi.R

©

- 05/0SV,2(Cxacos ftcosa +Cwsin ficosa - Cnsina) + XqQ + X tlJ + X "W

- 0.5pS\I{Csasinp - C,, cosP) +Y,,P+ YR

- 0.5pS\i(Cxacos Psina + CwsinPsina +C.ncosa) +ZqQ + Z"U +Z"W
- 0.5pS\M\Ca(CHacosp cosa + Cmasin p cosa - Cmasin«)) + LPP + LrR

-0.5/aSV,2CI(CR1sin p - CHacosp)}+ MaQ +M0O +Mww

-0.5/aSV,Cn(C, U cos p sina +Cnyasin //sin a + Cm,,cosa)|+ NrP+NKR

gdzie:

X,oh
0

Zm
0

0
Z-si

©

)

am

Sv

M - macierz bezwtadnosci; B=KM - macierz sztywnosci; X - wektor stanu;
X - pochodna wektora stanu; F - wektor sit zewnetrznych dziatajagcych na
samolot o sktadowych X, Y,Z,$SI- wektor momentéw sit zewnetrznych
o sktadowych L, M,N; Q - obcigzenia dziatajgce na samolot: Q8- od sit
grawitacyjnych, QT od napedu, Qa - od sit aerodynamicznych, Q - od

wychylen steréw.
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Przy bezwietrznej pogodzie, zaleznoSci na katy a i /3 majg postac:

- kat natarcia a. a - arcte— 3)
V]

- kat Slizgu /?: p =arcsin— )]

gdzie: V0=Vt/2+V2+W2. (5)

Prawa sterowania dla autopilota zostaty przyjete w postaci (6)-*(9):
- w kanale pochylania 9. T" Sh+Sh=K"(z, - zu)+ Kg (9-0.) +SH  (6)
- w kanale przechylania (r  8L+5L=K\<p<I>)+Khp{P-P,) +S* @)
- w kanale odchylania ys. r,v5V+5V=Ky(V -V z) +5Y (8)
- w kanale predkosci VO: T, 7ST+5T=kZ(U -U z)+k1(0-62)+SD 9

Po wprowadzeniu pochodnych aerodynamicznych, wyznaczeniu sit
i momentéw sit od obciazen zewnetrznych, uwzglednieniu dodatkowo
zwigzkow kinematycznych predkosci katowych i liniowych, i innych
zaleznosci (wszystkie zawarte sg w pracy [9]), otrzymuje sie peten uktad
réwnan stanowiacych ogo6lny model dynamiki sterowanego obiektu
latajgcego w dowolnym ruchu przestrzennym.

4. Zakret prawidtowy (ustalony)

Zakret jest przyktadem lotu niesymetrycznego i dlatego sity dziatajace
na samolot w tym stanie lotu wygodniej jest rozpatrywaé patrzac na
samolot z przodu (rys. 3).

Rys. 3. Rownowaga sit i predko$¢ katowa cow zakrecie skoordynowanym
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Zakret jest wykonany prawidtowo, gdy sity dziatajgce na samolot sg
w réwnowadze oraz wypadkowa sit W (rys.3) lezy w ptaszczyznie symetrii
samolotu. Charakterystyczne parametry zakretu to [6]:

- wsp. obcigzenia: nz=1/cos0 (10)

- promien zakretu: Rz =V2/(gtg<z>) (11)
- czas zakr. 0 360°: t=(2tN)/ (g tg0) (12)
- predkos¢ katowa: o =(g tg0)/V (13)

Do ciekawostek mozemy zaliczy¢ fakt, ze przy zwiekszeniu Kkata
przechylenia (pz 60° do 80° (r6znica 20°!), nzros$nie z 2 do 6 (3-krotnie).
Zas przy nz=4 i predko$¢ przeciggniecia wzrasta o 100% (mozna
przeciggng¢ samolot przy predkosci 2-krotnie wiekszej od predkosci
przeciggniecia w locie poziomym).

5. Awaria silnika - asymetria ciggu

Niesymetria lotu samolotu wystepuje np. na skutek dziatania silnikéw
lub podczas S$lizgu. W przypadku uszkodzenia jednego z silnikdw
wskutek niesymetrycznos$ci ciggu moze wystepowac:

« umiarkowany moment odchylajgcy samolot, nie utrudniajagcy zbytnio
kontynuowania lotu (gdy rozmieszczenie silnikow jest naj-
korzystniejsze pod katem zmniejszenia oporu czotowego),

e bardzo duzy moment odchylajagcy samolot, wydatnie utrudniajacy
kontynuowanie lotu (gdy zawieszenie silnikdw jest na koncach
skrzydel).

AT =X7xyT

Rys. 4. Sity XTli momenty sit NTl pochodzace od ciggu Tj silnika
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i ol eny=45 =0 Na samolocie 1-22 uktady
o xp=-1646 yP=0535 zyp—0923 silnikowe sa umiejscowione

i =164 y1--05% sr-0gz Z290dnie z (tab.).
Na (rys.4) pokazano wyste-

Tab. 1 Uktady silnikowe OxTy Tizri wzgledem powanie bocznych niesymetry-
uktadu Oxyz samolotu 1-22 Iryda cznych sit i momentéw po awarii

@/aT [N] o o jednego z silnikow: prawego
XTIN]  +997%T +498%T +498%7T (przypadek A) i lewego (przyp. B);
y7IN] 0 0 0 OK to sprawne dwa silniki T=TL+TP.
~[N] - 786T -3%T -3%T W analizie uwzgledniono réwniez
Lr [Nm] 0 +0021T - 00T momenty giroskopowe elementow
MT(Nm]  +0.792r  +03%T +039%T1  wirujgcych silnikéw powstajace
Ar [Nm] 0 +02661 - 02661 gtownie od predkosci katowej

Tab.2 Sity oraz momenty dziatajace na osie pochylania Q i predkosci katowej
uktadu Oxyz pochodzace od ciggu T odchylania R samolotu (tab.3).

Prezentowane sity i momenty
dlanT

fobr/mi] <3J* o 10 (rys.4, tab.2, tab.3) sa opisane

~egir - 0.026nTaQ -0.013nr-0 w réwnaniach (2) jako obcigzenia
+0.026nr =P + +0.013nr =P +

Mayr ppozent P Looranr =P od Q1 dla danych z (tab.l).

Z przeprowadzonej analizy
“gir -0.334nT-0 -0.167nr-Q i . ., . .
mozna przewidzie¢, jakie sg
Tab.3 Momenty giroskop. dziatajace na osie  tendencje zachowania sie samo-
ukt.Oxyz od predk. katowych P, Q, R lotu w danych sytuacjach

6. Awaria silnika - stan nieustalony (bez sterowania)
6.1. Analiza przypadku

W sytuacji defektu jednego z silnikéw np. prawego silnika (rys.5),
wystepuje zaburzenie naruszajagce rownowage samolotu. Pojawia sie
wtedy (tab.2, rys.5):

- moment odchylajacy od silnika pracujgcego +NIL powodujacy
odchylanie samolotu w prawo z predkoscig kagtowg +R,

- moment pochylajacy (+M maleje o potowe, gdyz +MTP=0) powodujacy
pochylanie przedniej czesci kadtuba do dotu z predkoscia katowga-Q,

- niewielki moment przechylajacy +Ltl powodujgcy przechylanie
samolotu na prawe skrzydto z predkos$cig kagtowg +P.

Na skutek predkosci katowych samolotu wystepujg dodatkowo efekty
giroskopowe Mg (jak w pracy [3]) od elementéw wirujacych silnikdw
lewoobotowych np. typu K-15, zgodnie z (tab.3).
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Rys. 5. Momenty sil L, MTL, NTLpochodzgce od ciggu TLoraz
predkosci katowe P, Q, R

Przy braku reakcji od strony sterowania charakterystyczng cechg jest
pojawienie sie: niepozadanego kata $lizgu j3 (rys.5) w strone silnika
wytwarzajgcego cigg oraz dodatkowych oporéw pxi od uszkodzonego
silnika i od asymetrycznego stanu lotu.

Wystepuja coraz wieksze odchytki od standéw lotu sprzed awarii silnika
i w efekcie doprowadzajg samolot do uderzenia w ziemie (rys.6).

Prawidtowos$¢ podjetej analizy potwierdzajg wyniki uzyskane z prze-
prowadzonej symulacji numerycznej (rys.6)-Hjys.9).
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6.2. Rezultaty analizy, wnioski i pytania

Szacujac czas, od wystgpienia awarii do uderzenia w ziemieg: ~24-K33s
dla //0=2000m i réznych katow () (rys.6), pozostajagcy na podjecie
Swiadomego dziatania przez pilota oraz znajagc czas rozpoznania
awarii na samolocie 2-"108s mozemy okresli¢ szanse przetrwania.

Kazdy analizowany symulacyjnie przypadek (rys.6)n-(rys.9) konczy sie
szybka utratg wysokoSci lotu. Tak, wiec w razie awarii... potrzebna jest
szybka interwencja pilota! A podjecie wtasciwego sposobu przeciwdziatania,
minimalizujgcego skutki wyniktej sytuacji, zwieksza bezpieczenstwo lotu.

Nasuwa sie jednak szereg pytan: Jakie parametry i warunki lotu
nalezy dobrac i utrzymac? Czy jest mozliwos¢ lotu bez Slizgu? Czy kulka
chytomierza poprzecznego bedzie w potozeniu srodkowymi
Dlaczego...? Poniewaz... znajomo$¢ zjawisk zachodzacych podczas lotu
samolotu prowadzi do swiadomego i celowego dziatania pilota podczas
wystgpienia niekontrolowanych i przypadkowych odchylen od
ustalonych warunkow lotu.

7. Stany ustalone (sterowane) lotu samolotu po awarii silnika

Asymetrie wystepujace podczas lotébw z uszkodzonym jednym
silnikiem musza by¢é zrownowazone przez wychylenia steréw tak,
aby uzyska¢ réwnowage momentéw: L =0, M =0, N =0. Dalsze loty
samolotu po odzyskaniu panowania mogg by¢ prowadzone w Kkilku
réznych stanach ustalonych. Do najczeSciej spotykanych nalezg [7]:
lot poziomy, lot przechylony bez §lizgu, lot przechylony ze $lizgiem.
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7.1. Lot poziomy z jednym silnikiem pracujgcym

Rys. 10. Asymetria ciggu - lot z przechyleniem <p=0° i katem $lizgu
(kulka chytomierza poprzecznego w potozeniu srodkowym)

Stan ustalony lotu zapewnia rdwnowaga sit i momentow dziatajacych
na samolot. Lot ze skrzydtami w poziomie =0°) jest mozliwy tylko
wtedy, gdy samolot wykonuje $lizg w strone niepracujgcego silnika
(rys. 10). Na skutek $lizgu kierunek toru lotu odbiega od kierunku osi
podiuznej Ox samolotu (wektor predkosci lotu nie lezy w ptaszczyznie
symetrii samolotu); powstaje dodatkowo moment od statecznika
pionowego (przeciwdziatajagcy momentowi od steru kierunku) dziatajacy
w tym samym kierunku co moment odchylajagcy od utraty ciggu.
W zwigzku z tym, uzyskanie rownowagi kierunkowej samolotu, wymaga
stosunkowo duzego wychylenia steru kierunku. Ster kierunku musi
zapewni¢ wyréwnowazenie momentu odchylajagcego dla najbardziej
niekorzystnych warunkdw; warunek wymiarujgcy ster kierunku [6].

Do zrownowazenia sit bocznych, potrzebny jest taki kat slizgu /?, aby
sita nos$na od bocznego optywu kadiuba Pk byta réwna i przeciwna do
wypadkowej sity Pv (rys. 10).

Kulka chytomierza poprzecznego pozostaje wtedy w potozeniu
Srodkowym (rys.10), bo jedyng sitg masowa jest tu ciezar, ktory lezy
w ptaszczyznie symetrii samolotu [7],
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7.2. Lot przechylony bez $lizgu

Rys. 11. Asymetria ciggu - lot z przechyleniem $>i katem $lizgu *=0°
(kulka chylomierza poprz. odbiega od potoz. srodkowego)

W celu zréwnowazenia sity bocznej Pv, dzialajagcej na usterzeniu
pionowym od wychylonego steru kierunku, mozna przechyli¢ samolot
w strone pracujacego silnika o kat < Boczna skitadowa sity ciezkosci
samolotu Qsin0 jest skierowana wtedy przeciwnie do sity Pv (rys. 11).
Gdy sity te rownowazg sie, uzyskujemy lot bez $lizgu (J3=0°), a warunek
réwnowagi sit bocznych dziatajgcych na samolot w czasie lotu mozna
przedstawi¢ w postaci (14):

Qsin0+Pv=0 (14)

Przy zerowym S$lizgu, brak jest dodatkowego momentu od statecznika
pionowego, wiec wymagany kat wychylenia steru kierunku jest niniejszy.

Trajektoria lotu pokrywa sie z kierunkiem osi podtuznej Ox samolotu
(wektor predkosci lotu lezy w ptaszczyZznie symetrii samolotu);
samolot leci asymetrycznie po prostej z przechyleniem (rys.I 1).

Kulka chylomierza poprzecznego odbiega wtedy od potozenia
srodkowego (rys.11). Dzieje sie tak na skutek wystepujacej bocznej
sktadowej ciezaru kulki.
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W takim stanie lotu samolot stawia najmniejszy opdr i wykazuje
mozliwe maksimum bezpieczeinstwa ze wzgledu na dysponowane
korzystne osiggi. W praktyce pilotazowej zaleca sie czesto prowadzenie
samolotu w takim stanie, specjalnie w tych warunkach, gdzie osiagi sg

krytyczne, jak np. w fazie startu [7],

7.2.1. Oszacowanie kata przechylenia 4

W pracy [7] napisano: ,,Katprzechylenia samolotu w takim stanie lotu
jest zazwyczaj nie taki wielki". Nie podano jednak szacunkowych

wartosci tego kata.
Z warunku rownowagi (14) i (rys.l 1), otrzymujemy:

Qsin0 =T — , stad:
e>= arcsin

Kat przechylenia 0 zalezy (16) od:
- geometrii samolotu ¢>t” i ,,XV’)

- stosunku ciagu silnika do ciezaru samolotu (T/Q).

Dla samolotu 1-22 Iryda:

- yjI/xy jest rowny 0.106

- T/Q jest <0.277

gdzie: yx = 0.535 m, xv=5.044 m, m = 5410 kg

Rys. 12. Oszacowanie kata Odla lotu przechylonego bez $lizgu po
awarii silnika w zaleznos$ci od ciggu T dla samolotu 1-22

(15)

(16)
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Wymagany kat przechylenia jest wprost proporcjonalny do ciggu
silnika i odwrotnie proporcjonalny do ciezaru samolotu; dla 1-22 ,,Iryda”,
dla ciggu silnika K-15 Tnax= 14700 N i masy samolotu m = 5410 kg,
przyjmuje najwiekszg wartos¢: = 1.68° (rys.12).

Dla samolotow z napedem $migtowym:

Dla reprezentatywnych samolotow dwusilnikowych (po oszacowaniu)
stosunki sg, wedtug [1], w zakresach:

- Jt/*v o0d 0.35 do 0.46
- T/Q od 0.06 do 0.09

Z powyzszego optymalny kat przechylenia () wychodzi w zakresie
miedzy 1.2° i 2.4°.

Uzyskane wyniki (tak mate wartosci kata <) sg zaskakujace dla wielu,
nawet bardzo doswiadczonych, pilotéw.

7.3. Lot przechylony ze §lizgiem

Przechylajac samolot coraz bardziej w strone pracujgcego silnika,
nastepuje $lizg w te strone. Zapewnienie rownowagi Kkierunkowej
samolotu w locie wymaga wtedy duzego kata $lizgu.

W takim stanie lotu, ze wzgledu na duzy kat $lizgu, moze zaistnie¢ utrata
efektywnos$ci steru kierunku. Rosng znacznie opory aerodynamiczne
i osiggi samolotu ulegajg pogorszeniu (czym wiekszy kat przechylenia
tym ciag niezbedny ro$nie a nadmiar ciggu maleje (rys. 13)). Innymi stowy,
powstaje wtedy mniej korzystny stan lotu. Dlatego lot przechylony ze
§lizgiem po utracie ciggu nie powinien by¢ stosowany w praktyce
pilotazowej (spotykane komplikacje).

8. Osiagi samolotu w wybranych stanach lotu
8.1. Wszystkie silniki sprawne

Lot bez straty wysokosci jest mozliwy w zakresach lotu gdzie: Tn<Tr (rys. 13).
Nie mozna wykona¢ zakretu prawidtowego przy:

» predkosci maksymalnej samolotu w locie poziomym - nadmiar ciggu
przy Vmexnie istnieje (rys. 13)
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e predkosci minimalnej Vmn samolotu - w prawidtowym zakrecie
predkos¢ musi by¢ wieksza niz w locie poziomym (rys. 13)

» przechyleniu 0 wiekszym od przechylenia granicznego - przy ktérym
trzeba uzy¢ catego ciggu zespotu napedowego.
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Rys. 13. Ciag rozporzadzalny Tr i ciag niezbedny T, w funkcji predkosci zakretu Vs
i kata przechylenia (p na wysokosci 3000 m dla samolotu 1-22 Iryda, gdzie:
n = 15 025 obr/min - odpowiada warunkom maksymalnym, trwatym,
n = 14 000 obr/min - odpowiada warunkom przelotowym

Tak wiec w poréwnaniu z normalnym zakresem predkosci w locie
poziomym Vmin< Vp< Vnex, zakres predkosci uzytecznej w zakrecie
jest zmniejszony.

Lot wznoszacy natomiast mozna realizowa¢ w przedziale takich
predkosci, w jakich istnieje nadmiar ciggu AT (17):

AT =Tr- Tn (17)

zdolny do pokonania sity oporu i sktadowej ciezaru samolotu Qsin<9.
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8.2. Osiggi samolotu po awarii silnika

Dla samolotu Irvda M93K.

na podstawie (rys.14), dla

m=5925 kg i H=3000m:

- dla dwodch pracujgcych
silnikdw: W=34 m/s

- dla jednego pracujgcego
silnika: W -Im /s

Whniosek:

50% spadek sity ciggu T

(jeden z dwdch silnikdw) daje

79.4% spadku predkosci

wznoszenia W.

Dla samolotow $migtowych:
Awaria silnika:
50% spadek mocy
rozporzadzalnej daje
ponad 80% spadku
nadmiaru mocy! (rys. 16)

Rys. 14. Charakterystyki predkosci wznoszenia W [8] oraz predkosci wznoszenia

samolotu o masie 5925 kg dla réznych H:
zjednym pracujacym silnikiem - wykres 1.12a, wedtug prac [1,2] (rys. 15).
dla dwach pracujacych silnikow-wykres 1.12b

LOSS OF POWER ON ONE SIDE

Loss of power from one engine affects both climb

performance and controllability of any light twin. 300
Twinangina climb
200
Ona angina-out,
propaitar windmllling
On angina-out.
gaar and (lap* down,
prop windmilling
" INDICATED AIRSPEED ud 20 40 60 80 100 120 140 160 180
Rgur* 1. Effect of ona angina-out and airplane configuration on INDICATED AIRSPEED - Knots

vertical spead

Rys. 15. Wptyw awarii silnika i konfiguracji  Rys. 16. Moc rozporzadzalna i niezbgdna w funkcji
samolotu na predkos¢ wznoszenia [2] predkosci lotu sam. nadwach ijednym silniku
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9. Symulacja numeryczna lotu samolotu - awaria jednego z silnikow

Model matematyczny postuzyt do zbudowania modelu symulacyjnego.
Symulacja numeryczna (rys.6)-*-(rys.9), (rys,18)+(rys.29) ujawnia wiasnosci
dynamiczne badanego obiektu i pokazuje reakcje automatycznego uktadu
sterowania (rys.19), (rys.21), (rys.23) na wyniklg sytuacje awaryjng
zgodnie z (6)-K9).

Wyniki uzyskano w oparciu o wiasny program napisany w $rodowisku
obliczeniowym pakietu MATLAB.

Kolejne etapy przebiegu lotu:

Q lot poziomy, prostoliniowy na
zadanej wysokosci - ustalony,

A zmiana kursu samolotu na statej
wysokosci lotu - zakret,

O awaria silnika - zupetna utrata
ciggu; drugi silnik - sprawny,

Q lot asymetryczny ze statym
katem przechylenia - podjecie
wiasciwej metody przeciw- Rys. 17. Etapy przebiegu lotu w symulacji
dziatania od strony sterowania.

Zgasniecie silnika wystepuje w fazie lotu ,,zakret” w 50s lotu i polega
na zupetnej utracie ciggu w czasie 7s. Obliczenia wykonano dla zakretu
prawidtowego z przechyleniem () = 20° dla predkosci poczatkowej
Vo = 120 m/s i wysokosci Ho =2000 m.

Ponizej przedstawiono wybrane (obliczeniowe) parametry lotu:

Rys. 18. Kat przechylenia <ift) Rys. 19. Kat wychylenia lotek 6L(t)
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Rys. 20. Kat odchylenia yAt) Rys. 21. Kat wych. steru kierunku d”t)
Rys. 22. Kat pochylenia d(t) Rys. 23. Kat wych. steru wysokosci <$#(?)

Rys. 24. Wysoko$¢ lotu H(t) Rys. 25. Odlegtos¢ y(x)
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Rys. 28. Wspotczynnik obcigzenia nz (t) Rys. 29. Wspotczynnik obcigzenia ny (t)
10. Omédwienie wynikow symulacji numerycznej

Podczas awarii prawego silnika, zeby utrzymac staty kat przechylenia ()
(rys.18), wychylamy lotki zwiekszajac ,,kontre” przytrzymujacg samolot
w przechyleniu; podczas awarii lewego silnika ,,kontra” jest niemalze
réwna zeru (rys. 19). Przy nieznacznych réznicach w katach odchylania if/
samolotu (rys.20), (rys.25) zauwazamy zasadniczg r6znice w wychyleniach
steru kierunku Sv (rys.21). Przy wytaczeniu lewego silnika, moment od
wychylenia Sy przeciwstawia momentowi od ciggu prawego silnika;
sumuje sie jeszcze wychylenie steru dla zapewnienia rownowagi w zakrecie.
Wystepuje stad potrzeba wiekszego wychylenia dv (rys.21). W efekcie
moze wystgpi¢ taki szczegdlny przypadek, gdy bedzie go ,,brakowato”
dla zapewnienia rownowagi kierunkowej. Podczas defektu prawego
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silnika (rys.21), wychylenie 5y jest w przeciwng strone (pomniejszone
0 warto$¢ poczatkowa dla zapewnienia rownowagi w zakrecie prawidtowym).

Dla wystepujacych przypadkow awaryjnych wystepuje tendencja do
wzrostu katow: pochylania 0 (rys.22) i wychylenia steru wysokosci SH(rys.23).

Mozna przyjaé, iz loty odbywajg sie na statej wysokosci H (rys.24);
sterowanie zapewnia loty bez straty wysokosci. Wystepuje przy tym
konieczno$¢ zwiegkszenia obrotow silnika pracujgcego (rys.27), gdyz strata
ciggu na jednym silniku musi by¢ rekompensowana przez drugi. Mimo
wszystko po wystgpieniu awarii predkos¢ lotu spada (rys.26).

Wykresy na rys.28 i rys.29 zdradzajg cechy lotu asymetrycznego;
wystepowanie sit bocznych (brak symetrii obcigzen).

11. Podsumowanie

»  Model matematyczny umozliwia symulacje numeryczna i badanie wiasnosci
dynamicznych obiektéw sterowanych, takze w sytuacjach awaryjnych.

» Okazatlo sie, ze szybka i wiasciwa interwencja ze strony sterowania
przy utracie silnika jest niezbedna dla bezpieczenstwa lotu.

e Przeprowadzona analiza pomogta znalezé sposéb (metode)
przeciwdziatania wyniklej sytuacji awaryjnej.

» Sterowanie dobrze sprowadza samolot na zadany kat przechylenia ¢
utrzymujac jednoczed$nie wysokos$¢ H lotu mimo sytuacji awaryjnych.

» Poprawnos$¢ wykonania zakretéw prawidtowych polega na utrzymywaniu
kulki chylomierza poprzecznego w potozeniu srodkowym; lecz po awarii
w zalecanym locie asymetrycznym bez $lizgu, odbiega od tego potozenia.

» Podczas szeregu nastepstw: zakret + utrata jednego silnika, osiggi
samolotu znacznie ulegajg pogorszeniu.

« Najbardziej krytyczna dla bezpieczenistwa lotu jest faza startu.
Moze doj$¢é do: utraty wysokosci i uderzenia w ziemie, utraty kierunku
lotu, wzrostu przechylenia; silniki pracujg wtedy na peinym ciagu
startowym a samolot ma peine obcigzenie i konfiguracje startowa.

« Warto bytoby rozszerzy¢ zakres pracy o pordwnanie wynikow
badan symulacyjnych z wybranymi wynikami badain w locie.
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W niniejszej pracy przedstawiono zatozenia, przebieg i wyniki programu
badan korkociggowych modelu samolotu DEKO-9 Magie. Program objat
opracowanie konstrukcyjne modelu, sprawdzenie zachowania podo-
bieAstwa dynamicznego modelu, serie filmowanych dmuchan modelu
w tunelu, analize materiatu filmowego i opracowanie wynikow.

1. Wprowadzenie

Korkocigg to nader nietypowy stan lotu. Przede wszystkim lot
odbywa sie na pozakrytycznych katach natarcia. Jest to sytuacja
wyjatkowa, o ile nie moéwimy o nowoczesnych samolotach bojowych,
o nieliniowych charakterystykach aerodynamicznych. Mamy tu do
czynienia z wyjatkowym uktadem sit, w ktérym nie sita nosna, a opor
aerodynamiczny réwnowazy ciezar maszyny, sita nosna natomiast
réwnowazy sity bezwtadnosci w ruchu obrotowym.

Charakterystyki korkociggowe stanowig indywidualng ceche danej
konstrukcji. Mowa tu zaréwno o cechach iloSciowych, takich jak czas
trwania jednej zwitki, tudziez predkosci pionowej w korkociggu, jak
réwniez o cechach jakosSciowych, a wiec reakcji na stery, tatwosci
wprowadzenia i wyprowadzenia z korkociggu, tudziez o postaci
korkociggu.
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Jak podaje [8] na przykiadzie lotnictwa amerykanskiego,
przeciggniecie i korkociagg powodujg 12% wypadkéw w lotnictwie
ogolnym, jednakze az 25% Kkatastrof lotniczych. Powage zjawiska
potwierdza fakt, ze az 20% katastrof ma miejsce z instruktorem na
poktadzie. Z powyzszych wzgledéw konieczne sg kompleksowe badania
nowych typoéw statkbw powietrznych pod katem zachowania
w korkociggu i opracowanie dla nich odpowiednich procedur.

2..Metody badawcze

Badania statkéw powietrznych powinny cechowac sie trzema zasad-
niczymi elementami: po pierwsze, ich wyniki powinny by¢ wiarygodne.
Po drugie - powinny wigza¢ sie z minimalnym ryzykiem utraty
personelu i sprzetu. Po trzecie - powinny mie¢ mozliwie niski koszt.

Ksztattowanie wiasnosci korkociggowych statku powietrznego
powinno mie¢ miejsce juz na etapie projektu koncepcyjnego. Konstruktor
ma tu do dyspozycji narzedzia obliczeniowe o réznym stopniu ztozo-
nosci, a takze rdznej wiarygodnosci, zaleznej od stopnia uproszczenia
modelu. Jedng z najbardziej znanych metod obliczeniowych jest tu
analiza wspoétczynnika ttumienia usterzenia (Tail Damping Power Factor
- TDPF) [7]. Jest to metoda bardzo prosta w zastosowaniu, jednakze jej
wyniki wymagajg potwierdzenia. W ramach programu badawczego
przeprowadzono rdéwniez analize TDPF. Na tym etapie mamy do
czynienia z niskimi kosztami i zerowym ryzykiem, ale réwniez
umiarkowang wiarygodnoscia ~ wynikow  badan, spowodowang
zastosowanymi uproszczeniami.

Kolejng grupg metod badawczych sg badania modeli samolotu. Moga
by¢ to zaréwno modele fizyczne, tunelowe i zdalnie sterowane, jak
i numeryczne, badane na drodze symulacji komputerowej. Ten etap
badan cechuje relatywnie niski koszt i duze bezpieczenstwo.
Miarodajnos¢ wynikéw zalezna jest od stopnia uproszczenia modelu
wzgledem pierwowzoru.

ZwieAczeniem programu badawczego powinny by¢ préby w locie,
wykonywane przez pilota doswiadczalnego. Jest to najbardziej
kosztowny i niebezpieczny etap badan statku powietrznego, wigzacy sie
z ryzykiem utraty personelu i statku powietrznego. Dlatego tez powinien
zostac¢ poprzedzony serig mniej ryzykownych badan i pomiarow.

Badania modeli stanowig wiec pewien kompromis pomiedzy
miarodajnoscig, kosztem i bezpieczenstwem.
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3. Badany obiekt: samolot DEKO-9 Magie

DEKO-9 Magie zostat zaprojektowany przez zespdt pod kierow-
nictwem dr inz. Marka Debskiego. W konstrukcji samolotu zastosowano
kilka nowatorskich rozwigzan.

Samolot jest jednosilnikowym, dwumiejscowym dwuptatem
konstrukcji metalowej, krytej ptétnem. Samolot moze by¢ certyfikowany
wedtug przepisow lotniczych JAR-VLA, lub JAR-23 w Kkategoriach
normalnej, uzytkowej i akrobacyjnej. DEKO-9 cechuje sie zwartg
sylwetkg, mocng konstrukcjg i silng jednostka napedowg. Przewidziano
mozliwo$¢ zabudowy rdznych jednostek napedowych, w zaleznosci
od oczekiwan uzytkownikow.

» Dane techniczne samolotu DEKO-9 Magie [2]

Dane geometryczne

Rozpietos¢ m 6.80/6.95**
Diugosc m 6,50
Wysokosé m 2,20
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Powierzchnia skrzydet m 15,4

Dane masowe
Masa wiasna kg 500
Maksymalna masa startowa MTOW kg 750

Zespo6t napedowy

Silnik PZL 6A-350C1R
Franklin

Moc kW/KM  151/205

Osiagi

PredkosS¢ nieprzekraczalna VNE km/h 350

Predkos$¢ wznoszenia na wysokosci Om  m/s 15

Dopuszczalne przecigzenia pionowe +6/-3

* - dane producenta, ** - rozpieto$¢ przed/po dodaniu przekonstruowanych koncéwek.
4. Model do badan korkociggowych

Model powinien spetniaé wymagania dotyczace podobieristwa geo-
metrycznego, aerodynamicznego, masowego i dynamicznego wzgledem
pierwowzoru. Pierwszym krokiem jest okre$lenie stosunku wymiaréw
liniowych samolotu i modelu N, ktory determinuje nam podziatke,
w jakiej wykonujemy model. Z punktu widzenia podobienstwa ruchu
i optywu, jest pozadane, aby model byt mozliwie duzy. Ograniczeniem
jest Srednica przestrzeni pomiarowej tunelu. Tunel obrotowy, w ktérym
przeprowadzono proby, jest przystosowany do badania modeli
0 rozpietosci nie wigkszej, niz 350mm. Dla samolotu DEKO-9 przyjeto
wspotczynnik N=22. Podobienstwo geometryczne wymaga, aby w
modelu odwzorowa¢ odpowiednie wymiary i ksztatty, w tym profile
aerodynamiczne i przekroje kadtuba. Nalezy ponadto wykonac
ptaszczyzny sterowe posiadajgce mozliwos¢ wychylenia. Podobienstwo
dynamiczne wymaga, aby zachowane zostaty stosunki rdznic
odpowiednich momentéw bezwiadnosci samolotu i modelu:

(Iz —1ly) «(lz~ 10 % (ly ~"Ix) (1)

Wywazanie modelu umozliwia balast umieszczony w nosie kadtuba.
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Przy budowie modelu nalezy zapewni¢ odpowiednig gtadkosé
powierzchni, a takze wytrzymatos¢, ktéra umozliwi przeprowadzenie
préb bez ryzyka utraty modelu. W celu utatwienia identyfikacji potozenia
modelu podczas analizy nagranego materiatu filmowego, na model
naniesiono odpowiednie oznaczenia.

Rys. 2. Model do badan korkociggowych samolotu DEKO-9 Magie

Po wykonaniu modelu wykonano pomiary sprawdzajgce geometrie
i rozktad masy. Momenty bezwtadnoSci wyznaczono za pomoca metody
wahadta dwuciegtowego W tym celu wykonano serie pomiaréw okreséw
matych wahan modelu wokét trzech osi gtéwnych centralnych. Wyzna-
czone stosunki réznic momentéw bezwiladnosci modelu poréwnano
z analogicznymi parametrami dla samolotu przy konfiguracjach
masowych o skrajnych wielkosciach momentéw bezwtadnosci. Wyniki
poréwnania przedstawia tabela 1. Jak wida¢, warunek podobienstwa
dynamicznego zostat spetniony, za$ konfiguracja masowa modelu jest
niemal identyczna z konfiguracja samolotu przy maksymalnej
dopuszczalnej masie w locie.

Pomiaréw geometrii modelu dokonano za pomocag specjalnie
przygotowanych sprawdziandw.
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Tabela 2. Stosunki réznic momentow bezwitadnosci samolotu
i modelu [4]

Obiekt (12- Iy :(1z- 1X :(ly- ¥
Samolot
Maksymalna 1:241 :141
masa w locie
Samolot
Minimalna 1:2.19 :1.19
masa w locie
Model 1:2.39 1137
5. Badania

Bezwzglednie najwiekszg zaletg tunelowych badan korkociggowych
jest mozliwos¢ uzyskania wynikow nikim kosztem, przy minimalnym
ryzyku i w ramach relatywnie krotkiego programu badawczego. Wady
badan wynikajg z koniecznosci badania pomniejszonego obiektu (rézna
o dwa rzedy wielkosci liczba Reynoldsa), uproszczerh geometrii, a takze
niedoktadnos$ci odwzorowania geometrii ptatowca ze wzgledu na reczng
obrobke modelu. Dazenie do zapewnienia odpowiedniej wytrzymatosci
modelu moze natomiast doprowadzi¢ do nadmiernego wzrostu jego
masy.

Rys. 3. Skorygowane obrysy usterzenia pionowego modelu: (a) obrys
pierwotny, (b), (c), (d) obrysy skorygowane. Konfiguracje przyjeta do dalszych
badan ilustruje rys. (d) [4]
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Zachowanie modelu podczas badahn byto niespokojne, stwierdzono
brak reakcji modelu na wychylenie steru kierunku przy duzych katach
natarcia. Przeprowadzona wizualizacja optywu kadtuba i usterzenia
modelu na duzych katach natarcia wykazata Sprawdzono efektywno$é
steru kierunku o zmienionych obrysach, ktore przedstawia rysunek 3.

Wybrano konfiguracje czwartg ze wzgledu na najwiekszg efek-
tywnos$¢, najmniejszg ingerencje w strukture samolotu, a takze najmniej-
szy negatywny wpltyw modyfikacji na sylwetke samolotu. Po zasto-
sowaniu modyfikacji model prawidtowo reagowat na wychylenie steru
kierunku, jednakze wprowadzenie w korkociag pozostato trudne.

Na podstawie analizy materiatu filmowego wyznaczono kilka charak-
terystyk korkociggowych modelu. Spos6b wyznaczenia parametrow
geometrycznych korkociggu ilustruje rysunek 4.

Rys. 4. Wyznaczenie parametrow geometrycznych korkociggu podczas
tunelowych badar korkociggowych [4]

Predko$¢ pionowa w korkociggu jest tu utozsamiana z predkoscia
strumienia powietrza nadmuchiwanego przez tunel.
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Wptyw wychylenia lotek na przebieg korkociagu. Serie 3,4 i 5.

-alfa (deg]
- omega [rad/s)
-Vk[m/s]

Rys. 5. Charakterystyki korkociggowe w zaleznosci od wychylenia
lotek [4]

Wptyw wywazenia na przebieg korkociggu. Serie 2 i 3.

-alfa [deg]
— omega [rad/s)
— Vk [mis]

Rys. 6. Charakterystyki korkociggowe w zaleznos$ci od potozenia
Srodka masy [4]
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Powigzania parametréw korkociggu. Serie 2, 31i 5.

Rk [m/10]
-omega [rad/s]
-Vk [mis]

10 20 30 40 50 60 70
alfa [deg]

Rys. 7. Powigzania parametréw geometrycznych korkociggu modelu [4]

Ponizej przedstawiono zapis przyktadowych serii badan w postaci
klatek filmowych.
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Rys. 9. Seria 3. Korkociag gteboki ustalony [4]

6. Whnioski

Przeprowadzone badania, poza oczywistym efektem dydaktycznym
i uzyskaniem szeregu charakterystyk korkociggowych modelu, zakon-
czylty sie sformutowaniem przestanek projektowych dla konstruktora
samolotu. Wykonane niezaleznie badania modelu zdalnie sterowanego
potwierdzity obawy, co do skutecznos$ci usterzenia samolotu.

Zaproponowane zmiany konstrukcyjne spotkaty sie z zaintereso-
waniem gtdwnego konstruktora samolotu.
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W ramach realizacji projektu nowego wysokowyczynowego szybowca
zdecydowano sie na stworzenie laboratorium aerodynamicznego umozli-
wiajgcego badania skrzydta w zakresie rzeczywistych liczb Reynoldsa,
w swobodnej atmosferze. W pierwszym etapie wykonano model elementu
skrzydta o oryginalnym profilu (zaprojektowanym specjalnie przez dr
Krzysztofa Kubrynskiego), specjalnie skanalizowany w celu prowadzenia
pomiaréw rozktadéw cisnien. Zatozeniem planowanego ,latajgcego”
laboratorium byto wykorzystanie dwumiejscowego szybowca PW-6, jako
statku powietrznego, na ktérym mozna umiesci¢ badang cze$¢ skrzydta.
W celu opanowania do$¢ skomplikowanej techniki pomiarowej oraz akwizycji
danych naptywajgcych z wielokanatowego systemu pomiarowego, wstepne
pomiary w swobodnej atmosferze przeprowadzono przy wykorzystaniu
samochodu - model skrzydta byt umieszczony na platformie przymocowanej
do dachu samochodu. Badano rozkiady cisnien przy réznych warunkach
optywu skrzydta. Analiza zarejestrowanych przebiegdw czasowych
umozliwita wyznaczenie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych.

1. Wstep

Realizacja programu tworzenia nowoczesnych szybowcoéw wysoko-
wyczynowych wymaga przygotowania odpowiedniej infrastruktury
laboratoryjnej, niezbednej w procesie weryfikacji obliczen nume-
rycznych obejmujacych projekt aerodynamiczny. Na rys.I pokazano
typowy schemat dziatan, ktorych ostatecznym celem jest optymalizacja
aerodynamiki projektowanego szybowca.
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Rys.l. Schemat prac badawczych w procesie projektu aerodynamicznego
szybowca

Weryfikacja eksperymentalna obliczeA numerycznych wspétczyn-
nikdéw aerodynamicznych odgrywa w pokazanym schemacie niezmiernie
istotng role. Z kolei jakoSciowe znaczenie samego eksperymentu silnie
zalezy od warunkéw, w jakich jest przeprowadzany, w szczegolnosci
dotyczy to badan modelowych. W przypadku profiléw i skrzydet
lotniczych najistotniejsze wymagania stawiane przed eksperymentem, to
przede wszystkim spetnienie warunku odpowiednio wysokich liczb
Reynoldsa oraz mozliwo$s¢ wymodelowania efektéw turbulencji
atmosferycznej.

Osiagniecie odpowiednio wysokich, rzeczywistych liczb Reynoldsa
w warunkach laboratoryjnych, w tunelach aerodynamicznych, jest trudne
i zarazem bardzo drogie. Wymaga to bowiem tuneli aerodynamicznych
0 bardzo duzej przestrzeni pomiarowej, a koszty budowy takiego tunelu
sg niezmiernie wysokie, jak rdwniez niezmiernie wysokie stajg sie koszty
jego eksploatacji. Bardziej racjonalnym, a zarazem duzo bardziej
ekonomicznym rozwigzaniem jest w tym przypadku podziat weryfikacji
eksperymentalnej obliczeA wspo6tczynnikéw aerodynamicznych na dwa
etapy: w mniejszych (tanich) tunelach aerodynamicznych oraz
w swobodnej atmosferze. Nalezy pamieta¢, ze o ile wielkie tunele
aerodynamiczne pozwalajg na uzyskanie wysokich liczb Reynoldsa, to
modelowanie turbulencji atmosferycznej w warunkach tunelowych jest
praktycznie niemozliwe.
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Majac powyzsze na uwadze, w Instytucie Techniki Lotniczej
i Mechaniki Stosowanej realizowany jest program tworzenia , latajacego
laboratorium” aerodynamicznego, opartego o0 prowadzenie badan
w rzeczywistej swobodnej atmosferze, ktére w potgczeniu z istniejgcym
Laboratorium Aerodynamiki Poddzwiekowej dawatoby gwarancje
wiasciwej weryfikacji eksperymentalnej wynikow obliczen
numerycznych.

Przeprowadzona analiza mozliwosci stworzenia ,latajgcego” labora-
torium na poktadzie posiadanych przez Instytut statkbw powietrznych
wskazata na rozwigzanie oparte o wykorzystanie dwumiejscowego
szybowca PW-6, ewentualnie motoszybowca. Warto wtym miejscu
zaznaczy¢, ze ,latajace”,laboratorium szybowcowe, to unikat na skale
Swiatowa. W tworzeniu koncepcji opartej o szybowiec

Rys.2. Mniejsze, ekonomiczne tunele ITLIMS umozliwiajg badania w zakresie
liczb Reynoldsa do ok. 1 800 000

PW-6 bardzo pomocne okazaty sie informacje dotyczace
niemieckiego laboratorium JANUS-LAB. Na rys.3 pokazano schemat
niemieckiego projektu Janusa, za$ rys.4 przedstawia schemat ideowy
nowego laboratorium ITLiMS.
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Poniewaz prowadzenie pomiaréw na poktadzie statku powietrznego,
jakim jest szybowiec, charakteryzuje sie szczegdlng specyfikg oraz
wymaga precyzyjnego dopracowania, w pierwszym etapie tworzenia

latajgcego laboratorium zdecydowano sie na prowadzenie badan
fragmentu skrzydta projektowanego szybowca (w skali 1:1) w swobodnej

atmosferze, umieszczajac badany obiekt na ruchomym samochodzie.

Janus - FtylLab

Rys.3. Niemieckie “latajgce” laboratorium (tzw. projekt Janusa)



Badania aerodynamiczne elementu skrzydta w swobodnej atmosferze 381

Rys. 4. Projekt ITLIMS wykorzystuje szybowiec PW-6, albo motoszybowiec

2. Realizacja programu badawczego
2.1 Element badawczy

W oparciu o specjalnie zaprojektowany przez dr. Krzysztofa
Kubrynskiego profil szybowcowy (o bardzo dopracowanych charakte-
rystykach aerodynamicznych) zbudowano fragment skrzydfa, w skali 1:1,
0 nastepujacych wymiarach: dtugo$é cieciwy 0.65 m., rozpietos¢ 1.5 m.
Fragment ten nazwano ,,elementem badawczym” (EB).
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Schemat elementu badawczego pokazano na rys.5.

Rys. 5. Schemat elementu badawczego

Struktura zostata wykonana z kompozytu szklano-epoksydowego,
przy wykorzystaniu metod zaawansowanego odtworzenia narzuconej
geometrii. W pierwszym etapie budowy EB zaprojektowano i wytwo-
rzono foremniki (zastosowano frezowanie sterowane komputerowo),
nastepnie w przygotowanych foremnikach stworzono strukture
fragmentu skrzydta, tgcznie z klapg. W celu czesciowej eliminacji
wptywu konAcéwek skrzydta wykonano takze odpowiednie plyty
brzegowe, wewnatrz ktérych element badawczy zostat zamontowany.

Na rys.6 zaprezentowano peten zakres prac niezbednych do przepro-
wadzenia wstepnych badan aerodynamicznych w swobodnej atmosferze,
przy wykorzystaniu ruchomego samochodu.

Majac na uwadze zaréwno potrzeby wynikte z warunkéw weryfikacji
obliczen aerodynamicznych, jak i mozliwos¢ nawarstwiania sie rézno-
rodnych probleméw technicznych podczas pomiaréw, czy to w locie, czy
tez podczas ruchu samo-chodu, w pierwszym rzedzie zdecydowano sig
na przeprowadzenie badan rozktadéw cisnien na powierzchni skrzydta.
Element badawczy zostat wtym celu ,skanalizowany” (w skorupe
skrzydta wlaminowano wigzke rurek przekazujacych cisnienie z otwor-
kdw umieszczonych na powierzchni ptata) i potgczony przewodami
ci$nieniowymi z wielokanatlowym systemem czujnikéw ci$nieniowych.
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Wykorzystujgc wielokanatowy przetwornik analogowo-cyfrowy, sygnat
cisnieniowy, w formie cyfrowej byt rejestrowany w czasie rzeczywistym,
,on line”, w pamieci komputera poktadowego.

Produkcja Produkcja o
phyt skrzydta i Foremniki
brzegowych klapy
Skrzydto badawcze Czuj nikt i rejestratory
cisnienia
< \' v Montaz
- na dachu
samochodu

Udania aerodynamiczne

Rys. 6. Schemat przyjetego programu prac
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Rys. 7. System akwizycji danych pomiaru rozktadu cisnien oraz mocowanie
elementu badawczego do stelazu no$nego

2.2. Wyniki wstepnych pomiaréw w swobodnej atmosferze

Wstepne pomiary rozktadow cisnien prowadzone byty na czterokilo-
metrowym pasie lotniska w Modlinie. Element badawczy, umieszczony
na dachu samochodu, mozna byto rozpedzaé do predkosci maksymalnej
140 km/godz. Z uwagi na zmieniajacg sie termike lokalng, pomiary
prowadzono wczesnym rankiem, w warunkach stabilnoSci termicznej
oraz braku wiatru. Na rys.8 pokazano fotografie wykonane podczas
badan na lotnisku.

Na rys.9 zaprezentowane sg przykladowe przebiegi cisnien w 16
punktach pomiarowych na powierzchni ptata, w funkcji czasu, podczas
rozpedzania od predkosci 0 do predkosci 100 km/godz.

Po zastosowaniu analizy statystycznej do opracowania wynikéw
pomiaréw, mozliwe byto uzyskanie chwilowych rozktadéw cisnien na
profilu badanego skrzydta.
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Wykonano kilkanascie serii pomiardw dla réznych katow natarcia
oraz dla réznych pozycji wychylenia klapy.

Na podstawie zebranych wynikéw mozliwe bylo przeprowadzenie
animacji pokazujacej ksztattowanie sie rozktadéw cisnien na ptacie przy
réznych parametrach lotu. Rys. 10 i 11 przedstawiajg przyktadowe obrazy
takich chwilowych rozktaddw.

Rys. 10. Chwilowe rozktady cisnieh - a = 4.5°, wychylenie klapy -4.5°
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V max.: 100 km/h
Kat natarcia: 2deg
Wychylenie klapy: + 4.5deg

Vmax.: 100 km/h
Kat natarcia: 2deg
Wychylenie klapy: + 4.5deg

Rys. 11. Chwilowe rozkady cisnien - a = 2°, wychylenie klapy +4.5°
3. Whnioski

Przeprowadzone badania wstepne pokazaly, ze uproszczona forma
pomiarow aerodynamicznych w swobodnej atmosferze, nie na statku
powietrznym, ale na samochodzie, moze by¢ bardzo przydatna w pracach
nad optymalizacjg aerodynamiczng skrzydet samolotéw i szybowcéw.

Badania na samochodzie sg doskonatym sposobem kalibracji uktadu
pomiarowego, ktéry nastepnie ma by¢ zainstalowany na statku
powietrznym. Specyfika wielopunktowych pomiaréw aerodynamicznych
przeprowadzanych w locie narzuca stosowanie wielokanatowych
uktadéw pomiarowo-rejestrujgcych, co w praktyce wymaga szczegolnej
precyzji w kalibracji toréw pomiarowych. Prowadzenie takiej kalibracji
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podczas lotu szybowca jest bardzo ktopotliwe, w zwigzku z czym mozli-
wosci tkwigce w badaniach prowadzonych na ruchomym samochodzie sg
znaczace.

Waznym elementem eksperymentalnych badan w swobodnej
atmosferze jest stabilnos¢ tta pomiarowego, czyli generalnie stabilno$é
warunkéw pogodowych, w jakich eksperymenty sag realizowane.
Wymaga to rdwnoleglego monitorowania termiki lokalnej oraz
panujgcych warunkéw wiatrowych.

Na podstawie doswiadczen uzyskanych przy badaniach prowa-
dzonych na samochodzie, opracowano nowy element badawczy skrzydta
szybowca wysokowyczynowego, Kktéry zostanie zainstalowany na
szybowcu PW-6 do prowadzenia badan w locie.
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Prezentowana praca przedstawia analize wptywu kata $lizgu na site ciggu
wytwarzang przez skrzydta ornitoptera. Charakterystyki aerodynamiczne
do wyznaczania sit i momentdw aerodynamicznych dziatajacych na
omitopter w locie machajacym wyznaczono w oparciu 0 rozwigzanie
réwnania optywu potencjalnego dla modelu ornitoptera znajdujacego sie
w ruchu nieustalonym.

1. Wstep

Wiekszos$¢ znanych prac z modelowania ruchu animaloptera dotyczy
modelowania i wyznaczania sit wytwarzanych przez ruchome piaty.
Jedynie w nielicznych pracach wyprowadzono dynamiczne réwnania
ruchu. W jednych byly to tylko dynamiczne réwnania skrzydet [1],
natomiast w innych, dotyczacych przede wszystkim owadoéw, wyprowa-
dzono uproszczone dynamiczne réwnania przestrzennego ruchu obiektu
dla uktadéw samolotowych uwzgledniajacych dodatkowe ruchy skrzydet
[15,16,18] i kadtuba [18],

Modelowanie dynamiki ruchu ornitoptera byto gtownym celem
prowadzonych prac i dotyczyto catego jej zakresu. W pierwszym etapie


mailto:mlas@poczta.onet.pl
mailto:japietru@meil.pw.edu.pl
mailto:mzlocka@meil.pw.edu.pl

392 Maciej Lasek, J6zef Pietrucha, Maria Zlocka

budowane modele miaty na celu odtworzenie ruchu skrzydet ptakow
i owadow. Rozwazano modele, w ktérych sztywne skrzydta wykonujg
ruchy machajace i skrecajgce oraz modele w ktorych skrzydia sg
odksztatcalne [14,11], Nastepnym elementem modelowania byto wyzna-
czenie wytwarzanych przez ruchome skrzydta sit i momentow aerody-
namicznych.

W dalszym etapie prac, w oparciu o metody numeryczne wyznaczenia
sit aerodynamicznych, zbudowano modele ruchu przestrzennego [4,6,7],
a takze opracowano modele uwzgledniajgce sterowanie tym ruchem
[4,5,8]. Poniewaz wyniki przeprowadzanych symulacji przestrzennego
ruchu omitoptera z uwzglednieniem wptywu turbulencji na stabilizowany
programowo lot wykazaly duzg wrazliwo$s¢ modelu na zaburzenia
zewnetrzne, postanowiono w trakcie prowadzonych prac sprawdzic¢
miedzy innymi, jaki wplyw ma kat $lizgu na wytwarzany przez
machajace skrzydta cigg oraz pozostate charakterystyki aerodynamiczne.

2. Wyznaczanie sit i momentow dziatajacych na machajgce skrzydta

2.1. G¥dwne zatozenia modelu fizycznego

Sity i momenty aerodynamiczne dziatajgce na omitopter wyznaczone
zostaty w uktadzie Oxyz sztywno zwigzanym z kadtubem, w ktérym o$
Ox ma Kkierunek cieciwy przykadtubowej, 0§ Oy poprowadzona jest
wzdtuz nie wychylonego prawego skrzydta, a 0§ Oz tworzy z osiami
pozostatymi uktad prawoskretny. Przyjeto rowniez nastepujgce zatozenia
dotyczace modelu fizycznego:

1) kadtub, skrzydta i usterzenie tylne sg nieodksztatcalne;

2) skrzydta wykonujg symetryczne ruchy machajgce <5i rézne ruchy
przekrecajace skrzydta prawego Yrsskrzydia lewego Y1\

3) grubos$¢ skrzydetjest duzo mniejsza niz ich rozpietos¢ i cieciwa,

4) przekrecenie skrzydta y nie zmienia potozenia S$rodka masy
i momentéw bezwtadnosci omitoptera;

5) omitopter w czasie lotu nie zmienia w sposOb znaczacy swojej
wysokosci;

6) w chwili rozpoczecia obliczen omitopter leci z ustalong predkoscig
poczatkowa.
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2.2. Model fizyczny i matematyczny optywu

Sposrod wielu metod wyznaczania obcigzen aerodynamicznych na
skrzydtach animalopteréw, ktérych krytyczne omowienie mozna znalezé
np. w pracy [12], metodg wiodacg staje sie metoda panelowa. Jest to
metoda stosunkowo nowa, nawet na gruncie Kklasycznych statkéw
powietrznych [1,2], natomiast dla obiektdw biologicznych ciggle ma
znamiona nowosci [3,17], Ogolnie rzecz bioragc, metody panelowe
wydajg sie by¢ dobrym narzedziem do obliczer nieustalonego pola
optywu w locie omitoptera i to w rdznych fazach (start, zawis,
ladowanie). Do numerycznego wyznaczenia obcigzen aerodynamicznych
skrzydet omitoptera znajdujgcego sie w ustalonym locie poziomym
wykorzystano model obliczeniowy oparty o rozwigzanie rownania
optywu potencjalnego z uwzglednieniem niestacjonamos$ci optywu
poprzez zastosowanie techniki time-stepping. Technika ta umozliwia
wyznaczenie sit i momentow aerodynamicznych dziatajgcych na model
omitoptera dla kazdego kroku czasowego. Wynikowa predkos$¢ naptywu
na dany panel jest sumg predkosci niezaburzonej, predkosci wynikajacej
z kinematyki ruchu machajgcego i przekrecen skrzydita oraz predkosci
lokalnego podmuchu w przypadku uwzglednienia wptywu turbulencji
powietrza.

Przeptyw niescisliwego i nielepkiego plynu opisujg nastepujgce
réwnania:

e roéwnanie Eulera: Ao+ (y-v)y =——Vp @
dt v p

e rownanie ciggtosci:  div(v*j =0 2

Aby powyzsze réwnania definiowaty optyw potencjalny konieczne
jest zalozenie bezwirowosci ruchu pltynu. Mozna wtedy przyjaé, ze
predkos¢ ptynu w danym punkcie jest gradientem pewnego skalarnego
potencjatu bedacego funkcjg potozenia oraz czasu:

v= 3)
Zatozenie o bezwirowosci jest uzasadnione, jezeli wptyw lepkoSci
i wirowosci mozna ograniczy¢ do obszaru warstwy przysciennej oraz
powierzchni $ladéw aerodynamicznych (Sladéw wirowych). Zatozenie to
jest spetnione, jezeli kat natarcia jest podkrytyczny.
Na podstawie (2) i (3) potencjat predkosci spetnia rdGwnanie Laplace’a:
V20 =0 4)
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a przy zalozeniu bezwirowosci przeptywu rownanie Eulera mozna
przeksztatci¢ do rownania Bemoulliego:

(5)
P dt 2 i

Po zastosowaniu do rownania (4) tozsamosci Greena, mozna przejsc
z catkowania w obszarze do catkowania po powierzchni granic obszaru

fV<E>-V<MV = 3>-—dS (6)
i i
Po wprowadzeniu dwu wielko$ci zdefiniowanych zalezno$ciami:
* natezenie dipola: -n =Q>-0,

.. 34>
» natezenie zrodta: -a =

3n 3n

réwnanie (6) mozna przeksztatci¢ do postaci:

aro
0>(P) e | a - dsS-~JP)

gt LV ) 4 o1| vry
(7)
gdzie <I>(F)jest warto$cig potencjatlu w danym punkcie. Szczegétowy
opis modelu matematycznego wykorzystanego do wyznaczenia sit
i momentow aerodynamicznych dziatajagcych na omitopter w czasie
ustalonego lotu przedstawiony jest w pracach [7] i [9],

Rys. 1. Przyjety uktad odniesienia do obliczania sit imomentow
aerodynamicznych oraz przyktad ,panelizacji” modelu
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Lokalna predko$¢ catkowita na danym panelu jest obliczana jako
suma lokalnej predkosci naptywu i predkosci indukowanej:

(8)

Znajomos$¢ predkosci catkowitej na panelach bryly pozwala w sposob
prosty na wyznaczenie rozkiadu cisnien na powierzchni obiektu. Dla
powierzchni nieskonczenie cienkich, wykorzystuje sie réwnowaznos$é
miedzy panelem dipolowym a pierScieniem wirowym (9), a S$rednie
cisnienie na panelu jest obliczone przez podzielenie sity na panelu przez
jego powierzchnie.

F,=p-VGxf,, CP=n- gdzie: r =-fi. (9)

Dla bryt o skoriczonej grubosci oblicza sie lokalne ci$nienia na podstawie
réwnania Bemoulliego:
o Wr2 2 30
cP=i-~V — (10)
vO y0o ~
Globalne sity i momenty aerodynamiczne wyznaczone z rozwigzania
réwnania optywu oblicza sie (w uktadzie konstrukcyjnym Oxyz, rys. 1)
wedtug zaleznosci:

FAp=q—\(ij,-si'ni (u)

M A =<I-7CpmV'W (12)
I

gdzie r. jest wektorem wodzacym punktu kontrolnego i-tego panelu

(w uktadzie Oxyz).

Poniewaz obcigzenia aerodynamiczne wyznaczone z rozwigzania
réwnania optywu potencjalnego nie uwzgledniajg wszystkich sktadnikow
sit dziatajagcych na obiekt, nalezy pominiete skiadniki sit wyznaczy¢
z innych zrdodet. Dotyczy to przede wszystkim sity oporu aerodyna-
micznego, gdyz za pomocg metody panelowej mozna poprawnie obliczy¢
jedynie opor indukowany nosnoscig obiektu.

W prezentowanej metodzie mozna uwzgledni¢ opér tarcia poprzez
wprowadzenie wspotczynnika tarcia powierzchniowego. Opér tarcia jest
wyznaczany dla kazdego panelu jako elementarna sita tarcia dziatajgca
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zgodnie z kierunkiem wektora lokalnej predkosci catkowitej na panelu
wartosci:

Pxfi= ~p Vv Q2 Sr Cx, (13)

Wspotczynnik tarcia Cxf moze by¢ wyznaczony na podstawie danych
literaturowych, wzoréw empirycznych lub na drodze pomiaréw
tunelowych, np. poprzez podzielenie catkowitej sity oporu zmierzonej
przy zerowej sile nosnej, przez cisnienie dynamiczne oraz powierzchnie
omywang obiektu. Nalezy zauwazy¢, ze proponowana metoda wyzna-
czania sit stycznych pochodzacych od tarcia, umozliwia w sposéb prosty
uwzglednienie wplywu tych sit na momenty aerodynamiczne dziatajgce
na obiekt optywany przez silnie niejednorodne pole predkosci.

3. Wyniki obliczen

Obliczenia poréwnawcze przeprowadzono dla nastepujacych warunkéw

optywu:
predkosé naptywu: 8m/si 16 m/s
kat natarcia: 0°
kat $lizgu: 0°, 5°, 10°
czestotliwos¢ wahan skrzydet: 5Hz
amplituda wahan skrzydet: 45°
poczatek cyklu: skrajnie dolne potozenie skrzydet
$redni kat wahan skrzydet: 0°
kat przekrecenia skrzydet: +10
oraz parametréw definiujgcych geometrie omitoptera obliczeniowego:
powierzchnia nos$na 5=0.4 m2
rozpietos¢ ptata &=0.5m
cieciwa plata c=0.08 m
profil skrzydia Clark Y 12% (szkieletowa)
obrys skrzydta prostokatny
skrecenie skrzydta 0° state wzdtuz rozpietosci

Wyniki obliczen przedstawione sg w formie chwilowych wartoSci
wspdtczynnikéw aerodynamicznych w funkcji kata fazy ruchu skrzydet
(dla statego kata naptywu) oraz jako wartosci $Srednie w funkcji kata
natarcia. Obliczenia przedstawione sg dla przedzialu czasowego
odpowiadajacego jednemu okresowi wahan skrzydet omitoptera.
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Wyniki obliczen charakterystyk przedstawione sg na wykresach od
rys. 2 do rys. 4.

Rys. 2. Wplyw kata $lizgu na wspotczynnik oporu (ciggu jesli opdr przyjmuje
wartos$¢ ujemna) dla réznych predkosci lotu w czasie jednego cyklu ruchu
skrzydet
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Rys. 3. Wptyw kata $lizgu na wspotczynnik sity no$nej dla réznych predkosci
lotu w czasie jednego cyklu ruvhu skrzydet
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Rys. 4. Wplyw kata $lizgu na wspotczynnik momentu pochylajgcego dla
réznych predkosci lotu w czasie jednego cyklu ruvhu skrzydet

399
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3. Whnioski

Przeprowadzone obliczenia wskazujg, ze wptyw kata $lizgu zaréwno
na warto$c jak i charakter przebiegu charakterystyk wspotczynnika oporu
i wspotczynnika sity nodnej jest niewielki. Natomiast jego wplyw na
wspoétczynnik momentu pochylajacego jest bardzo istotny, gdyz
prowadzi do pogorszenia statecznosci podtuznej w ramach jednego cyklu
ruchu skrzydet. Widoczne jest to zwilaszcza dla wiekszych predkosci
lotu. Uzyskane wyniki do$¢ dobrze ttumacza wrazliwo$¢ przyjetego
modelu symulacji ruchu omitoptera na zaburzenia zewnetrzne,
szczegoOlnie niesymetryczne. Konieczne jest zatem czynne stabilizowanie
przestrzennego lotu omitoptera zaré6wno w ptaszczyznie pionowej (ruchy
pochylania) jak i poziomej (odchylanie).
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Przedstawiono symulacyjng metode badania sprzezen ruchu kadtuba i topat
wirnika nosnego w warunkach postoju $Smigtowca na ziemi w czasie startu
lub ladowania przy rozkreconym wirniku wytwarzajgcym site ciggu mniejszg
od ciezaru wiroptata. W modelu fizycznym uwzgledniono ruch przestrzenny
kadtuba i przektadni traktowanych jako uktad dwoch ciat sztywnych
potgczonych podatnymi elementami oraz podparty zastepczym zespotem
sprezyn i tlumikéw o wiasnosciach odpowiadajgcych charakterystykom
podwozia  $migtowca. Rzeczywiste topaty ~modelowano ukladem
odksztatcalnych osi sprezystych z roztozonymi masami skupionymi.

1. Wprowadzenie

Ograniczenie poziomu drgan konstrukcji jest jednym z gtéwnych
probleméw wystepujacych przy projektowaniu oraz w trakcie eksploa-
tacji $migtowcoéw. Nieodpowiedni dobdér wiasnosci masowych i sztyw-
nosci struktury lub parametréw pracy wirnika moze wywotywaé
nadmierne drgania nie tylko w locie, ale takze na ziemi w czasie startu
lub ladowania. Przy obracajgcym sie wirniku, konstrukcja $migtowca
stojacego na poditozu podlega drganiom wymuszanym przez zmienne
obcigzenia topat powstajgce przy wychyleniu tarczy sterujacej wzgledem
osi watu wirnika, podmuchach wiatru lub w wyniku technologicznego
rozrzutu wilasnosci topat. Badania symulacyjne umozliwiajg ocene
wplywu poszczego6lnych czynnikbw na obcigzenia topat i wielko$¢
obcigzen wirnika wymuszajacych drgania Smigtowca.
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Przedstawiono opis metody obliczen oraz uzyskane wyniki dotyczace
badania ruchu iobcigzen topat $migtowca stojagcego na podatnym
podwoziu przy pracujgcym wirniku. W badaniach symulacyjnych
Smigtowca stojacego na ziemi wykorzystano wecze$niejszy pakiet
oprogramowania stosowany do analizy ruchu przestrzennego $migtowca
[1]. Po wprowadzeniu niezbednych uzupeinieh rozszerzone oprogramo-
wanie umozliwia badanie sprzezen ruchéw kadtuba i topat wirnika
w czasie startu lub lgdowania, kiedy S$migtowiec stoi na ziemi,
a rozkrecony wirnik wytwarza site ciggu mniejszg od ciezaru wiroptata.
W modelu fizycznym uwzgledniono ruch przestrzenny kadtuba
i przektadni traktowanych jako uktad dwoch ciat sztywnych potgczonych
podatnymi elementami oraz podparty zastepczym zespotem sprezyn
i thtumikoéw o witasnosciach odpowiadajgcych charakterystykom podwozia
Smigtowca. Dopuszczono ruch plaski gtowicy wirnika w ptaszczyznie
obrotéw wystepujacy przy odksztatceniach gietnych watu wirnika.

Warto$ci sit i momentéow na gtowicy wirnika noSnego wyznaczono
z zastosowaniem analizy wielotopatowej, gdzie rzeczywiste topaty
modelowano odksztatcalnymi osiami sprezystymi. Przy okresleniu sit
dziatajgcych na elementy topat uwzgledniono wptyw parametrow ruchu
gtowicy wynikajacych z przemieszczen, predkosci i przySpieszen
srodkow mas kadtuba i przektadni. Oprogramowanie moze mieé
zastosowanie do badan symulacyjnych zjawisk rezonansu naziemnego
oraz badania wptywu rozrzutu charakterystyk masowo-sztywnos$ciowych
i aerodynamicznych topat na zmiany obcigzen gtowicy, watu wirnika
i elementéw ukladu sterowania

2. Wirnik no$ny na sprezystym podparciu

W przypadku S$migtowca stojgcego na ziemi z obracajagcym sie
wirnikiem w wyniku rozrzutu wywazen fopat, wychylefA ukiadu
sterowania, czy tez podmuchoéw wiatru moze powsta¢ na glowicy
wirujagcy wektor sit wymuszajagcy ruch $migtowca na podatnym
podwoziu. Na rys.l przedstawiono schematycznie przemieszczenia
kadtuba, przektadni i glowicy powstajgce w wyniku ruchu na podatnych
podporach sztywnych elementéw modelu struktury $migtowca Do
wyznaczenia sit w rownaniach ruchu elementdw modelu $migtowca
konieczne bedzie okreSlenie wektoréow ich potozenia, predkosci
i przyspieszen.
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;fowica

kadtub

Rys. 1+ Przemieszczenia kadtuba i przektadni na podatnych podporach

Potozenie punktu ,w” topaty wirnika w ukladzie nieruchomym
OgnXgnYgnZgn, zwigzanym z ziemig (rys.2) mozna okresli¢ zgodnie
z nastepujacg zaleznoscig wektorowa:

(1)
gdzie odpowiednio: rk - potozenie Srodka masy 0 Sk kadtuba $migtowca
stojacego na odksztatcalnym podwoziu; rp - potozenie Srodka masy
przektadni Osep wzgledem Srodka masy kadtuba, rd - potozenie $rodka

masy gtowicy Oscgi wzgledem Srodka masy przektadni przy
uwzglednieniu przemieszczen wynikajagcych z odksztatcalnosci watu

wirnika; r; - potozenie elementu topaty wzgledem $rodka gtowicy Oscgi-

Uwzgledniajagc  przemieszczenia  liniowe i  katowe  kadtuba:
Ark = [Axk,Ayk,Azk], Aek=[A "A A ~] ;przemieszczenia liniowe
i katowe przektadni wzgledem Kkadtuba: Arp=[Ax* ,Ayp,Azpl,
APp-\"Ppx "Ppy Ppz\ oraz przemieszczenia konca watu wzgledem
przektadni Ar* = [Ax? ,Aygl,AzdJ mozna okresli¢ wektor potozenia

Srodka gtowicy wirnika.



406 Jarostaw Stanistawski

Rys.2. Potozenie masy elementu topaty wirnika okreslone wzgledem uktadu
nieruchomego OgWXgnYgrZon

Przy okresleniu wektora r potozenia elementu topaty wzgledem $rodka
gtowicy brane sg pod uwage odksztalcenia sprezyste topaty:

Xi-eiyi-fial
r, = y.+e.-fXv.-KCCi)- - 2)
A+ft+efai-Kai)

gdzie

X - potozenie masy przy nieodksztatconej osi sprezystej topaty,

yi, Zi, (pi—odksztatcenia osi sprezystej topaty - ugiecia w ptaszczyznie
obrotow i ciggu oraz skrecenie,

ej, fj -potozenie masy wzgledem nieodksztatconej osi sprezystej topaty
odpowiednio w ptaszczyznie obrotéw i ptaszczyZnie ciagu,

Oj ™ - katy ugiec osi sprezystej w ptaszczyZnie ciggu i ptaszczyznie
obrotow,

K - wspdiczynnik wahan i przekrecen topaty,

cti - kat ugiecia osi sprezystej topaty w ptaszczyznie ciggu na promieniu

odpowiadajgcym potozeniu przegubu poziomego.
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Predko$¢ punktu ,w” topaty wirnika mozna wyznaczy¢ po
zrézniczkowaniu zaleznosci (1) okre$lajacej jego potozenie w uktadzie

OgnXgnYgnZgri o/ R

K =K +Ag x(fp+rd +r|)+d-rp+A$px(rg+rj)+—rg +—r,+AinXrl  (3)
t dt s dt
gdzie:

Ia—'rp - wektor liniowej predkosci Srodka masy przektadni scp
t

wzgledem $rodka masy kadtuba sck

cr
- rd - predkos$¢ liniowa Srodka gtowicy wzgledem S$rodka masy

przektadni scp ,

cT
Tt - wektor predkosci masy skupionej segmentu topaty wzgledem
dt

Srodka gtowicy w uktadzie wirujgcym OsoiXwirY wrZwir

Rézniczkujgc wyrazenie (3) wzgledem czasu otrzymamy zalezno$¢
opisujagca przyspieszenia dziatajagce na element fopaty wirnika przy
uwzglednieniu podatnosci: podwozia $migtowca, elementéw mocowania
przektadni oraz watu wirnika:

P, =Pk+M X(p+rd+r)+ A(pk X[ak X[rp + rd + rt)]+

fd>_\ \

+ 2A(pk x +2A%kX [a<Pox (g +2)}+2A%$kx +
dtTp dt rd

f

+2Aekx
(4)
+

fdr_ A CT d'2-

+ 2A(ppx Pri
(pp dt'*1 dt n+n*.xr, +dr ris

0]

"l\ I_,—QM+2" mx ~dt7,+”" wnx /WT)
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Sktadowe przys$pieszen opisane réwnaniem (4) pozwalajg wyznaczy¢
wielkosci sit bezwiladnosci dziatajacych na element wirujgcej topaty
wirnika przy uwzglednieniu ruchu kadtuba i przektadni.

3. Réwnania ruchu kadtuba i przektadni Smigtowca

Przyjeto, ze kadtub Smigtowca poruszajacy sie na podatnym podwoziu
mozna traktowac¢ jako ciato sztywne o szeSciu stopniach swobody
podlegajace przemieszczeniom liniowym i obrotom wzgledem trzech osi
wspotrzednych uktadu odniesienia. Réwnania ruchu kadtuba $migtowca
sformutowane wzgledem ruchomego uktadu wspotrzednych OsckXkYkzk
0 osiach zwigzanych z kadtubem i zaczepionych w $rodku jego masy sg
okreslone nastepujaco:

r o— a __
- réwnanie sit m, d}/]k +KXVT_I' - Fk (5)

v J

- rbwnanie momentéw +wkx Kk- Mk . (6)
ot

Wektor sit Fk dziatajagcych na kadtub tworzg oddziatywania od innych
zespotow Smigtowca oraz obcigzenia grawitacyjne:

FK —T pod +G + F przek + F s0 (7)
gdzie: Tpod - sity oddziatywan podwozia na kadtub, ¢ - sity ciezkosci,
F przex - Sity oddzialywan potgczen z przektadnig, F so - sity od Smigla
ogonowego. Dziataniu sit towarzyszy wystepowanie momentéw M k
obcigzajgcych kadtub smigtowca:

M k —T pod XrpoD + F przek Xrprzek + Fso Xr50 + Mso (8)
gdzie rpod,lprzex ,Fso - ramiona dziatania sit wzgledem osi ukiadu
OsckXkYkzk odpowiednio dla oddziatywarn od podwozia, potgczen

z przektadnig i Smigta ogonowego, Mso - moment na glowicy Smigta
ogonowego.

Sktadowe sit reakcji od podwozia przytozone w punktach A,B,C
kadtuba (rys. 3) mozna wyrazi¢ w zaleznosci od predkosci iprzemiesz-
czen tych punktéw wzgledem ziemi.
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Rys.3. Podparcie kadtuba $migtowca na zastepczym uktadzie sprezyn
odpowiadajacym sztywnos$ci podwozia

Sktadowe sit reakcji od podwozia przytozone w podporze A okreslone w
uktadzie OsckXgkYgkZ gkwynosza:

Tax —~KkAX sAAX —CAX *AAX (9a)
Tar = -k,v-AA, -c, -AA, . (9b)
T, = ~KAZ<AAZ c4Z -AAZ (9¢c)

gdzie. KAX Kk AY, k AZ sztywnos$ci podparcia kadtuba w punkcie A
w kierunkach osi uktadu OgnXgnYgnzgn , CcAXCAY,cAZ - wspbtczynniki
ttumienia podparcia kadtuba, AAX,AAy,AAZ - przemieszczenia punktu
A kadtuba , AAX,AAY,AAZ - skfadowe predkos$ci punktu A kadtuba.

Sity dziatajgce w podporach B oraz C okreslajg zaleznoSci analogiczne
do réwnan (9). Przemieszczenia punktow A,B,C potaczenia kadtuba
z zespotem podwozia mozna wyrazi¢ w zaleznoSci od przemieszczen
liniowych [A”.,Ayk,Azk] $rodka masy Smigtowca oraz katoéw obrotéw

dokonywanych przez kadtub |A<ptv, A(pky, A(pkzJ:
ARV pie mav wa(phr 1Az Ay (10a)
AAY = Ayk+r1,, mofk7- 1AZ (10b)
AAT =Az. - I. mn(pky+f-AY ‘A<Pfa (10c)
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gdzie ta = [rAXTrAY,rAZ - wektor potozenia punktu A w ukifadzie
OsckXkYkzZk

Analogicznie do wyrazen (9)+(10) mozna okresli¢ sity oddziatywania
na kadtub w punktach E, F, G, H pochodzace od odksztatcalnych
potaczen z przekladnia (rys.4).

Rys. 4. Polgczenia przektadni z kadtubem (nie pokazano elementéw
ttumigcych)

Wektory sit i momentdw dziatajgcych na przektadnie tworzg oddziaty-
wania od kadiuba, gtowicy wirnika oraz obcigzenia grawitacyjne.
Réwnania ruchu przekltadni mozna sformutowa¢ analogicznie do
wyrazen (5) i (6).

4. Rownania ruchu fopat wirnika nosnego $migtowca

Model wirnika nosnego tworzg topaty wraz z ramionami glowicy.
W algorytmie obliczeniowym zrealizowano analize wielotopatowa, gdzie
dla danej chwili czasu wyznaczane sg parametry ruchu i obcigzenia topat
znajdujacych sie na réznych azymutach tarczy wirnika. Po zsumowaniu
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oddziatywan od wszystkich topat okreslane jest obcigzenie watu wirnika
dla tej chwili czasu. Analiza wietolopatowa umozliwia badanie wirnikéw
z ‘topatami o roznych wiasnosciach masowych, sztywnosciowych
i aerodynamicznych. Model topaty (rys.5) okreslono zastepujac jej
rzeczywisty rozktad masy ukladem mas skupionych potaczonych
z odksztatcalng osig sprezystg reprezentujacg wiasnosci sztywnosciowe
topaty.

Rys.5. Model fizyczny topaty wirnika nosnego; segment o dtugosci lif
i masowych momentach bezwtadnosci I*;, Iyi, 1z zastagpiono masg skupiona

Model matematyczny tworzg réwnania ruchu odksztatcalnej osi
sprezystej, ktére mozna wyprowadzi¢ z rOGwnania Lagrange’a:

d2y p/

|m(x)ydx+J-dX EJ - dx2 - Prak =1

A A d2 Fi/
| m(x)zdx +J - ~pza X=y[Fz (11b)
dx~ \(ba2 0
y
A A d d A
L 1x ) (pdx +4 & g, AP (He)
dx v dx u

gdzie
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Fveew crzeew om szew - SIFY  tNce 1 moment skrecajgcy obcigzenia
zewnetrznego dzialajgce na odcinek dx osi sprezystej,
Fya, Fai>Ms,, " s*ly bezwtadnosci i skrecajagcy moment sit bezwtadnosci

pomniejszone odpowiednio o skiadniki my,mz,Ix(pdziatajace na
odcinek dx osi,
wydatki odsrodkowych sit bezwiadnosci dziatajagcych na element dx
wirujgcej, odksztatconej osi sprezystej i zmniejszajace jej zginanie [2]:

,\-
w plaszczyZzme ciggu pz = af N gzt , (12a)

w ptaszczyznie obrotow pYa=— N — -m(x)co2y , (12b)
dxy dx

R
-1 m(x)a)xdx - sita odSrodkowa dziatajagca w przekroju

potozonym w odlegtosci r od osi watu wirnika.

Uktad réwnan (11) opisujacy drgania osi o ciggtym rozkladzie mas
mozna rozwigza¢ wykorzystujgc metode Galerkina zgodnie, z ktorg
przyjmuje sie, ze odksztatcenia osi sprezystej y, z, @ sa rébwne sumie
sktadowych odksztatcen pochodzacych od uwzglednianych postaci drgan

wiasnych osi:
u P 13

gdzie

yu, zi2, 3 - uwzgledniane postacie drgahn wiasnych odpowiednio
gietnych w plaszczyznie obrotéw, gietnych w plaszczyznie ciggu
oraz skretnych;

Pii, $i2, 3 - zmienne w czasie wagi poszczegdlnych postaci wiasnych,

ktorych warto$ci sg wyznaczane przy rozwigzywaniu réwnan ruchu;
I, 12,13 - liczby uwzglednianych postaci gietnych w ptaszczyznie
obrotéw, gietnych w ptaszczyznie ciggu oraz skretnych.

Po wykorzystaniu warunku ortogonalnosci postaci witasnych kazde z
rbwnan (11) mozna przeksztatlcic w ukiad roéwnan, w ktérym
poszczegOlne réwnania opisujg ruch drgajacy ekwiwalentnej struktury o
jednym stopniu swobody, przy czym czesto$¢ drgan wiasnych struktury
jest réwna czestosci jednej z uwzglednianych postaci whasnych topaty.
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Po przeksztatceniach réwnania (11) mozna przedstawi¢ w
nastepujacej postaci:
(14a)

(14b)

(14c)
gdzie

Qy,,.Qz1LQH)- s% wuog6lnione dla branych pod uwage postaci
wiasnych.

Sity aerodynamiczne dziatajgce na segment topaty w danym potozeniu
azymutalnym na tarczy wirnika sg wyznaczane przy wykorzystaniu teorii
elementu fopaty. Lokalny kat natarcia oc jest zalezny od chwilowych
warunkéw optywu profilu topaty:

C=(p-arctg — (15)

vz , vx - sktadowe pionowa i pozioma optywu profilu topaty,
(p - chwilowy kat nastawienia elementu topaty:
®= g0+ (pxcos cot + (pysin wt + (ps- k@
gdzie
g0 - skok ogdlny,
K, (py - skok cykliczny przechylania i pochylania,
(ps - odksztatcenie skretne topaty w danym przekroju,
K - wspotczynnik wahan i przekrecen,
- chwilowy kat wahan topaty wokdt przegubu poziomego.

5. Przyktad obliczeniowy

W celu sprawdzenia poprawnosci dziatania programu symulacyjnego
przeprowadzono obliczenia parametrow pracy wirnika nosnego
z uwzglednieniem wptywu ruchu kadtuba stojacego na sprezystym
podwoziu oraz wplywu przemieszczehi przektadni podpartej na
sprezystych potgczeniach z kadtubem [3]. Program umozliwia
symulacyjne badanie zachowania sie $migtowca stojgcego na ziemi
w warunkach czesciowego odcigzenia podwozia sitg ciagu wytwarzanego
przez obracajacy sie wirnik. Przy minimalnym kacie nastawienia topat
i nominalnej predkosci obrotowej ciag wirnika moze osigga¢ wartosci
dochodzgce do potowy ciezaru startowego $migtowca.
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Algorytm programu zawiera opcje wywotywania sit wymuszajgcych
drgania $migtowca poprzez: wprowadzenie sterowania cyklicznego i
ogbdlnego  katem  nastawienia topat, mozliwo$¢ wystepowania
podmuchdéw, uwzglednienie rozrzutdéw charakterystyk masowych,
sztywnosciowych iaerodynamicznych topat wirnika, symulacje
wystapienia awarii ttumikow wahan topat w ptaszczyZnie obrotéw.

Dziatanie programu przedstawiono na przyktadzie obliczeniowym dla
danych $migtowca lekkiego o masie startowej m start=836 Kg , stojgcym na
podwoziu zrozkreconym do nominalnej predkosci obrotowej
e2=50,667 rd/s wirnikiem nosSnym rozwijajagcym cigg wynoszacy okoto
a0% Cciezaru.

Rozwigzanie symulacyjne przeprowadzono dla czasu odpowiada-
jacego  40-stu obrotom watlu wirnika nosnego. Na rys.6+13
przedstawiono uzyskane wyniki w formie przebiegbw czasowych
wybranych parametréw ruchu elementéw $migtowca.

Obliczenia wykonano dla wariantu wirnika o wszystkich topatach
identycznych oraz dla wirnika z jedng topatg r6znigcg sie od pozostatych
brakiem ciezarka wywazajgcego o masie 10 g na promieniu r=3,75 m.
W obu przypadkach obliczenia przeprowadzono wedtug nastepujgcego
schematu. Pierwsze 10 obrotéw wirnika przeznaczono na zanik
warunkoéw poczatkowych ruchu odksztatcalnych topat przy unierucho-
mionej w przestrzeni osi watu wirnika. Po 10-tym obrocie watu wirnika
swobode ruchu wuzyskuje przektadnia podparta na sprezystych
potaczeniach z nadal nieruchomym kadtubem. Jednoczes$nie o$ watu
wirnika uzyskuje swobode przemieszczen liniowych i katowych.

Po kolejnych pieciu obrotach, kiedy zanikaty warunki poczatkowe
ruchu przektadni, dopuszczono ruch kadtuba na uginajgcym sie
podwoziu. Zatozono przy tym, ze w chwili poczatkowej kadtub styka sie
z podtozem stojac na nieobcigzonym i nieugietym podwoziu. Przy braku
réwnowagi miedzy ciezarem, a sitg ciggu wirnika, $migtowiec opada na
podwozie, czemu towarzysza ,mimo braku wychyleh tarczy sterujacej
przemieszczenia katowe osi watu wirnika.

Po 20-tym obrocie wirnika uwzgledniana jest odksztatcalno$¢ osi
watu, co wywotuje ruch ptaski srodka gtowicy wirnika w plaszczyznie
obrotéw. Po zaniku poczatkowych oscylacji gtowicy, od 25-tego obrotu
wirnika, wprowadzono funkcje sterowania skokiem cyklicznym
przechylania o postaci:

= 0,5D X sin(OL>sterX t), gdZie usster= 271 X fster | ister = 1HZ |
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Zmienna sita wymuszajgca na gtowicy wirnika wywotuje kotysanie
kadtuba, co z kolei wptywa na ruch topat wirnika no$nego.

Porownujac rys.6 i 7 przedstawiajgce przy$pieszenie $rodka masy
kadtuba mierzone wzdtuz osi OsckZk uktadu zwigzanego z kadtubem
mozna zauwazy¢ wplyw niewywazenia jednej z topat wirnika. Zmiany
przy$pieszen kadtuba przy wirniku o identycznych topatach (rys.6)
pochodza gtdwnie od zanikajgcych przemieszczen kadiuba na
uginajgcym sie podwoziu. Niewywazenie jednej +topaty wywotuje
wyraznie widoczne oscylacje przyspieszen kadiuba takze w Kkierunku
prostopadtym do ptaszczyzny obrotéw, co jest efektem kotysania kadtuba
na uginajacym sie podwoziu.

Brak wywazenia jednej z topat wirnika objawia sie zwiekszonym
poziomem przy$pieszen dziatajgcych na przektadnie. Narys.8 i 9
pokazano przyspieszenia podiuzne axp i boczne ay dzialajagce na
przektadnie przy przechylaniu tarczy sterujgcej wirnika o identycznych
topatach oraz z jedng topatg niewywazona.

W przypadku gtowicy poziom przyspieszen wywolywany przez
symulowane niewywazenie topaty jest poréwnywalny z przy$piesze-
niami z zakresu zaniku warunkéw poczatkowych ruchu gtowicy dla
wirnika o identycznych topatach (rys.10i 11). Sprzezenie ruchu watu
wirnika nosnego oraz ruchu topat jest widoczne na przebiegach
czasowych katéow wahan topat wzgledem przegubdéw pionowych
glowicy. W przypadku wirnika o identycznych topatach (rys.12), przy
braku sterowania cyklicznego, zmiany wartosci katow wahan pojawiaja
sie w momencie wystapienia ruchdw osi watu wirnika. Poczatkowi ruchu
przektadni i kadtuba towarzyszyto wyrazne zréznicowanie Kkatéw
wychyleh poszczeg6lnych topat wzgledem przegubéw pionowych
gtowicy. W przedziale rozwigzania z wychyleniami tarczy sterujgcej
otrzymano nakladajgce sie, przesuniete w fazie przebiegi katow wahan
topat w ptaszczyznie obrotow.

W przypadku wirnika z niewywazong topatg (rys.13) nieznaczne
réznice w kacie wahan wokdét przegubu pionowego sg widoczne nawet
przy nieruchomej osi watu wirnika (wyniki miedzy 5, a 10 obrotem
watu). Obecno$¢ wirujacego wektora sit wzbudza ruch gtowicy, co
z kolei wywotuje zwiekszony poziom wahan topat wirnika. Przeprowa-
dzone obliczenia umozliwiajg ocene reakcji uktadu wirnik- przektadnia-
kadtub przy wprowadzanych wymuszeniach i zaburzeniach.
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numer obrotu wirnika

Rys. 6. Przy$pieszenie Srodka masy kadtuba mierzone wzdtuz osi 0 Skzk
z uwzglednieniem odksztatcalnosci podwozia przy sile ciagu wirnika mniejszej
od ciezaru Smigtowca. Wszystkie topaty wirnika o identycznych wiasnosciach.
Swoboda ruchu kadtuba od 15-tego obrotu wirnika

numer obrotu wirnika

Rys.7. Przy$pieszenie srodka masy kadtuba mierzone wzdtuz osi Osckzk
z uwzglednieniem odksztatcalnosci podwozia przy sile ciggu wirnika mniejszej
od ciezaru Smigtowca. Przypadek niewywazeniajednej topaty wynoszace 10 g
na promieniu r=3,75 m. Swoboda ruchu kadtuba od 15-tego obrotu wirnika
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Rys.8. Przyspieszenia Srodka masy przektadni wzgledem kadtuba, sita ciggu
wirnika mniejsza od ciezaru Smigtowca. Wszystkie topaty wirnika o
identycznych wihasnosciach. Wyniki dla ostatnich 10 obrotéw wirnika

-0.20 -0.10 0.00 0.10 0.20
Przy$pieszenie podtuzne ax_p [m/s2]

Rys.9. Przy$pieszenia srodka masy przektadni wzgledem kadtuba, sita ciggu
wirnika mniejsza od ciezaru Smigtowca. Przypadek niewywazenia jednej
topaty. Wyniki dla ostatnich 10 obrotow wirnika
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numer obrotu wirnika

Rys. 10. Przys$pieszenia Srodka gtowicy przy uwzglednieniu odksztatcalnosci
watu wirnika. Wszystkie topaty wirnika o identycznych wiasno$ciach. Od 20-
tego obrotu wirnika swoboda ruchu gtowicy, od 25-tego obrotu wychylenia
tarczy sterujacej

Rys.l L Przyspieszenia $rodka gtowicy przy uwzglednieniu odksztatcalnosci
watu wirnika. Przypadek niewywazenia jednej topaty. Od 20-tego obrotu
wirnika swoboda ruchu gtowicy, od 25-tego obrotu wirnika wychylenia tarczy
sterujacej
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Rys. 12. Katy wahan topat wzgledem przegubdw pionowych gtowicy.
Wszystkie topaty wirnika o identycznych wiasno$ciach. Od 10-tego obrotu
wirnika swoboda ruchu przektadni, od 15-tego obrotu swoboda ruchu kadtuba,
od 20-tego obrotu ruch glowicy przy odksztatcalno$ci watu, od 25-tego obrotu
wirnika wychylenia tarczy sterujacej

15 20 25

Rys. 13. Katy wahan topat wzgledem przegub6w pionowych gltowicy.
Przypadek niewywazenia jednej topaty. Kolejnos¢ wprowadzania swobody
ruchu elementéw modelu $migtowca taka sama, jak w opisie rys. 12
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6. Podsumowanie

Opracowane oprogramowanie umozliwia symulacyjne badanie ruchu i
obcigzenn topat wirnika nosnego S$migtowca z uwzglednieniem
sprezystosci podparcia przektadni oraz ruchu kadtuba stojgcego na
odksztatcalnym podwoziu. Oprogramowanie moze by¢ wykorzystane do
okreslenia wptywu rozrzutu technologicznego wiasnosci topat na poziom
obcigzen wirnika, a takze moze by¢ zastosowane do analizy zjawiska
rezonansu naziemnego z uwzglednieniem odksztatcalnosci topat, wptywu
sterowania skokiem topat lub porywéw wiatru.
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W pracy, przedstawiono rezultaty eksperymentalnych badan wplywu
niezaleznie drgajacej klapki sptywowej na podstawowe charakterystyki
aerodynamiczne oscylujgcego profilu NACA 0012. Wymuszone oscylacje
profilu, modelowaty w warunkach tunelowych, zmiane kata natarcia profilu
fopaty Smigtowca, w trakcie jej ruchu obrotowego. Badania wykonywano
dla szeregu réznych czestotliwosci i amplitud drgan klapki, oraz przy
réznych katach przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem klapki a ruchem
profilu. Badania tunelowe przeprowadzono w tunelu Duzych Predkosci N-3
Instytutu Lotnictwa, w zakresie liczb Macha M=0.4-K).6.

1. Wykaz oznaczen

cieciwa profilu [m]
wspotczynnik momentu pochylajacego

wspotczynnik sity nosnej

maksymalna wartos¢ wspotczynnika sity nosnej

czestotliwos¢ drgan profilu [1/s]
czestotliwos¢ drgan klapki [I/s]
czestotliwo$¢ zredukowana profilu (k=4fC/VN

liczba Macha przeptywu niezaktéconego

liczba Reynolds'a

Czas [S]

kat natarcia profilu [deg]
krytyczny kat natarcia profilu [deg]
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o kat natarcia profilu wzgledem ktoérego wykonywane sg

oscylacje profilu (Sredni kat natarcia) [deg]
8 kat wychylenia klapki profilu [deg]
50 kat wychylenia klapki wzgledem ktérego wykonywane sa

oscylacje klapki (Sredni kat wychylenia klapki) [deg]
Aa nominalna amplituda oscylacji profilu [deg]
A8 nominalna amplituda oscylacji klapki [deg]
P kat przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem klapki a ruchem

profilu (definicje tego kata przedstawiono w rozdziale 4.4) [deg]
(% predko$é katowa ruchu klapki (co=27tfk) [1/s]

2. Wstep

Techniki aktywnego sterowania przeptywem na profilu sg w ostatnich
latach przedmiotem intensywnych badaf w wielu o$rodkach naukowych
na Swiecie. Jedng z tych technik, jest aktywne sterowanie optywem
profilu przy pomocy klapki sptywowej. Taka klapka, moze by¢
wykorzystywana zarowno jako podstawowy $rodek sterowania
Smigtowcem, co od wielu lat ma miejsce na Smigtowcach firmy Karman,
jak i do sterowania dodatkowego. | tak, od szeregu lat prowadzone sg
badania nad wykorzystaniem drgajacej klapki, umieszczonej na krawedzi
sptywu fopaty, do poprawy wiasnoSci aerodynamicznych $migtowca
poprzez:

e zmniejszenie poziomu drgan topaty

e poprawe jego osiagéw

e obnizenie poziomu hatasu wirnika, poprzez ostabienie skutkdéw

oddziatywania wiréw sptywajacych z topaty na optyw innych
topat (tzw. efekt BVI ang. blade vortex interaction) [1,2].

Badania eksperymentalne, oraz obliczenia numeryczne niestacjonar-
nego optywu oscylujgcego profilu z drgajacg klapka przeprowadzono
kilka lat temu Niemczech, w ramach wspdlnego projektu RACT (Rotor
Active Control Technology), realizowanego przez Eurocopter Deutsch-
land (ECD), Daimler-Benz Research Institute (DB) i Deutsches Zentrum
fur Luft- und Raumfahrt (DLR) [3,4], W badaniach eksperymentalnych
wykonanych w ramach projektu RACT, oscylujagcy model profilu wypo-
sazony zostat w ruchoma klapke napedzang czterema piezoelektrycznymi
wzbudnikami, a pomiarow cisnienia na profilu i klapce dokonywano przy
uzyciu 49 przetwornikéw cisnienia, firmy Kulite.
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W niniejszej pracy, przedstawiono rezultaty eksperymentalnych
badan wplywu, niezaleznie drgajacej klapki sptywowej, na podstawowe
charakterystyki aerodynamiczne oscylujgcego profilu NACA 0012.
Badania przeprowadzono w tunelu Duzych Predkosci N-3 Instytutu
Lotnictwa, w zakresie liczb Macha M=0.4-H).6. Oscylacje profilu
modelowaty, w warunkach tunelowych, zmiane kata natarcia profilu
topaty $migtowca, w trakcie jej ruchu obrotowego. Cieciwa badanego
profilu wynosita 0.18 m, a ruchoma klapka obejmowata koncowe 22.6%
jego cieciwy.

W trakcie badan, model profilu wykonywat ruchy oscylacyjne,
wzgledem punktu lezagcego na 35% cieciwy (od krawedzi natarcia),
z czestotliwos$cig f = 5 Hz (czestotliwo$¢ zredukowana, k = 0.021 ) oraz
amplitudg Aa = +5° i £10°, wzgledem katéw natarcia Oo = 0°, 2°, 4°,
.....,14 . Rownoczesnie z ruchem segmentu gtdwnego modelu profilu,
niezalezne ruchy oscylacyjne wykonywata klapka, z czestotliwosciag fk= 5
i 10 Hz, z amplitudg A5= £5°, +10°, +15°, wzgledem kata, 80= 0°
Zaréwno, ruchy segmentu gtéwnego profilu, jak i klapki, wymuszane
byly mechanicznie poprzez uktad korbowodowy. Badania wykonywano
przy roznych katach przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem Kklapki,
aruchem profilu. Wewnatrz modelu profilu umieszczono trzy
elektroniczne skanery cisnienia (ESP 16HD) mierzace rozklad cisnienia
na powierzchni oscylujacego profilu oraz klapki. Pomiaréw dokonywano
w 48 punktach, lezacych wzdtuz cieciwy profilu. Na podstawie
zmierzonego rozktadu cisnienia, wyliczano wartosci wspdtczynnikow
aerodynamicznych (sity no$nej i momentu pochylajgcego).

3. Technika badan
3.1. Tunel Duzych Predkosci N-3

Tunel N-3, jest tunelem typu wydmuchowego 2z czesSciowgq
recyrkulacjg powietrza. Jest on wyposazony w komore pomiarowg
0 kwadratowym przekroju poprzecznym, 0.6x0.6m i dtugosci 2m rys.l.
Tunel N-3 umozliwia wykonywanie badan aerodynamicznych w zakresie
liczb Macha, M=0.2+2.3. Przy czym, w zakresie podkrytycznych i okoto
krytycznych liczb Macha, tj. dla M=0.2-1.2 (gdy, zastosowana jest dysza
transoniczna), badania moga by¢ wykonywane przy dowolnej predkosci
przeptywu, natomiast dla wyzszych liczb Macha, tylko dla M=1.5
1M=2.3 (dysze naddzwiekowe). Komora pomiarowa tunelu wyposazona
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jest w cztery okna umieszczone parami, na wysokos$ci osi tunelu, po dwa
z kazdej strony. Okna umozliwiajg wykonanie wizualizacji optywu
(cieniowej lub olejowej), oraz obserwacje badanego obiektu. Zaréwno
komora dyszowa, jak i komora pomiarowa mogg by¢ przesuwane, co
umozliwia wymiane badanego modelu.

Rys.l. Komora pomiarowa i dyszowa Tunelu Duzych Predkosci N-3

Parametry przeptywu, takie jak cisnienie spietrzenia, oraz ci$nienie
statyczne, mierzone sg rownoczes$nie przez dwa zestawy czujnikow firm
Sonix i Solartron, o zakresach pomiarowych odpowiednio (H260 kPa
oraz 0-5-130 kPa i doktadnosci pomiaru £0.02% zakresu pomiarowego.

Tunel Duzych Predkosci wyposazony jest w elektroniczny system
pomiarowo rejestracyjny SPITA N-3, umozliwiajacy $ledzenie i rejestro-
wanie na biezagco mierzonych wielkosci aerodynamicznych.

3.2. Badany model NACA 0012

Badany model profilu NACA 0012 byt modelem dzielonym
(z odejmowang gdrng pokrywag), wydrgzonym w S$rodku, wykonanym
catkowicie w metalu, o cieciwie 180mm.. KohAcowe 22.6% cieciwy
profilu stanowita ruchoma klapka, zamocowana na tozyskach, umiesz-
czonych w czterech konsolach czesci gtéwnej tego profilu. O$ obrotu
klapki znajdowata sie w 80% cieciwy profilu. Podstawowe wymiary
modelu przedstawiono na rys. 2.
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OS obrotu profilu

Do pomiaru szybko zmieniajagcych sie cisnien zastosowano trzy
miniaturowe elektroniczne skanery cis$nienia ESP-16HD, firmy Pressure
System (kazdy, obstugujacy 16 punktdw pomiarowych). Zakres
pomiarowy dwoch skaneréw wynosit 10 psid, natomiast trzeciego +5
psid. Szczegbdtowy opis omawianych skaneréw znajduje w pracach [5, 6],
Ze wzgledu na konieczno$¢ ograniczenia do minimum, zjawiska
opéznienia czasowego mierzonej wielkosci fizycznej (w tym wypadku
cisnienia), skanery ci$nienia umieszczono wewnatrz badanego modelu
profilu, rys. 3. Wszystkie otworki pomiarowe potgczone byly ze
skanerami przy pomocy rurek o jednakowej dtugosci (100 mm), co miato
zapewni¢ ewentualne jednakowe opdZznienie czasowe dla wszystkich
punktéw pomiarowych.

Rys. 3. Model profilu NACA 0012 ze skanerami ci$nienia

Klapka, podobnie jak i pozostata cze$¢ profilu, wyposazona byta
w otworki pomiarowe. W sumie na profilu znajdowato sie¢ 48 punktéw
pomiarowych (po 24 na kazdej stronie), podiaczonych do trzech
elektronicznych skaneréw cisnienia.
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Na rys. 4, przedstawiono model profilu NACA 0012 z symulacjg
oblodzenia, zamocowany w komorze pomiarowej tunelu N-3. Wplyw
oblodzenia na charakterystyki oscylujgcego profilu NACA 0012
omoéwione zostaty w pracy [7].

Rys. 4. Model profilu NACA 0012 z symulacja oblodzenia w komorze
pomiarowej tunelu N-3

3.3. Uktad napedowy wymuszajacy oscylacyjne ruchy profilu i klapki

Niezalezne ruchy oscylacyjne profilu oraz klapki, wymuszane byly
poprzez specjalnie skonstruowany do tego celu ukilad napedowy,
zamocowany w komorze pomiarowej tunelu N-3. Potozenia katowe
profilu oraz klapki rejestrowane byty przez przetworniki katowe ROC
412, umieszczone w oknie komory pomiarowej, po przeciwlegtej stronie
niz uktad napedowy. Schemat blokowy ukladu napedowego ipomia-
rowego pokazano na rys. 5. Podstawowym zadaniem przedstawionego
uktadu napedowego byto zapewnienie, dwoch réwnoczesnych i nieza-
leznych od siebie ruchow oscylacyjnych, tj. ruchu oscylacyjnego modelu
profilu wzgledem powietrza, przeptywajgcego przez komore pomiarowa,
oraz oscylacyjnego ruchu klapki wzgledem drgajacego profilu, przy
zachowaniu mozliwosci zmiany amplitud tych oscylacji i ich
czestotliwosci.
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Rys. 5. Schemat blokowy uktadu napedowego i pomiarowego

Omawiane urzgdzenie umozliwia modelowanie w tunelu aerodyna-
micznym warunkéw optywu profilu wirujacej topaty Smigtowca. Ruchy
oscylacyjne profilu wykonywane byty wzgledem pewnego bazowego
kata natarcia oo, ustawianego z kolei poprzez odrebny mechanizm
zmiany kata natarcia, uzywany w badaniach statycznych. Rzeczywisty
kat natarcia modelu profilu wzgledem przeptywu byt wiec sumg
bazowego kata natarcia oraz chwilowego kata oscylacji.

Uktad napedowy profilu oraz klapki sktadat sie z dwéch silnikow
pradu statego, reduktoréw (redukujacych 10-krotnie predkos¢ obrotowa
silnikéw), kot zamachowych oraz przymocowanych do nich
mimosrodowo korbowodéw, rys. 6. Informacja o obrotach silnikow
pobierana byta z czujnikow halotronowych glowicy tachometrycznej
i odczytywana na czestoSciomierzu. Obroty silnikéw regulowano za
pomocg regulatorow obrotow firmy ,ADVANCED” (znajdujacych sie
poza komorg pomiarowg). Urzadzenia te umozliwiaty regulacje obrotéw
silnikéw w zakresie od 0 do 6000 obr/min, a tym samym zmiane
czestotliwosci drgan profilu i klapki, w zakresie od 0 do 10 Hz.
Zadawanie okre$lonej predkosci obrotowej odbywato sie recznie, za
pomoca wieloobrotowego potencjometru, znajdujgcego sie na pulpicie
sterownika. Doktadno$¢ ustawienia czestotliwos$ci drgan profilu oraz
klapki wynosita ok. £0.1Hz.

Zmiana potozenia miejsca zamocowania korbowodu na kole
zamachowym profilu lub klapki, umozliwiatlo zmiane amplitudy ich
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ruchow oscylacyjnych, profilu, w zakresach Aa = +5° i £10° oraz klapki,
w zakresach A8 = £5°, £10° i +15°.

Rys. 6. Uktad napedowy profilu i klapki w tunelu N-3

Tak, jak juz wspomniano wczesniej, chwilowe potozenia katowe
profilu wzgledem bazowego kata natarcia 0,0, ustalanego mechanizmem
zmiany kata natarcia, oraz chwilowe potozenia klapki wzgledem profilu,
mierzone byty przy pomocy dwdch 12-bitowych czujnikéw katowo-
cyfrowych typu ROC-412, firmy Heidenhain. Doktadno$¢ pomiaru
chwilowego kata natarcia profilu oraz chwilowego kata wychylenia
klapki wynosita +0.1°.

Opisany powyzej uktad wymuszajacy niezalezne oscylacyjne ruchy
profilu ijego klapki w tunelu aerodynamicznym zostat zgtoszony jako
projekt wynalazczy w Urzedzie Patentowym.

4. Wyniki badah
4.1. Warunki badan

Omawiane w niniejszej pracy eksperymentalne badan wptywu drgaja-
cej klapki sptywowej na charakterystyki aerodynamiczne oscylujgcego
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profilu NACA 0012 wykonane zostaty w nastepujacych warunkach,
tabeli 1

Tabela 1. Warunki badan

Liczba Macha w=o%

Liczba Reynolds’a Re = 1.63 106
Sredni kat natarcia profilu w=-5
Nominalna amplituda oscylacji profilu* A= °

Sredni kat wychylenia klapki £ =0°

Nominalna amplituda oscylacji klapki* A8 = +5°, +10°, +15°
Czestotliwos¢ oscylacji profilu f =5 Hz

Czestotliwos¢ zredukowana oscylacji profilu k =0.021
Czestotliwos¢ drgan klapki ff = 5, 10 Hz

*ze wzgledu na odksztatcenia modelu w trakcie oscylacji, rzeczywiste amplitudy
oscylacji profilu i klapki byty nieco wieksze niz ich wartosci nominalne.

4.2 Wptyw czestotliwosci drgah klapki na charakterystyki aerodyna-
miczne profilu NACA 0012

Badania rozktadu cisnienia na oscylujgcym profilu NACA 0012
wykonano przy dwoch réznych czestotliwosciach drgan klapki, tj. ff= 51
10 Hz, oraz amplitudy oscylacji tej klapki wynoszgcym, A8 = +5°. Na
rys. 7-"10 przedstawiono wykresy zaleznosci wspotczynnika sity nosnej
oraz momentu pochylajgcego w funkcji kata natarcia, uzyskane
w warunkach réwnoczesnej oscylacji profilu i klapki. Ponadto, dla
okreslenia  wptywu ruchu profilu i klapki na charakterystyki
aerodynamiczne profilu NACA 0012, na rysunkach tych zamieszczono
dodatkowo, zaleznos$ci wspotczynnika sity noSnej oraz momentu pochy-
lajacego w funkcji kata natarcia, uzyskane w badaniach statycznych
(profil i klapka byly wtedy nieruchome wzgledem przeptywu). Dla
wyznaczenia wptywu aktualnego kata natarcia profilu, oraz wzajemnego
potozenia profilu i klapki na wspotczynniki sity nosnej i momentu
pochylajagcego, pod charakterystykami Cz = f(a) i Cmy = f(a),
umieszczono zaleznoSci kata natarcia profilu oraz kata wychylenia klapki
w  funkcji czasu. Celem okreSlenia korelacji pomiedzy tymi



430 Andrzej Krzysiak

charakterystykami, punkty ekstremalne (maksima i minima) zaleznoSci
5= f(t) zaznaczono kolejnymi cyframi 1,2,3....

Rys. 7. Wplyw czestotliwosci drgan klapki na zaleznos¢ Cz = f(a)
dla co=4° oraz =16°.

Analiza, przedstawionej powyzej charakterystyki aerodynamicznej
Cz = f(a) (rys.7) prowadzi do wniosku, iz w obszarze katéw natarcia,
w ktorym w optywie profilu nie wystepuje zjawisko oderwania
przeptywu, tj. dla a < 12° czestotliwo$¢ drgan klapki w istotny sposéb
wplywa na ksztatt tej zaleznoSci. | tak, przy jednakowej czestotliwosci
drgan profilu oraz klapki, tj. f= fk=5 Hz, zalezno$¢ Cz = f(a) ma ksztatt
pojedynczej petli. Natomiast w przypadku, gdy czestotliwo$¢ drgan
klapki jest dwukrotnie wieksza od czestotliwos$ci drgan profilu, zaleznos¢
Cz = f(oc) przybiera ksztatt podwdjnej petli. Na tej podstawie mozna
domniemywa¢, iz w tym zakresie katdw natarcia profilu, liczba petli
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charakterystyki Cz = f(oc) bedzie réwna ilorazowi czestotliwosci drgan
klapki i czestotliwos$ci drgan profilu. ROwnocze$nie mozna zauwazy¢, ze
przy ekstremalnych wychyleniach klapki (5 = -5° i +5°), wzgledem jej
$redniego potozenia tj. 8 = 0°, odpowiadajgce im punkty charakterystyki
Cz = f(a) sa maksymalnie odchylone od zaleznosci Cz = f(a), uzyskanej
w warunkach statycznych. 1 tak, zgodnie z przewidywaniami, po
wychyleniu klaki ku dotowi wartos¢ wspotczynnika sity nosnej jest
wieksza, niz uzyskana w warunkach statycznych, a po wychyleniu ku
gérze mniejsza.

Rys. 8. Wplyw czestotliwosci drgan klapki na zalezno$é Cz = f(a)
dla Co= 10° oraz (p=223°

W zakresie wyzszych katéw natarcia, gdy na goérnej powierzchni
profilu pojawia sie oderwanie przeptywu, uzyskane w badaniach
dynamicznych charakterystyki Cz = f(a) maja ksztatt nieregularnych
pojedynczych petli, rys. 8. W tym zakresie katéw natarcia, ksztat
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charakterystyki Cz = f(a), w znacznie wigekszym stopniu uzalezniony jest

od kata przesuniecia fazowego (rozdz. 4.4), niz od czestotliwosci drgan
klapki.

Czas (s)
Rys. 9. Wplyw czestotliwosci drgan klapki na zalezno$¢ Cmy = f(cc)
dla Co=4° oraz (p=16°

Podobnie, jak w przypadku wspotczynnika sity nosnej, réwniez
zalezno$¢ wspdiczynnika momentu pochylajgcego w  funkcji  kata
natarcia profilu w istotny sposéb zalezna jest od czestotliwos$ci drgan
klapki, rys.9,10. | tak, przy podwojeniu czestotliwos$ci tych drgan (z 5Hz
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do 10Hz), zalezno$¢ Cmy = f(a) zmienia swoj ksztalt z pojedynczej petli
na podwdjng. Przy czym, ta podwdjna petla charakterystyki Cmy = f(a)
wystepuje w catym badanym obszarze katéw natarcia, czyli rowniez
w obszarze najwyzszych katéw natarcia, gdzie wystepuje oderwanie
przeptywu.

Czas (s)
Rys. 10. Wptyw czestotliwosci drgan klapki na zalezno$¢ Cmy = f(a)
dla Oo = 10° oraz (p=223°

4.3 Wplyw amplitudy drgan klapki na charakterystyki aerodyna-
miczne profilu NACA 0012

Badania rozktadu cisnienia na oscylujacym profilu NACA 0012
(czestotliwos¢ oscylacji, f = 5Hz), z niezaleznie drgajaca klapka (z czes-
totliwoscig ff = 10Hz), wykonano przy trzech r6znych amplitudach drgan
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tej klapki tj. A8 = +5°, +10°, +15°. Na rys. 11+14 przedstawiono wykresy
zalezno$ci wspétczynnika sity nosnej oraz momentu pochylajacego
w funkcji kata natarcia uzyskane w warunkach réwnoczesnej oscylacji
profilu i klapki, a takze warunkach statycznych, czyli w sytuacji, gdy
profil i klapka sg nieruchome wzglagdem kierunku przeptywu. Ponadto,
pod charakterystykami Cz = f(cc) i Cmy = f(a), zaznaczono cyframi
(1,2,3,...) punkty ekstremalne zaleznosci 8 = f(t).

Czas (s)

Rys. 11. Wptyw amplitudy drgan klapki na zalezno$¢ Cz = f(a)
dla Oo = 4° oraz (p=282°

Z analizy przedstawionych powyzej zaleznosci Cz = f(a) wynika, iz
w catym badanym zakresie katow natarcia zaleznoSci te majg ksztatt
nieregularnych podwdjnych petli. Mozna przy tym zauwazyé, ze
w zakresie nizszych katow natarcia, gdy w optywie profilu nie wystepuje
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zjawisko oderwania przeptywu (tj dla a < 12°), zmiana amplitudy drgan
klapki w istotny sposob wptywa na warto$¢ wspotczynnika sity nosnej,
rys. 11. | tak stwierdzono, iz w miare wzrostu wartosci amplitudy drgan
klapki, ro$nie odchylenie punktéw charakterystyk Cz = f(a) odpowia-
dajgcych ekstremalnym potozeniom tej klapki (tj. 8 = -5°, -10°, -15° oraz
+5°, +10°, +15°), wzgledem zaleznosci Cz = f(a), uzyskanej w warun-
kach statycznych. Przy czym, po wychyleniu klapki ku dotowi wartos$¢
wspoétczynnika sity nosnej jest wieksza, niz uzyskana w warunkach
statycznych, a po wychyleniu ku gdérze mniejsza. W zakresie najwyz-
szych badanych katdw natarcia, gdy na gdrnej powierzchni profilu
wystepuje oderwanie przeptywu, wpltyw amplitudy drgan klapki na
warto$¢ wspotczynnika sity nosnej oscylujgcego profilu NACA 0012 jest
niewielki.

Czas (s)

Rys. 12. Wptyw amplitudy drgan klapki na zalezno$¢ Cz = f(a)
dla Co= 10° oraz (p=349°
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Czas (s)
Rys. 13. Wpltyw amplitudy drgan klapki na zalezno$¢ Cmy = f(a)
dla oto = 4° oraz (p=282°

Zmiana amplitudy drgan klapki w istotny sposéb wptywa na wartos¢
wspétczynnika momentu pochylajgcego, w catym badanym zakresie
katow natarcia. Przy czym, podobnie jak to miato miejsce w przypadku
wspdtczynnika sity nosnej, w miare wzrostu wartosci amplitudy drgan
klapki, rosnie odchylenie punktéw charakterystyk Cmy = f(a)
odpowiadajgcych ekstremalnym potozeniom tej klapki wzgledem
zaleznosci Cmy = f(a), uzyskanej w warunkach statycznych. | tak,
zgodnie z oczekiwaniami, po wychyleniu klapki ku dotowi, wartos¢
wspltczynnika momentu pochylajgcego jest mniejsza, niz uzyskana
w warunkach statycznych, a po wychyleniu ku gorze, wieksza.
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Czas (s)

Rys. 14. Wptyw amplitudy drgan klapki na zalezno$¢ Cmy = f(a)
dla cco= 10° oraz (p =349°

4.4, Wplyw przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem klapki
a ruchem profilu na charakterystyki aerodynamiczne profilu
NACA 0012

Przewazajaca wiekszo$¢ wynikow badan zamieszczonych w niniej-
szym artykule, wykonana zostata w warunkach, w ktérych czestotliwo$¢
drgan klapki réznita sie od czestotliwosci drgan profilu i byla od niej
dwukrotnie wieksza. Dlatego tez, dla okre$lenia wzajemnych potozen
profilu i klapki podczas ich ruchéw, niezbedne byto zdefiniowanie kata
przesuniecia fazowego miedzy tymi ruchami.

Jezeli zatozymy, ze w chwili t = 0 kat natarcia profilu, bedacego
w fazie jego wzrostu, przyjmuje warto$¢ Srednig tj. a = ao, to rOwnanie
ruchu klapki wzgledem tego profilu mozna opisa¢ nastepujgcym wzorem

8 - s max SiN(COK - (p) (D)



438 Andrzej Krzysiak

gdzie, (p jest katem przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem Kklapki
a ruchem profilu, a (Ckpredkosciag katowga ruchu klapki, opisang ponizsza
zaleznoscig

0)k= 2nfk 2

Tak wiec, zerowy kat przesuniecia fazowego wystepuje w sytuacji,
gdy kat natarcia profilu i kat wychylenia klapki réwnoczes$nie przyjmuja
wartosé Srednie tj. a = Oo a 80 = 0°, bedgc w fazie wzrostow wartosci
tych katéw. Natomiast, kat przesunigecia fazowego wynosi 360
w sytuacji, gdy klapka wykona petny okres drgan.

Wspomniany powyzej kat przesuniecia fazowego (p odpowiada
przedziatowi czasu At, jaki uptywa pomiedzy chwilg, w ktorej kat
natarcia profilu przyjmuje warto$¢ a=ao (gdy, profil jest w fazie wzrostu
wartosci kata natarcia), a momentem kiedy kat wychylenia klapki wynosi
80=0° (rowniez bedac w fazie wzrostu kata wychylenia klapki), rys. 15.

Rys. 15. Definicja kata przesuniecia fazowego

Tak wiec, kat przesuniecia fazowego (p pomiedzy ruchem Kklapki
a ruchem profilu liczony byt z nastepujacej zaleznosci:

= 360° fkAt 3)
Na rys.16+19 przedstawiono zaleznosci wspdétczynnika sity nosnej

w funkcji kata natarcia uzyskane w warunkach réwnoczesnej oscylacji
profilu NACA 0012 (z czestotliwoscig f = 5Hz), oraz oscylacji klapki



Eksperymentalne badania wptywu drgajacej klapki sptywowej. 439

(z czestotliwosci fk = 10Hz), dla szeregu wybranych wartosci kata
przesuniecia fazowego, z zakresu = 00+ 360° (tj. (p = 148°, 206°, 298°,
357°) i Sredniego kata natarcia profilu (Xo= 4°. Dla okre$lenia wptywu
ruchu klapki na charakterystyki aerodynamiczne oscylujgcego profilu
NACA 0012, na rysunkach tych zamieszczono dodatkowo zaleznosci
wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia, uzyskane dla
oscylujgcego profilu z nieruchoma, nie wychylong klapka oraz dla badan
statycznych. Pod charakterystykami Cz = (a) umieszczono zaleznosci
kata natarcia profilu oraz kata wychylenia klapki w funkcji czasu, a takze
zaznaczono opO6znienie czasowe At.

Czas (s)

Rys. 16. Wptyw przesuniecia fazowego (p = 148°) na zaleznos¢ Cz=f(a)
dla (Xo=4°.
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Rys. 17. Wplyw przesuniecia fazowego ((p = 206°) na zaleznos¢ Cz-f(a)
dla oo= 4°

Rys. 18. Wptyw przesuniecia fazowego ((p = 298°) na zaleznos¢ Cz-f(a)
dla Oo=4°
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Rys. 19. Wplyw przesunigcia fazowego (cp = 357°) na zalezno$¢ Cz=f(ct)
dla Oo= 4°

Analiza przedstawionych powyzej zalezno$ci wspdiczynnika sity
nosnej w funkcji kata natarcia prowadzi do wniosku, iz w zakresie
nizszych badanych katéw natarcia, tj. dla a<12°, gdy optyw profilu jest
wolny od oderwan, wplyw przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem
klapki a ruchem profilu na charakterystyki Cz=f(a), nie jest znaczacy.
Uzyskane charakterystyki Cz=f(a), w przewazajagcym zakresie katow
przesuniecia fazowego, majg ksztatt podwdjnej dosS¢ regularnej petli,
a szeroko$¢ tych petli zalezna jest od wzajemnego potozenia profilu
i klapki w trakcie ich ruchéw, czyli od wartoSci kata przesuniecia
fazowego (p. Stwierdzono ponadto, ze regularno$¢ petli zaleznosci
Cz=f(oc) ulega zaburzeniu i roéwnoczes$nie szeroko$¢ tych petli jest
najmniejsza, gdy w tym samym czasie profil i klapka przyjmujag swoje
ekstremalne wartosci dodatnie lub ujemne, tzn. robwnocze$nie w czasie
ruchu znajdujg sie w potozeniach katowych najbardziej odlegtych od
swoich wartosci $rednich. Ma to miejsce dla katow przesuniecia
fazowego zblizonych do (p= 300°, rys. 18 (punkty 2 i 4).



442 Andrzej Krzysiak

Na rys.20-"23 przedstawiono zaleznosci wspotczynnika momentu
pochylajgcego w funkcji kata natarcia, uzyskane w warunkach
robwnoczesnej oscylacji profilu NACA 0012 (z czestotliwos$cig f = 5Hz),
oraz oscylacji klapki (z czestotliwosci 4 = 10Hz), dla szeregu wybranych
wartosci kata przesuniecia fazowego, z zakresu (p=0° 360° i Sredniego
kata natarcia profilu, wynoszacego Oo= 4°. Podobnie, jak w przypadku
wspoétczynnika sity nosnej, réwniez zaleznosSci Cmy=f(a) w zakresie
nizszych badanych katéw natarcia, tj. dla oc<12° maja w przewazajgcym
zakresie katow przesuniecia fazowego ksztalt podwdjnych dosé
regularnych petli. Jedynie dla katéw przesuniecia fazowego zblizonych
do g = 300°, rys. 22, gdy rdwnoczesnie profil i klapka przyjmuja swoje
ekstremalne wartosci dodatnie lub ujemne (punkty 3 i 5), regularno$é
petli zaleznos$ci Cmy=f(oc) ulega istotnemu zaktoceniu, a ich szerokos¢
ulega zmniejszeniu.

Rys. 20. Wptyw przesuniecia fazowego (cp = 148°) na zalezno$¢ Cmy-f(a)
dla Oo= 4°
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Rys. 21. Wplyw przesuniecia fazowego (g = 206°) na zalezno$¢ Cmy=f(a)
dla Oo=4°

Rys. 22. Wplyw przesuniecia fazowego (op = 298°) na zalezno$¢ Cmy=f(a)
dla Oo=4°
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Rys. 23. Wplyw przesuniecia fazowego ((p = 357°) na zalezno$¢ Cmy=f(a)
dla Oo=4°

Wplyw przesuniecia fazowego na wspoétczynnik sity nosnej
w zakresie najwyzszych badanych katdw natarcia, zblizonych do kata
krytycznego, przedstawiono na rys.24+27. Analiza tych zaleznoSci
prowadzi do wniosku, iz przesuniecie fazowe pomiedzy ruchem klapki
aruchem profilu ma istotny wplyw na maksymalng wartos$¢
wspotczynnika sity nosnej. | tak stwierdzono, ze drgania klapki przy
oscylujagcym  rownocze$nie  profilu  powodujg wzrost wartosci
wspotczynnika maksymalnej sity nosnej Czmex (w poréwnaniu z oscylu-
jacym profilem i nieruchoma klapka) w sytuacji, gdy mamy do czynienia
z réwnoczesnym wzrostem warto$ci kata natarcia profilu a iwzrostem
wartosci kata wychylenia klapki 8. Ma to miejsce w zakresie katow
przesuniecia fazowego (p = 0° 50° oraz 270° s 360°, rys. 27. W tym
zakresie katow przesuniecia fazowego (dla M=0.4) osiggnieta wartos¢
wspotczynnika maksymalnej sity nosnej wynosita Cznex=1.25, podczas
gdy przy oscylujagcym profilu i nieruchomej klapce warto$¢ tego
wspltczynnika byla nieco nizsza i wynosita Czmex=1.13 (przy
nieruchomej nie wychylonej klapce tj. 8=0°), oraz Czmex=1.17 (przy
nieruchomej klapce zaklinowanej pod katem 8=5°). Zauwazono przy
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tym, ze, wzrostowi wartosci wspdtczynnika Czmex towarzyszy niewielki
spadek wartosci krytycznego kata natarcia z ak=14.5° do ock=14°.
Z powyzszej analizy wynika, iz efekt przeciggniecia dynamicznego
objawiajacy sie wzrostem wartosci wspotczynnika maksymalnej sity
nosnej odnosi sie nie tylko do ruchu oscylujgcego samego profilu, lecz
réwniez do oscylacji klapki.

Przeprowadzone badania wykazaly ponadto, iz w zakresie katéw
przesuniecia fazowego odpowiadajacych réwnoczesnemu zmnigejszaniu
wartosci kata natarcia profilu a i zmniejszaniu wartosci kata wychylenia
klapki 8 (co ma miejsce w zakresie katdw przesuniecia fazowego
(p = 100° H220°), warto$¢ wspotczynnika maksymalnej sity noSnej Cznax
ulega zmniejszeniu (w poréwnaniu z wynikami badan, w ktorych klapka
byta nieruchoma i nie wychylona, czyli 8=0°) i wynosita Czmax=1.08,
rys.25. Zauwazono przy tym, ze spadkowi wartosci wspotczynnika Czmex
towarzyszy niewielki wzrost wartosci krytycznego kata natarcia
z ak=14.50 do cde=14.7°.

Rys. 24. Wplyw przesuniecia fazowego (g = 84°) na zalezno$¢ Cz=f(a) dla
cto= 10°



446

Andrzej Krzysiak

Rys. 25. Wptyw przesuniecia fazowego (gp= 177°) na zalezno$¢ Cz=f(a)
dla Oo= 10°

Rys. 26. Wplyw przesuniecia fazowego (g = 243°) na zalezno$¢ z=f(a)
dla Oo= 10°
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Rys. 27. Wplyw przesuniecia fazowego (= 309°) na zaleznos¢ Cz=f(a)
dla Oo= 10°

5. Wnioski

W Zaktadzie Aerodynamiki Instytutu Lotnictwa przeprowadzone
zostaty eksperymentalne badania wplywu niezaleznie drgajgcej klapki
sptywowej na podstawowe charakterystyk aerodynamicznych (ij.
wspotczynnik sity nosnej oraz wspdiczynnik momentu pochylajgcego)
oscylujacego profilu NACA 0012. Badania przeprowadzono dla szeregu
réznych wartos$ci czestotliwosci i amplitudy drgan klapki, oraz réznych
wartosci kata przesuniecia fazowego pomiedzy ruchem klapki i ruchem
profilu.

Analiza uzyskanych wynikéw badan prowadzi do wniosku, iz
zmiana parametrow oscylacji klapki w istotny sposéb wptywa na zmiane
warto$ci charakterystyk aerodynamicznych badanego profilu. | tak,
stwierdzono, ze:

e przy rownoczesnym ruchu profilu i klapki, gdy czestotliwos$¢ drgan
klapki jest wielokrotnoS$cig czestotliwosci oscylacji profilu, a zakres
katow natarcia nie obejmuje obszaru oderwania przeptywu, tj. dla
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a< 12°, charakterystyki Cz=f(oc) oraz Cmy=f(a) majg ksztatlt dos¢
regularnych petli. 11o$¢ petli tych zaleznoS$ci jest réwna ilorazowi
czestotliwosci oscylacji klapki i czestotliwosci oscylacji profilu;
szeroko$¢ petli charakterystyk Cz=f(a) oraz Cmy=f(a) zalezna jest
od wzajemnego katowego potozenia profilu i klapki w trakcie ich
ruchow, czyli od wartoSci kata przesuniecia fazowego pomiedzy
ruchem klapki a ruchem profilu. | tak stwierdzono, ze szerokos¢ tych
petli jest najmniejsza, gdy profil i klapka rownoczes$nie przyjmujg
swoje wartosci ekstremalne, tzn. réwnocze$nie w czasie ruchu
znajdujg sie w potozeniach katowych najbardziej odlegtych od
swoich warto$ci $rednich, co ma miejsce dla katdw przesuniecia
fazowego zblizonych do (p= 300°;

zmiana amplitudy drgan klapki w istotny sposéb wptywa na wartos$¢
wspoétczynnika sity nosnej w zakresie nizszych katéw natarcia, tj. dla
a<l12°. W miare wzrostu wartosci amplitudy drgan klapki rosnie
odchylenie punktéow charakterystyk Cz = f(a), odpowiadajgcych
ekstremalnym potozeniom tej klapki (tj. 8 = -5°, -10°, -15° oraz +5°,
+10°, +15°), wzgledem zaleznosci Cz = f(a), uzyskanej w warun-
kach statycznych. Przy czym, zgodnie z oczekiwaniami, po
wychyleniu klapki ku dotowi wartos¢ wspétczynnika sity nosnej jest
wieksza, niz uzyskana w warunkach statycznych, a po wychyleniu ku
goérze, mniejsza. W zakresie najwyzszych badanych katow natarcia,
gdy na gornej powierzchni profilu wystepuje oderwanie przeptywu,
wplyw amplitudy drgan klapki na warto$¢ wspotczynnika sity no$nej
oscylujacego profilu NACA 0012 jest niewielki;

zmiana amplitudy drgan klapki w istotny sposdéb wptywa na wartos¢
wspotczynnika momentu pochylajgcego w catym badanym zakresie
katow natarcia. Przy czym, podobnie jak to miato miejsce w przy-
padku wspdtczynnika sity nosnej, w miare wzrostu wartosci
amplitudy drgan klapki rosnie odchylenie punktéw charakterystyk
Cmy=f(a), odpowiadajacych ekstremalnym potozeniom tej klapki,
wzgledem zaleznosci Cmy = f(a), uzyskanej w warunkach sta-
tycznych;

przesuniecie fazowe pomiedzy ruchem profilu a ruchem klapki ma
istotny wptyw na maksymalng warto$¢ wspotczynnika sity nosnej.
| tak stwierdzono, ze drgania klapki przy oscylujgcym réwnocze$nie
profilu powodujg wzrost warto$ci wspotczynnika maksymalnej sity
nosnej Czmex ( w poréwnaniu z oscylujgcym profilem i nieruchoma
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klapkg) w sytuacji, gdy mamy do czynienia z rdwnoczesnym
wzrostem wartosci kata natarcia profilu a i wzrostem wartosci kata
wychylenia klapki 5. Ma to miejsce w zakresie katow przesuniecia
fazowego @ = 0°+ 50° oraz 270°+ 360°. W tym zakresie katow
przesuniecia  fazowego (dla M=0.4) osiaggnieta wartos¢
wspoétczynnika maksymalnej sity nosnej wynosita Czmax=1.25
podczas, gdy przy oscylujacym profilu i nieruchomej klapce wartosé
tego wspotczynnika byta nieco nizsza i wynosita Cznmex=1.13 (przy
8=0°), oraz Cznmex=1.17 (przy 8=5°). Wzrostowi wartosci
wspotczynnika Czmex towarzyszy niewielki spadek wartosci
krytycznego kata natarcia z ak=14.5° do ak=14°. Natomiast,
w zakresie  katow przesuniecia fazowego, odpowiadajgcych
réwnoczesnemu zmniejszaniu wartosci kata natarcia profilu a
i zmniejszaniu wartosci kata wychylenia klapki 8 (co ma miejsce w
zakresie katéw przesuniecia fazowego (p = 100°+ 220° ), wartos¢
wspdtczynnika maksymalnej sity nosnej Czmex ulegata zmniejszeniu
i wynosita Czmex=1.08. Spadkowi wartosci wspotczynnika Czmex
towarzyszyt niewielki wzrost wartosci krytycznego kata natarcia
z ock=14.5° do ak=14.7°;

przesuniecie fazowe pomiedzy ruchem profilu a ruchem klapki ma
réwniez istotny wplyw na ksztalt zaleznosci wspdtczynnika
momentu pochylajgcego w funkcji kata natarcia. | tak stwierdzono,
ze drgania klapki przy oscylujagcym rownoczes$nie profilu powoduja
istotne  powiekszenie szerokosci petli histerezy zaleznoSci
Cmy = f(a) w sytuacji, gdy mamy do czynienia z robwnoczesnym
zmniejszeniem warto$ci kata natarcia profilu a i zmniejszeniem
wartosci  kata wychylenia klapki 8. Natomiast w przypadku
rbwnoczesnego zwiekszania wartosci kata natarcia profilu a i
zwiekszania wartosci kata wychylenia klapki 8 szerokosci petli
histerezy zaleznosci Cmy = f(a) ulega zmniejszeniu.
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Problem analizy zmeczeniowej wirnika nosnego $miglowca, w tym
wystepujacych tam zespotdw ukladu hydraulicznego ma ogromne
znaczenie. Zazwyczaj, wszelkie badania dowodowe, okreslajgce zasoby
trwatosci zmeczeniowej (tzw. resurs) polegajg na wykonaniu serii
dtugotrwatych i kosztownych badan na stanowiskach laboratoryjnych.
W pracy przedstawiono nowg koncepcje projektowania opartej na
badaniach wirtualnych, dzieki ktérej mozliwe jest ograniczenie
dowodowych badan laboratoryjnych zespotéw ukiadu hydraulicznego
Smigtowca.

1. Wstep

Smigtowce eksploatowane obecnie w Sitach Zbrojnych RP projek-
towane byly wg zasady bezpiecznej trwatosci [8], a wiec ich zespoty
podlegaja planowym przegladom profilaktycznym i sg eksploatowane do
wyczerpania ustalonego resursu . Zaktady wytwarzajgce zespoty
i podzespoly lotnicze obliczajg i potwierdzajg badaniami laboratoryjnymi
ich docelowe resursy.

1 Resurs - <fr. ressources> [lot.] - ustalony do$wiadczalnie i teoretycznie okres pracy sprzetu, w czasie
ktérego zagwarantowane jest bezpieczeinstwo i sprawnos¢ eksploatacji
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Resursy docelowe zespotdw uktadu hydraulicznego $migtowca
i paliwowych zalezg od wielu czynnikéw, a gtdwnym ich ograniczeniem
jest trwatos¢ tzw. elementow krytycznych. Przyjmuje sie przy tym zasade
by projektowany zespot (np. hydrauliczny) posiadat resurs zblizony do
resursu zespotu wyzszego (np. silnika).

W chwili obecnej coraz czesciej odchodzi sie od zasady eksploatacji
»W(g resurséw”, przechodzac do tzw. eksploatacji wg stanu technicznego.
Wymaga to m.in. od producentow podzespotéw ukiadu hydraulicznego
Smigtowca wprowadzenia nowego systemu projektowania swoich
wyrobow. System ten jest oparty w gtéwnej mierze na tzw. wirtualnym
prototypowaniu oraz wiarygodnych sposobach oceny stanu technicznego
zamontowanych na obiektach latajagcych zespotdw. Dlatego tez,
przeprowadzane sg m.in. badania termowizyjne majagce na celu
znalezienie metodologii oceny stanu technicznego zespotéw Smigtowca
w trakcie jego eksploatacji

Rys .1. Préba stanowiskowa uktadu hydraulicznego BLH-10

W celu wykonania numerycznych analiz wytrzymatosciowo-zmecze-
niowych zespotéw uktadu hydrauliczno-paliwowego $migtowca opraco-
wano metode badan wirtualnych, w ktérej wykorzystuje sie rzeczywiste
widma drgan oraz dane materiatowe w postaci krzywych S-N.
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W trakcie wykonywania tych badan mozna symulowaé dowolne
stany lotu, uszkodzenia (np. pekniecia), korozje elementéw, btedy w ich
obstugiwaniu i uzytkowaniu oraz inne zdarzenia zarejestrowane
w procesie ich eksploataciji.

W wyniku analiz zmeczeniowych w wirtualnym laboratorium
uzyskujemy wyniki w postaci ilosci cykli do uszkodzenia. Na podstawie
czestotliwosci drgan (widmo obcigzen) mozemy oszacowac bezpieczny
okres eksploatacji tych elementow.

Mozemy réwniez wyznaczy¢ elementy krytyczne, ktére w znaczacy
sposOb ograniczajg resurs zespotu hydraulicznego Ilub paliwowego
Smigtowca.

Nalezy pamieta¢, ze nawet przy najprostszych zatozeniach,
dynamiczne réwnania wahan topaty wirnika nosnego $migtowca zawie-
rajg liczne zmienne w czasie wspotczynniki. Rozwigzania tych réwnan
mozna przedstawi¢ w postaci szeregbw harmonicznych okre$lajacych
ruch topat. Okazuje sie przy tym, ze konieczne jest ttumienie ruchdéw
topat wystepujacych w ptaszczyznie obrotu wirnika nosnego [7], W tym
celu stosowane sg zazwyczaj ttumiki hydrauliczne.

Wystepujace zar6wno w ptaszczyznie wahan, jak i w plaszczyznie
obrotu ruchy topat wirnika nosnego $migtowca powodujg powstanie sit
okresowych, przenoszacych sie na piaste i konstrukcje kadtuba (w obu
ptaszczyznach - pionowej i poziomej). Zmiany momentéw przekreca-
jacych topate przenoszg sie zwykle bezposrednio na uktad sterowania.
Dlatego tez problem analizy zmeczeniowej elementéw wirnika no$nego,
w tym wystepujagcych tam podzespotow uktadu hydraulicznego
Smiglowca ma ogromne znaczenie. Zazwyczaj, wszelkie badania
dowodowe, okresSlajgce zasoby trwalosci zmeczeniowej (tzw. resurs)
polegaja na wykonaniu serii dtugotrwatych i bardzo kosztownych badan
na stanowiskach laboratoryjnych. Celem pracy jest wykazanie, ze
wykorzystanie odpowiednio dobranych pakietbw oprogramowania,
wykorzystujagce jako dane wejsciowe rzeczywiste widma obcigzen,
pozwala na znaczne ograniczenia dowodowych badarn laboratoryjnych
zespotow uktadu hydraulicznego $migtowca. W pracy zaprezentowana
zostanie metodologia wirtualnych badan zespotéw hydraulicznych
Smigtowca, polegajaca na potgczeniu wybranych pakietéw programéw
komercyjnych (SOLID WORKS, MSC.PATRAN MSC.NASTRAN,
MSC.FATIGUE) w funkcjonalng sie¢ oprogramowania, ktéra przy
wykorzystaniu zdjetych w trakcie badan w locie widm obcigzen
eksploatacyjnych pozwoli na wiarygodng ocene trwato$ci zmeczeniowej
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zespotow  hydraulicznych  Smigtowca. Istotna r6znica miedzy
dotychczasowym, klasycznym, schematem projektowania, a sposobem
prezentowanym w pracy polega na wprowadzeniu koncepcji
projektowania wykorzystujgcej tzw. wirtualne prototypowanie (virtual
prototyping). Koncepcja ,wirtualnego prototypowania” niesie wymierne
korzysci. Juz na etapie opracowania projektu wstepnego istnieje
mozliwo$¢ poddania wygenerowanego modelu tréjwymiarowego (3D)
wszelkim niezbednym probom i analizom. Mozliwe jest roéwniez
prognozowanie trwato$ci zmeczeniowej konstrukcji. W przypadku
niezadowalajacych wynikow badan w ,wirtualnym laboratorium |,
w prosty i niekosztowny sposéb mozna skorygowaé¢ 3D model projekto-
wanego zespotu. Szybka korekcja modelu trojwymiarowego mozliwa jest
dzieki parametryzacji wymiarow podczas jego tworzenia. W dotych-
czasowym schemacie projektowania, w sytuacji, kiedy wyniki badan
gotowego wyrobu odbiegaly od zatozeh technicznych, nalezato
dopracowa¢ dokumentacje projektu technicznego, ponownie wykonac
prototyp i podda¢ go kolejnym badaniom.

2. Badania wirtualne ttumika hydraulicznego

2.1 Obcigzenia dziatajace na podzespoty Smigtowca

Wiekszo$¢ elementéw napedu i sterowania $migtowca oblicza sie
przede wszystkim ze wzgledu na obcigzenia zmeczeniowe [4], Dlatego
tez istnieje potrzeba wiasciwego wyznaczenia widma wystepujacych
w locie obcigzen, oraz przeprowadzenie szczeg6towych badan zmecze-
niowych elementéw narazonych na zmienne odcigzenia. Badanie te
nalezy przeprowadzi¢ przed podjeciem préob w locie.

Jedng z gtéwnych przyczyn drgan elementéw uktadu konstrukcyjnego
wirnika jest rdznica predkosci przepltywu powietrza na ‘topatach
nacierajgcych i powracajgcych. Nalezy podkreslié, ze nawet przy
najprostszych zatozeniach, dotyczacych zmian predkosci na tarczy
wirnika nos$nego, dynamiczne réwnania wahan topat zawierajg liczne
zmienne w czasie wspotczynniki. Rozwigzanie tych rownan mozna
przedstawi¢ w postaci szeregu harmonicznego okre$lajgcego ruch topat
[7]. Zazwyczaj ruch topat odbywa sie w dwu ptaszczyznach (pionowej -
wahanie i poziomej - odchylanie). Ruch odchylania topaty zmniejsza sity
w ptaszczyznie obrotu wirnika. W wirnikach przegubowych odchylanie
sztywnej topaty odbywa sie dookota przegubu ustawionego mimo-
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Srodowo wzgledem osi obrotu. Poniewaz wystepujgce w plaszczyznie
obrotu aerodynamiczne sity ttumigce sg mate, aby ustateczni¢ ruch
odchylania, zwykle stosuje sie tlumiki mechaniczne (na o0go6t
hydrauliczne - rys. 2).

Rys. 2.Widmo obcigzenia ttumika TLH-48-1

Rys. 3. Model brylowy ttumika hydraulicznego TLH-48-1

Reasumujac mozna stwierdzi¢, ze ruchy topat w ptaszczyznie wahan
(pionowej) i w plaszczyZnie obrotu (poziomej) powodujg powstanie
okresowych sit, przenoszacych sie na piaste i konstrukcje kadtuba
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Smigtowca. Zmienne obcigzenia topat wirnika nosnego przenoszg sie
bezposrednio na ukiad sterowania i na podzespoty uktadu hydraulicznego
Smigtowca. Niezawodno$¢ zespotdw uktadu hydraulicznego $migtowca
jest jednym z czynnikbw decydujgcych o bezpieczenstwie lotu
Smigtowca.

2.2. Wirtualne prototypowanie , Virtual prototyping” - szkic
proponowanej metody projektowania

Ocena niezawodnosci zespotéw uktadu hydraulicznego Smigtowca,
okreslona wymagang wytrzymatoscig oraz trwato$cig zmeczeniowa, jest
niezbednym elementem procesu projektowania. Istotna réznica miedzy
dotychczasowym, klasycznym, schematem projektowania, a propono-
wanym schematem polega na wprowadzeniu koncepcji projektowania
wykorzystujacej tzw. wirtualne prototypowanie. Koncepcja ,,wirtualnego
prototypowania” niesie wymierne korzys$ci. Konstruktor juz na etapie
opracowania projektu wstepnego jest w stanie podda¢ wygenerowany
model 3D nowego produktu wszelkim niezbednym prébom i analizom.
Jest w stanie okreslic maksymalne naprezenia statyczne oraz trwatoscig
zmeczeniowg projektowanej konstrukcji. W przypadku niezadowa-
lajacych wynikow badan w ,wirtualnym laboratorium”, konstruktor
moze skorygowa¢ model 3D projektowanego wyrobu tak, aby osiggngc
zamierzony cel. Szybka korekcja modelu 3D mozliwa jest dzieki
parametryzacji wymiaréw podczas jego tworzenia.

W tradycyjnym schemacie projektowania, w sytuacji, kiedy wyniki
badan gotowego wyrobu odbiegaty od zatozen technicznych, nalezato
dopracowaé¢ dokumentacje projektu technicznego, ponownie wykonaé
prototyp i podda¢ go kolejnym kosztownym badaniom laboratoryjnym.
Dzieki nowej koncepcji projektowania mozliwe bedzie ograniczenie
drogich i dtugotrwatych badan laboratoryjnych.

Gtownym zamierzeniem jest stworzenie systemu, gdzie proces
wirtualnego prototypowania bedzie sprowadza¢ sie do jednego zunifi-
kowanego schematu wspoétpracujacych programow komercyjnych. | tak:

» preprocesorem wirtualnego laboratorium bedzie program do
modelowania brytowego SOLID WORKS, gdzie wygenerowany
model 3D poprzez format *.x_t (parasolid) implementowany bedzie
do $Srodowiska MSC.PATRAN;

» nastepnie w MSC.NASTRAN przeprowadzona bedzie statyczna
analiza wytrzymaltoSciowa,;
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e kolejnym etapem procesu wirtualnego prototypowania bedzie
analiza trwatosci zmeczeniowej w MSC.FATIGUE. Oszacowanie
trwatosci zmeczeniowej oparte bedzie gtownie na widmach
obcigzen typu HELIX i rzeczywistych z PZL-Swidnik S.A. (rys. 1)
oraz danych materiatowych w postaci krzywych S-N;

« wyniki analiz prezentowane beda w postprocesorze MSC.-
PATRAN.

Nalezy podkre$li¢, ze przeprowadzanie prob laboratoryjnych jest

kosztowne i czasochtonne. Wykorzystanie oprogramowania generu-
jacego modele 3D i umozliwiajgcego w sposéb wiarygodny ich badanie

i testowanie znacznie obniza koszty i czas opracowania nowych
wyrobdw. Nalezy takze pamieta¢, ze wirtualne prototypowanie dzieki
szybkiej symulacji wielu koncepcji i scenariuszy daje mozliwosc

optymalizacji projektow.

Rys. 4. Schemat projektowania z wykorzystaniem badan wirtualnych

2.3. Numeryczne badania wytrzymatoSciowe i zmeczeniowe
elementow ttumika hydraulicznego TLH-48-1

Problematyka zwiekszania  resursow  podzespotow  statkdw
powietrznych ustalonych przez zakitad produkcyjny nie traci wcigz na
aktualnosci [8], Z danych eksploatacyjnych wynika, ze uzytkowanie
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Smigtowcoéw nie odbywa sie w identycznych warunkach. Oczywistym
jest fakt, iz Smigtowce wykonujgce np. loty NOE2 sg w znacznie
wiekszym stopniu narazone na ekstremalne obcigzenia, niz $migtowce,
przeznaczone do przewozu pasazerow.

Numeryczne badania wytrzymato$ciowe i zmeczeniowe elementow
ttumika hydraulicznego przeprowadzono metodg elementéw skonczo-
nych [1,2]. Analizy przedstawiono na przyktadzie ucha TLH48-1-105.

Model brytowy ucha utworzono na podstawie dokumentacji
technicznej PZL-HYDRAL S.A. wykorzystujagc $rodowisko SOLID
WORKS 2003. Model brytowy ucha zostat wczytany do programu
MSC.PATRAN poprzez format *.x_t (parasolid).

Otrzymany model geometryczny wykorzystano do budowy modelu
dyskretnego (rys 4).

PrzejScie z modelu geometrycznego na model dyskretny odbywa sie
poprzez podziat wygenerowanej bryly na trojwymiarowe elementy
skonczone. W modelu dyskretnym zastosowano elementy tetragonalne
czteroweztowe typu TETRAA4. Obliczenia wytrzymatoSciowe w zakresie
statyki wykonano wykorzystujac modut MSC.NASTRAN. Wyznaczono
przemieszczenia weztdw i otrzymano rozktady naprezen zredukowanych
od przetozonych obcigzen wedtug hipotezy Hubera-Misesa (rys.5).

Rys. 5. Model dyskretny ucha TLH48-1-105

Gtownym celem dalszych analiz numerycznych bedzie zweryfi-
kowanie i poréwnanie obliczeA uzyskanych w wirtualnym laboratorium
(SOLID WORKS, MSC.PATRAN, MSC.NASTRAN, MSC.FATIGUE)
z wynikami tradycyjnych obliczern i wynikami badan na stanowiskach
laboratoryjnych. Nalezy przy tym podkre$li¢, ze tylko dzieki wielo-

2NOE - <ang.Nap Of the Earth> [lot.] -,,z nosem przy ziemi”; lot Smigtowca na matych wysokosciach.
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krotnym analizom i zdobytemu w ten sposéb doswiadczeniu obliczenia
MES mozna uwaza¢ za wiarygodne i stosowa¢ w procesie projektowania
nowych zespotow.

3. Badania termowizyjne

Badania termowizyjne przeprowadzono na zespotach hydraulicznych
i paliwowych w celu znalezienia metodologii oceny stanu technicznego
bezposrednio na statkach powietrznych.

Rys. 6. Stanowisko przeznaczone do badan termowizyjnych ogranicznika
obrotow turbiny ALRT-2B

Zaletg takich badan jest szybka ocena stanu technicznego bez
koniecznosSci demontowania wyrobow ze statku latajagcego. Przykiad
stanowiska przeznaczonego do badan termowizyjnych przedstawiono na
rys. 6.

W wyniku przeprowadzonych badan termowizyjnych wykreslono
profil temperatury na korpusie ogranicznika obrotow ALRT-2B.
Znaleziono rowniez maksymalng temperature na wskazanej linii
pomiarowej (rys. 7 i 8).

Badania termowizyjne wykorzystano roéwniez do lokalizacji peknieé
na elementach zespotow uktadu hydraulicznego $migtowca. Wykreslono
réwniez profil temperatury wzdtuz dwdch linii pomiarowych (rys. 9
i 10).
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Rys, 7. Model brytowy ogranicznika obrotéw turbiny ALRT-2B
z widocznym zespotem tozysk

Rys. 8. a) Termogram ogranicznika obrotéw turbiny ALRT-2B.
b) Profil temperatury

Rys. 9. a) Pekniecie na ptycie, b) Profil temperatury wzdtuz dwéch
linii pomiarowych.

b)
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Rys. 10. a) Pekniecie wewnetrznej Srednicy pierscienia,
b) Profil temperatury

Wykreslono rowniez rozklady temperatur na zespotach ukiadu
hydraulicznego $migtowca w czasie (rys. 11).

b)

Profile overtime

Dist [pixel] C)
Rys. 11. a) Badania termowizyjne ttumika hydraulicznego TLH-48-1,
b) termogram ttumika hydraulicznego TLH-48-1,
c) profil temperatury wzdtuz linii pomiarowej LO1
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Dzieki termowizji mozliwe jest rowniez badanie szczelnosci uktadow
hydraulicznych.

Rys. 12. Badanie szczelno$ci wzmacniacza hydraulicznego WLEH-40
4 Whnioski

Nalezy podkresli¢, ze w Swietle obowigzujgcych przepiséw Urzedu
Lotnictwa Cywilnego, Wojskowych Polskich Norm oraz norm FAR
i JAR wykonywanie prototypéw zespotéw pracujacych na statkach
powietrznych nadal bedzie nie uniknione. Mozna jednak, poprzez
komputerowe generowanie modeli trojwymiarowych - i ich wirtualne
badania, znaczaco ograniczy¢ zakres wykonywanych badan laborato-
ryjnych, zwitaszcza na etapie projektowania.

Badania wirtualne niosg kolejne mozliwosci, szczeg6lnie w zakresie
wprowadzenia eksploatacji wg stanu technicznego. Dzieki badaniom
wirtualnym mozliwe bedzie wskazanie miejsc krytycznych w zespotach
hydraulicznych $migtowca, ktére muszg by¢ kontrolowane podczas
ustalonych przegladdw lub w kroétkiej chwili po wylgdowaniu $migtowca
(dzieki np. termowizji). Kolejng wymierng zaletg badan wirtualnych
bedzie mozliwos¢ oszacowania wpltywu Kkorozji, wtrgcen niemeta-
licznych, lotu w warunkach nieustalonych na trwato$¢ zmeczeniowaq
zespotow hydraulicznych $migtowca.
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Praca dotyczy zastosowania systemu CADYCAE do przygotonania bezy
obliczenionej i wykonania numeryczrej analizy flatteru sanolotu swo-
bodnie podpartego. Zaproponowano metodyke  strukturalnego i aerody-
namicznego nodelowania platonca do wWyznaczania krytycznej predkosc
flatteru przy wspomeganiu  systermu  obliczenionego  MSCNestran.
Stosowne  modele  sporzadzono dla sarmolotow  szkolno-treningowych:
duraluminionego PZL-130 Orlik TC Il oraz laminatowego EMH10 Bielik.

1. Pojecie flatteru i og6lne réwnanie ruchu

Flatter jest zjawiskiem z dziedziny aerosprezystosci polegajacym na
generowanej aerodynamicznie niestatecznosci ruchu odksztatcalnego
w czasie lotu z okreslona predkoscia. Na odksztatcalny obiekt dziatajg
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nieustalone sity aerodynamiczne Q(t), sity bezwiladnosci FMY), sity
sprezystosci F~t) oraz sity thumienia Fc(t) bedace konsekwencjg oporow

tarcia i lepkosci. Dla pewnej predkosci lotu warunek réwnowagi
wszystkich sit niestacjonarnych mozna opisa¢ réwnaniem:
FM(t) + Fc (t) + FK(t) = Q(t) @

Powyzej predkosci krytycznej réwnanie (1) nie jest juz spetnione;
obcigzenia aerodynamiczne sg woéwczas na tyle duze, ze suma
pozostatych  sit uwarunkowanych mechanicznymi  wiasnosciami
konstrukcji nie réwnowazy sit zewnetrznych. Sity Q(t) napedzajg wiec
uktad do coraz wiegkszych oscylacji, co w konsekwencji prowadzi do
uszkodzenia lub nawet zniszczenia struktury nosnej. Dla obiektu
aerosprezystego o dowolnej liczbie stopni swobody n ruch odksztatcalny
mozna opisa¢ nastepujagcym réwnaniem macierzowym:

M nAn (O + Cnn<in (0O + K nngn (0 = @n (0 (2)

gdzie : Mm, Cnn, Km - kwadratowe macierze bezwiadnosci, ttumienia
i sztywnosci stopnia n,
gn(t) - wektor przemieszczen uog6lnionych o n sktadowych,
Qn(t) - kolumnowa macierz obcigzenia zewnetrznego od
niestacjonarnych sit aerodynamicznych.

2. Schemat realizacji procedur wykonywanych w systemie MSC.
Nastran w trakcie analizy flatteru

Do numerycznego rozwigzywania zagadnien flatteru wykorzystuje sie
specjalistyczne oprogramowanie, wymagajagce przygotowania danych
w formie modeli obliczeniowych. Do analizy dynamicznej konieczny jest
model strukturalny. Oprécz tego wykonuje sie tzw. model aerodyna-
miczny zestawiony z umownych elementéw nosnych symulujacych
powierzchnie ptatowca. Elementami tymi sg geometrycznie zdefiniowane
obszary, dla ktdrych okres$la sie niestacjonarne sity aerodynamiczne.
W celu powigzania ruchu weztdbw aerodynamicznych z przemiesz-
czeniami weztdw struktury stosuje sie interpolacje geometryczng poprzez
zadanie rownan wiez6w pomiedzy oboma rodzajami punktéw wezto-
wych. Niestacjonarne sity aerodynamiczne powstajg w wyniku optywu
odksztatcalnej struktury. Ich warto$¢ parametryzowana jest poprzez
dobor liczb Ma i k. W procesorze MSC.Nastran kolejne fazy operacji
obliczeniowych wykonywane sg w wyniku realizacji ustalonych
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procedur. Schemat analizy flatteru w formie zestawienia kolejnych
operacji modutowych zostat pokazany na rys. 1

Rys. 1 Diagram przeptywu danych w kolejnych procedurach modalnej analizy
flatteru wykonywanej w systemie MSC.Nastran

Przygotowanie danych do strukturalnej analizy dynamicznej metoda
elementow skonczonych polega na dyskretyzacji uktadu kontynualnego
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i utworzeniu modelu fizycznego. Aerodynamiczna cze$¢ obliczeniowej
bazy danych jest niezbedna do wyznaczenia wartosci wspétczynnikow
macierzy aerodynamicznej dla réwnania flatteru. Modele samolotow
EM-10 Bielik i PZL-130 TCII Orlik zostaty wykonane metoda panelowa,
ktora bazuje na teorii ustalonego rozktadu dipoli (doublet lattice method -
DLM). System panelowy zaklada podziatl powierzchni nosnej na trape-
zowe elementy aerodynamiczne. Przykladowy makroelement pokazano
na rys. 2. Ostatecznie macierz sit aerodynamicznych generowanych na
segmentach panelowych (wezlach aerodynamicznych) okre$lona bedzie
nastepujgcym rownaniem:

Qt =SuPj 3)
gdzie: Su~ macierz catkujgca, ktorej elementy wyrazajg powierzchnie
aerodynamicznych segmentéw modelu DLM, natomiast pj jest macierza
wspotczynnikdw cisnienia nosnego indukowanego predkoscig normalna:

Pi =1LApwj (4)
gdzie Ajj - macierz wptywowa okreSlana w oparciu o wyrazenie
definiujace jadro w przypadku powierzchni przestrzennej.

z

Rys. 2. Panel aerodynamiczny jest powierzchnig zastepczg regularnie
podzielong na J segmentow, na ktorych okresla sie wspdtczynniki pj
wynikajace z predkosci normalnej indukowanej niestabilnymi dipolami
rozmieszczonymi wzdtuz 'A cieciwy kazdego segmentu
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Modalng analize flatteru przeprowadzano dostepng w Nastranie
metoda PK. Rozwigzywane rownanie ma posta¢ nastepujaca:

N
M hhP2 + Bhh~ P+ Khh- - \7'22th {£*3=0 (5)
y
gdzie wprowadzone symbole oznaczajg odpowiednio:

Mhh, Bhh, Km, - modalne macierze bezwtadnosci, ttumienia i sztywnosci,
Qnhh >Qhh - modalne macierze ttumienia i sztywnosci aerodynamicznej,

p - wartos¢ wiasna.

Numeryczny tryb rozwigzywania bazuje na algorytmie pokazanym na
rysunku 3, gdzie:.

dare strukturalre: n
Ivhhi Brhi Kh

p zespolore "

Rys. 3. Algorytm numerycznego wyznaczania flatteru metodg PK
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Schemat przedstawiony na rysunku 3: 1

1 - wprowadzenie parametrow strumienia niezaburzonego: p, Vv, Ma

2 - wyznaczenie aerodynamicznych macierzy QiRi Q j do rownania (5)
3 - wyznaczenie macierzy:

0 1

na potrzeby kanonicznej postaci rownania flatteru: [A- p I\ih}=0

4 - oszacowanie nastepnej wartosci k

5 - oszacowanie pierwszej wartosci k

6 - wyznaczenie wartosci wiasnej p z rGwnania kanonicznego

7 - okreslenie zbieznoSci rozwigzania na podstawie nieréwnosci:

k\n - k¢H)|<E dla *~<1.0 lub
~&i \ dakiH) *1.0
8 - czy numer postaci s jest ostatni?
9 - nastepna postac: s=s+I

10 - czy to ostatnie wartosci parametréw aerodynamicznych: p, V, Ma?
11 - sortowanie, zestawienie i edycja wynikow: wykresy g(V) if(V).

3. ldentyfikacja aerosprezystych witasnosci wybranych struktur
lotniczych na bazie modeli sztywno$ciowo-masowych

W oparciu o modele sztywnos$ciowo-masowe do analizy strukturalnej
oraz uproszczone modele panelowo-brytowe do wyznaczania niestacjo-
narnych sit aerodynamicznych wyznaczono krytyczne predkosci flatteru
oraz postacie odksztatcalnego ruchu samowzbudnego dla wybranych
dwéch konstrukcji lotniczych. Aby zademonstrowac szerokie mozliwosci
systemu Nastran w zakresie zagadnien aerosprezystych wybrano
samoloty o zupetnie innych koncepcjach konstrukcyjnych i aerodyna-
micznych. Byt to wiec laminatowy EM-10 Bielik ze skrzydiem
pasmowym i odrzutowym napedem oraz duraluminiowy PZL-130 Orlik
TC Il o klasycznej konstrukcji i napedzie turboSmigtowym.

3.1 Obliczenia flatteru w oparciu o model samolotu EM-10 Bielik

Pierwszym etapem przygotowania bazy danych do analizy byto
odtworzenie geometrii samolotu EM-10. Geometrie wygenerowano
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w oparciu o dokumentacje papierowg dostarczong przez producenta.
Etapy ksztattowania wirtualnej bryty obiektu przedstawiono narys. 4.

Rys. 4. Kolejre etapy gereragji potowkowego nodelu geometrycznego: wprowedzenie
punktow, gereracja krzywych, utworzenie powerzchni

Rys. 5. Model strukturalny samolotu EM-10 Bielik do analiz numerycznych;
(@ modele fragmentaryczre zespotow platowcowych; (b) model catosciowy. Mesy
kupione wyposazenia przytwierdzone zostaty do weztdw bezposrednio Iub za pormocg
elementéw sztywnych RBE
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Siatka dyskretna modelu struktury sktada sie elementdw, ktorych
wiasnosci  sprecyzowano w oparciu o okreSlong topologie. Przy
modelowaniu konstrukcji lotniczych z uwagi na ich cienkoScienno$é
najbardziej uzyteczne byly powlokowe elementy dwuwymiarowe typu
CQUAD4 (czworoboczne) i CTRIA3 (tréjkatne).

Samolot EM-10 jest zbudowany niemal w cato$ci z kompozytow.
Materiaty zastosowane do budowy ptatowca to laminaty warstwowe
ztozone z warstw wibkna weglowego przesgczonych Zzywicy
epoksydowa. Wykorzystano takze kompozyty przektadkowe, gdzie jako
wypetniacza uzyto pianki poliuretanowej. W wigkszo$ci wystepuje
tkanina z witokna weglowego oznaczona jako 3692, natomiast na lokalne
wzmocnienia zastosowano warstwy oznaczone jako KDU skladajgce sie
z wibknistych tasm o jednokierunkowej sztywnosci. W tabeli 1
zestawiono dane dotyczace uzytych materiatow sktadnikowych. Dla stali
przyjeto: E=210 GPa, t)=0.3, p=7.8 g/cm3.

Tabela 1

Vetera Kimg F Nomg Nma fm) g
mm

PR 31000 31000 026 108333 103333 103333 18906

KDU 31000 ) 026 900 000 2000) 1806

B3 5000 5000 0% 11 161 181 12206

sido 70000 70000 037 25000 25000 25000 25506

organicz-
re
paika R xR 026 K0 K 7508

Metoda sktadania laminatébw polegata na warstwowym uktadaniu
jednolitych materiatow skitadnikowych. Kazdg warstwe deklarowano
poprzez podanie charakteryzujgcego ja materiatu, grubosci i Kkata
laminowania (rys. 6).

Rys. 6. Przyklad elementu struktury o wkasnosciach laminatu zbudowa-nego
z oSmiu warstw tkaniny weglowej przetozonych warstwami zywicy
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Rys. 7. Materiatowe zr6znicowanie elementow struktury

Masy zamodelowanych zespoldw oszacowane przez preprocesor na
podstawie gestosci materialtdbw i wymiaréw elementow okazaly sie
niemal identyczne z masami rzeczywistymi (tabela 2).

Tabela 2
X g lis] 1%
skrzydla %.% leva) 8046 19
Kapa przechia lﬁ% ena) 11.86 -158
K 620 6.16 -144
T D g
kedib 47800 4390 230
steroloti@ 27.10 (lena, zwywezeniem)  27.16 (2 wywezeniem) 210
26.10 Z \Wymazeniem)
wsterzenie 230 (lene i prane, bez 2406 gbezmwazma) 461
pionove Wyazenia) 25.16 (z vymezenierm)
sterkierunku 357 (lewy, bez wymezenia) 366 gbezmwazena) 266
3% s bezwywezenia) 476 (2 vwywezeniem)
strukduratresy 25035 2512 oA

Operacje numeryczne dotycza modelu potdwkowego, wiec podparcie
wprowadzono dla weztéw lezagcych w ptaszczyznie symetrii samolotu.

Jedyng metoda oceny sztywno$ci modelu byto wykonanie symulacji
prob  statycznych dla poszczegbélnych zespotow zamodelowanej
struktury. Wzorujac sie na programach prdéb statycznych wykonano
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symulacje obcigzenia wszystkich zespotéw ptatowca. Rys. 9 prezentuje
przyktadowag realizacje analizy obcigzenia statycznego.

Rys. 8. Weztom podparcia odebrano stopnie swobody zgodnie z warunkami
symetrii lub antysymetrii ruchu

<<
x

telult_Fringf:
s: Mex L3P @Nd 3068
Min 0 <S\i 1283

Rys. 9. Symulacja obcigzenia skrzydta zgodnie z warunkami realizacji proby
statycznej oraz wizualizacja uzyskanych przemieszczen

Analizujagc w podobny spos6b usterzenia mozna poréwnaé liniowe
przemieszczenia doswiadczalne z obliczeniowymi i na tej podstawie
oceni¢ sztywno$¢ modelu (tabela 3).

Tabela 3
Zespot ptatowcowy — unaxzmierzone w umax policzone
trakcie proby [mm]  numerycznie [mm]
Skrzydio 112 109
Usterzenie poziome 70 76

Usterzenie pionowe 51 45
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Na potrzeby analizy flatterowej wyznaczono postacie wilasne
z uwzglednieniem symetrii i antysymetrii ruchu. Okre$lono 11 pierw-
szych postaci kazdego rodzaju drgan witgcznie z postaciami sztywnymi.

Posted 4, F=5.99 He Rostad 5, F=13.07 He Rostacs 6, F=17.23 H
] ,JT

ichylarie sterowkienurku arie sterolatsk Zjrerie
Postac 7, f=1961 Hz Postat § =220 He Rostac , F=26.17 Hz

Zginenie %WW Zgiraiewteifgd\fqv Wichylanie tyinych Kep

Rys. 10. Symetryczne postacie drgan wiasnych - podano pierwszych 6 postaci
odksztatcalnych, nie zamieszczono natomiast postaci sztywnych

PostaC 4, f=5.99 Hz Postac 5, = 1% H PostaC 6, =188 H
.

Wichylanie sterow kierunku Wichylanie sterolotek Zginanie WsErZENW
fazach ze zgireniem
Postal 7, f=22.13 Hz Postac 8 1=26.08 Hz PostaC 9, =212 H

Zginenie Lsterzenw anie Kapz inenie sterolotek z malym
przecwnych fazach z2 W myar%?mm% 4 getrod
zgineniem korodnek skrzyckt
Rys. 11 Antysymetryczne postacie drgan wiasnych - 6 pierwszych postaci
odksztatcalnych.
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Model do aerodynamiki flatterowej samolotu EM-10 sklada sie
z ptaskich elementéw powierzchniowych i kadtubowych segmentow
brytowych. Wptyw interferencji aerodynamicznej zostat uwzgledniony
poprzez dodanie tzw. rury interferencyjnej (rys. 12).

Rys. 12 Model aerodynamiczny sanolotu Bielik do nurrerycznej analizy flatteru -
widok przestrzenny. Elementy panelowe symuluja powierzchnie nosna skrzydia,
usterzen i pasm

Rys. 13 Winiki obliczen flatteru symetrycznego. Punkt krytyczny zaznaczono na
wykresie thumienia (a) i czestotliwosci (b) wfunkgji predkosei: Migits=1080 kmih,
0=0.021,/=20.16 Hz. Przebieg krzywych flatterowych/(V) wskazuje na flatter sterony
usterzenia - udziat postaci zginania statecznikow i sterolotek (7,8) oraz wychylania
sterdw (4,5)
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Uzupetniajgc baze modelowg o dodatkowe dane dotyczagce miedzy
innymi gestoSci powietrza, liczby Ma, zakresu predkosci obliczeniowych
i liczby postaci wiasnych (11 pierwszych) przeprowadzono analize
flatteru. Krytyczne predkosci flatteru szacowano na podstawie wykreséw
ttumienia konstrukcyjnego w funkcji predkosci lotu g(V) zaktadajac, ze
ttumienie rzeczywiste wynosi £=0.02. Zaprezentowano przykladowe
wyniki flatteru symetrycznego dotyczace wariantu ze schowanymi
klapami i masg maksymalng. Postacie witasne wyznaczone dla tejze
konfiguracji sg identyczne prawie jak na rys. 10, z tym ze wyzsza jest
czestotliwosé wychylania klap tylnych (f=40.35 Hz).

3.2 Parametryzacja flatteru usterzenia pionowego samolotu EM-10
ze wzgledu na sztywno$¢ mocowania i wywazenie steréw kierunku

W toku wykonywania préb rezonansowych prototypu nie udato sie
pomierzy¢ czestotliwosci wiasnych wychylania steréw Kkierunku.
W konsekwencji zaistniata konieczno$¢ numerycznego zbadania flatteru
usterzenia pionowego dla réznych jego konfiguracji z punktu widzenia
sztywno$ci mocowania steru oraz wywazenia masowego. Wykonano
serie¢ analiz flatterowych dla usterzenia pionowego przy ro6znie
dobranych zastepczych sztywnos$ciach ukladu sterowania oraz
wywazeniach. Postacie drgan swobodnych usterzenia wyznaczono dla
catego modelu struktury, natomiast modele aerodynamiczne obejmowaty
jedynie powierzchnige usterzenia pionowego. Dla modelu potéwkowego
wyznaczono 5 pierwszych postaci odksztatcalnych (tylko symetryczne
postacie uwzgledniono w analizie):

1) wychylanie sterow kierunku,

2) wychylanie sterolotek,

3) zginanie skrzydia,

4) zginanie obu usterzen w zgodnych fazach,

5) zginanie obu usterzer w przeciwnych fazach.

Obliczenia przeprowadzono w zakresie czestotliwosci wychylania steru
kierunku 0-20 Hz dla siedmiu wybranych konfiguracji wywazenia.
Dtugosé ramienia wywazajgcego zmieniana byta w zakresie 150-230
mm, natomiast sama masa wywazajagca w zakresie 0.5-1.2 kg. Wyzna-
czany za kazdym razem flatter dotyczyl niestateczno$ci sprzezonego
ruchu statecznika i steru (rys. 14). Wyniki predkosci krytycznych
zestawiono na wykresie zbiorczym (rys. 15).
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f(ster kierunku) [Hz]
Rys. 15. Predkos$¢ krytyczna flatteru sterowego statecznika pionowego
w funkcji czestotliwosci whasnej wychylania steru dla obliczeniowych
przypadkéw wywazenia

Najnizsze predkosci flatteru uzyskano dla usterzenia gtadkiego (bez
wywazenia) - niemalze w calym rozpatrywanym zakresie czestosci
wiasnych V<400 km/h, co oczywiscie Swiadczy o absolutnej koniecz-
nosci wywazenia steru. Przetestowano rdzne wywazenia modyfikujac
zaréwno diugosé ramienia jak i mase przytgczang do jego konca. Wyniki
potwierdzajg, ze znacznie wiekszg korzys$¢ daje zwiekszenie ramienia niz
masy. Najbezpieczniej jest dobra¢ takie wywazenie, ktdre spowoduje
przesuniecie V*r powyzej granicy 1200 Km/h (vmax+20%vmax) W catym
rozpatrywanym zakresie czestotliwosci. Przyktadowo przy wywazeniu
Ikgx200 mm nie znaleziono flatteru w zastrzezonym zakresie predkosci.
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Wywazenie steru zamontowane z kolei na prototypie l.Ikgx300mm
wydaje sie by¢ nieco przewymiarowane.

3.3. Okres$lenie krytycznej predkosci flatteru samolotu PZL-130
TCI1I Orlik na bazie dyskretnego modelu struktury

W przypadku samolotu PZL-130 TCII Orlik model strukturalny zostat
wstepnie przygotowany w zakiadzie produkcyjnym PZL-EADS
Warszawa-Okecie, jednakze dostosowanie go do wymogow analizy
dynamicznej oraz sporzadzenie modelu aerodynamicznego zrealizowano
w zespole ITL WMT WAT. Metodyka podjeta do rozwigzania zadania
byta niemal identyczna jak w przypadku samolotu Bielik. Jedyna
znaczaca roznica polegata na zastosowaniu modelu catoSciowego.
Nadanie witasnosci materiatowych elementom wytrzymatosciowym
struktury byto tu znacznie prostsze z racji zastosowania materiatow
izotropowych (duraluminium, stal). Podobnie jak w poprzednim
przypadku model skitada sie gtownie z powitokowych elementéw
dwuwymiarowych typu CQUAD4 i CTRIA3 oraz znacznie mnigj
licznych elementéw jednowymiarowych typu CBAR, CBEAM i CROD.

Rys. 16. Dyskretny model ptatowca samolotu PZL-130 Orlik TC Il do
analiz strukturalnych metodg elementéw skoriczonych
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PosSrednim celem prac nad wirtualnym modelem platowca byto
uzyskanie masy i wywazenia maksymalnie zblizonych do rzeczywistych.
Zgodnos$¢ mas jako czynnik weryfikujacy jako$¢ sporzadzonego modelu
decydowata w duzej mierze o jego przydatnosci do obliczen (tabela 4
i tabela 5).

Tabela 4. Masy samolotu prototypowego uzytego do préb rezonan-
sowych

Konfiguracja Masa [kg] Potozenie s.m. wzgledem s.c.a.
[%]
Samolot pusty 1838 16.05
Samolot z balastem 1859.6 19.2

Tabela 5. Masa i wywazenie modelu samolotu PZL-130 TCII

Wyszczegblniony obszar modelu Masa [kg]
Ptatowiec (struktura+podwozie+masy skupione) 1837.6

potozenie s.m. wzgledem poczatku XY Zgd [mm] [925.4, -10.3, -460.0]

potozenie s.m. wzgledem poczatku s.c.a. 260.76/16.29
[mmI%caer]

Patowiec z balastem (struktura+podwozie +masy 1859.2
skupione+balast)

potozenie s.m. wzgledem poczatku XY Zgb [mm] [976.1,-10.2,-455.1]

potozenie s.m. wzgledem poczatku s.c.a. 311.53/19.47
[mmI%ceer]
Poréwnujac wartosci mas i wywazen modelu z warto$ciami

rzeczywistymi okre$lonymi dla prototypu mozna stwierdzi¢, ze pod
wzgledem masowym model zostat dopracowany stosunkowo doktadnie.

Wyznaczone na podstawie modelu drgania wtasne powinny by¢ jak
najbardziej zblizone do drgan rezonansowych. Wyniki badan
stoiskowych zestawione w oddzielnym sprawozdaniu stanowity
zasadniczy materiat do weryfikacji wynikéw numerycznych. W tabeli 6
zestawiono pierwszych 6 odksztatcalnych postaci whasnych.
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Tabela 6. Zestawienie numerycznych i doSwiadczalnych wynikéw drgan
wiasnych

Lp. Nazwa postaci wiasnej_wyznaczonej faum [Hz]  fexp [HZ]
numerycznie
1 Skrecanie tylnej czesci kadtuba 10.19 10.2
2 Symetryczne zginanie skrzydta 11.40 11.0
3 Wychylanie steru kierunku 13.08 13.3,
4 Dwuweztowe poziome zginanie kadtuba z 13.57 12.9
wychylaniem steru kierunku
5 Dwuweztowe pionowe zginanie kadtuba, 13.76 13.0
pionowe kotysanie silnika
6  Poziome nozycowe kotysanie skrzydto-kadtub 14 .36 14.5,
z udziatem kotysania silnika 14.7
Posta¢ 1, =10.19 Hz Posta¢ 2, fH 140 Hz
Postac 3, f=13.08 Hz Posta¢ 4, f-13.57 Hz
Postac 5, =13.76 Hz Postac 6, f=14.36 Hz

Rys. 17. Postacie drgars wkasnych wyznaczone na bazie modelu sanlotu
TC Il w konffiguracji bez paliwe, wywazenia sterow i lotek zgodne z
prototypowymi, lotki i stery wyposazone w sprezyste elermenty zastepcze
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Do analiz flatterowych przygotowano r6zne wersje modelowe
samolotu TC Il w zwigzku z analizg r6znych wariantéw obliczeniowych.
Réwniez model do aerodynamiki rozpatrywany byt w dwdch nieco
innych konfiguracjach. W zalezno$ci od typu uwzglednianej interferencji
dobierano rézne $rednice rury interferencyjnej.

Rys. 18. Model samolotu PZL-130 TC Il do wyznaczania aerodynamiki
niestacjonarnej w analizie flatteru. Wyrd6znione zostaty aerodynamiczne panele
powierzchniowe oraz kadtubowe elementy bryty smukiej. Dla przejrzystosci
rysunku nie pokazano elementow interferencyjnych

Najbardziej niebezpieczny dla samolotu obliczeniowy przypadek
flatteru dotyczyt analizy modelu w konfiguracji ze swobodnymi lotkami i
z paliwem w integralnych zbiornikach skrzydtowych. Masa paliwa
zostata uwzgledniona w postaci mas skupionych réwnomiernie
rozlokowanych na strukturze $cianek zbiornikow. Dodatkowa masa
rzedu 450 kg znacznie obnizyta czestotliwosci zginania i kotysania
skrzydta. Postacie wiasne do flatteru byty tu nastepujace:

1. Swobodne antysymetryczne wychylanie lotek - 5.82 Hz

2. Skrecanie tylnej czesci kadtuba - 9.71 Hz

3. Symetryczne zginanie skrzydta - 9.87 Hz

4. Poziome nozycowe kotysanie skrzydto-kadtub z udziatem poziomego
kotysania silnika i skrecania ogonowej czesci kadtuba - 11.62 Hz
Wychylanie steru kierunku - 13.17 Hz

Dwuweztowe pionowe zginanie kadtuba - 13.33 Hz

o o
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Na kolejnych rysunkach zaprezentowano wyniki dotyczace analizo-
wanego przypadku.

Rys. 19. Krzywa g(V) (4) poczawszy od predkosci Vk=738 km/h charakteryzuje
ruch niettumiony. Thumienie wiasne konstrukcji zatozono na poziomie g=0.015

ORLIK TC 2 MSC/NASTRAN
tc2zpl

Rys. 20. Posta¢ wyznaczonego flatteru lotkowego o czestotliwosci./*11.58 Hz
przy predkosci VE4s*=738 km/h. Niestateczno$¢ dotyczy poziomego kotysania
skrzydta z jednoczesnym wychylaniem lotek

4. Podsumowanie

W referacie zaprezentowano metodyke wyznaczania postaci
i krytycznej predkosSci flatteru w oparciu o model strukturalny ptatowca
i model rozktadu niestabilnych dipoli do wyznaczania aerodynamicznych
obcigzenn niestacjonarnych. Tok czynnoSci obejmujacy modelowanie,
zestawienie bazy danych i realizacje obliczen zostat podany dla dwéch
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samolotow szkolno-treningowych roéznigcych sie znacznie koncepcja
konstrukcji i uktadem aerodynamicznym. Zadaniem realizowanym
w ramach wyszczegdlnionych kolejno przedsiewzie¢ miato byc¢
oszacowanie aerosprezystych wiasnosci struktury samolotéw w oparciu
o numeryczne analizy dyskretnych modeli strukturalnych. W efekcie
zebrany materiat ma da¢ poglad na nastepujace zagadnienia:

» okreslenie przydatnosci modeli strukturalnych w analizach
numerycznych na podstawie oceny poprawnosci rozktadu ich masy
oraz weryfikacji witasnosci sztywnos$ciowych i dynamicznych
w odniesieniu do wynikéw préb stoiskowych,

» wyznaczenie krytycznej predkosci i postaci drgan samowzbudnych
typu flatter dla rozwazanych konfiguracji uzytkowych samolotu,

» dobor optymalnych sztywnos$ci uktadu sterowania i wywazen dla
powierzchni wychylnych celem przesuniecia krytycznej predkosci
flatteru sterowego poza zakres eksploatacyjny.
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Celem pracy jest udzielenie odpowiedzi na pytanie zadane w tytule
artykulu. Czy w nych zastosowaniach dotyczacych optymalizacji
trajektorii sammolotu lepiej stosoweC metody bezposrednie czy posredhie?
OdpowiedZ na to pytanie nie jest prosta, gdyz zadanie minimelizacji
zuzycia palina sformutowane w oparciu o formelizm teorii steronenia
optymalnego wymega udzielenia najpierw odpowiedzi na inne pytanie.
Czy rozwiazanie istnieje w Klasie sterownar przedziatami ciaghych?

1. Wstep

Zainteresowanie wykorzystaniem metod rachunku wariacyjnego do
optymalizacji trajektorii samolotow siega potowy lat piecdziesigtych
ubiegtego wieku. Przechwycenie samolotu przeciwnika z rejonu
dyzurowania wymagato rozpedzenia samolotu z jednoczesnym
nabieraniem wysokosci. Odbywato sie to w minimalnym czasie. Zuzycie
paliwa nie byto istotne. Taktyka przewagi wysokosci nad przeciwnikiem
stosowana jeszcze w czasie drugiej wojny swiatowej okazywata sie mato
skuteczna. Znacznie wiekszy zakres osigganych predkosci sprawiat, ze
pominiecie energii Kkinetycznej samolotu wzgledem jego energii
potencjalnej byto zbyt grubym uproszczeniem. Kariere zrobit tak zwany
model energetyczny ruchu samolotu, gdzie zmienng stanu byla energia
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samolotu przypadajgca na jednostke jego masy. Rutowski (1954)
w oparciu o ten model wykorzystujagc rownanie Eulera-Lagrange’a
wykazat, ze samolot naddzwiekowy powinien rozpedza¢ sie nabierajac
wysokosci do predkosci bliskiej predkosci dzwieku, nastepnie nurkowaé
przetamujac bariere dzwieku, by potem ponownie zwieksza¢ wysokos$é.
Caty czas samolot winien operowa¢ wykorzystujac petny ciag zespotu
napedowego. Proby uogdlnienia zadania na przypadek minimalizacji
zuzycia paliwa poczatkowo skonczyty sie niepowodzeniem. Dla
najprostszych modeli ruchu samolotu (w tym dla modelu energetycz-
nego) okazato sie bowiem, ze lot na statej wysokosci ze statg predkoscig
(cruise) nie spetnia warunkéw koniecznych optymalnosci. Nastgpit
rozziew pomiedzy teorig i tym czego nalezalo sie intuicyjnie spodziewac.
Okazato sie bowiem, Zze rozwigzanie zagadnienia w klasie sterowan
przedziatami ciggtych nie istnieje. Rozwigzanie optymalne moze
zawiera¢ odcinki gdzie sterowanie ciggiem polega na nieskonczenie
czestym przelgczaniu pomiedzy wartosciami maksymalng i minimalng
(chattering control). Blizsze omowienie tego zagadnienia mozna znalez¢
w pracach Maronskiego (1985, 1986, 1988). Z praktycznego punktu
widzenia takie rozwigzanie jest mato zadowalajgce, dlatego poszukuje sie
rozwigzan suboptymalnych dobrze aproksymujacych rozwigzanie
optymalne. Niniejsza praca nalezy do tego nurtu.

Jezeli rozwiazanie zagadnienia istnieje to mozliwe sg dwie drogi
jego rozwigzania - metodami posrednimi lub bezposrednimi. Te pierwsze
bazujg na zwigzkach analitycznych wynikajacych z przyréwnania do zera
pierwszej wariacji funkcjonatu (na przyktad réwnania Eulera-
Lagrange’a, zasada maksimum Pontriagina). Metody bezposrednie
sprowadzajg zagadnienie optymalizacji dynamicznej (sterowania
optymalnego) do zadania optymalizacji statycznej funkcji wielu
zmiennych. Zakladajg przebiegi zmiennych stanu i sterujgcych w postaci
wielomianow. Optymalizowane sg wspdtczynniki tych wielomianow.

2. Modele ruchu samolotu

Modele ruchu samolotu rb6znig sie stopniem ztozonosci, jednak
modele typu ,,uskrzydlony punkt materialny” okazujg sie wystarczajaco
doktadne. Samolot jest tam traktowany jak punkt materialny wyposazony
w powierzchnie no$ng. Wynika to z faktu, ze wymiary samolotu sg mate
w poréwnaniu z dystansem i wysokoScig lotu. Trzeba jednak uwzglednié
sity aerodynamiczne i masowe. Zwykle zaktada sie, ze ruch odbywa sie
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w ptaszczyznie pionowej wzgledem plaskiej powierzchni nieruchomej
Ziemi. Zachowana jest rownowaga momentow podiuznych. Czesto
wektory ciggu i predkosci lotu sg wspoHiniowe.

Réwnania ruchu samolotu dla modelu przedstawionego narys. 1sg
nastepujgce (Maronski, 1988):

dv _ i

M— =riPamx -Px-M g SnY, (la)
M Vd’}[ = Pz - Mgcosy , (Ib)
dh _ Vsin (Ic)
dt o

dx Vcos (1d)
dt y 1

M Tl I
_dt - - Q! (e)

gdzie: M - masa samolotu, V - jego predkosc¢, t - czas, r| - wspotczynnik
wykorzystania ciagu (zmienna sterujaca), Ps max - maksymalny ciag
silnikow, Px- opdr aerodynamiczny, g - przyspieszenie ziemskie, y - kat
pochylenia trajektorii, Pz - sita nosna, h - wysoko$¢ lotu, x -
wspotrzedna pozioma potozenia samolotu, Q -  wspbiczynnik
jednostkowego zuzycia paliwa. Sita nosna Pz i op6r Px sg zalezne od
predkosci i wysokosci lotu oraz kata natarcia a (druga zmienna
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sterujgca). Wspotczynnik jednostkowego zuzycia paliwa Q zalezy od
predkosci i wysokoSci lotu. Zmienne sterujgce nalezg zwykle do
zadanego  przedziatlu zmienno$ci, na przyklad  wspoiczynnik
wykorzystania ciagu
0<rl <1 (2)
Warto$¢ T|=I odpowiada ciggowi maksymalnemu, r|=0 za$ ciggowi
zerowemu (czesto wstawia sie tu warto$¢ odpowiadajgcg ciggowi
jatowemu silnikéw). Zmienne sterujgce r\ i a sg szukanymi funkcjami
czasu. Nalezg do klasy funkcji przedziatami ciggtych. Szukamy takiego
ich przebiegu, aby masa zuzytego przez samolot paliwa w czasie przelotu
byta minimalna
IB
m(tB) = | r|Q dt => MIN . 3)
A
Warunki natozone na zmienne stanu okre$lajg stan samolotu w
poczatkowym punkcie trajektorii (indeks A), a wiec Va, Ya. hA XA MA
sg zadane i wynikajg z procedury startu samolotu. To samo odnosi sie do
stanu konicowego (indeks B), z tym jednak, ze masa Mb nie jest znana,
awynika z rozwigzania zagadnienia.
W zwartej postaci réwnania (1) moga by¢ zapisane w typowy dla
teorii sterowania optymalnego sposoéb
x =f(x,u,t), 4)
gdzie x = [V, y, h, x, M]T, przy czym warunki brzegowe sg zadane i
nastepujace:
X(tA) = XA, x(tB) = xB. (5)
Symbol u oznacza wektor sterowania, tu u = [rj, a] T Wektor ten spetnia
nierownos$¢ typu (2)

u’min < U(,t) < umax ' *(6)
Minimalizowany wskaznik jako$ci (3) ma posta¢ ogélng
i
J =] fOo(x,u,t)dt =» MIN . (7

1A
3. Metody posrednie

Metody posrednie rozwigzania zagadnienia bazujg na warunkach
koniecznych minimum funkcjonatu powstatych z przyréwnania do zera
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pierwszej jego wariacji. Zwykle wykorzystywana jest zasada maksimum

Pontriagina. Korzysta ona z funkcji Hamiltona (hamiltonianu) w postaci
H =-fO0(x,u,t) + \ Tf(x,u,t) , (8)

ktora jest nastepnie maksymalizowana ze wzgledu na sterowanie U co

pozwala wyznaczy¢ je w funkcji wektora stanu x, wektora sprzezonego X
i czasu

u=u*(x,\t). (9)
Zmienne sprzezone X spetniajg tak zwane réwnania sprzezone w postaci
< 3H
(10)

Numeryczne rozwigzanie zagadnienia polega na jednoczesnym
rozwigzaniu réwnan stanu (4) oraz rownan sprzezonych (10) dla wektora
sterowania wyznaczonego zwigzkiem (9). | tu pojawia sie podstawowa
trudnosé rozwigzania tego typu zadan - nalezy rozwigzaé zagadnienie
brzegowe dla rownan rézniczkowych zwyczajnych z warunkami
brzegowymi natozonymi na zmienne stanu uzupetnionymi o tak zwane
warunki transwersalnosci narzuconymi na zmienne sprzezone X. Jest to
zadanie duzo trudniejsze niz rozwigzanie uktadu réwnan rézniczkowych
w tak zwanej postaci Cauchy’ego (z warunkami podanymi tylko w chwili
tA lub tylko w chwili te). Wymiar zadania ro$nie ponadto dwukrotnie.
Przyktadowo dla modelu ruchu samolotu podanego w niniejszej pracy
trzeba rozwigza¢ 10 réwnan rézniczkowych pierwszego rzedu, choé
interesuje nas tylko 5 réwnan (1). Pozostate 5 réwnan musi tez by¢
rozwigzane ze wzgledu na posta¢ wektora sterowania (9). Szczegotly
dotyczace podstawowych metod posrednich znalezé mozna w pracy
Findeisena i in. (1977), metoda quasilinearyzacji w zastosowaniu do
omawianego zagadnienia opisana zostata w pracy Maronskiego
i Lucjanka (1979).

Metody posrednie kryjgjeszcze jedna niedogodnos¢, ktéra pojawia sie
w zagadnieniu minimalizacji zuzycia paliwa. Zwigzane jest to z tukami
osobliwymi. Lukiem osobliwym nazywamy cze$¢ trajektorii optymalnej,
na ktérej klasyczne réwnanie Eulera-Lagrange’a degeneruje sie do
rbwnania algebraicznego. W zasadzie maksimum obecnos$é¢ tukéw
osobliwych przejawia sie w nastepujacy sposoéb. Z uwagi na to, ze
hamiltonian (8) liniowo zalezy od wspdiczynnika wykorzystania ciggu f|
wspéiczynnik ten powinien przyjmowac wartosci skrajne (2). Mozliwa
jest jednak sytuacja, gdy N nalezy do wnetrza przedziatu (2), woéwczas
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wspotczynnik w hamiltonianie, przez ktéry mnozone jest r|, musi
tozsamosciowo znikaé. Zasada maksimum w swojej podstawowej wersji
nie daje informacji o sterowaniu optymalnym i musi by¢ zmodyfikowana
(Maronski, 1988). Powoduje to dalsze komplikacje natury teoretycznej
i numerycznej.

4. Metody bezposrednie

Idea metod bezposrednich polega przeksztatceniu  zadania
nieskonczenie wymiarowego, a wiec ciggtego, w zadanie programowania
nieliniowego o skoriczonym wymiarze. Przebiegi w czasie zmiennych
stanu i sterujgcych dyskretyzowane sg poprzez zatozenie ich postaci

XN(O:SXj @j(t)» SNty = E U § o (PiCL) (11)
j=0 j-0
gdzie xN(t) i uNt) sa wybranymi zmiennymi stanu i sterujgcymi.

Funkcje (pj(t) sa wielomianami interpolacyjnymi N-tego rzedu. Dla
wielomianéw Lagrange’a wspotczynniki X oraz uj sa wartoSciami
zmiennych stanu i sterowania w punktach weztowych (j=0,..., N).

Do optymalizacji osiggow samolotow metody bezposrednie
wykorzystywane byty od potowy lat siedemdziesigtych ubiegtego wieku.
Na przyktad Reader i Hull (1975) wykorzystali wielomiany Czebyszewa
do minimalizacji czasu wznoszenia samolotu bojowego. Juz wéwczas
metody te pozwalaty na wykorzystanie oprogramowania komercyjnego.
DosSwiadczenia jednego z autordw niniejszej pracy z konca lat
siedemdziesigtych ubiegtego wieku w zastosowaniu tych metod do
optymalizacji osiggéw samolotéw byty negatywne. Istotnym jest bowiem
wybér wielomianow interpolacyjnych, punktow weztowych (nie jest on
réwnomierny), sposobu aproksymacji rownan stanu, ograniczen i funkcji
celu. Jezeli zostanie to zrobione nieodpowiednio to skuteczno$é takiego
podejscia jest problematyczna. W ostatnich latach dokonat sie jednak
duzy postep w rozwoju metod bezposrednich. Panasz (2002) zastosowat
pseudospektralna metode Czebyszewa do rozwigzania zadania
minimalizacji zuzycia paliwa przez samolot klasy B767 w locie na
zadang odlegtos¢. Wykorzystat w tym celu algorytm podany przez
Fahroo i Rossa (2000). Algorytm zaimplementowano w programie
MATLAB. Model ruchu samolotu jest modelem typu ,uskrzydlony
punkt materialny”.



Minimalizacja zuzycia paliwa przez samolot w locie na zadana odlegtos¢. 493

Rys. 2. Wplyw wiatru na optymalna wysokos¢ samolotu

Rys. 3. Wplyw wiatru na optymalng predkos¢ samolotu wzgledem Ziemi Vg

Na rysunkach 2 i 3 pokazano przebiegi optymalnych zmian wysokosci
i predkosci lotu z przebytym dystansem dla réznych rozktadéw wiatru
(szczegOty znalez¢ mozna w pracy Panasza (2002)). Na uwage zastuguje
stosunkowo niewielki wptyw wiatru na optymalng wysokos$c¢ lotu (rys. 2)
i istotny wplyw wiatru na optymalna predkos¢ lotu (rys. 3). Dystans lotu
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odpowiada rzeczywistym dystansom pokonywanym w lotnictwie
komunikacyjnym. Jest to o tyle istotne, ze w metodach posrednich
trudnoSci obliczen narastajg z wydiuzaniem sie dystansu (Maronski
i Lucjanek, 1979).

5. Podsumowanie

Przystepujac do rozwigzania zagadnienia minimalizacji zuzycia
paliwa przez samolot w locie na zadang odlegto$¢ nalezy udzieli¢
odpowiedzi na dwa istotne pytania. Czy istnieje rozwigzanie zadania
w klasie sterowan przedziatami ciggtych? Jesli istnieje to czy do obliczen
wykorzysta¢c metode bezposrednia czy posrednig? Odpowiedz na
pierwsze pytanie nie jest banalna - dla niektérych modeli ruchu samolotu
sterowanie typu ,chattering control” jest optymalne (Maronski, 1988).
W zastosowaniach komercyjnych tak niestabilny rezim lotu jest nie do
zaakceptowania. Je$li skupimy sie na sterowaniach suboptymalnych to
wazna jest odpowiedZz na drugie pytanie. Historycznie rzecz biorgc na
poczatku rozwoju metod optymalizacji dynamicznej wiekszg wage
przyktadano do metod posrednich. Wynikalo to z prowadzonych
jednoczesnie prac teoretycznych, ktorych korzenie tkwilty jeszcze
w klasycznym rachunku wariacyjnym. Rozwdj techniki komputerowej
oraz kariera metody elementu skofAczonego sprawity, ze obecnie zalecac
nalezy metody bezposrednie. Sg one wystarczajgco doktadne nawet przy
stosunkowo rzadkiej dyskretyzacji. Sag tatwe do zaprogramowania.
Mozna je stosowa¢ do stosunkowo skomplikowanych réwnan ruchu.
tatwo mozna uwzgledni¢ ograniczenia na zmienne stanu, co nie jest
takie proste w metodach posrednich. Problem tukéw osobliwych nie
wystepuje, gdyz jest on zwigzany z warunkami Kkoniecznymi
optymalnosci  (réwnaniami Eulera-Lagrange’a, zasadg maksimum
Pontriagina). Praca Panasza (2002) wykazata, ze algorytm Fahroo
i Rossa (2000) jest mato wrazliwy na przyblizenie poczatkowe. Tak wiec
w zastosowaniach praktycznych metody bezposrednie majg przewage
nad metodami posrednimi.

W zastosowaniach komercyjnych wyniki uzyskane obiema metodami
moga by¢ trudne do zrealizowania. Decyduje bowiem bezpieczenstwo
ruchu lotniczego, a nie ekonomia. Przy obecnym natezeniu ruchu
lotniczego decyzje kontroleréw ruchu maja charakter nadrzedny.



Minimalizacja zuzycia paliwa przez samolot w locie na zadang odlegtos¢. 495

Bibliografia

Fahroo F., Ross M., Direct trajectory optimization by Chebyshew
pseudospectral method, Journal of Guidance, Control and Dynamics, vol.
25, No. 1, 2000

Findeisen W., Szymanowski J., Wierzbicki A., Teoria i metody
obliczeniowe optymalizacji, PWN, Warszawa, 1977

Maronski R., tucjanek W., Optymalizacja trajektorii samolotu w locie na
zadang odlegtos¢, Archiwum Budowy Maszyn, XXVI, z. 2, 1979

Maronski R., O modelowaniu ruchu samolotu w zagadnieniach
optymalizacji osiagéw, Symp. ,Modelowanie w Mechanice”, PTMTS,
Beskid Slaski, 1985

Maronski R., Minimalizacja zuzycia paliwa samolotu w locie na zadana
odlegtos¢, Zeszyty Naukowe Politechniki Rzeszowskiej, Mechanika, z. 12,
1986

Maronski R., Minimalizacja zuzycia paliwa w locie na zadang odlegtos¢,
Mechanika Teoretyczna i Stosowana, 3, 26, 1988

Panasz P., Optymalizacja trajektorii samolotu komunikacyjnego za pomoca
pseudospektralnej metody Czebyszewa zaimplementowanej w programie
Matlab, Praca Dyplomowa Magisterska, Wydz. MEiL PW, Warszawa, 2002

Reader J.,E., Hull D.,G., Computation of optimal aircraft trajectories using
parameter optimization methods, Journal of Aircraft, 12, 11, 1975
Rutowski E.,S., Energy approach to the general aircraft performance
problem, Journal of Aeronautical Sciences, March 1954






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
M echanika w Lotnictw ie

ML-XI 2004

POSTAC KONSTRUKCYJNA SAMOLOTU JAKO
KONSEKWENCJA KRYTERIOW WYBORU
I REALIZOWANYCH ZADAN

Zbigniew Klepacki

Katedra Samolotéw i Silnikéw Lotniczych, Politechnika Rzeszowska
email: zbigklep@prz;rzeszow.pl

Racjonalne uksztaltowanie postaci korstrukcyjrej sanmolotu, dostosowanie
go do wymegan, ograniczen izaday, przy rownoczesnej minimelizacji
(badz maksymalizacji) miemikow jakosci, jest zagadnieniem ztozorym
teoretycznie i praktycznie.

1. Wstep

Wspobiczesne samoloty osiggnety poziom techniczny ograniczajgcy
mozliwos$¢ ,ekstensywnego” rozwoju. Skonstruowanie izbudowanie
samolotu o wyraznie lepszych cechach uzytkowych od juz istniejgcych
wymaga znacznych nakladéw finansowych, stosowania rozwigzan wyko-
rzystujgcych najnowsze techniki projektowania itechnologie. Pewna,
niewykorzystang rezerwe stanowi mozliwosé precyzyjnego dostosowanie
samolotu do potencjalnych zadan lotnych i warunkéw uzytkowania,
z uwzglednieniem realnych ograniczen, wymagan i preferencji uzytkow-
nikow. Realizacja takiego zadania projektowego wymaga odejscia od
klasycznych sposob6w definiowania samolotu na rzecz kompleksowej
syntezy jego postaci konstrukcyjnej.

2. Ogdlna postac¢ zadania projektowego

Formalna, og6lna definicja zadania projektowego [1,2,3,4] moze by¢
opisana funkcjonatem w postac:
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Fox=x extr<p{fl(x,p,Axy,y,uy{t)),....fn(x,p,Axy,y,uy(t))) (1)

ps P,
Axye AXy,
yty,
uy(t)s U,
gdzie:
F - globalna (uogdlniona) funkcja jakosci,
- kryteria czastkowe jakosci,

X - wektor zmiennych decyzyjnych, definiujgcych posta¢ kon-
strukcji xe X ,

X - zbidér rozwigzan dopuszczalnych, spetniajgcy ograniczenia
oraz warunki fizycznej i technicznej realizowalnosci kon-
strukciji,

p - wektor zmiennych parametrycznych pe P,

P - zbidér dopuszczalnych zmiennych parametrycznych, spetnia-
jacy ograniczenia oraz warunki fizycznej i technicznej reali-
zowalnosci konstrukcji,

Axy - wektor parametréw kompletacji dla zadania vy,

AXy - zbidr dopuszczalnych kompletaciji,

y - pojedyncze zadanie ye Y ,

Y - zbior zadan.

Pojedyncze zadanie lotne definiuje dwdjka

(2)
za$ parametry zadania
sj, -({/...U .. b=, m,k =1...H (3)
gdzie
fij - liczba parametréw charakteryzujgcychj -te zadanie,

r-ty parametry-tego zadania.

Spetnione muszg byé przy tym pewne warunki o charakterze postula-
tywnym, dotyczgce realizacji wszelkich dziatan w ramach praw fizyki,
realnych mozliwosci technicznych, zgodno$ci z prawem, najlepszej
wiedzy i umiejetnosci itp.
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Definicja zadania projektowego w postaci (1)-f(3) jest bardzo ogdlna.
Proces projektowania traktowany jest jako zadanie optymalizacji dyna-
micznej, wielokryterialnej i wielozadaniowej, a z uwagi na specyfike nie-
ktérych zmiennych decyzyjnych, réwniez po czeSci catkowitoliczbowej.
Rozwigzanie zadania projektowego w tak og6lnym sformutowani jest,
w przypadku tak ztozonego obiektu technicznego jak samolot, niezwykle
trudne. Konieczne jest wprowadzenie racjonalnych uproszczen, dekom-
pozycji zadania na statyczne (przy znanych sterowaniach) i dynamiczne
(przy znanym rozwigzaniu) [2,3], sprowadzajgcych zadanie do postaci
»,rozwigzywalnej”. W dalszej czeSci pracy mowi¢ bedziemy wytacznie
0 zadaniu statycznym. Rozpatrzymy sformutowania wynikajace ze
schematu pokazanego na rys. 1.

Mozemy wygenerowac cztery alternatywne i rézniagce sie zasadniczo

poziomem ztozonosci zadania pokazane w tabeli 1
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Tabela 1. Typy zadan projektowych

Kryteria Zadania

1 >1 1 >1
1+ +
2 + +
3 + +
4 + +

Kazde z wymienionych zadan rozpatrywa¢ mozemy wykorzystujgc rozne
miary efektywnosci samolotu (kryteria), co w oczywisty sposéb mnozy
ilos¢ sformutowan zadania projektowego, a w praktyce wymaga arbitral-
nego wyeliminowania tych zestawien postaci zadania i kryteriéw oceny,
ktore nie wnoszg istotnych zmian jako$ciowych i ilosciowych w rozwig-
zaniu, badz nie majg znaczenia z przyczyn techniczno-ekonomicznych.
Tak zdefiniowane zadanie mozna rozwigzywac stosujgc r6zne metody:

* intuicyjno-statystyczne,

e préb ibtedow,

* optymalizacji.
W pracy przedstawione zostanie rozwigzanie zadania wykorzystujgce
procedure optymalizacyjng. Obiektem projektowania bedzie lekkKi
samolot transportowy, napedzany dwoma silnikami turbo$migtowymi,
opisany modelem matematycznym obejmujgcym modele czastkowe:

* geometrii (zasady syntezy bryty samolotu),

» aerodynamiki,

*  masy,

e zespotu napedowego,

« wiasciwosci lotnych,

» zadan,

o Kkryteriow
z wzajemnymi zwigzkami miedzy nimi.
Na kilku przyktadach pokazemy wplyw:

* wyboru postaci kryteriow (techniczne, ekonomiczne),

* sposobu ich uwzgledniania (optymalizacja jedno- i wielo-

kryterialna),

e uwzglednienia zbioru zadan (jedno- i wielozadaniowos¢),

na posta¢ samolotu, jego wymiary i cene.
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3. Model matematyczny samolotu

Modelu matematyczny samolotu jest ztozonym zwigzkiem zmiennych
decyzyjnych, parametrycznych oraz funkcjonatdw opisujgcych wiasci-
wosci samolotu, zadania i kryteria oraz zasady kompozycji samolotu
opisujacej wzajemne relacje miedzy zespotami i podzespotami samolotu.
W o0g6lnym przypadku model taki ma postac:

MMS=\if{x,P,Axy,y,z, VI,W\2,... \k) =0 @
gdzie
*¥ - i-ty model czastkowy cechy samolot,
k - liczba modeli czgstkowych.

Typowy model czastkowy, opisujacy /-tg dyscypline wiedzy badz
zbidér cech samolotu ma posta¢ réwnania (funkcjonatu):

Vi=Vi{x,p,nxy,y,"PLY2...,Yr) =0. 5

W modelu takim zaréwno zmienne, jak i pozostate modele wystepowaé
moga wybidrczo (tylko niektére zmienne i modele). Blokowy schemat
modelu czgstkowego ilustruje rys. 2.

Rys. 2. Model czastkowy (dyscypliny)

Z matematycznego punktu widzenia jest to zbior nieliniowych réwnan
algebraicznych, rézniczkowych, algorytmow, tablic, umozliwiajgcych dla
zadanych danych wejsciowych (zmiennych i wiasciwosci) wyznaczy¢
cechy samolotu opisany /-tym modelem.
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Model samolotu jest kombinacjg powigzanych wzajemnie modeli
czastkowych (5), pokazany jest na rys. 3.

Rys. 3. Schemat modelu matematycznego samolotu
Definicje ogdlne modeli czgstkowych majg postac:
geometrii - G=y(K,p,Axy,y,N§=0
aerodynamiki - A=a[x,p,Axy,y,G,M,N,L,K"j =0

wiasciwosci lotnych

L =X[x,p,Axy,y,G,A,M,N~ =0

masowy - M =n("™X,p,Axy,y,G,A,M,N” =0

zespotu napedowego N-r][x,p,Axy,y,G,A,M,L,Kj-0

zadania lotnego - Z=¢[x,p,Axy,y,G,A,M,N,L)=0
zadan i terenu - T=r(F)=0
kryteriow - K-K”*x,p,Axy,y,G,A,M,N,L, T*»=0

Model geometrii i kompozycji samolotu opisuje zasady generowania
bryly samolotu w zaleznosci od zmiennych decyzyjnych, zadan, modelu
charakterystyk geometrycznych zespotu napedowego. Model uwzglednia
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»,zasade kompozycji” okresSlajacg wzajemne potozenie zespotéw samo-
lotu, ograniczenia wynikajace z warunkow separacji zespotow itp. Sche-
matycznie model taki ilustruje rys. 4.

Dolitopiut

Rys. 4. Geometria i kompozycja ukfadu samolotu

Model aerodynamiki umozliwia wyznaczenie niezbednych charakte-
rystyk aerodynamicznych dla dowolnej dopuszczalnej kombinacji
zmiennych decyzyjnych, parametrow samolotu oraz stany lotu (masy,
konfiguracji, predkosci i wysokosci lotu).

Model wiasciwosci lotnych pozwala wyznaczy¢ te parametry lotu,
ktore podlegaé bedg wartosciowaniu przy wyborze rozwigzania. Gene-
ralnie sg to wielkosci ograniczane wymaganiami technicznymi, przepi-
sami budowy samolotow itp.

Model masowy [8,9,11] umozliwia wyznaczenie masy startowej
samolotu, potozenia Srodka masy (wywazenia), masy samolotu dla
dowolnej kombinacji masy tadunku wyposazenia wymiennego i paliwa.
Oszacowania mas zespotdw ,,nosnych” ptatowca, uzyskane z odpowied-
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nich wzoréw pdtempirycznych gwarantuje poprawne o0szacowanie nie
tylko masy, a posrednio réwniez wytrzymatosci.

Model zespotu napedowego - silnika i Smigta [6] pozwala oszacowaé
ciag zespolu napedowego oraz zuzycie paliwa dla dopuszczalnych
stan6w pracy, wysokosci i predkosci lotu.

Rys. 5. Schemat typowego przelotu

Model zadania lotnego (rys. 5) opisuje fazy przelotu dla zadania y
uwzgledniajgc procedure samego przelotu (fazy H8), oraz ewentualne
dodatkowe elementy przelotu wynikajagce z oczekiwania (faza 10) na
lagdowanie i dolotu do lotniska zapasowego (fazy 9, 6°,7’8°).

Model zadan i terenu dziatania umozliwia wyznaczenie parametrow
przelotu dla kazdego zadania lotnego. Jest on modelem ,,zewnetrznym”
(rys. 4), definiowanym na podstawie informacji o strukturze i zakresie
zadan projektowanego samolotu. Moze mie¢ posta¢ wyliczeniowa (zbior
wszystkich prognozowanych zadan), badZz tez by¢ reprezentacjg zbioru
zadan (o identycznym lub zblizonym rozktadzie prawdopodobienstwa
parametréw zadan). Skrajnym przypadkiem jest zbi6r jednoelementowy,
definiujacy tzw. ,,zadanie obliczeniowe” [7],

Model kryteriow definiuje wskazniki jakoSci rozwigzania zadania
projektowego [5,10,12], W zaleznosci od postaci zadania optymalizaciji,
funkcji kryterialna moze mie¢ postaC prosta, zalezng od pojedynczego
wskaznika jakoSci (optymalizacja jednokryterialna, badz tez ztozona,
zalezng od wielu kryteriow czastkowych, w przypadku optymalizacji
wielokryterialne;j.

Typowa systematyke kryteriow pokazuje rys. 6.
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Rys. 6. Systematyka kryteriow
4. Optymalizacja

Zadanie projektowe (1) rozwigzywane jest jak typowe zagadnienie
optymalizacji wielokryterialnej. Do skalaryzacji kryteriow czgstkowych
wykorzystywana jest metoda wspodtczynnikow wagowych lub punktu
referencyjnego. W pierwszym przypadku biezgce wartosci funkcji czast-
kowych sg ubezwymiarawiane i normalizowane z wykorzystaniem
odpowiednich miniméw lokalnych (jednokryterialnych). Przy wyzna-
czaniu kryteriow wykorzystywany jest reprezentatywny zbiér zadan,
generowany na podstawie rozkladow prawdopodobienistwa parametrow
zadan.

5. Wyniki

Obiektem projektowania w przedstawionych nizej przyktadach jest
maty samolot transportowy, napedzany dwoma silnikami turbo$migto-
wymi, zbudowany w ukiadzie wolnono$nego gémoptata, z podwoziem
w gondolach przykadtubowych. Samolot obstuguje lokalne linie lotnicze,
o diugosciach tras nie przekraczajgcych 1000 km i typowych tadunkach
do 1000 kg. Predko$¢ przelotowa samolotu jest nie mniejsza niz 400
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km/h na pulapach przelotowych do 8000 m. Dtugos$¢ startu i lgdowania
ograniczona jest do 800 m. Poza tym spetnione musza byé wymagania
przepisdw budowy samolotéw w zakresie definiowalnym w przyjetych
modelach obliczeniowych.

Przyktadowe wyniki pokazane na rys. 7 dotyczg czterech rdoznych
sformutowan zadania projektowego i réznych typow kryteriow.

Przyktad pokazany na rys. 4a ilustruje poréwnanie parametréw
samolotu optymalizowanych wzgledem pojedynczych kryteriow, dla jed-
noelementowego zadania obliczeniowego. Kryteriami sg minima: masy
startowej i ceny samolotu.

Przykiad pokazany na rys. 4b dotyczy jednokryterialnej optymalizacji
samolotu wzgledem kryterium ekonomicznego - bezposrednich kosztéw
operacyjnych okreslajacych naktady biezace na kilometr trasy [$/km],
przy uwzglednieniu pojedynczego zadania oraz zbioru zadan liczacego
25 elementow.

min (mTO), min(cena_s) min (DOC)
poc mTO csam  m lad zasieg DOC mTO csam  mJad zasieg
Iskm]  /kg 10%3] /S 10*6]  /kg 10*3] /km 10*3] /Slkm]  [kg 10*3] /S 10*6]  /kg 10*3] /km 10*3]
|B mTO E3cena| |B/hior 1-zadaniowy O /hi6r 2S-fadaiik)wv]

: -
min(DOC/(pasazer*km)) min(0.66 DOC/DOCref+ 0.34 cena_s/cena_srcf)

DoC mTO c sam m lad zasieg

boc mTO csam /S m la) zasieg [S/km]  /kg 10%3/ /S 10%6/ /kg 10*3/ /km 10%3/

IVhn]  /kg 10%3] 10%6] kg 10%3]  /km 10%%/

jEalhior I-/.uduniolvy O zbi6r25-y.udainolvy 1

c)

1H /biur I-zudunitmv O zbiér 2S-/.udunio\ly]

d)

Rys. 7. Wybrane wyniki obliczen
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Przykiad pokazany na rys. 4c pokazuje wynik jednokryterialnej
optymalizacji dla kryterium kosztu ,pasazerokilometra” bedgcego
kombinacjg kosztéw bezposrednich i masy tadunku.

Przyktad pokazany na rys. 4d dotyczy przypadku optymalizacji
wielokryterialnej wzgledem dwu Kkryteriow: kosztow bezposrednich
i ceny samolotu, przy wykorzystaniu metody wag.

6. Whnioski

Rezultaty obliczen wskazujg na:

e znaczny rozrzut rozwigzan, w zaleznosci od przyjetych kryteriow
optymalizacji,

 mala przydatno$¢ kryteriéw technicznych, nieczutych na cechy
eksploatacyjne i ekonomiczne samolotu,

» istotng réznice wynikoéw przy stosowaniu kryteriow ekonomicz-
nych i ekonomiczno-technicznych,

« mozliwos¢ wszechstronnej oceny samolotu przy wykorzystaniu
optymalizacji wielokryterialnej, z jednym istotnym i obiektywnie
nierozwigzalnym zastrzezeniem, wigzacym sie z subiektywnym
wyborem wag kryteriow czgstkowych lub punktu referencyjnego,

» istotne réznice postaci samolotu przy rozwigzaniach uzyskanych
na podstawie ,,punktu obliczeniowego” i zbioru zadan.

Nasuwa sie rowniez bardzo istotna uwaga natury ogodlnej. Mimo
podkreslanej powszechnie w literaturze potrzeby obiektywizacji projek-
towania oiaz sporej liczby publikacji szczeg6towych, nie wypracowano
do tej pory pogladu na kwestie metody skalaryzacji kryteriow wektoro-
wych oraz istotnosci kryteriow sktadowych.
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