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BADANIE WYPADKOW LOTNICZYCH
W POLSKIM LOTNICTWIE CYWILNYM

Stanistaw Zurkowskil

W pracy przedstawiono problematyke badania wypadkéw lotniczych w polskim lotnictwie
cywilnym. Omoéwiono podstawy prawne badania wypadkéw lotniczych wynikajace z prawa
miedzynarodowego i polskiego. Przedstawiono funkcjonujacy obecnie w Polsce trzystopniowy
systemu badania wypadkéw lotniczych i organizacje komisji badar wypadkéw lotniczych oraz
dwustopniowy system badania wypadkéw lotniczych, ktéry zacznie funkcjonowaé¢ w Polsce pod
koniec 2002 r. w zwigzku z uchwaleniem nowej ustawy "Prawo lotnicze'l

1. Wstfp

Badanie wypadku lotniczego jest skomplikowanym przedsiewzieciem, ktére mozna
rozpatrywac z réznych punktéw widzenia. Jest to m.in. przedsiewziecie organizacyjne,
ktérego przebieg podlega okreslonym regutom prawnym. Jesli wyniki badania maja by¢
uznane za wiarygodne, reguty te muszg by¢ jak najscislej przestrzegane.

2. Podstawa prawna badania wypadkéw w lotnictwie cywilnym na $wiecie

Podstawg prawng badania wypadkéw w lotnictwie cywilnym na S$wiecie jest
»Konwencja o Miedzynarodowym Lotnictwie Cywilnym” podpisana 7 grudnia 1944
w Chicago. Polska ratyfikowata te konwencje w 1948 roku. Spos$rdd 95 artykutow
Konwencji Chicagowskiej tylko kilka dotyczy problematyki badania wypadkéw
lotniczych. Sa to nastepujgce postanowienia:

Art. 26. Dochodzenia w sprawie wypadkow

W razie wypadku, ktérego doznat statek powietrznyjednego Umawiajgcego sie Panstwa
na terytorium innego Umawiajgcego sie Panstwa i ktéry pociggnat za sobg $mier¢ lub
powazne obrazenia albo wskazuje na istnienie powaznych usterek technicznych na
statku powietrznym lub w udogodnieniach dla zeglugi powietrznej, Panstwo, na ktérego
terytorium wypadek nastapit, wdrozy dochodzenie co do okoliczno$ci wypadku, stosujac
sie, jak dalecejego wiasne ustawy na to pozwalajg, do zasad postepowania zaleconych
przez Organizacje Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego. Panstwu, w ktérym statek
powietrzny jest zarejestrowany, powinno sie umozliwi¢ wyznaczenie obserwatorow,

1) dr inz.. Gtéwna Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych, e-mail: szurkowski@wp.pl
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ktérzy byliby obecni przy dochodzeniu; Panstwo prowadzgce dochodzenie poda do
wiadomosci temu drugiemu Panstwu sprawozdanie i wnioski w danej sprawie.

Art. 37. Przyjecie miedzynarodowych norm izasad postepowania

(...) Organizacja Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego bedzie przyjmowac
izmienia¢ co pewien czas w miare potrzeby miedzynarodowe normy oraz zalecone
metody izasady postepowania, odnoszace sie do: (...)

k) statkow powietrznych w niebezpieczenstwie i dochodzert w sprawie wypadkow (...);

Art. 44. Przedmiot dziatalnos$ci [ICAQ]

d) zapewni¢ potrzebny ludom $wiata bezpieczny, regularny, sprawny i ekonomiczny
przewo6z lotniczy,

Art. 54. Czynnosci obowigzkowe Rady [ICAO]

I) przyjmuje, (...) miedzynarodowe normy i zalecone metody postepowania, ktére dla
wiekszej dogodnosci oznaczajako zataczniki do niniejszej Konwencji oraz powiadamia
wszystkie Umawiajgce sie Panstwa o krokach podjetych w tym przedmiocie,

Art. 26 tworzy tylko ramy prawne do prowadzenia badan wypadkéw lotniczych
i w biezacej praktyce bardzo rzadko wystepuje potrzeba odwotywania sie bezposrednio
do jego tekstu. Z kolejnych zacytowanych tu artykutéw wynika jednak, ze jest
miedzynarodowa organizacja, ItvAO, Kktéra przyjeta na siebie okreSlone zadania
w zakresie bezpieczenistwa lotniczego, a zadania te realizuje m.in. poprzez
przyjmowanie bardziej szczeg6towych ustalen dotyczacych metod badania wypadkéw
lotniczych. Ustalenia te zebrane sg w jednym z zatacznikéw do Konwencji. Zatacznik
ten znany jest jako Aneks 13 i dopiero przepisy zawarte w tym dokumencie majg
zasadnicze znaczenie w biezacej pracy kazdej komisji badania wypadkow lotniczych.

3. Aneks 13

Realizacjg Art. 54 ,Konwencji 0o miedzynarodowym lotnictwie cywilnym”
w zakresie badania wypadkéw lotniczych jest Aneks 13 ,Badanie wypadkow
i przestanek wypadkow lotniczych”. Zgodnie z Art. 37 Konwencji dokument ten jest
rzeczywiscie co pewien czas zmieniany, a od 1 listopada 2001 r. obowigzuje jego
dziewigte wydanie [2].

Aneks 13 jest dokumentem, ktéry w sposob systematyczny porzadkuje przebieg
badania wypadku lotniczego. Jest on zbyt dtugi by go tu w catosSci cytowaé, ale samo
przytoczenie jego spisu tresci uswiadamia znaczenie tego dokumentu.

Przedmowa

Definicje
Zastosowanie
Postanowienia ogdlne
Powiadamianie
Badanie
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Raport koncowy
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7. Sprawozdawczo$¢ ADREP
8. Zapobieganie wypadkom lotniczym

Zatgczniki A, B, C, D.

Warto zwréci¢ uwage, ze ,Zalgcznik C” pod tym niepozornym tytutem zawiera
bardzo wazny wykaz przyktadow powaznych przestanek wypadkéw lotniczych, fj.
takich zdarzen, w ktérych niemal nie doszto do wypadku lotniczego.

Aneks 13 zostat opublikowany przez ICAO w kilku jezykach obcych; Gtowny
Inspektorat Lotnictwa Cywilnego wydat tez jego polskie ttumaczenie [3], Wszyscy,
ktérzy zajmujg sie lub tylko interesujg wypadkami lotniczymi powinni bardzo dobrze
znac irozumieé ten dokument.

W praktyce okazato sig¢ jednak, ze stosowanie Aneksu 13 wymagato wydania przez
ICAO dodatkowych dokumentéw.

4. Podrecznik ICAO badania wypadkow lotniczych

Jednolite stosowanie przez wszystkie panstwa cztonkowskie ICAO standardéw
i reckomendowanych praktyk zawartych w Aneksie 13 wymagato wydania specjalnego
podrecznika. Przez diugie lata uzywany byt w tym celu dokument ,Manual of Aircraft
Accident Investigation”, od 1970 obowigzuje jego 4 wydanie [4], Podrecznik ten
przedstawia spos6b badania wszystkich aspektéw wypadku lotniczego, a jego warto$é
wynika z ogromnej liczby przyktadéw zaczerpnietych z dokumentacji badania
prawdziwych wypadkow.

Obecnie ICAO wydaje nowy, czterocze$ciowy podrecznik: ,Manual of Aircraft
Accident and Incident Investigation”. Do tej pory ukazata sie tylko jego cze$¢ pierwsza
,Organization and Planning” [5]. Kolejne cze$ci podrecznika bedag miaty nastepujace,
bardzo obiecujace tytuty:

Part Il - Procedures and Checklists
Part 111 - Investigation
Part IV - Reporting

Cato$¢ zastapi stopniowo poprzedni podrecznik.
5. W Unii Europejskiej

W Unii Europejskiej ramowym dokumentem, opr6cz Konwencji Chicagowskiej,
regulujagcym problematyke badania wypadkéw lotniczych jest DYREKTYWA RADY
94/56/EC z 21 listopada 1994 r. ,w sprawie ustanowienia podstawowych zasad
dotyczacych prowadzenia badan wypadkéw i przestanek wypadkéw w lotnictwie
cywilnym”.

Dyrektywa ta naktada pewne podstawowe wymagania na kraje cztonkowskie:

1. Obowigzek prowadzenia dochodzenia;

2. Dochodzenie ma by¢ prowadzone lub nadzorowane przez state ciato lub organ

lotniczy;

3. Cialo lub organ lotniczy zaangazowany w dochodzenie ma by¢ niezalezne

w swych dziataniach, w szczegd6lnosci od wiadzy lotniczej i od jakiejkolwiek
strony.
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6. Podstawy prawne badania wypadkéw w polskim lotnictwie cywilnym

Podstawg prawng badania wypadkéw w lotnictwie cywilnym w Polsce jest ustawa
,Prawo lotnicze” z dnia 31 maja 1962 (Dz. U. Nr 32, poz.153 z 1962 r; Dz. U. Nr 53,
poz. 272 z 1984 r.; Dz. U. Nr 33, poz. 180 z 1987 r.; Dz. U. Nr 41, poz. 324 z 1988 r,;
Dz. U. Nr 35, poz. 192 z 1989 r.). Mimo wielu nowelizacji tej ustawy zasadnicze
regulacje dotyczace badania wypadkow lotniczych niewiele sie zmienity. W Ustawie
poswiecono temu tematowi tylko jeden artykut:

Art. 50

() |

2. Minister Transportu, Zeglugi i tgcznosci w porozumieniu z Ministrami Obrony
Narodowej i Spraw Wewnetrznych powotuje (...) organy do przeprowadzania badan
okolicznosci i przyczyn wypadkow lotniczych, jak rdéwniez zadania itryb
postepowania tych organéw i organéw wspdétdziatajacych (ust. 3).

3. Organy wojskowe, Policji i administracji publicznej, jednostki organizacyjne stuzby
zdrowia i ochrony przeciwpozarowej oraz przedsiebiorcy obowigzani sa
wspotpracowaé z organami wymienionymi w ust. 2, a takze brac¢ udziat w akcji
zapobiegawczej na wezwanie organéw ruchu lotniczego w razie zagrozenia
bezpieczenstwa statku powietrznego.

4. Kazdy obywatel obowigzanyjest na zgdanie organdw wymienionych w ust. 2 udzieli¢
im posiadanych informacji i dowod6éw dotyczacych wypadku lotniczego.

Aktem wykonawczym do Art. 50 ustawy ,,Prawo lotnicze” jest Zarzgdzenie Ministra
Komunikacji z dnia 24 czerwca 1964 r. ,w sprawie badania wypadkéw statkéw
powietrznych” (M.P. Nr 44 poz. 210). Ustala ono m. in. trzystopniowy system badania
wypadkéw lotniczych:

¢ Gtowna Komisja Badania Wypadkow Lotniczych (GKBWL)

* Okregowe Komisje Badania Wypadkéw Lotniczych (OKBWL)

* Komisje Badania Wypadkdéw Lotniczych Uzytkownika (KBWLU)
oraz zakres obowigzkéw i ramowy sktad osobowy poszczegélnych komisji.

W celu ujednolicenia zasad postepowania przez komisje wszystkich szczebli,
w Polsce réwniez wydano podrecznik dla os6b badajgcych wypadki lotnicze:
,Podstawy organizacji i metodyki badania wypadkéw lotniczych w lotnictwie
cywilnym RP” [6], Ksigzka ta wydawana byta w niewielkich naktadach jako materiat
dla uczestnikéw kurséw "Organizacja i metodyka badania wypadkéw lotniczych"
organizowanych przez GILC. Podrecznik ten ma duzg warto$¢ z kilku powod6w: napisany
zostat przez zesp6t praktykéw, zawiera wiele przyktadéw zaczerpnietych z dokumentacji
badania prawdziwych wypadkéw oraz, co dla pewnej grupy ludzi jest istotne, napisany
jest wjezyku polskim.

Nowa ustawa ,,Prawo lotnicze”, uchwalona przez Sejm 3 lipca 2002 r wprowadzi
zmiany w systemie badania w Polsce wypadkow cywilnych statkéw powietrznych.
Najwazniejszg zmiang bedzie utworzenie Panstwowej Komisji Badania Wypadkdw
Lotniczych, ktéra zastapi dziatajgce obecnie GKBWL i OKBWL.
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7. Definicja wypadku lotniczego

Zanim podejmie sie decyzje o uruchomieniu procesu badania wypadku lotniczego
nalezy upewnié sig, czy zdarzenie ktdre zaszto jest rzeczywiscie wypadkiem lub
przestankg do wypadku w rozumieniu prawa lotniczego. W tym celu trzeba starannie
przeanalizowaé wstepny meldunek o zdarzeniu, odwotujac sie do definicji wypadku
lotniczego. Wedtug 1CAO definicja wypadku lotniczego jest nastepujaca [2, 3]:

Zdarzenie, zwigzane z uzytkowaniem statku powietrznego, ktére zaistniato od chwili,
gdy jakakolwiek osoba weszta najego poktad z zamiarem wykonania lotu, do chwili,
kiedy wszystkie znajdujgce sie na nim osoby opuscity statek powietrzny i podczas
ktérego:

a) jakakolwiek osoba doznata obrazen ciata ze skutkiem $miertelnym lub powaznego
obrazenia ciata w rezultacie:
-znajdowania sie na poktadzie danego statku powietrznego: lub
- bezposredniego zetknigecia sie z jakakolwiek cze$cig statku powietrznego, wiaczajgc
czesci, ktore oddzielity sie od statku powietrznego; lub
- bezposredniego oddziatywania strumienia gazéw wylotowych silnika odrzutowego

z wytaczeniem tych przypadkdéw, kiedy obrazenia ciata powstaty z przyczyn naturalnych,
zadanych samemu sobie lub przez inne osoby, kiedy obrazen doznali pasazerowie nie
posiadajacy biletow, ukrywajgcy sie w miejscach, do ktérych zwykle zamkniety jest
dostep dlapasazeréw i cztonkow zatogi; lub

b) statek powietrzny zostat uszkodzony lub nastgpito zniszczenie jego konstrukcji,
w rezultacie czego:
-wymagane jest przeprowadzenie powaznego remontu lub wymiana uszkodzonego
elementu;

z wytgczeniem przypadkéw przerwy w pracy lub uszkodzenia silnika, gdy uszkodzeniu
ulegt tylko silnik, jego ostony lub agregaty wspomagajace; lub gdy uszkodzone zostaty
topaty $migta, koricowki skrzydta, anteny, ogumienie koéf, urzadzenia hamowania,
owiewki, lub gdy pokrycie posiada niewielkie wgniecenia albo przebicia; lub

c) statek powietrzny przepadt bez wiesci lub znajduje sie w takim miejscu, do ktérego
dostepjest absolutnie niemozliwy.

Warto zwréci¢ uwage, ze pewne zdarzenia lotnicze, jakkolwiek fatalne w skutkach,
nie sg wypadkami lotniczymi. Przyktadem moga by¢ niektdre wypadki przy pracy
obstugi przygotowujacej statek powietrzny do lotu lub zniszczenie statku powietrznego
na ziemi w wyniku kleski zywiotowej.

8. Podziat uprawnien do badania wypadku lotniczego
Po ustaleniu, ze mamy do czynienia z wypadkiem lotniczym nalezy ustali¢, ktéra

komisja ma podjag¢ sie jego badania. Podziat uprawnien do badania wypadkow
lotniczych reguluje wspomniane wcze$niej Zarzadzenie Ministra Komunikacji
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»W sprawie badania wypadkéw statkbw powietrznych”. Mozna to przedstawi¢ w formie
tabeli.

Tabela 1. Podziat uprawnien do badania wypadkéw lotniczych.
Lp. Zdarzenie lotnicze GKBWL  OKBWL  KBWLU
Wypadek ze skutkiem $miertelnym +
Wypadek obcego statku powietrznego +
Wypadek w lotnictwie komunikacyjnym +
Zderzenie statkow powietrznych w locie +

Wypadek z ciezkim obrazeniem ciata +

o oA W N

Zniszczenie lub powazne uszkodzenie
statku powietrznego

7 Ladowanie skoczka ze spadochronem
zapasowym w celu ratowania sie

g Ciezkie uszkodzenie ciata skoczka
spadochronowego, ktdrego przyczyna nie
byt stan techniczny spadochronu, teren
wybrany do skoku lub przekroczenie
przepiséw lotniczych

9 Powazne uszkodzenie spadochronu
powstate w wyniku lgdowania lub na
skutek wytacznie dynamicznego dziatania +
powietrza w czasie otwierania
spadochronu

10 Wypadki inne niz wymienione w pkt. 1-7 +

11 Powazne przestanki wypadkéw +
lotniczych

12 Przestanki wypadkéw lotniczych +

8. Organizacja idziatalno$¢ zespotu badajgcego wypadek lotniczy

Organizacje zespotu do badania wypadku lotniczego dziatajgcego w petnym
sktadzie przedstawia Rys. 1 [7], Tak liczny zesp6t powotuje sie jednak tylko do badania
wypadku duzego statku powietrznego z licznymi ofiarami. W polskich warunkach
zesp6t GKBWL badajacy wypadek sktada sie najczesciej z 3-6 0séb.
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Rys. 1 Schemat organizacyjny zespotu GKBWL w petnym sktadzie
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Rys. 2. Plan badania wypadku lotniczego przez zesp6t GKBWL
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Rys. 2 [2] przedstawia plan badania wypadku lotniczego prowadzonego przez
zespol GKBWL. Jest to petny plan dziatania, ktdry w polskich warunkach czesto jest
ograniczany np. w przypadku zatogi jednoosobowej i braku pasazeréw, braku
rejestratorow poktadowych. Na schemacie tym zwracajg uwage trzy gtdwne wezty: 1,
JJ ' 40, ktoére wyznaczajag dwa podstawowe etapy badania wypadku: etap zbierania
materiatu faktograficznego ietap analizy.

Jest rzeczg szczeg6lnie wazng aby wspotpracujac z osobami spoza komisji
wyjasnia¢ i przypomina¢, ze jedynym celem badania wypadkéw lotniczych jest
zapobieganie tego typu zdarzeniom w przyszto$ci; dziatalno$¢ komisji nie ma natomiast
na celu ustalania czyjejkolwiek winy ani odpowiedzialnosci.
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Aircraft accident investigation in Polish civil aviation
Summary

The problem of aircraft accident investigation in Polish civil aviation is discussed.
A legal basis for aircraft accident investigations constituted by international and Polish
law is presented. The three-level-Polish system of aircraft accident investigations is
presented and discussed together with the description of accident investigation
commission structure as well as the two-level-system of aircraft accident investigations
that will be introduced in Poland at the end of 2002 according to the enacted new
“Aviation act”.
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WPLYW CECH KONSTRUKCYJNYCH SAMOLOTOW AGRO
NA SKUTKI WYPADKOW LOTNICZYCH

Tadeusz Majewskill

W pracy przedstawiono problematyke wptywu cech konstrukcyjnych samolotéw przeznaczonych do
ustug agrolotniczych i dziatalno$ci przeciwpozarowej na obszarach lesnych irolniczych na rozmiary
skutkéw wypadkéw lotniczych. Analize przeprowadzono w oparciu o wyniki badan wypadkéw
lotniczych polskich samolotéw PZL-106 ,Kruk i M-18 ,Dromader”. W przeprowadzonej analizie
ograniczono sie do wypadkéw spowodowanych biedami pilotazowymi ieksploatacyjnymi. Praca
zawiera liczne merytorycznie uzasadnione propozycje wprowadzenia zmian konstrukcyjnych w obu
typach samolotéw. Uzasadniono konieczno$¢ skonstruowania samolotu agrorolniczego w uktadzie
dwusteru.

1. Silniki lotnicze samolotéw rolniczych igasniczych, ich wptyw na udzwig
chemikaliéw lub $rodka gasniczego i bezpieczeAstwo latania

W Polsce stosowano do prac agro samoloty wyposazone w silniki tlokowe
Al-14RA, 0 mocy 260 KM (samoloty: Jak-12M i PZL-101 ,,Gawron™).

Nie spetnity one jednak poktadanych nadziei. Stosowano je szereg lat, ale silnik byt
na tyle staby, ze pojemno$¢ zbiornika na chemikalia niebezpiecznie przekraczata
mozliwosci silnika. Miato to zwiazek z kilkunastoma wypadkami lotniczymi,
spowodowanymi  przekroczeniem ilosci zatadowanych $rodkéw chemicznych
i manifestowanej niecheci do zlania nadmiaru - z hastem ,przeciez sie uda” - ,beda
fedany, beda sudany”, a dzialo sie to przewaznie w Egipcie (roczne zniwo — 3-4
pilotow).

Zastosowanie silnika PZL-3S o mocy 600 KM do samolotu PZL-106 , Kruk”, tez
niewiele dato satysfakcji lotnictwu agro. Spowodowane to byto brakiem reduktora
obrotéw i pracg $migta na obrotach krytycznych - dajgcych duzo hatasu, a niewiele
»pozytku”. P6zniej stosowano silnik PZL-3SR z reduktorem obrotow.

Silnik juz zmniejszyt hatasliwos¢, a latanie stato sie bezpieczniejsze.

Trzeba przy tym podkres$li¢, ze latanie agro nalezy do najtrudniejszego zajecia
lotniczego, odbywa sie bardzo nisko nad ziemig (1.5-3 m) wséréd przeszkod terenowych,
przy znacznej predkosci (w zakresie 160-200 km/godz) i przy gwaktownie
zmieniajagcym sie ciezarze samolotu, a pilot rolniczy pracuje na granicy swoich
wydolnosci psychofizycznych [4],

linstr. pilot ptk., Gtéwna Komisja Badania Wypadkéw Lotniczych

2 - Mechanika w lotnictwie
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MySl techniczna rozwijata sie w dalszym ciggu. W drugim, réwniez panstwowym
osrodku - WSK Mielec powstat samolot M-18 (jako przeciwwaga dla udziwnionej
konstrukcji M-15 ,Belfegor”, wyposazonego w silnik odrzutowy AIl-25 o ciggu
statycznym 1500 kG). Do napedu samolotu M-18 ,Dromader” zastosowano silnik
ASz-62IR 0 mocy 1000 KM. Silnik dobry, pewny, produkowany od dawna w WSK
Kalisz. Te jednostke napedowg, zastosowano réwniez na kolejnej wersji ,,Kruka” -
PZL-106BS, co zdecydowanie poprawito osiggi tego samolotu i komfort latania agro.
Co prawda do tego ptatowca, silnik ten byt co nie co za duzy. Jednakze byt
eksploatowany dtugo i z dobrym skutkiem. Byta mozliwo$¢ stosowania go do gaszenia
pozaréw, ale dennica miata za malg przepustowos$¢ i mniejszy udzwig niz M-18, wiec
zostat zdyskwalifikowany jako pozarnik.

2. Wiasciwosci konstrukcyjne samolotéw przeznaczonych do ustug agrolotniczych
i dziatalnosci ppoz. obszarow le$nych irolniczych oraz ich wptyw na rozmiary
skutk6w wypadkéw lotniczych, majgcych za podtoze btedy pilotazowe
i eksploatacyjne

Koncepcja konstrukcyjna samolotu PZL-106 ,Kruk” (wersja ze statecznikiem
poziomym na wierzchu statecznika pionowego), a ponadto stosowanie ,miecza” do
ciecia przewodow elektrycznych przesytowych, umieszczonego przed kabing pilota.

Ponad dwa lata trwato udowadnianie zespotowi konstruktorow, ze pomimo
zabezpieczen w postaci ,miecza”, usytuowanie statecznika poziomego na wierzchu
statecznika pionowego —jest grozne i moze by¢ powodem wypadkéw lotniczych
0 skutkach jednoznacznie tragicznych.

Wprowadzono zmiane, przez przeniesienie statecznika poziomego na kadtub,
pozostawiajac bez zmian jego dtugos¢ (od kabiny do usterzenia).

W kabinie - nie uwzgledniono istotnej koniecznosci zmiany konstrukcji fotela pilota
samolotu PZL-106. Brak regulacji potozenia (w pionie i poziomie) fotela i utrudniony
dostep do urzadzen w kabinie, skutkuje niewtasciwym zapinaniem paséw
bezpieczenstwa - lub wrecz nie zapinaniem ich. Pilot o wzroscie ponizej S$redniego
(przy zapietych pasach) nie moze dosiegna¢ reka do wielu urzadzen w kabinie.

W dniu 6 listopada 1985 r. w rejonie miejscowosci Abbasiya w Sudanie zginat pilot
(lat 27) z ZUA WSK-PZL Warszawa-Okecie - Oddziat Wroctaw (samolot PZL-106AS
SP-ZBA).

Przyczyng wypadku byto nieprzestrzeganie przepisow lotniczych polegajgce na
wykonywaniu zakretu wyjscia w pole na niedozowolonej wysokosci oraz przekroczenie
dopuszczalnego przechylenia —co doprowadzito do przeciggniecia samolotu w zakrecie
lgwattowny zes$lizg na prawe skrzydto, zakonczony zderzeniem samolotu z ziemia.

Pilot nie bedac przypiety pasami, w momencie zderzenia samolotu z ziemig zostat
wyrzucony przez przednig szybe. Wypadajac uderzyt gtowg o ,miecz ponoszac $mierc
na miejscu [5].

GKBWL w swojej uchwale z dnia 20 grudnia 1984 r. okreslita nastepujgce wnioski
zapobiegawcze:

1. Z przebiegiem iokolicznosciami wypadku lotniczego zapoznac:
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personel latajacy przedsiebiorstw lotnictwa gospodarczego wykonujacy zabiegi
agrochemiczne;

- osoby odpowiedzialne za organizacje i prowadzenie nadzoru nad przebiegiem
dziatalnos$ci lotniczej przedsiebiorstw lotnictwa gospodarczego;

- konstruktorow samolotow rolniczych PZL-106 i M-18 oraz pilotow
doswiadczalnych wykonujgcych loty probne na samolotach rolniczych.

2. Wystgpi¢ do Zrzeszenia Producentow Sprzetu Lotniczego i do przedsiebiorstw
piodukujacych samoloty rolnicze z sugestia wnikliwego przeanalizowania
rozwigzan konstrukcyjnych, a w szczegdlnosci rozmieszczenia przyrzadéw
poktadowych i urzadzen w kabinie samolotéw PZL-106 ,Kruk” oraz M-18
,Dromader”.

3. Komisja przyjeta do wiadomosci informacje przedstawiciela ZUA WSK PZL
Waiszawa-Okecie — o dziatalnosci profilaktycznej prowadzonej w przedsiebior-
stwie, a takze tre$¢ Biuletynu informacyjnego BiHL Nr 8/84 z dnia 01.12.1984 r.
dotyczacego katastrofy samolotu PZL-106AS SP-ZBA.

Koncepcja konstrukcyjna samolotu M-18 ,Dromader” (jako wersja rozwojowa
samolotu , Trush Comander”) przewidziata zwiekszenie rozpietosci skrzydet
i pojemnosci zbiornika na chemikalia, a ponadto wyposazenie w silnik o mocy
1.000 KM (we wzorcu byt 600 KM). Przy tym pozostawiono bez zmian tylng czes¢
kadtuba.

W efekcie zmiany powyzsze zamanifestowaty sie nastepujagcymi wiasciwosciami:

konieczno$¢ uzycia petnego wychylenia trymera do uniesienia ogona przy starcie
- nawet z pelnym udzwigiem S$rodka gasniczego, lub chemikaliow, przy czym,
w potowie rozbiegu - konieczno$¢ sukcesywnego wycofywania trymera do
neutrum - zeby samolot mdgt sie oderwac¢ od ziemi;

konstrukcja grodzi w zbiorniku na chemikalia (ciecz), posiada duzo otworow
ojednakowej Srednicy, co nie wyhamowuje przeptywu cieczy w czasie
przyspieszen ihamowan na kierunku do przodu i do tylu, jak rowniez
poprzecznie, w przypadku niedoktadnej koordynacji (ze$lizg-wyslizg), na co
réowniez ma wptyw zbyt krotki odcinek tylnej czesci kadtuba.

Konstrukcja dennicy zbiornika na ciekty tadunek roboczy samolotu M-18,
umozliwia opréznienie go w ciagu okoto 2 sek. Daje to zjawisko ,bomby wodnej” -
potgczone z dynamicznym oblaniem terenu $rodkiem gasniczym, przy predkosci rzedu
170 km/godz w ksztatcie elipsy o dtugosci okoto 150 m i szeroko$ci okoto 70 m, przy
zrzucie wykonanym z wysokosci okoto 20 m. Powyzsze jest bardzo przydatne w czasie
gaszenia pozar6w obszarow le$nych.

Zrzut ,bomby wodnej” (powyzej 1000 1), potgczony jest z gwaltowng zmiang
ciezaru samolotu i posiadanego wyréwnowazenia sity nosnej. Pozbycie sie w krotkim
czasie tadunku, powoduje szybkie przejScie samolotu na wznoszenie pod znacznym
katem (nawet ponad 30°) - pomimo silnego zareagowania usterzeniem wysokosci
(oddaniem drgzka sterowego ,,0d siebie”) [6].

Oba typy samolotéw rolniczych (PZL-106 i M-18) majg duze strefy widocznosci do
przodu, ale tablice przyrzadéw poktadowych usytuowane sg za nisko —co uniemozliwia
posiadanie w polu widzenia predkosciomierza iwysokosciomierza przy patrzeniu na
ziemie w locie na matej wysokosci - podczas wykonywania zabiegéw agro.
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Konstruktorzy samolotéw przeznaczonych do wykonywania lotdw agro i ppoz., nie
konsultujg usytuowania poszczeg6lnych przyrzadéw i wurzadzen w Kkabinie.
Ergonomiczne usytuowanie przyrzadéw i urzadzen w Kkabinie samolotu PZL-106
sprawia wrazenie ztudnego porzadku, natomiast uktad przyrzadéw i urzadzen w kabinie
samolotu M-18 jest niewtasciwy, utrudnia prawidiowg ibezpieczng eksploatacje
samolotu i zagraza bezpieczenstwu wykonywania lotow.

Informacje zawarte w Instrukcji uzytkowania w locie samolotu M-18 ,Dromader”
moga by¢ powodem niewtasciwego odczytania ograniczen eksploatacyjnych
samolotu [2].

I tak w Rozdziale 2 ,,Ograniczenia” pkt. 2.8. na stronie 2-7 (25.03.93)

»,Zabronione manewry” - jest zapis: ,,Maksymalny przechyt samolotu w zakrecie
wynosi 60°.” - bez komentarza, a dopiero w zatgcznikach np. Nr 17 z 01.02.94 jest
zapis: ,,w lotach operacyjnych z masg samolotu powyzej 4.200 kg do 5.300 kg wielkos$¢
przechylenia w zakretach ogranicza sie do 30°.”

Identyczny zapis znajduje sie w Instrukcji uzytkowania w locie samolotu
PZL-M18B z roku 1995-pkt. 2.8. na stronie 2.6 (26.03.97) [3].

W latach 1986-1995 GKBWL badata okolicznos$ci i przyczyny katastrof lotniczych
samolotow M-18 ,Dromader”, zaistniatych podczas lotéw gasniczych. Ponad 70%
wypadkéw miato miejsce w czasie wykonywania manewru wychodzenia na prostg do
zrzutu $rodka gasniczego. Zakret ten wykonywany byt na wysokosci okoto 100 m
z przechyleniem rzedu 45-60°, przy napetnieniu zbiornika ponad 1.200 litréw wody.

Na skutek turbulencji i zaistnienia braku koordynacji w zakrecie, wystapit ,balans
cieczy”, czyli gwattowne przelanie sie wody na cze$¢ zbiornika ponizej ptaszczyzny
pionowej przechodzacej przez o$ podiuzng samolotu, co powoduje pogiebienie
przechylenia i przewrdcenie samolotu na plecy. Przewrdcenie sie samolotu na plecy, na
tej wysokosci nie daje pilotowi zadnych szans na przezycie.

Przejecie sie ideg ergonomii zamanifestowato sie w kabinie samolotu M-18
»,Dromader”, gdzie na prawym pulpicie bocznym (w rejonie tokcia prawej reki pilota),
zgrupowane zostaty czesci skladowe urzadzen sterowniczych instalacji paliwowej
i uruchomienia silnika ASz-62IR.

Chodzi tu o:

- pompke zastrzykowa paliwa (z przekrettem blokady);

- ciegno zaworu przelewowego paliwa;

- lampke sygnalizacyjng wigczenia zaworu rozrzedzania oleju (w silniku

ASz-62IR);

- przetacznik ,ROZRUCH” - wigczania instalacji uruchomienia silnika;

- uchwyt - dzwignia startera;

- przetgcznik iskrownikéw;

- zaw0r odcinajacy ,STOP KRAN”;

- dzwignia recznej pompy paliwowej
(patrz Instrukcja uzytkowania w locie samolotu PZL M-18 ,Dromader” z silnikiem
ASz-62IRM18 - Rozdziat 7 str. 7-11) [2].

Umieszczenie przetgcznika iskrownikdw na prawej bocznej péice - pod tokciem
prawej reki pilota, uniemozliwia wytgczenie go w sytuacji awaryjnej. Nie stwierdzono
wytgczenia iskrownikéw —choc¢by w jednym z badanych wypadkéw.
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Na samolotach wyposazonych w silniki ttokowe, eksploatowanych przez lotnictwo
0g6lnego przeznaczenia (gospodarcze, sanitarne, sportowe itp.) w Polsce —przetgcznik
iskrownikdw usytuowany jest na lewej stronie tablicy przyrzaddw ijest obstugiwany
przez pilota lewa reka.

Powyzsze mozna odnie$¢ réwniez do przetgcznika ,ROZRUCH?” i uchwytu-dzwigni
startera.

Przez diugi czas, po wprowadzeniu do eksploatacji samolotow M-18 ,Dromader”
iPZL-106 ,,Kruk” - przeszkalani na te typy samolotéw, rekrutowali sie sposrod pilotow
Zaktadu Ustug Agrolotniczych, posiadajacych duzy nalot ogélny i bogate
doswiadczenie w pracach agro [4],

Nalezy liczy¢ sie z potrzebg przeszkolenia nowych pilotéw na samoloty PZL-106,
lub M-18. Mam na mysli przeszkolenie na ,typ”, a nastepnie szkolenie do prac agro
albo  lotéw gasniczych. Szkolenie powyzsze bedzie wymagato samolotu
dwusterowego [1],

Oba samoloty ,,rolnicze” - w zasadzie posiadajg wersje dwusterowsg ..., ale sg one ...
»dziwne”.

Udziwnienie tych samolotéw polega na usytuowaniu kabiny instruktora przed
szkolonym pilotem, w miejscu zbiornika na chemikalia.

Konsekwencjg tego rozwigzania byto zmniejszenie pojemnosci i dyspozycyjnego
ciezaru uzytecznego $rodka chemicznego (cieczy) o okoto 75%.

Poréwnujac powyzsze kwestie z dziataniami na samolocie An-2, mozna stwierdzi¢,
ze wpedzono sie w Slepg uliczke, ktéra powaznie wptynie na koszty przeszkolenia
nowych pilotéw i nie pozwoli na uzyskiwanie normalnych efektéw tak finansowych jak
i operacyjno-szkoleniowych.

Na samolocie An-2, zawsze brato sie tyle Srodka chemicznego ile wynikato
z potrzeb wykonania zadania agro, niezaleznie od tego czy w samolocie znajdowat sie
pilot-agro, czy tez pilot-agro instruktor z przeszkalanym pilotem.

Zamawiajgcego ustuge agro (ktéry ponosi koszty), nie interesowato czy
w samolocie jest pilot-agro, czy tez przeszkalajacy sie pilot z instruktorem.

Zmniejszona pojemnos$¢ zbiornika na chemikalia i konieczno$¢ wykonania wigkszej
liczby lotéw, a takze dolotow z lgdowiska do ,,obrabianego pola”, bedzie powodowato
powazne problemy finansowe i organizacyjne miedzy zamawiajagcym, a wykonawcg
ustugi agrolotnicze;j.

Whniosek nasuwa sie oczywisty:

¢ samolot dwusterowy powinien posiada¢ kabine instruktora usytuowana z tytu za
kabing pilota;

e pojemno$¢ zbiornika na chemikalia nie powinna by¢ inna niz na samolocie
w wersji jednosterowej;

e seryjnie ptatowiec w produkcji powinien posiada¢ tylng kabine z mozliwoscia
zamontowania wyposazenia dla instruktora, albo jako pasazerska bez
wyposazenia. O potrzebie posiadania kabiny dla pasazera S$wiadczy fakt
produkowania samolotow M-18 z miejscem dla mechanika lotniczego obstugi;

¢ natomiast silnik - to pewny i dobry = ASz-62IR o mocy 1000 KM, lub jego
wersja rozwojowa K-9.
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The influence of design features of agricultural planes on consequences of aircraft
accidents

Summary

The problem of influence of the design features of agricultural planes and fire-
fighting planes, assigned for service over forests and fields, on a level of seriousness of
aircraft accident consequences is presented. The analysis is based on the results of
aircraft accidents investigations of Polish planes PZL-106 "Kruk" and M-18
"Dromader"”. The presented analysis is limited to the accidents caused by human in
flight errors and errors of operation. The paper presents a number of suggestions
concerning redesign of both types of planes. A necessity for designing of a dual controls
agricultural plane is justified.
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ANALIZA CZYNNIKOW DETERMINUJACYCH
BEZPIECZENSTWO PILOTA W PROCESIE
KATAPULTOWANIA

MichatBurekO
Ireneusz Smykla2

Referat dotyczy problemu efektywnosci systeméw ratowniczych samolotéw wojskowych.
Sprowadza si¢ do badania wptywu parametréow lotu samolotu na minimalng bezpieczng wysoko$¢
katapultowania na przyktadzie przebiegu procesu katapultowania z samolotu szkolno-trenin®owe’o
PZL-130 TC-1,0rlik™.

1. Wstep

Obecnie niezbednym elementem wyposazenia kazdego nowoczesnego samolotu
wojskowego (a coraz czeSciej rowniez cywilnego) sg systemy ratownicze, oparte na
fotelach katapultowych. Wymagana jest ich mozliwie jak najwieksza niezawodnos¢
i skuteczno$¢ podczas eksploatacji samolotu w powietrzu i na ziemi. Muszg one
zapewnia¢ wysoki komfort uzytkowania zatogom samolotow (tj. swobode ruchow,
dobrg widoczno$¢ z kabiny oraz tatwos$¢ zajmowania w niej miejsca), a rownocze$nie
tatwg obstuge przez personel techniczny. Na podstawie analizy danych statystycznych
[1,2,3], dotyczacych przebiegu i efektow katapultowan, nalezy podkresli¢, ze
najwieksze niebezpieczenstwo dla zatég samolotow wystepuje podczas lotu na matej
wysokosci z pochyleniem i przechyleniem oraz przy duzej predkosci lotu.

2. Analiza mozliwo$ci modelowania ruchu uktadu ,,pilot-fotel”

Do analizy ruchu uktadu ,pilot-fotel” konieczne jest zastosowanie 4 uktadéw
wspoétrzednych:
nieruchomy uktad wspétrzednych Oxyz\
ruchomy, zwiazany z samolotem 0:t"z,;
zwigzany z fotelem uktad wspotrzednych OxjyiZi,
predkosciowy uktad wspotrzednych Oxwvzv.

1dr inz.,, WSOSP Deblin Katedra Techniki Lotniczej, e-mail: michalb@ wsosp.deblin.pl.
2dr inz.,, WSOSP Deblin Katedra Techniki Lotniczej, e-mail: qaz@ wsosp.deblin.pl.
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Obliczenie parametrow ruchu uktadu ,fotel-pilot” w nieruchomym uktadzie
wspoétrzednych (rys. 1) mozna wykona¢ dwukrotnie catkujac réwnania ruchu:

awof n N pwl

ul- d =P s\na-Cx --—--—--- —S(j -mg siny Q)
t
dy P WOe
mWof — =Pc cosa +C7 - —Sy - mgcosy 2)
1 dt 2
3
dt 2 ®

gdzie:
Cx,Cz ,Cm- wspobtczynniki aerodynamiczne;
y, (0 a - katy rzutu (wektora predkosci fotela), pochylenia prowadnic, natarcia

wOf =J(vs -VOfsin(pf +(vOf cose f %)
. VO fcose
y = arcsin—j--------- Q)
wOf

Ruch obrotowy uktadu mozna pomingé, gdyz istnieje uktad stabilizacji poprzez
spadochron stabilizujagcy a praktyka dotychczasowych katapultowan oraz materiaty
z prob prowadzonych przez producenta potwierdzajg jego catkowitg skuteczno$é. Brak
ruchu obrotowego uktadu ,pilot-fotel” pozwala na przyjecie modelu ruchu uktadu jako
ruchu punktu materialnego o okre$lonej masie i wspotczynnikach sity aerodynamicznej,
zaleznych od kata natarcia fotela katapultowego (model sprowadza sie do modelu ruchu
punktu materialnego o statych w czasie wspotczynnikach sit aerodynamicznych).

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

Instrukcje eksploatacyjne zawierajg szczegdty budowy, obstug i eksploatacji
system6éw ratowniczych i nie majg charakteru analitycznego, pozwalajagcego na
samodzielne badanie procesu katapultowania. Sg to informacje oparte na empirycznych
wzorach, zawierajagcych wspoétczynniki bezpieczenstwa. Wystepuja w nich bardzo
daleko idace uproszczenia oraz zdarza sie btedna interpretacja niektérych zjawisk
zwigzanych z katapultowaniem [4].

Powoduje to, ze modelowanie ruchu bedzie obarczone powaznymi bledami
wynikajacymi z przyjetych uproszczen i zawsze bedzie budzi¢ watpliwosci wsréd zatdg
samolotéw - nie bedzie materiatem wiarygodnym.
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3. Analiza ruchu balistycznego uktadu ,,pilot-fotel”

Z fizycznego punktu widzenia uktad ,pilot-fotel” jest obiektem (punktem
materialnym) poruszajagcym sie ruchem balistycznym w atmosferze (rys. 1). Wiasnoscia
tego obiektu jest zmienno$¢ masy i ksztattdw geometrycznych, a wiec i charakterystyk
aerodynamicznych. W przypadku nowoczesnych konstrukcji foteli, dodatkowg ich
wiasnoscig jest bardzo krotki czas lotu balistycznego spowodowanego zadziataniem
mechanizmu strzalowego. Wtasnosci  kinematyczne ruchu tego obiektu, a takze
charakterystyki dynamiczne sg funkcjami wielu zmiennych. Do najwazniejszych naleza:
warunki poczatkowe ruchu, parametry konstrukcyjne, charakterystyki aerodynamiczne
i masowe

6

Rys. 1. Kinematyka rzutu uktadu ,pilot-fotel” w nieruchomym uk#adzie
wspotrzednych

Dysponujagc dostepnymi parametrami lotu samolotu i parametrami pracy fotela
katapultowego, takimi jak: predko$¢ lotu samolotu (Vs), predkos$¢ wyrzutu fotela
z kabiny (Voj), kat natarcia (a), kat pochylenia (0) i kat przechylenia samolotu (@)
mozna okre$li¢ podstawowe parametry poczatkowe ruchu uktadu ,pilot-fotel”, tzn.
modut wektora predkosci (WO0), kat rzutu fotela (y). Potraktowanie ruchu
rozpatrywanego ukfadu jako rzutu ukos$nego, z uwzglednieniem oporéw powietrza
wyrazonych opo6znieniem tego ruchu w czasie (sity bezwiadnos$ci), nie powoduje
wystgpienia bledéw wiekszych niz podczas powszechnie wystepujacych prob
modelowania [5, 6, 7, 8] z wykorzystaniem budzacych watpliwosci charakterystyk
aerodynamicznych. ROwniez analiza warunkow meteorologicznych i ruchu pilota
z wykorzystaniem spadochronu ratowniczego GQ1000 po katapultowaniu z samolotu
PZL-130 [9] uzasadniajg takie podejscie do problemu
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(M
x=y =0
— =Wnr+ cosvy @)
dt |
d
4 =Wc,(fsiny
dt |

Dwukrotnie catkujgc réwnania (7) przy rozpatrywaniu ruchu w plaszczyznie xz
i zatozeniu warunkéw poczatkowych (8) dla t=0 otrzymujemy:

x =WOft cosy -——-—
(9
. gt2
z = Wyftsiny — —

Jedng z najwiekszych zalet tak przedstawionych zaleznosci jest to, ze sg mozliwe do
wykorzystania podczas analizy warunkéw ruchu przez zatogi samolotow, nie zawsze
najlepiej postugujace sie aparatem matematycznym.

4. Czynniki decydujace o bezpieczeAstwie katapultowania na matej wysokosci

W lotach na matych wysokos$ciach, bezpieczenstwo pilota podczas katapultowania
zalezy od wielu czynnikéw, takich jak:

wysokosci wyrzutu fotela w locie poziomym przez system ratowniczy Hf ;

e czasu zadziatania systemu ratowniczego r,,=2.5 s;

e parametrow lotu w chwili wykatapultowania, takich jak:

Va - sktadowa pionowa predkosci samolotu, odczytywana na wariometrze,
ktora decyduje o utracie, naborze wysokosci Ah w czasie zadziatania
systemu spadochronowego tsp, ktéry jest staty i niezalezny od
warunkéw lotu;

Vs - predkos¢ samolotu, ktéra wptywa na czas napetnienia spadochronu ijego
wyhamowania;

0 - kata pochylenia samolotu, odczytywanego na sztucznym horyzoncie;

0 - kata przechylenia samolotu, odczytywanego na sztucznym horyzoncie;
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e czasu wykonania przez pilota czynnos$ci niezbednych do wykatapultowania;
e szeroko pojetego poziomu wyszkolenia zaldg samolotow, obejmujgcego
réwniez znajomos¢ i zrozumienie fizycznej strony procesu katapultowania.

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

Hbk=kxVzs (10)

gdzie: Hbk- bezpieczna wysoko$¢ do katapultowania;

k - wspoétczynnik empiryczny uwzgledniajgcy utrate wysokosci, uwarunkowang
mozliwosciami fotela i wptywem na nig predkosci pionowego opadania (dla
samolotu PZL-130 przyjmuje on warto$¢ 4 przy zatodze jednoosobowej
i warto$¢ 6 w przypadku zatogi dwuosobowej).

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

Wysokos$¢ ta wynosi ok. 20 m dla foteli balistycznych i od 45 do 85 m dla foteli
z przyspieszaczami rakietowymi i jest zalezna od mozliwosci energetycznych
mechanizméw strzatowych i napedowych oraz od masy pilota, a takze od przecigzen
i temperatury otoczenia. Istotny wptyw na jej wartos¢ ma predko$¢ pozioma samolotu.
Wzrost predkosci lotu poziomego wptywajac na zmniejszenie kata rzutu uktadu ,,pilot-
fotel”, znaczgco zmniejsza te wysokos¢.

W przypadku katapultowania z samolotu PZL-130 przy predkosci 110 km/h
(minimalna predkos$¢ katapultowania z wysokosci H=0 m), wynosi okoto 18.6 m,
natomiast wzrost predkosci do 200 km/h zmniejsza jg do wartosci 16.2 m (9)3.

4.2. Czas zadziatania systemu ratowniczego tzr

Jest to czas rzedu f,u=2.5 s, obejmujacy:
e skruszenie lub zrzut ostony kabiny;
e uruchomienie mechanizmu strzatowego;
« wyrzucenie ukfadu ,pilot-fotel” poza kabine samolotu;
e oddzielenie fotela od pilota;
« otwarcie, napetnienie i wyhamowanie systemu spadochronowego do predkosci
ok. 6 m/s.

Czas zadziatania systemu ratowniczego jest staty i niezalezny od warunkdéw lotu i od
poziomu wyszkolenia zatogi. W przypadku fotela Mk PI 11B, zastosowanego na
samolocie PZL-130, wynosi on 2.65 s. Jest to jeden z nowocze$niejszych tego typu
systemo6w stosowanych w lotnictwie.

3 Srednie wartoéci opéznienia wykorzystane do analizy okre$lono na podstawie czaséw wejécia do pracy
kolejnych zespotéw fotela katapultowego Mk PL I IB.
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4.3. Parametry lotu samolotu w chwili wykatapultowania

Najistotniejszymi  parametrow  lotu, wptywajacymi na przebieg procesu
katapultowania i bezpieczenstwo zatogi, s3: sktadowa pionowa predkosci samolotu
(V-V), predkos¢ samolotu (V,), kat pochylenia samolotu (0) (rys. 2, 3), kat przechylenia
samolotu (<> (rys. 4, 5).

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

50 100 150 200 250 300 350 400

‘(Pfzeriieaota sKata osi pionowej)

Rys. 3. Wptyw kata pochylenia na minimalng bezpieczng wysoko$¢ katapultowania
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W przypadku katapultowania z samolotu PZL-130 przy predkosci 200 km/h,
z katem pochylenia (9=30° utrata wysokosci wynosi okoto 57 m, natomiast wzrost kata
pochylenia do 0=60° zwieksza utrate wysokosci do okoto 125 m (9).

Podczas katapultowania z samolotu wykonujacego lot z przechyleniem, sktadowa
normalna wektora predkosci poczatkowej fotela Vd (rozpatrywana w ukiadzie
wspoltrzednych zwigzanym z samolotem) w nieruchomym uktadzie wspdtrzednych
odchylona jest o kat rowny katowi przechylenia, zmniejszajac wysokos¢ na jaka fotel
zostanie wyrzucony (rys. 4).

Jako przyktady katapultowan z samolotu PZL-130 rozpatrzone zostaty przypadki
katow przechylenia 30°, 60° i 90° przy predkosci 200 km/h (9).

Rys. 4. Wptyw kata przechylenia samolotu na utrate wysokosci uktadu ,,pilot-fotel”
podczas katapultowania
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KAT PRZECHYLENIA ( ... )

Rys. 5. Wptyw kata przechylenia na minimalng bezpieczng wysoko$¢
katapultowania4

4.4, Poziom wyszkolenia zatogi samolotu

Poziomu wyszkolenia zatég samolotdw nie mozna niedocenia¢ jako czynnika
decydujgcego o bezpieczenstwie.

Na poziom wyszkolenia skfada si¢ zaréwno czas wykonania przez zatloge (pilota)
czynnosci do wykatapultowania, umiejetnos¢ trafnego i szybkiego podejmowania
decyzji do katapultowania. Ciagty trening pozwala osiggna¢ zadowalajagce rezultaty
w mechanicznym wykonywaniu czynnosci manualnych. Znacznie trudniejsze jest
przekonanie przecietnego pilota o konieczno$ci zrozumienie fizycznej strony procesu
katapultowania. Prawie niemozliwe jest takze wyrobienie nawyku prowadzenia
matematyczno-fizycznej analizy wybranych elementéw lotu samolotu oraz dynamiki
ruch fotela podczas samodzielnego przygotowywania sie¢ do lotu. Efektem jest czesto
brak zrozumienia, czym naprawde jest fotel klasy ,,zero-zero” lub ,,zero-110 .

5. Wnioski

System ratowniczy samolotu PZL-130 ,Orlik” oparty na fotelu katapultowym
MKkPL 11B, podobnie jak wiekszo$¢ nowo opracowanych konstrukcji jest systemem
nowoczesnym i zapewnia bezpieczenstwo zatogi w szerokim zakresie predkosci
i wysokosci lotu. Nalezy jednak pamieta¢, ze istnieje bardzo duzy wptyw warunkéw
lotu, a szczegdlnie predkosci pionowej, kata pochylenia i przechylenia, na wysokos$¢

4 W przypadku katapultowania z wykorzystaniem foteli klasy ,zero-110" (lub ,zero-zero ) przechylenie
mniejsze niz 30° nie powoduje utraty wysokosci pozwalajagc na bezpieczne opuszczenie samolotu z wysokos$ci
/1=0 jezeli predkos$¢ samolotu jest wieksza lub réwna zalecanej (np. 110 km/h dla klasy ,,zero-110").
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zapewniajacg bezpieczne katapultowanie. Konieczne jest réwniez zwrdcenie
szczegblnej uwagi szkolonych zatdg samolotow (pilotdw) na zrozumienie fizycznej
strony procesu katapultowania.
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Analysis of the factors determining pilot’s safety during the ejecton process
Summary

The paper deals with the effectivness of resque systems in modern military aircraft. It

focuses on the relationship between the flight parameters and minimum safe ejection
altitude on the basis of ejection sequence from the PZL-130 TC-1 "Orlik" trainer.
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ZASTOSOWANIE SIECI NEURONOWYCH DO WYKRYWANIA
USZKODZEN £OPAT WIRNIKA NOSNEGO SMIGLOWCA

Jarostaw StanistawskiO
Ryszard Kornacki?

Przedstawiono mozliwosci wykorzystania sieci neuronowych do wykrywania uszkodzen topat
wirnika nosnego. Dane do trenowania sieci neuronowej stanowity wyniki obliczen obcigzen watu
wirnika oraz wybranych parametréw ruchu topat dla symulowanych uszkodzer u'irnika no$nego.
Obliczenia przeprowadzono dla trzylopatowego wirnika $migtowca lekkiego w warunkach
ustalonego lotu poziomego. Rzeczywiste topaty modelowano uktadem osi sprezystych i mas
skupionych. Réwnania ruchu odksztatcalnych topat rozwigzano metoda Galerkina.

Uszkodzenia  wirnika  symulowano zmieniajac parametry  charakterystyk masowych,
sztywno$ciowych lub aerodynamicznych jednej z topat. Wyniki analiz widmowych sktadowych
obcigzen walu wirnika wykorzystano do treningu sieci neuronowych rozpoznajacych rodzaj i stopien
uszkodzenia topaty.

Zastosowanie sieci neuronowych do rozpoznawania uszkodzen topat wirnika moze zwigkszy¢
bezpieczenstwo eksploatacji $migtowcow.

1. Wstep

W czasie eksploatacji struktura $migtowca, poddawana dziataniu zmiennych
obciazen, moze ulec uszkodzeniu. Na wirnik nosny dziata ztozony uktad obcigzen
aerodynamicznych i masowych wywotany zmiennymi warunkami optywu topat
zaleznymi od predkosci lotu $migtowca, predkosci obrotowej wirnika i funkcji
sterowania katem nastawienia topat. Zachowanie warunkéw bezpiecznej eksploatacji
wymaga prowadzenia kontroli stanu elementow konstrukcji $migtowca. System
monitorowania powinien umozliwi¢ wykrycie uszkodzenia lub jego rozwoju na
poziomie nie wywotujgcym katastrofalnych skutkow. Realizacje tego zadania moze
zapewni¢ zastosowanie sieci neuronowej rozpoznajgcej uszkodzenia topat wirnika.
Do treningu sieci neuronowych niezbedne jest uzyskanie danych wigzacych mierzalne
parametry ze stopniem uszkodzenia struktury. W odniesieniu do S$migtowcow
prowadzono badania zastosowania sztucznych sieci neuronowych wykorzystujacych
rejestracje parametrow w locie [1] do przewidywania poziomu obcigzen wirnika
w manewrach. Trudno$Sci w zgromadzeniu danych pomiarowych dla rzeczywistych
obiektow z uszkodzonymi elementami sklaniajg do wykorzystania modeli

1dr inz.. Instytut Lotnictwa, e-mail:stanjar@ilot.edu.pl
cdrinz., e-mail:Rkomacki@ poczta.onet.pl
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matematycznych. W pracach [2] i [3] w oparciu o model wirnika zbudowany przy
zastosowaniu metody elementdw skonczonych przedstawiono wyniki symulacji
uszkodzen topat, ktore nastepnie wykorzystano do treningu sieci neuronowych
wykrywajgcej uszkodzenia topat.

W ponizszym referacie przedstawiono mozliwosci detekcji uszkodzen topat wirnika
przy pomocy sieci neuronowych, do treningu ktérych wykorzystano dane obliczeniowe
[4] obejmujace wybrane parametry ruchu topaty oraz sktadowe obcigzenia watu wirnika
nosnego $migtowca. Symulacje pracy wirnika z uszkodzeniami przeprowadzono
wykorzystujac zmodyfikowany program opracowany w Instytucie Lotnictwa [5], [6],
gdzie topaty modelowano za pomocg odksztatcalnych osi sprezystych z uktadem mas
skupionych.

2. Model wirnika nos$nego

Model fizyczny wirnika nosnego tworza osie sprezyste zastepujgce rzeczywiste
topaty (rys. 1). Osie sprezyste moga ulega¢ odksztatceniom skretnym oraz gietnym
w ptaszczyznie obrotéw i ciggu wirnika. W sktad osi sprezystych wchodzg takze
ramiona przegubowej gtowicy wirnika osadzonej na doskonale sztywnym wale.
Przyjeto, ze w stanie nieodksztalconym osie sprezyste pokrywajg sie z osiami
przekrecen poszczeg6lnych topat. Rzeczywisty rozktad mas topat zastgpiono uktadem
mas skupionych rozmieszczonych wzdtuz osi sprezystych. Oprécz odksztatcen
sprezystych topaty podlegaja przemieszczeniom wynikajagcym ze sterowania ogo6lnego
i cyklicznego katem nastawienia topat z uwzglednieniem wspdtczynnika wahan
i przekrecen.

Model matematyczny stanowig rownania ruchu fopaty, ktére rozwigzano metoda
Galerkina wykorzystujac wyznaczone wczes$niej czestosci i postacie wiasne topat.
Uktad réwnan opisujacy ruch topaty mozna przedstawi¢ w nastepujgcej postaci:

gdzie
0i- wspotrzedna uogolniona odpowiadajgcy /-tej postaci wiasnej,
Pi - czesto$¢ uwzglednianej i-tej postaci wiasnej topaty,
Qi - sita uogdlniona odpowiadajaca /-tej postaci.

Przy wykorzystaniu metody Galerkina zatozono, ze odksztatcenia topat zmienne
w czasie iwzdtuz promienia mozna wyznaczy¢ jako wypadkowa odksztatcen
pochodzacych od poszczeg6lnych postaci wiasnych:

w(r,t) = EO0,-(f)x */(/m) (2)

gdzie
w(r,t) - odksztatcenie osi sprezystej topaty bedace funkcjg czasu i promienia,
jo - uwzgledniana posta¢ witasna topaty.
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topata nr 2

Rys. 1. Schemat modelu wirnika no$nego

W przeprowadzonych obliczeniach wykorzystano dane dotyczace trzytopatowego
wirnika $migtowca lekkiego. Czestosci uwzglednianych postaci wiasnych tfopaty
zestawiono w tabeli 1

Tabela 1. Czestosci postaci wiasnych topaty.

Postac¢ czestosci FO Fi Fj F, Co G TO T
dla GO(nom
topata bez usterek 1.020 2.629 4.650 6.843 0.256 4.365 5.499 13.866
wchtanianie wody 1.020 2.629 4.633 6.820 0.256 4.332 5.426 13.710
utrata masy. 1020 2.622 4.639 6.821 0.256 4.332 5498 13.863
wywazajgcej

zmniejszenie Utwier- 4 0> 2629 4.648 6.843 0.256 4.332 5401 13.595
dzenia skretnego

Oznaczenia postaci drgan topat w tabeli nr | sg nastepujace:

F - posta¢ gietna w ptaszczyznie ciggu,

C - postaé gietna w ptaszczyznie obrotow,

T - postaé skretna,
cyfra przy symbolu postaci odpowiada liczbie weztéw, wartosci czestosci zostaty
odniesione do predkosci katowej watu wirnika <w,n=50.667 rad/s.

Dla danej chwili czasu t uktad réwnan o postaci (1) rozwigzywano metodg Runge-

Kutty z uwzglednieniem wplywu odksztatcen topat na ich masowe i aerodynamiczne
obciazenia. Sity aerodynamiczne dziatajgce na segment topaty w danym potozeniu
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azymutalnym na tarczy wirnika wyznaczano wykorzystujgc teorie elementu topaty
uwzgledniajac, ze lokalny kat natarcia jest zalezny od chwilowych warunkéw optywu
profilu topaty:

(,\
a =(p-arctg ®)
gdzie:
v,, v- sktadowe optywu profilu topaty
e - chwilowy kat nastawienia elementu topaty
(p=qg0+e Kcos{(Ot) + (p sin(cot) +(ps-kfi 4

gdzie
e0- skok og6lny,
ex, (v - skok cykliczny przechylania i pochylania
(s - odksztatcenie skretne topaty w danym przekroju
k - wspotczynnik wahan i przekrecen
p - chwilowy kat wahan topaty wokot przegubu poziomego

Po uzyskaniu rozktadéw odksztatcen i obcigzen wzdiuz poszczegdlnych topat
wyznaczano chwilowe, wypadkowe obcigzenie watu wirnika pochodzace od wszystkich
topat. Przebiegi czasowe parametrow otrzymywano po kolejnych zmianach potozenia
azymutalnego topat wirnika z krokiem czasowym odpowiadajacym obrotowi watu
wirnika o kat A\/ = 5°.

3. Dane do treningu sieci

W celu zebrania danych uwzgledniajgcych wptyw uszkodzen topat na obcigzenia
watu wirnika oraz parametry ruchu samej topaty przeprowadzono obliczenia dla
wariantu wirnika bez uszkodzehA z topatami o identycznych witasnosciach oraz dla
wirnika z uszkodzeniami. Wzieto pod uwage kilka rodzajow uszkodzen wptywajacych
na zmiane masowych, aerodynamicznych lub sztywnos$ciowych charakterystyk topaty
oraz elementéw gtowicy. Uszkodzenia symulowano tylko dla jednej topaty nie
zmieniajagc danych pozostatych dwoéch topat. Uszkodzenia wprowadzano do bloku
danych topaty numer 1, dla ktérej obliczenia symulacyjne rozpoczynaty si¢ w potozeniu
azymutalnym Y= 0°nad belkg ogonowg. Symulowano wystepowanie uszkodzen
0 nastepujacych cechach:

« zwigkszenie masy topaty zachodzace w wyniku wchianiania wody przez strukture
topaty, zatozono, ze przyrost masy jest roztozony réwnomiernie w catej objetosci
topaty, przyjeto 3% wzrost masy topaty;

¢ biad regulacji kata nastawienia topaty, przyjeto roéznice kata nastawienia w stosunku
do topat nr 2 i nr 3 wynoszaca 1°%

¢ blgd wychylenia klapki na krawedzi sptywu topaty, przy zwiekszeniu odchylenia
klapki o 5° do dotu skorygowano dane aerodynamiczne segmentu z klapka
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- wzrost lokalnego wspo6tczynnika oporu AcM = 0.003,

- wzrost maksymalnego wspétczynnika sity nosnej Aczuix= 0.05,

- zmiana wspoétczynnika momentu aerodynamicznego Acnm0=-0.01,

- zmiana pochodnej wspo6tczynnika ¢, po kacie natarcia A(dc:/da) =0.05 rad ',
- zmiana kata zerowej sity no$nej Aao=1°;

¢ uszkodzenie ttumika - catkowity zanik momentu tlumigcego wahania topaty wokot
przegubu pionowego;

e utrata masy wywazajgcej, zatozono brak na koricu topaty masy wynoszacej 50 g;

e« zmniejszenie utwierdzenia skretnego topaty odpowiadajagce zmianie czestosci
postaci skretnej TO o 0.1 harmonicznej (tabela 1), spadek sztywnos$ci podparcia
topaty moze nastgpi¢ w wyniku zuzycia elementow w ciggu sterowania katem
nastawienia topaty.

Dla wymienionych rodzajéw uszkodzeri wartosci zmian parametrow topaty
traktowano, jako odpowiadajgce w peini rozwinietemu (100%) defektowi. Obliczenia
symulacyjne przeprowadzono dla trzytopatowego, przegubowego wirnika $migtowca
lekkiego w warunkach ustalonego lotu poziomego z predkoscia v=180km/h.
We wszystkich  przypadkach obliczeniowych zachowano jednakowy stan lotu:
pochylenie watu wirnika wzgledem pionu oraz wielkosci skoku ogdlnego i cyklicznego
topat. Dla poszczeg6lnych rodzajow uszkodzen przeprowadzono obliczenia przy
stopniowo, z krokiem co 5%, zmienianych parametrach topaty, co odpowiadato
symulowanemu rozwojowi uszkodzenia od 0% - brak defektu do 100% - defekt w petni
rozwiniety. Uzyskane przebiegi czasowe obcigzert watu wirnika i ruchu topaty poddano
analizie widmowej w zakresie czestotliwosci do 10-tej harmonicznej obrotow wirnika
z krokiem wynoszacym 0.25 harmonicznej obrotéw wirnika. Wyniki stanowity dane do
treningu sieci neuronowej. W danych do treningu uwzgledniono wyniki analiz
widmowych nastepujacych parametrow:

e sity wirnika: T - cigg wzdtuz osi watu, H - sita podtuzna, S - sita boczna;

« momenty dziatajgce na wirnik: Mx - przechylajacy, My - pochylajacy, M, - moment
niezbedny do napedu wirnika;

e odksztatcenia konca topaty: (k - skrecenie, yk - ugiecie w ptaszczyznie obrotéw,

Z - ugiecie w ptaszczyznie ciagu;
¢ katy wahan topaty wokot przegubéw: y - wahania wzgledem przegubu pionowego,

/3 - wahania wzgledem przegubu poziomego;
¢ moment sterowania topatg Mster.

W zbiorze do treningu sieci zamieszczono dane dla wybranych czestotliwos$ci widma,
w przypadku obcigzen watu wirnika wybrano 20 czestotliwo$ci, a dla parametréw ruchu
topaty 8 czestotliwos$ci z widma (tabela 2).

Wynik analizy widmowej dla kazdej czestotliwosci przedstawiano w postaci
nastepujacej pary liczb:

R = A cos(n(Dt +<p) F2 = A sin(/ité? + (p)

stagd macierz z danymi dla jednego rodzaju uszkodzenia zawiera 240 kolumn (6x20x2)
dla sktadowych obcigzen watu oraz 96 kolumn (6x8x2) dla parametréw ruchu topat.
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Catkowity wymiar macierzy opisujacej jeden rodzaj uszkodzenia wynosi 21x337, gdzie
dodatkowa kolumna zawiera warto$¢ liczbowg narastajgcego stopnia defektu, a liczba
wierszy odpowiada liczbie wprowadzanych stopni defektu.

Tabela 2. Czestotliwosci sktadowych widma wybranych do treningu sieci

Rodzaj parametru Wybrane czestotliwoséci w harmonicznych obrotéw wirnika

T H, S, Mx, My, Mz 0, 0.25 ,0.50, 0.75, 1.0, 1.25, 150, 2.0, 3.0, 3.25, 3.5, 3.75,
4.0, 5.0, 5.25, 5.75, 6.0, 7.0, 8.0, 9.0

4kyh zk Y A Mser  0.0.25, 1.0, 2.0, 3.0, 4.0, 5.0, 6.0

Na rys. 2-"4 przedstawiono, jako ilustracje wptywu uszkodzen topaty, poréwnanie
przebiegébw czasowych sity ciggu wirnika, momentu niezbednego do napedu wirnika
oraz kata wahan topaty w ptaszczyznie ciggu. Zamieszczone przebiegi czasowe i widma
amplitudowe (rys. 5-5-7) dotyczg przypadku wirnika z topatami bez usterek oraz wirnika
z jedng topatg majacag w petni rozwinigete uszkodzenie danego rodzaju. Symulowane
uszkodzenia jednej z topat wirnika wywotuja najwieksze zmiany przede wszystkim dla
pierwszych harmonicznych sktadowych obcigzenia watlu wirnika oraz dla wartosci
statych parametréow ruchu topat. Wystepowanie zrdéznicowanych zmian w widmie
sktadowych obcigzenia watu wirnika iparametrow ruchu topaty zaleznych od rodzaju
symulowanych uszkodzen moze by¢ wykorzystane do oceny i kontroli stanu wirnika.

Azymut [stop.]

Rys. 2. Cigg wirnika nosnego w warunkach ustalonego lotu poziomego z predkoscia
\/=180 km/h, przypadek dla topat bez uszkodzenh oraz dla wirnika zjedng topata
o btednej regulacji kata nastawienia
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Azymut [stop.]
Rys. 3. Moment M- niezbedny do napedu wirnika nosnego w warunkach ustalonego lotu

poziomego z predkoscig V—]80 km/h, przypadek dla topat bez usterek oraz dla wirnika
z uszkodzonym ttumikiem wahan jednej z topat

Qo

Rys. 4. Kat wahar fopaty w ptaszczyznie ciggu wirnika, przypadek dla topaty bez
usterek oraz dla topaty o zmniejszonej sztywnosci utwierdzenia skretnego



40 J. Stanistawski, R. Kornacki

Harmoniczne

Rys. 5. Wplyw uszkodzen topaty na harmoniczne sity ciggu wirnika dla warunkéw lotu
poziomego z predkoscig V=180 km/h (pominieto sktadniki state)

Harmoniczne

Rys. 6 Wptyw uszkodzen topaty na harmoniczne momentu M: niezbednego do napedu
wirnika w warunkach lotu poziomego z predkos$cig V=180 km/h
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Harmoniczne

Rys. 7. Wpltyw uszkodzen na harmoniczne kata wahan topaty w ptaszczyznie ciggu
wirnika nosnego dla warunkoéw lotu poziomego z predkoscig V=180 km/h

4. Sieci neuronowe

W ostatnich latach wzrosto zainteresowanie sieciami neuronowymi, ktdre znalazty
zastosowanie w wielu dziedzinach jak: bankowos$¢, medycyna i technika [7], [8], Sieci
neuronowe sg metodg modelowania pozwalajagcag odwzorowac bardzo ztozone funkcje
z uwzglednieniem zaleznosci nieliniowych i wielowymiarowych. Istotng cechg sieci
neuronowych jest zdolno$¢ konstruowania modelu zjawiska, uczenia sie w trakcie
treningu, na podstawie dostepnego zbioru danych. Schemat budowy sieci neuronowej
przedstawiono na rys. 8. Podstawowymi elementami strukturalnym sieci sg neurony,
ktore grupuje sie w warstwach: wejsciowej, wyjsciowej oraz ukrytych. Do neuronow
warstwy wejsciowej doprowadzane sa wartosci parametréw zmiennych niezaleznych
uwzglednianych w modelu zjawiska. Wynik dziatania sieci, warto§¢ modelowanej
funkcji, podawany jest przez neurony warstwy wyjsciowej. Do neuronéw znajdujgcych
sie w warstwach ukrytych nie ma bezposredniego dostepu z zewnatrz. Dzialanie
neuronu w sztucznej sieci ma nastepujace wasnosci:

¢ kazdy sygnat wejsciowy dociera do neuronu z indywidualng waga,

e W neuronie wyznaczany jest poziom pobudzenia bedacy rdéznicag pomiedzy

wazong suma wejs¢, a wartoscig progowg pobudzenia,

» sygnat wyjsciowy neuronu okreslany jest jako warto$¢ przypisanej do neuronu

funkcji aktywacji, dla ktérej argumentem jest poziom pobudzenia.
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warstwa warstwy ukryte warstwa

Sie¢ mozna okresli¢ jako strukture typu wejscie-wyjscie, ktérej parametrami sg wagi
oraz warto$ci progowe. Przy odpowiedniej liczbie warstw i neuronéw sie¢ moze
modelowac¢ bardzo ztozong funkcje.

Rozpoznanie rodzaju uszkodzenia topaty i ocena stopnia jego rozwoju moze byc¢
dokonana przez dwie kategorie sieci neuronowych realizujace zadanie klasyfikujace
i regresyjne. W pierwszej kolejnosci sie¢ klasyfikacyjna rozpoznaje rodzaj uszkodzenia,
a nastepnie sie¢ regresyjna wiasciwa dla okre$lonego uszkodzenia ocenia stopien jego
rozwoju. Wynikiem dziatania sieci klasyfikujgcej jest przypisanie rozpatrywanego
przypadku danych do jednego ze zdefiniowanych rodzajéw uszkodzen. Dla sieci
0 zadaniu regresyjnym wynikiem bedzie warto$¢ zmiennej numerycznej - w tym
przypadku stopieh rozwoju rozpoznanego wczesniej rodzaju uszkodzenia.

Do treningu sieci neuronowych zastosowano pakiet oprogramowania STATISTICA
Neural Network z wykorzystaniem funkcji automatycznego projektanta sieci [9].
Podstawowy zbi6r danych do treningu sieci jest dzielony na zbiér uczacy, walidacyjny
1ltestowy. W procesie uczenia sieci wykorzystywany jest zbior uczacy. Dane ze zbioru
walidacyjnego nieuzywane bezposrednio w trakcie uczenia sieci, stuzag do kontroli
postepow nauki sieci. W trakcie uczenia btagd popetniany przez sie¢ zmniejsza sie. Jesli
proces uczenia przebiega prawidtowo, to uzyskane poprzez sie¢ odwzorowanie funkcji
powinno by¢ na tyle uogdlnione, ze dla danych walidacyjnych, nie biorgcych udziatu
w uczeniu, biad sieci bedzie takze spadat. Przy matej liczbie danych lub ztozonej
strukturze sieci moze w czasie uczenia wystgpi¢ zbytnie dopasowanie sieci do zbioru
uczacego, co objawia sie wzrostem biedu sieci dla zbioru walidacyjnego. W takiej
sytuacji przerywa sie proces uczenia i przywracana jest struktura sieci dla
najmniejszego btedu walidacyjnego. Zbior testowy stuzy do ostatecznego sprawdzenia
sieci uzyskanej przy wykorzystaniu zbioru uczacego i walidacyjnego. Spos6b oceny
jakosci wytrenowanej sieci zalezy od jej rodzaju. Dla sieci klasyfikacyjnej miargjakosci
jest proporcja poprawnie zaklasyfikowanych zdarzen, a dla sieci regresyjnej wartosc
btedu popeiniana przez sie¢ na zbiorze danych (uczacym, walidacyjnym), okre$lana
jako pierwiastek z sumy kwadratéw btedéw dla poszczegblnych przypadkéw.

Rezultaty treningu sieci regresyjnej oceniajgcej stopien rozwoju uszkodzenia
przedstawiono na przyktadzie wzrostu masy topaty w wyniku wchtaniania wilgoci.
Zbiér uczacy utworzono z 11 zdarzen odpowiadajgcych stopniu uszkodzenia
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zmieniajgcemu sie od 0.0 do 1.0 z krokiem 0.1. Pozostate zdarzenia o stopniu rozwoju
uszkodzenia od 0.05 do 0.95 z krokiem 0.1 rozdzielono miedzy zbior walidacyjny
i testowy (po 5 zdarzen). Przy pierwszych prébach tworzenia sieci oceniajgcej stopien
rozwoju jednego rodzaju uszkodzenia topaty wystagpito przeuczenie sieci, na co
wskazujg réznigce sie o kilka rzedéw wielkosci, warto$ci btedéw oszacowania poziomu
uszkodzen dla zbioréw uczacego, walidacyjnego i testowego (tabela 3a). Poréwnanie
warto$ci oszacowan stopnia uszkodzenia wyznaczonych przez sieci w stosunku do
zadanych wartosci rzeczywistych zestawiono w tabeli 3b, gdzie mozna stwierdzi¢
przeuczenie jednej z sieci w postaci biednego oszacowania dla 65% rozwoju
uszkodzenia. Przy treningu sieci liniowej o 329 parametrach wejsciowych uzyskano
informacje o stopniu waznos$ci wptywu poszczegdélnych parametrow na wielko$¢ btedu
popetnianego przez sieé. Ograniczajagc w zbiorze danych liczbe parametrow
wejsciowych do najistotniejszych 20, po treningu uzyskano sie¢ o strukturze liniowej
z 15 parametrami wejsciowymi, dajagcg lepsze oszacowanie rozwoju uszkodzenia
w poréwnaniu z siecig obejmujacg ponad 300 parametrow wejsciowych.

Tabela 3a. Bitad dziatania sieci regresyjnej dla danych podstawowych

Rodzaj sieci Btad sieci dla zbioru
uczacego walidacyjnego testowego
liniowa o 329 wejséciach 4.109e‘6 0.008152 0.161462
liniowa o 15 wejsciach 3.364¢e'B 9.326e'® 0.0003454

Tabela 3b. Pordwnanie stopnia uszkodzenia rzeczywistego i 0szacowanego przez
sie¢ dla danych podstawowych

Zbiér walidacyjny
rzeczywisty stopien uszkodzenia 0.15 0.35 0.55 0.75 0.95
sie¢ liniowa o 329 wejsciach 0.15537 0.34677 0.55969 0.76571 0.95405
sie¢ liniowa o 15 wejsciach 0.14997 0.34989 0.54989 0.75007 0.95015
Zbior testowy
rzeczywisty stopien uszkodzenia 0.05 0.25 0.45 0.65 0.85
sie¢ liniowa o 329 wej$ciach 0.06468 0.25400 0.43423 0.28979 0.85775

sie¢ liniowa o 15 wejsciach 0.04991 0.24988 0.44987 0.65003 0.85012

W przypadku wystgpienia przeuczenia sieci przy zbyt matym zbiorze danych
mozliwe jest zwiekszenie liczby zdarzen w zbiorze uczacym przez dotgczenie danych
pierwotnych z szumem przypadkowym. Sie¢ wytrenowana na zaszumionych zbiorach
moze mie¢ wiekszg zdolno$¢ do wuogdlniania ipodawa¢ poprawniejsze wyniki
w przypadku otrzymywania rzeczywistych zaszumionych danych [3], Czterokrotnie
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powiekszony zbiér uczacy uzyskano po wprowadzeniu dwdch blokéw danych
zaszumionych idotgczeniu na koncu danych niezaktéconych:

P=\P].P ,P ,/*]\] (5)
gdzie
P, _niezaktdcony, poczatkowy zbidr danych,
P\ P" - zaszumione zbiory danych
P* = P{+P{0.05 ¢ (6)
p** =P[+P]0.10 e
e - liczba losowa z przedziatu {-1,1}.

Wyniki oszacowania stopnia rozwoju uszkodzenia wyznaczone przez sieci, ktore
trenowano na rozszerzonych, zaszumionych zbiorach danych, przy uwzglednieniu 20
najistotniejszych parametréw, zestawiono w tabelach 4a i 4b. Uzyskano sie¢ bez
objawéw przeuczenia, o strukturze perceptronu [9] z 10 neuronami w warstwie
wejsciowej i 4 neuronami w warstwie ukrytej. Jej btad uczenia jest wyzszy od biedu
walidacyjnego i testowego. Dla poréwnania zamieszczono wyniki oszacowania przez
sie¢ liniowa, ktdra mimo wykazywania cech przeuczenia uzyskata dla zbioru testowego
nieco mniejszy biad.

Tabela 4a. Bfad dziatania sieci regresyjnej dla danych zaszumionych

Biad sieci dla zbioru

Rodzaj sieci
uczacego walidacyjnego testowego
perceptron o 10 wej$ciach 0.005476 0.005053 0.004133
sie¢ liniowa o 18 wejsciach 4.081le® 0.0001701 0.001344

Tabela 4b. Poréwnanie stopnia uszkodzenia rzeczywistego i 0szacowanego przez
sie¢ dla danych zaszumionych.

Zbioér walidacyjny
rzeczywisty stopien uszkodzenia 0.15 0.35 0.55 0.75 0.95
perceptron o 10 wej$ciach 0.14891 0.34624 0.54300 0.75815 0.95091
sie¢ liniowa o 18 wejsciach 0.14994 0.34982 0.55001 0.74976 0.94971
Zbior testowy
rzeczywisty stopien uszkodzenia 0.05 0.25 0.45 0.65 0.85
perceptron o 10 wejsciach 0.05316 0.24523 0.44771 0.65081 0.85683

sie¢ liniowa o 18 wejsciach 0.04963 0.24999 0.45018 0.62297 0.84993
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Sie¢ klasyfikujaca rodzaje uszkodzen uzyskano dla zbioru danych obejmujgcego
126 zdarzen (po 20 zdarzen dla kazdego rodzaju uszkodzenia i 6 zdarzen
o identycznych parametrach dla topaty bez usterek). Potowe zdarzen przypisano do
zbioru uczacego, a pozostate rozdzielono miedzy zbiory walidacyjny i testowy. Dla
struktury sieci perceptronu o 226 neuronach w warstwie wejsciowej i 35 w warstwie
ukrytej uzyskano bezbtedne dziatanie sieci polegajace na wiasciwym rozpoznaniu
rodzaju uszkodzenia lub jego braku dla wszystkich 126 zdarzen, takze dla zbioru
testowego, ktory nie byt wykorzystywany w procesie nauki sieci.

5. Whnioski

Odpowiednio wytrenowane sieci neuronowe sg w stanie rozpozna¢ rodzaj
uszkodzenia topaty wirnika oraz oszacowac stopien rozwoju uszkodzenia na podstawie
widma sktadowych obcigzenia watu i ruchu topaty wirnika.

Pomimo, ze wuzyskane wyniki dziatania sieci otrzymano dla symulowanych
uszkodzen i wybranego stanu lotu, wydaje sie, ze zastosowanie sieci neuronowych
do monitorowania stanu konstrukcji moze zwigkszy¢ bezpieczeAstwo eksploatacji
$migtowcow.

Prace wykonano w ramach projektu badawczegoKomitetu Badan Naukowych
Nr 8T12C016 20.
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Application of neural networks to the damage detection in a helicopter rotor blade
Summary

Possibilities of using neural networks for detection of rotor blade damages have
been presented. The calculation results of rotor loads and blade movement were used as
data for neural network training. The calculations were made for a three-blade-rotor of
light helicopter the level flight conditions. The real blade was modeled in terms of an
elastic axis with lumped masses distributed. The equations motion of the blade were
solved using under the Galerkin method with eigen modes.

The rotor damages were simulated by changing mass, stiffness or aerodynamic
characteristics of one of the blades. The spectral analysis results of rotor loads were
applied to neural network training for the blade damage detection.

The application of neural networks to failure detection can increase the safety level
of helicopter flight.
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NIEKTORE ZAGADNIENIA MODELOWANIA
W LOTNICZYCH SYNTETYCZNYCH URZADZENIACH
TRENINGOWYCH

Zbigniew Paturskill
Cezary Szczepanski?

W referacie przedstawiono na przyktadzie kilku rodzajéw Syntetycznych Urzadzen Treningowych
problemy, jakie napotykajg konstruktorzy przy projektowaniu i budowie tego rodzaju urzadzen.
Przedstawione problemy te lezg w obszarze zaawansowanego modelowania matematycznego
obiektow, systemoéw, zjawisk i proceséw zachodzacych w rzeczywistym S$wiecie. Modelowaniu
podlega zaréwno ruch obiektu lub grupy obiektéw (w tym: ludzi i grup ludzi w réznych sytuacjach) z
uwzglednieniem ztozonej interakcji z otoczeniem, jak iszereg ztozonych zjawisk zachodzgcych w
symulowanej sztucznej rzeczywisto$ci. Stopiert komplikacji modeli wykorzystywanych do symulacji
ogianiczany jest warunkami pracy systeméw treningowych w czasie rzeczywistym oraz ceng
gotowego urzadzenia.

1. Wstep

Najistotniejszym elementem wspoétczesnych syntetycznych urzadzen treningowych
(symulatorow lotu iurzadzen treningowych) jest skomplikowane oprogramowanie,
ktorego gtdwnym zadaniem jest symulowanie rzeczywistych proceséw wystepujacych
podczas lotu statku powietrznego. Symulacja obejmuje zaréwno odwzorowanie
pizestrzennego ruchu statku powietrznego w powietrzu i na ziemi, dziatanie wiekszosci
lub  wszystkich jego systeméw wyposazenia pokfadowego (zesp6t napedowy
z instalacjg paliwowa, zaptonowg i smarowania, instalacja hydrauliczna i elektryczna,
wyposazenie radiowo-nawigacyjne i system bojowy), jak réwniez funkcjonowanie
szeroko rozumianego $rodowiska, w ktérym porusza sie statek powietrzny (teren zjego
rzezba, elementami naturalnymi i sztucznymi, obiektami dynamicznymi poruszajacymi
sie lub dziatajacymi na ziemi i w powietrzu, wasciwosci atmosfery i pogoda) [1],

Wymagania narzucone przepisami budowy urzadzen treningowych, a przede
wszystkim rosngce wymagania rynku, powodujg konieczno$¢ niezwykle doktadnego
i wiernego odtwarzania rzeczywistosci, czego fundamentem sg odpowiednie modele
matematyczne obiektéw i proceséw. Przy tym presja rynku ikonkurencji wielu firm
powoduje statg tendencje do obnizania cen gotowych urzadzen przy poprawianiu ich

1Dr inz., ETC-PZL Aerospace Industries, Sp. z 0.0. Warszawa e-mail: paturski@ ai.com.pl.

2 Drinz.,, ETC-PZL Aerospace Industries, Sp. z 0.0. Warszawa e-mail: szczepanski@ ai.com.pl


mailto:paturski@ai.com.pl
mailto:szczepanski@ai.com.pl

48 Z. Patwski. C. Szczepanski

whasnosci  uzytkowych. Zazwyczaj najlepsze rezultaty symulacji otrzymuje sie
przyjmujac dos¢ skomplikowang posta¢ modelu wspartg eksperymentem, na przyktad
badaniami w locie statku powietrznego wykonanymi przez producenta. Droga ta
jednakze nie zawsze jest mozliwa z dwoch zasadniczych powodéw. Po pierwsze,
oprogramowanie napisane na podstawie sformutowanego modelu musi symulowac
zjawisko w czasie rzeczywistym (real-time), czyli wykonanie programu symulacyjnego
musi odby¢ sie szybciej (a zwykle znacznie szybciej) niz przebiega rzeczywisty proces.
Po drugie, zawsze pojawia sie bariera ekonomiczna: bardzo skomplikowany model
oparty na eksperymencie bytby za drogi, by zmiesci¢ go w danym projekcie za ceng,
ktorg klient chce zaptacic.

Niniejszy referat prezentuje na przyktadach Kilku symulatorow lotu i urzadzen
treningowych zbudowanych przez lub z udzialem ETC PZL Aerospace Industries,
Sp. z 0.0. [2] szereg problem6éw modelowania obiektdw, zjawisk i proceséw dla potrzeb
symulacji oraz omawia og6lne sposoby rozwigzywania takich problemow.

2. Symulatory lotu

Najwiecej probleméw podczas opracowania oprogramowania symulacyjnego
napotkano przy projektowaniu i budowie dwéch bardzo skomplikowanych wojskowych
systeméw symulacyjnych, nalezacych do najwyzszej klasy $wiatowej: symulatora misjii
dla samolotu  mysliwsko-bombowego  Su-22M4  [3] oraz symulatora lotu
wielozadaniowego $migtowca PZL W3WA "Sokot" [4],

Dla symulatora Su-22M4 (rys 1) byty to:

¢ model aerodynamiki (sko$ne skrzydta o zmiennych skosie, okoto inaddzwie-

kowy zakres lotu, podwieszenia, spadochron hamujacy),

* model systemu nawigacyjno-bojowego PRNK,

. model autopilota,

e autonomiczne pole walki.

Rys. 1. Symulator misji Su-22M4
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W symulatorze Smigtowca W3WA (rys. 2) najtrudniejsze byty:
e model aerodynamiki (w tym model wirnika nosnego) dla catego zakresu
eksploatacji oraz sytuacji nietypowych (awarie),
¢« model drganiowy (drgania od wirnika nosnego i zespotu napedowego),
e automatyka ukfadu sterowania i napedu,
¢ wizualizacja (szczegdtowy teren)

Rys. 2. Symulator $Smigtowca W3WQ Sokot

2. Lotnicze urzadzenia treningowe

Zapotrzebowanie na duze, a tym samym ikosztowne petnozakresowe symulatory
lotu jest na Swiecie stosunkowo mate. Rocznie w lotnictwie cywilnym i wojskowym
kupuje sie kilka, a w najlepszym przypadku kilkanascie symulatorow. Wielokrotnie
wieksze natomiast jest zapotrzebowanie na urzadzenia treningowe $redniej i najnizszej
klasy. Przedstawicielami takich urzadzen sa:

e urzadzenie do treningu procedur pilotazu inawigacji FNPT Il [5] zbudowane
przez ETC-PZL w 2001 roku wedtug cywilnych europejskich przepisow
JAR-STD 3A [6]

e proste urzadzenie treningowe GAT Il [7] produkcji ETC USA [8],

FNPT Il

Wymagania dotyczace urzgdzenie klasy FNPT Il (rys. 3) zawarte w przepisach
JAR-STD 3A [5] nie narzucajg potrzeby wiernego oddania witasciwosci samolotu
wybranego typu. Wystarczy, by wiasciwosci osiggowe i pilotazowe oraz dziatanie
systeméw i przyrzadow pokltadowych urzadzenia symulacyjnego byto poprawne,
zblizone do tego, co spotyka sie na samolotach danej klasy. Przy tym musi by¢ zawsze

4 -Mechanika w lotnictwie
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Rys. 3. Urzadzenie treningowe FNPT I

spetniony jeden warunek: urzgdzenie nie moze generowal nierzeczywistych efektow,
nie spotykanych na samolotach lub $migtowcach oraz nie moze uczyé¢ biednych
odruchdéw i zachowan.
Podejscie takie upraszcza ipozwala zmniejszyé wydatnie koszty opracowania
urzadzenia treningowego:
e nie trzeba nabywa¢ od producenta samolotu wynikéw prob lub wykonywac
dodatkowo kosztownych prob w locie,
 do budowy modeli matematycznych samolotu ijego systemow pokiadowych
wystarcza zwykle opis techniczny samolotu, instrukcja eksploatacji w locie,
rozmowy z pilotami oraz fragmenty wynikéw badan samolotu wykonanych do
uzyskania $wiadectwa typu,
¢ modele matematyczne moga by¢ stosunkowo proste.

Nie oznacza to, iz przy budowie urzadzen tego typu nie ma trudnosci na etapie
modelowania. W przyktadowych urzadzeniu problemami takimi byto opracowanie
modeli matematycznych:

e aerodynamiki samolotu uwzgledniajgcych efekty dziatania dwoch silnikéw ze

$migtami oraz obejmujacych zakrytyczny zakres katéw natarcia,

e oddziatywan powierzchni lotniska (beton, trawa, nawierzchnia zwirowa) na

pneumatyki podwozia samolotu z uwzglednieniem hamowania i poslizgéw,

e dziatania zespotu: silnik tlokowy zturbodotadowaniem plus $migto

przestawialne w calym (mozliwym do uzyskania) zakresie obrotow silnika
i ci$nienia w uktadzie dolotowym silnika.

We wszystkich powyzszych przyktadowych modelach trudnosci braty sie przede
wszystkim z:
e braku lub niedostatecznej liczby danych eksperymentalnych,
¢ koniecznosci znacznego upraszczania modeli ze wzgledu na moc obliczeniowa
zastosowanych komputeréw (czynnik ekonomiczny).
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GATI1

Problemy zwigzane =z opracowaniem modeli matematycznych dla urzadzenia
treningowego GAT Il (rys. 4) byty bardzo zblizone do oméwionych wyzej zagadnien
dla FNPT Il. Dodatkowo zasadniczg trudnos$cig byta tu konieczno$¢ maksymalnego
uproszczenia modeli matematycznych opisujgcych obiekt iotoczenie ze wzgledu na
uboga konfiguracje systemu komputerowego urzadzenia: cato$¢ sterowania
urzadzeniem oparta zostata na dwdéch komputerach klasy PC w wersjach komercyjnych
plus jeden sterownik zbudowany réwniez w technologii PC. Komputery te musiaty daé¢
sobie rade z modelowaniem zachowanie sie obiektu is$rodowiska, wysterowaniem
uktadu ruchu oraz obstugg interfejsu graficznego instruktora (sterowanie przebiegiem
¢wiczenia). Z koniecznosci zatem wilasnosci pilotazowe zostaly oddane tu zgrubnie,
cho¢ z zachowaniem warunku uczenia poprawnych zachowan iodruchow.

Rys. 4. Urzadzenie treningowe GAT I

3. System symulacji sytuacji kryzysowych

Systemem, ktéry cho¢ nie nalezy S$cisle do lotniczych urzadzen treningowych, ale
ktéry warto przedstawi¢ ze wzgledu na ciekawe i trudne zagadnienia modelowania dlan
procesow i zjawisk, jest ztozony system symulacji sytuacji kryzysowych na lotnisku
komunikacyjnym ADMS (Advanced Disaster Management Simulator). Projekt
i pierwsza wersja systemu powstaty w ETC USA [8,9], Urzadzenie to zostato
zbudowane wedtug zalecen FAA ipoczatkowo przeznaczone byto do szkolenia
i treningu dowddcdw iszeregowych uczestnikdw akcji ratowniczej oraz kierowcow
pojazdéw ratowniczych dziatajgcych na duzych lotniskach cywilnych lub wojskowych.
Jeden z egzemplarzy systemu jest wykorzystywany w bazie RAF wManston, Wielka
Brytania, drugi czeka na zainstalowanie na lotnisku Chicago 0'Hare, USA. Prowadzone
sg prace nad adaptacjg systemu dla potrzeb innych o$rodk6éw antykryzysowych.

Mimo, iz system zostat opracowany do do$¢ waskiego zakresu zastosowan,
to uniwersalna struktura systemu komputerowego i oprogramowania pozwalajg tatwo
go adaptowaé¢ do innych rodzajow szkolen: dowddcow akcji policyjnych prewen-



52

Z Paturski, C. Szczepanski

cyjnych iposcigowych, dziatan antyterrorystycznych lub ratowniczych w warunkach

katastrofy zywiotowej.
System ADMS sktada sie z (rys. 5):

systemu komputerowego (stanowiska uczniéw-szeregowych uczestnikéw akcji
i instruktora, generator obrazu sztucznej rzeczywistosci, generatora srodowiska
dzwiekowego),

systemu projekcyjnego,

stanowiska ucznia-dowddcy lub (wymiennie) kabiny samochodu strazackiego,
ztozonego oprogramowania oraz bazy danych systemu wizualizacji otoczenia.

Rys. 5. Symulator sytuacji kryzysowych ADMS

Ze wzgledu na wymagania klientéw, budujac urzadzenie musiano rozwigza¢ szereg
trudnych  probleméw  budowy  wiernych  modeli  proceséw  wystepujacych
w rzeczywistym srodowisku (rys. 6):

modeli palenia si¢ r6znych obiektéw i substancji (paliwo J-1, zewnetrzne
elementy samolotu, np. gondole silnikowe, wnetrze kabiny),

wizualizacyjnych modeli ptomienia i dymu dla réznych obiektéw i substancji,
wizualizacyjnych modeli strumieni srodkéw gasniczych (woda, piana, halony)
wyrzucanych z urzadzen gasniczych,
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¢ modeli ruchu pojazdéw po lotnisku (po drogach samochodowych, pasach
kotowania, startu i ladowania, po trawie), w tym ruchu w otoczeniu ratowanego
obiektu,

e modeli ruchu ludzi (pasazeréw uszkodzonego samolotu, oséb z ekipy
ratowniczej-strazakow, policjantéw i personelu medycznego),

¢ modelu symulacyjnego tta dzwiekowego wirtualnego pola akcji ratowniczej
i danych (prébek) dzwiekowych,

¢ modelu dynamicznego samochodu ratowniczego.

Rys. 6. Modelowane zjawiska i procesy: pozar samolotu i ewakuacja pasazerow

Przyktadowo, modele ruchu pojazdow i ludzi musiaty uwzglednia¢ rzezbe terenu
(symulowano wywrdcenie sie pojazdu przy prébie przejechania po skarpie o zbyt
duzym nachyleniu), charakter podtoza, po jakim sie poruszajg (beton, trawa, zwir),
stosowa¢ racjonalng taktyke ruchu omijajagc przeszkody (elementy wyposazenia
lotniska: lampy o$wietleniowe, tablice, stupy, ogrodzenie, ludzie poruszajacy sie
w obszarze objetym akcjg ratowniczg) imiejsca niebezpieczne (plama ptongcego
paliwa).

4. Zakonczenie

Mimo, ze urzadzenia treningowe sg budowane ieksploatowane niemal od stu lat, to
wieloletnie doswiadczenie autorow w dziedzinie projektowania, budowy, testowania
oraz badan tych urzadzen pokazuje, ze problemy modelowania i symulowania obiektéw
czy procesOw sg dalekie od petnego rozwigzania iwymagajg dalszych prac. Istnieje
potrzeba doktadniejszego, bardziej wiernego oddawania rzeczywisto$ci w modelach
zjawisk iprocesow spotykanych w powietrzu ina ziemi (niestacjonarne zjawiska
aerodynamiczne, zjawiska atmosferyczne o duzej skali natezenia, nieliniowe efekty
dynamiczne w czasie ruchu samolotu po ziemi). Trudnymi zagadnieniami jest
modelowanie zachowania sie ludzi w rozmaitych sytuacjach (zoinierze, ratownicy,
policjanci ale tez terrorysci iofiary zamachu) oraz modelowanie dziatania obiektow
sterowanych automatycznie lub pétautomatycznie. Ulepszania wymagaja tez modele
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interakcji réznego rodzaju obiektdw dziatajacych w tej samej scenerii. Réwnoczesnie,
mimo szybkiego wzrostu wydajnosci komputerow stosowanych w systemach
symulacyjnych, na lepsze rozwigzania czekajg niektére zagadnienie symulacji w czasie
rzeczywistym, takie jak symulacja rownolegta oraz wymiana obfitych strumieni danych
W czasie rzeczywistym.
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Selected problems of modeling in flight synthetic training devices
Summary

The paper presents several problems likely to appear when designing and
manufacturing Synthetic Training Devices. These problems cover the issues of
advanced mathematical modeling of objects, processes and phenomena observed in the
real world. The developed model represents the motion of an object or group of objects
(including people in different situations) taking into account sophisticated interactions
between an object and environment, as well as some complicated phenomena in the
virtual environment. The level of the model complexity is usually limited by the real-
time conditions of work of the training device as well as its price.
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ANALIZA KATASTROFY SAMOLOTU TS-11 ISKRA NR 1HO0713
W DNIU 11.11.1998 R. KOLO OTWOCKA - HIPOTEZA
INTENSYWNEGO OBLADZANIA W FAZIE LOTU
WZNOSZACEGO

Jerzy Maryniakl
Jacek A. Goszczynhski2

Jarostaw Pyrz3

W pracy przedstawiono analize hipotezy intensywnego obladzania w locie wznoszacym szkolno-
treningowego samolotu TS-11 Iskra nr 1H0713 w trakcie tragicznego lotu w dniu 11.11.1998 r.
Opierajac sie na danych z badan teoretycznych i doswiadczalnych podjeto probe przeprowadzenia
numerycznych badadn symulacyjnych zidentyfikowanego samolotu TS-11. Przeprowadzono
rekonstrukcje hipotetycznej trajektorii feralnego lotu samolotu wychodzac ze znanych parametrow
lotu rzeczywistego, zwracajac szczegdlna uwage na zarejestrowany lot wznoszacy. Uzyskano
interesujace wyniki przedstawione w formie graficznej.

1. Wstep

Pomimo dynamicznego rozwoju lotnictwa zjawiska takie, jak oblodzenie platowca
moga bardzo niebezpieczne. Z tego powodu metody badania wpltywu oblodzenia,
ostrzegania przed nim oraz zapobiegania i walki z nim, powinny by¢ nadal rozwijane. W
roku 19j 8 A. Kochanski z Instytutu Techniki Szybownictwa i Motoszybownictwa we
Lwowie pisat [9]:

... Zagadnienia oblodzenia samolotow nie jest i nie bedzie tak szybko rozwigzane.

Mimo licznej stosunkowo literatury z tego zakresu, S$ciste ustalenie warunkow

oblodzenia jest bardzo trudne. Tego rodzaju kwestie, jak zalezno$¢ przechtodzenia

i osadzania sie kropel wodnych od szybkosci strug optywowych na ptacie, sposéb

zwiekszania sie promienia kropli przechtodzonych przy ruchach pionowych, kwestia

czynnika wentylacji, wptywu profdu, nie sg dotychczas ani w czesci nawet
rozwigzane. Wyniki badan tunelowych i laboratoryjnych, moga bvé z wielkg tylko

prof, dr hab. inz., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej Politechniki Warszawskiej, e-mail:
itlims@ meil.pw.edu.pl

2dr inz.. Instytut Lotnictwa, e-mail: jaglot@ poczta.onet.pl

3dr inz., Instytut Lotnictwa, e-mail: pyrz@ilot.edu.pl
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ostroznoscig przenoszone na rzeczywistos¢. Z drugiej za$ strony, stosowane juz
powszechnie techniczne S$rodki zabezpieczajgce przed oblodzeniem, sg niepewne
i w ciezszych wypadkach z reguty zawodzg.

Ogo6lne warunki meteorologiczne sg stosunkowo najlepiej znane i nowoczesna
synoptyka mozejuz dobrze chroni¢ przed oblodzeniem... ".

Po zarejestrowaniu pierwszych katastrof spowodowanych oblodzeniem w latach 30.
(np. DC-2 w Szwajcarii w 1935 r.), przystapiono do badan doswiadczalnych w tunelach
aerodynamicznych wptywu obladzania na zmiany charakterystyk aerodynamicznych
samolotu, miedzy innymi w Gottingen (Niemcy) w roku 1938 [24]; w Polsce: we
Lwowie A. Kochanski (1938 rok) [9], w Instytucie Aerodynamicznym Politechniki
Warszawskiej, pod kierunkiem prof. C. Witoszynskiego [9] (lata 30.). Badania
doswiadczalne podjete woéwczas w tunelach aerodynamicznych, na modelach,
segmentach powierzchni nosnych i catych ptatach sg kontynuowane obecnie réwniez
w Polsce.

Obecnie prowadzone sg badania doswiadczalne w Zaktadzie Aerodynamiki Instytutu
Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej Politechniki Warszawskiej [18, 27] przez
P. Sierputowskiego i A Tarnogrodzkiego oraz badania teoretyczne isymulacje
numeryczne dynamiki samolotu obladzanego w Zaktadzie Mechaniki ITLIiMS PW [5, 7,
8, 10-15, 17, 18], Ostatnio podjeto réwniez badania nad obladzaniem samolotéw ijego
wplywu na aerodynamike i dynamike na Wydziale Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej
Akademii Technicznej [4, 18] przez  G. Kowaleczke, ~ W. Sobieraja,
Z. Wojciechowskiego, K. Sibilskiego, w Instytucie Lotnictwa w Warszawie przez J.
Goszczynskiego, A. Krzysiaka, J. Pyrza. Szczeg6lnie intensywne badania nastapity po
katastrofie samolotu TS-11 *“Iskra” w 1998 r. [4, 11-18, 27], ze wzgledu na
kontrowersyjne hipotezy iniezrozumienie zjawiska obladzania i jego wplywu na
dynamike samolotu przez liczna grupe wojskowego personelu lotniczego.

Oblodzenie polega na tworzeniu sie na powierzchni samolotu zwartej powtoki
lodowej. Stwarza ono duze niebezpieczenstwo i zagrozenie w locie. Nastepuje
znieksztatcenie lodem profili powierzchni nos$nych samolotu: skrzydet, usterzenia
poziomego, usterzenia pionowego powierzchni sterowych, oblodzenie: kabiny, wlotéw
powietrza do silnikéw, odbiornika ci$nienia powietrza (OCP) itp. Oblodzenie powoduje:
gwattowny spadek maksymalnej wartosci wspotczynnika sity nosnej Czmm spadek
krytycznego kata natarcia akn wzrost masy samolotu AG1 oraz wzrost oporu
aerodynamicznego ACx1

Wystepujace w atmosferze zjawisko oblodzenia jest jednym z trudniejszych
problemdéw meteorologii lotniczej. Jest ono trudne do prognozowania, niejednokrotnie
wystepuje w identycznych warunkach meteorologicznych, lecz z rozmaita
intensywnoscia czesto z szybkoscig narastania pokrywy lodowej powyzej 2 mm/min.
Najczestsze i najgrozniejsze rodzaje oblodzenia spotykane sg w przedziale temperatur
od -5°C do 0°C.

Gitéwna przyczyng oblodzenia jest zamarzanie przechtodzonych kropel wody, ktére
po zderzeniu sie z platowcem zamarzaja, tworzac powtoke lodowg [11-18].
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Rys. 1. Rozklad sit dziatajacych na samolot w locie wznoszacym z uwzglednieniem
zmian wynikajacych z obladzenia [14]

PL=Pza~JPz=jPSVp C? 1)
Pxa=Pxa~JPx=\pSVR@ Ck 2)
Gl =G +AGlI 3)

Intensywnos$¢ oblodzenia jest wprost proporcjonalna do ilosci wody znajdujacej sie
w powietrzu (,wodnos$¢”, LWC - liquid water coefficient [g/m3]) oraz wielko$¢ kropel
wody (MVD - median volumetric diameter (jam]). Im nizsza temperatura, tym mniejsze
sg rozmiary kropel wody. Krople mate o S$rednicy ponizej 0.5 mm zamarzaja
bezposrednio po uderzeniu w platowiec, szybko ulegajg krystalizacji powodujac
powstanie lodu matowego. Ze wzgledu na posta¢ oblodzenia najbardziej grozne jest
oblodzenie lodem szklistym. Tworzy sie on w temperaturze od -10°C do 0°C i przy
duzych $rednicach kropli pokrywa lodowa moze sie tworzy¢ daleko w gtgb ptata [4, 18].
Przy chmurach stratocumulus, stratus i nimbostratus w temperaturach od -5°C do 0°C
wystepuje mozliwos$¢ intensywnego oblodzenia.

Najbardziej niebezpieczna faza lotu jest przejscie z lotu poziomego do wznoszenia
w chmurach z wystepowaniem obladzania. Samolot zmniejsza predko$¢ przyrzadowa co
powoduje spadek sity nosnej proporcjonalnej do kwadratu predkosci. Przechodzac przy
wznoszeniu na wieksze katy natarcia, moze wejS¢ w zakres silnego spadku
wspoétczynnika sity nosnej spowodowanego obladzaniem [4] (rys. 2). Zmniejszenie
predkosci lotu Vp i spadek Czmex moze spowodowaé wejscie samolotu na nadkrytyczne
katy natarcia a > akr, i w rezultacie na skutek deficytu sity nosnej przy petnym ciagu
silnika, moze doprowadzi¢ do dynamicznego przeciggniecia [13, 18],

Najgrozniejszy dla samolotu obladzanego nie jest wzrost masy AG (rys. 1), ale
zmiany charakterystyk aerodynamicznych nastepujagce w bardzo krétkim czasie
w pierwszych sekundach obladzania - rys. 2 [4, 18, 24] oraz rys. 17 irys. 18 [20].

A. Kochanski z ITSIM we Lwowie przed 64 laty pisa! [9]:

. .. Przy oblodzaniu samolotow, ciezar powtoki lodowej nie jest zbyt duzy i jako
obcigzenie nie odgrywa wielkiej roli...

. Ogromng rolg odgrywajg natomiast, spowodowane przez osad lodowy zmiany
‘wtasnosci aerodynamicznych, zmiany sterownosci, drgania itd. ...
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Bardzo waznym jest przy tym fakt, ze konstrukcje doskonalsze pod wzgledem
aerodynamicznym, tracg przy oblodzeniu o wiele predzej mozno$é lotu, anizeli
konstrukcje gorsze aerodynamiczne. ... ”

Rys. 2. Zmiany bezwymiarowego wspétczynnika sity nosnej Cz,, w funkcji kata natarcia
w zaleznos$ci od formy obladzania (wyniki badan laboratoryjnych WUiIL WAT, 2001
[4], foto. Gottingen [241

Obecnie, to jest w drugiej potowie 2002 roku, pomimo notowanych katastrof
lotniczych wywotanych obladzaniem i intensywnych badan w wielu renomowanych
osrodkach naukowo badawczych $wiata oraz dostepnych w publikacjach wynikéw, dla
wielu ,specjalistow” lotniczych w Polsce jest szokujace, a wrecz niewiarygodne, ze
wystgpienie intensywnego oblodzenia w czasie paru sekund moze doprowadzi¢ do
degradacji maksymalnego wspotczynnika sity nosnej CzniXo -50% oraz krytycznego
kata natarcia ak- o -40% (rys. 2 [1, 2, 3, 4, 11-1-18] oraz rys. 17 [20]), powodujac
katastrofe. Powyzsze stwierdzenie ujawnity wypowiedzi, wystgpienia oraz publikacje
i zakazy decydentéw wojskowych publikowania wynikow badadn i obliczen
wyjasniajacych przyczyne katastrofy samolotu TS-11 ,Iskra” w dniu 11 listopada
1998 r. w Otwocku.

Pilotaz samolotu w warunkach wystepowania oblodzenia jest obarczony olbrzymim
ryzykiem, pomimo spotykanych na nowoczesnych samolotach wydajnych systeméw
anty-oblodzeniowych i ostrzegawczych. Znajomos$¢é przebiegu zjawiska i jego wplywu
na dynamike lotu samolotu moze by¢é czynnikiem decydujagcym w zakresie
bezpieczenstwa lotéw [21, 23, 28].
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2. Modele fizyczny i matematyczny

Obiektem badan modelowych jest samolot szkolno-treningowy TS-11 ,Iskra”.
Obiekt ten zostat zidentyfikowany geometrycznie, masowo i aerodynamicznie.

Model fizyczny samolotu zostat zbudowany w oparciu o nastepujace zatozenia:

e zastosowano model atmosfery wzorcowej bez podmuchow,

*« samolotjest traktowany jako bryta sztywna o szeSciu stopniach swobody,

e Przyjeto, ze stery sa niewazkie, a ich wychylenia majg wptyw parametryczny na
zmiane sit i momentéw sit aerodynamicznych,

*  zastosowano aerodynamike quasi-stacjonarna,

¢ samolot posiada geometryczng, masowg i aerodynamiczng ptaszczyzne
symetrii.

Wszystkie przyjete uktady odniesienia sa uktadami prostokatnymi, prawoskretnymi.

Rys. 3. Przyjete uktady odniesienia [6, 10, 14, 22]

Przyjeto intensywne oblodzenie powierzchni no$nych samolotu stosujgc modele
matematyczne Bilanina [1], Ditenbergera [3], Cebeciego [2] oraz wyniki badan
tunelowych oblodzonego ptata w laboratorium WUIL WAT Kowaleczki, Sobieraja,
Panasa, Wojciechowskiego [4], ITLIMS PW Sierputowskiego, Rewuckiego, Al-
Sharabiego [27] oraz obliczen wg [3] wykonanych przez Niezgode [20].

Przyjet® powszechnie stosowang w lotnictwie posta¢ dynamicznych réwnan ruchu
dla szesciu stopni swobody dla zatozonego modelu fizycznego samolotu [7, 10]
wyprowadzonych w klasycznych lotniczych uktadach odniesienia (rys. 3). Rdwnania te
w formie macierzowej przyjmujg postac:

MV+K MV =Q* )

gdzie:
- zmodyfikowana macierz bezwtadnosci M =M +M,j,
- macierz bezwtadnosci M:
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m 0 0 0 57 0
0 m 0 -sZ 0 Sx
0 0 m 0 -Sx 0
0 -5z 0 NN 0 .Jxz

sz 0 ~sx 0 JY 0

0  gsx 0 -Jxz 0 Jz
- macierz kinematyczna K:

"0 -R Q O O o

R - O O O

-Q P OO0 O O

~ 0 -w VvV O -R Q

W -U R o -P

-V U o -Q P (0]

- wektor przyspieszen: V =col\jj, V, W, P, Q,
- wektor predkosci: V=col[U, V, W, P, Q /7]

- wektor sit i momentow sit zewnetrznych: Q* =col[X, Y, Z, L, M, N]

- sktadowe wektora sit i momentdw sit zewnetrznych dziatajgcych na samolot w locie.

fir =Qa+Qg +Qr +QO (5)
gdzie:  fi*“ - wektor sit i momentow sit aerodynamicznych,
fi* - wektor sit i momentéw sit grawitacyjnych,
Qt - wektor sit i momentow sit od zespotu napedowego,
Q5- wektor sit i momentéw sit od sterowania powierzchniami sterowymi,
przy czym:
Qd=Us d
Us - macierz pochodnych aerodynamicznych sterowania
S =col[dL, OH, Sv, aZH, ST] - wektor sterowania:
8L - lotkami,
SH - sterem wysokosci
6v - sterem Kierunku
azll " ZITian3 kata zaklinowania usterzenia poziomego
dj - obrotami silnika

Spos6b modelowania obcigzen dziatajagcych na samolot w locie zostat szerzej
oméwiony w pracach [6, 22], Powyzsze réwnania, uzupeilnione zwigzkami
kinematycznymi (6), stanowig petny matematyczny model dynamiki samolotu o szesciu
stopniach swobody [6, 10, 22].
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Zwiazki kinematyczne pomiedzy predkosciami liniowymi i katowymi (wyrazonymi
w uktadzie samolotowym), a odpowiednimi predkosciami w uktadzie ziemskim,
zapisano przy wykorzystaniu parametrow Eulera (tzw. kwaternionéw) [6, 8, 22]:

QD "0 P Q R~ a0 0
4 1 -P 0 -R Q

el Kk E .el
"2 2 -Q R 0 -P e2 e2
*3. -R 'Q P 0 _e3_ e3

gdzie:
k - staty wspotczynnik sprzezenia zwrotnego
E - wspotczynnik naruszenia réwnania wigzacego (E = 0 - w sytuacji idealnej),

E=D+el +@+3 1 @)

Rys. 4. Potozenie osi obrotu W w nieruchomym uktadzie wsp6trzednych

Kwaterniony, czyli parametry Eulera, s definiowane jako [6, 22]:

*

en = COS---- e\ =cosa sin-
2 z

(8)

*

ej =cos li sin—2 e3=cos7 sin

Dodatkowo musi by¢ spetniona zalezno$¢ (9), w celu zapewnienia ortogonalnosci
uktadu

D+e\+e\+A =1 9)

Interpretacja fizyczna parametréw Eulera jest dosy¢ trudna i dlatego uzywa sie
przeliczen pomiedzy kwaternionami, a katami quasi Eulerowskimi [6, 22]:

2 (eOei +£273)
eg- ef—e%-ﬂ-gB

O = arcsin[2 (e0e2 - eje3)] (U)

(10)
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2 (e0e3 +e\e2)

Fearctg o, o, (12)
e0 +el ~e2~e3
oraz
0 0 « 0 .0 |
= — €0S — +sin— sin — sin — (13)
€0 = cos  COS 5 5 5 5 5
0 0 W o .0 .,
=si ~cos— - — sin— sin— (14)
e\ =sin ) cos 5 cos 5 cos > > 7
' 0 0 W
e sino—cos—+sin— cos — sin — (15)
52 2 2 2 2 2
0 0 'F
coso—sinﬂ-sin — sin — cos— (16)
2 2 2 2 2

Kwaterniony maja te zalete, ze nie posiadajg osobliwosci dla kata pochylenia
0 =90 stopni zwiagzanej z opisem funkcji trygonometrycznych oraz cechujg sie
wiekszg doktadnoscia wyznaczenia potozenia samolotu w przestrzeni, co jest
szczegOlnie istotne przy dtugotrwatych obliczeniach.

3. Proba rekonstrukcji lotu wznoszgcego samolotu TS-11 w trakcie
wystepujacego intensywnego obladzania

W uwagach o eksploatacji zimowej samolotéw dla pilotdw komunikacyjnych [23]
instrukcja konczy sie stowami:
,.-..Nie bagatelizuj oblodzenia. Zmiana wtasnos$ci aerodynamicznych samolotu,
w rzeczywistym silnym oblodzeniu jest trudna Ilub wrecz niemozliwa do
przewidzenia przez konstruktoréw i oblatywaczy w czasie préb w locie. Instalacja
przeciwoblodzeniowa powinna ci tylko pomo6c w bezpiecznym opuszczeniu strefy
oblodzenia - nie daje gwarancji bezpiecznego lotu w takich warunkach!’

3.1. Model Reasona powstawania wypadku lotniczego

Aby zaistniat wypadek lotniczy wystepuje nieszcze$liwe natozenie sie rozlicznych
przyczyn. Bardzo dobrze przedstawit model powstawania wypadku lotniczego
R. Reason [28], Model zawiera szereg tarcz przedstawiajgcych dziatalnosci
odpowiednich stuzb realizujgcych lot i zabezpieczajgcych przed wypadkiem. Tarcze te
nie sa catkowicie szczelne tzn., ze dziatalno$¢ stuzb w przedstawionej dziedzinie nie
gwarantuje w 100% bezpieczenstwa. Na szczelno$¢ poszczegdlnych ekranéw maja
wplyw odpowiadajace im stuzby, ale o zestawieniu poszczegdlnych ekranéw decyduje
wytgcznie przypadek tzn., ze zestawienie szczelin obracajgcych sie ekran6w jest losowe.
Jezeli szczeliny obracajgcych sie ekrandw ustawig sie na prostej linii (rys. 5) nastepuje
wypadek.

Zastosowanie modelu R. Reasona (rys. 5) do analizy lotu odrzutowego samolotu
szkolnio-treningowego w trakcie intensywnego obladzania zakoriczonego katastrofa jest
mozliwe poprzez nadanie odpowiedniej interpretacji poszczegdlnym tarczom [13].
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Rys. 5. Model powstawania wypadku lotniczego R. Reasona [13]

e DECYDENCI - brak skoordynowanego dowodzenia, odpowiedzialno$ci dowddztwa,
ubezwitasnowolnienie odpowiedzialnych stuzb za bezpieczenstwo lotow przez
dowo6dcoéw wyzszych rangg i stanowiskiem.

¢« PRZYGOTOWANIE - nieznajomos$¢ przez dowodzacych i pilotéow fizyki zjawiska
obladzania samolotu, mozliwosci wystgpienia wptywu na wiasnosci aerodynamiczne,
ignorowania komunikatbw meteorologicznych, ignorowanie regulaminéw lotu,
nieznajomos$¢ wiasnosci lotnych samolotu w Trudnych Warunkach Atmosferycznych
(TWA).

+ OKOLICZNOSCI - trudne warunki atmosferyczne - zamglenie, marznagca mzawka,
oblodzenia w chmurach; przestudzone paliwo w zbiornikach skrzydtowych, warunki
atmosferyczne przekraczaty aktualne uprawnienia pilotow.

+ DZIALANIA BEZPOSREDNIE - polecenie lotu na Lotnicze Rozpoznanie Pogody
samolotem nieprzystosowanym do realizacji rozpoznania, dopuszczenie do startu
sprzeczne z regulaminem i aktualnymi uprawnieniami pilotow.

* MECHANIZMY OBRONNE - wyszkolenie pilotéw do lotu w TWA, znajomos$¢
przez pilotow i decydentéw fizyki zjawisk wystepujacych w atmosferze ich wptyw
na bezpieczenstwo lotu - oblodzenie, uskok wiatru, przestrzeganie regulaminéw
i szanowanie decyzji podejmowanych przez kompetentne stuzby w hierarchii
dowodzenia i kierowania lotami, znajomos$ci wtasnosci lotnych samolotow.

3.2. Warunki atmosferyczne na trasie przelotu i profil predkosci

Ptk A. Stasicki [29] cytowany przez ptk dr A. Milkiewicza [19], jako nestor
wojskowych meteorologéw polskich, stwierdza [14, 29]:
e ,,...Nalezy podkresli¢, ze stuzba meteorologiczna we wszystkich komunikatach
iprognozach wskazywata na wystepowanie warunkéw sprzyjajacych
oblodzeniu statkéw powietrznych podczas ich lotu w chmurach i opadach...”

5- Mechanika w lotnictwie
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,--W dniach 10 ill listopada 1998 r. wszystkie komorki organizacyjne stuzby
meteorologicznej  WLOP, wiaczone do procesu meteorologicznego
zabezpieczenia defilady powietrznej, mialy wtasciwe rozeznanie proceséw
fizycznych zachodzacych w atmosferze (troposferze), a takze rozeznanie
w sytuacji synoptycznej ksztattujgcej warunki atmosferyczne w rejonie
planowanego przelotu samolotéw do defilady. Analiza posiadanych informacji
meteorologicznych byta przeprowadzona witasciwie i wyciggano z niej
prawidtowe wnioski, formutowane w prognozach i ostrzezeniach wydawanych
przez komorki stuzby. ...”

. Prognozy pogody opracowywane przez synoptykéw  stuzby
meteorologicznej WLOP, meldowane w dniach 10 i Il XI 1998 r., byly
pesymistyczne i nie dawaly podstaw do podjecia uzasadnionych decyzji
o wykonaniu defilady powietrznej w zaplanowanym wariancie jej wykonania.
Warunki atmosferyczne byly gorsze od dopuszczalnych warunkéw
minimalnych, okre$lonych do wykonania takiego zadania. ...”

. Wszystkie prognozy przewidywaty wystepowanie zjawiska oblodzenia
samolotéw w chmurach i opadach.... ”

¢ ,, ..Katastrofa samolotu zaistniata w szczegdlnie trudnych WA. Podczas jego
lotu na wysokosci 100 m - oblodzenie nie wystepowato. W  koncowej fazie
lotu, na kilkanascie sekund przed zderzeniem z ziemig, pilot zwiekszyt
wysoko$¢ do 400 m, ze zmniejszeniem predkosci z 520 do 420 km/h.
Konsekwencjg tego mogto byé wejscie w dolng warstwe oblodzenia...

,....Na tym putapie, w rejonie Otwocka, temperatura powietrza byta nizsza od
temperatury nasycenia wzgledem lodu i wynosita —3.5 C. Mogty wiec wystgpic
warunki sprzyjajace oblodzeniu TS-11...”

Z powyzszych wypowiedzi A. Stasickiego opracowanych na podstawie
dokumentacji dowodowej i opublikowanej [29] oraz przytoczonej szerzej w [14]
wynika, ze istniejgce warunki atmosferyczne sprzyjaty oblodzeniu samolotu lecgcego
w chmurach z predkos$cig ponizej 500 km/h (na wznoszeniu 380 km/h).

Wykonane obliczenia [14, 17] wykazaly, ze oblodzenie samolotu w panujgcych
wowczas warunkach atmosferycznych wystgpito i mogto miec¢ intensywny i szybki
przebieg.

Analiza parametréw lotu samolotu TS-11 ,Iskra” nr 1HO071j ze wskaznika
AMS-2000, wykonana przez kpt. dr inz. Mirostawa Witosia, przedstawia profil
predkosci lotu (rys. 6) [30].

Do 125 s. przyja¢ mozna byto $rednig predkos¢ Vp = 520 km/h na wysokosci
-120 m, (godzina 11— - czas zobrazowania 9 s. (rys. 6))). W czasie dalszego lotu
nastepuje wznoszenie do wysokosci —400 m, (godzina 11~ - czas zobrazowania 151 s.)
i wyzej, wystepuje spadek predkosci do =390 km/h na wznoszeniu (rys. 6).

Zgodnie z ekspertyzag A. Milkiewicza opublikowang w [19], silnik, w chwili
zderzenia z ziemig, posiadat obroty n—14400 obr/min, tzn. ze pilot utrzymywat predkosé
obrotowg silnika w zakresie przelotowym zgodnie z ,Instrukcjg Lotu 1851/78° [14],
ktéra okredla dla silnika SO-3 zakres przelotowy n=14500 obr/min. Wg tejze
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»Instrukcji”, zalecana predko$¢ na wznoszeniu w zakresie wysokosci od 0 do 1000 m
wynosi V,, = 380 km/h |14, 17].

™0 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 f$6 160
czas zobrazowania (sj -L

Rys. 6. Profil predkosci lotu Vp opracowany przez kpt. dr inz. M. Witosia
ze wskaznika AMS-2000 [30]

3.3. Hipoteza przebiegu katastrofy

Samolot lecacy na wysokosci H = 100-200 m z predkoscig V,, = 520 km/h zaczyna
sie wznosi¢ do wysokosci H ~ 500 m i wchodzi w chmury, w ktérych temperatura
malata do ok. -4°C. Wystepujaca, wedtug danych meteorologicznych, inwersja sprzyjata
powstawaniu wiekszej wodnosci chmury. Przestudzone krople wody o ujemnej
temperaturze padaty na przemrozone powierzchnie nosne samolotu, powodujac
intensywne obladzanie skrzydet (samolot przez kilka dni poprzedzajacych analizowany
lot, bazowat zatankowany na wolnym powietrzu o temperaturze ujemnej). Narastajgcy
na powierzchniach no$nych 16d powodowat nieznaczny przyrost masy samolotu AG oraz
znaczny, ok. 50% spadek wspdiczynnika sity nosnej Czmex rys. 2 izmniejszenie o ok.
45% krytycznego kata natarcia akl. Spadek sity nosnej AP;n (rys. I) zostaje wywotany
spadkiem kwadratu predkosci Vp2oraz spadkiem wspotczynnika sity nosnej AC: = C -
C; » Ten fakt jest decydujacy o przeciggnieciu dynamicznym samolotu na mniejszych
katach natarcia.

Samolot pochyla sie (0 < 0). Przy predkoSci katowej pochylania Q wystepuje
moment giroskopowy pochodzacy od wirujgcych mas elementéw lewoobrotowego,
turbinowego silnika odrzutowego. Moment ten powoduje odchylanie 'F samolotu
w rawo (rys. 7). Odchylanie samolotu w prawo z predkoscig katowg R powoduje z kolei
przechylanie samolotu na prawe skrzydto <>z predkosciag katowa P. Nalezy podkreslic,
ze caty czas silnik samolotu pracowat przy obrotach n=14400 obr/min (rezim
przelotowy). Potozenie samolotu (ujemny, duzy kat pochylenia) powodowato, ze
sktadowa sity ciezkosci dodatkowo powodowata rozpedza nie samolotu do predkosci
Vp,~ 650 km/h. [14, 17] (rys. 6).
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W7gir= JT mr xQ a7)
. 27L1ITp
uJj — (18)
60

- obr/min zespotu turbo-sprezarkowego silnika,
Q - predkos¢ katowa pochylania,
R - predkos$¢ katowa odchylania,
P - predkos$¢ katowa przechylania.

Reasumujac: rozpedzanie samolotu nastepowato pod dziataniem ciggu silnika P,
i sktadowej sity ciezkosci samolotu G, odchylanie i przechylanie samolotu byto
samoczynnie wywotane efektem giroskopowym [14, 17] rys. 7.

Rys. 7. Momenty giroskopowe dziatajgce na samolot w locie pochylajgcym [14]

Samolot zderzyt sie z ziemia [14, 17] w konfiguracji gtadkiej, bez podwieszen
i uzbrojenia. Podwozie przednie i gtéwne, klapy zaskrzydtowe, hamulce
aerodynamiczne i reflektor byty schowane, a kabina zamknieta. Lotki znajdowaty sie
w potozeniu nieustalonym. Statecznik poziomy ustawiony w skrajnym potozeniu ,,ciezki
na nos”. Kat pochylenia toru lotu 6 wzgledem poziomu w chwili zderzenia wynosit
0 =-50 deg, kat pochylenia na prawe skrzydto O = 125 deg, a predkos¢ samolotu
okoto 650 km/h [30], Samolot byt w prawym zakrecie.

4. Symulacja numeryczna

Zmiana wspotczynnika sity nosnej wywotana intensywnym obladzaniem w locie
nastepuje bardzo szybko [2, 3]. Degradacje wspdiczynnika w czasie obladzania wg
modelu matematycznego Ditenbergera [3] dla profilu przykadtubowego samolotu
TS-11,lIskra” NACA 64 209 zostata przedstawiona na rys. 8 oraz rys. 17 [20],
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“ [eg]

czas [s]

Rys. 8. Degradacja wspotczynnika sity nosnej Cz(cc) w funkcji kata natarcia a(wyzej),
oraz zmiana wspoétczynnika sity nosnej Cz(t) w czasie dla kata natarcia a = 7.5 deg
w intensywnym oblodzeniu dla profilu NACA 64 209

Wykorzystujagc otrzymane wyniki dla profilu (rys. 8) obliczono zmiany
bezwymiarowych wspotczynnikow [3, 5, 7, 8] sity nosnej Cz, oporu aerodynamicznego
Cx, momentu pochylajagcego Cm oraz pochodne aerodynamiczne [5, 7, 8, 10, 22]
samolotu niezbedne do symulacji numerycznej.

4.1. Wplyw efektéow giroskopowych od silnika na dynamike samolotu

”

Turbinowy silnik odrzutowy SO-3 stanowigcy naped samolotu TS-11 ,Iskra
posiada wirujacy zesp6t turbosprezarkowy lewoobrotowy. To znaczy wektor kretu

Kt = JT -mT posiada kierunek osi obrotu, a zwrot do tytu (rys. 7).

Symulacje wykonano rozwazajgc wznoszenie samolotu z intensywnym obladzaniem
z silnikiem SO-3 lewoobrotowym, jak rowniez zmieniajagc wytgcznie kierunek obrotéw
na prawy.
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-8 -4 0 4 8 12 16
Kat natarcia [deg]

Rys. 9. Zmiana wspétczynnika sity nosnej Cz (a) w funkcji kata natarcia a
dla samolotu TS-11 ,Iskra” bez oblodzenia i oblodzonego

Na rys. 9 przedstawiono degradacje wspoOtczynnika sity nosnej wywotang
intensywnym  obladzaniem formag lodu szklistego przy wodnosci chmury
LWC=0.3 g/m3 intensywnoscig obladzania r\ = 0.8, temperaturze zewnetrznej -4°C [14,
20] przy wilgotnosci wzglednej powyzej 95%.

W fazie wznoszenia predko$¢ maleje, a nastepnie po dynamicznym przeciggnieciu
w locie nurkowym gwattownie wzrasta do —650 km/h w chwili zderzenia z ziemia
(rys. 10), co jest zgodne z pomiarem [30], jak réwniez charakter zmian predkosci [14,
15, 18,20, 30],

Czas lotu [s]

Rys. 10. Wychylenie steru wysokos$ci 5Horaz zmiana predko$ci w czasie,
z zaznaczeniem chwili wznoszenia i poczatku lodzenia
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(@)

Czas lotu[s]

(b)

Czas lotu [s]

Rys. 11. Zmiana w czasie katéw natarcia a i $lizgu (3w fazie wznoszenia z lodzeniem;
(a) - silnik lewoobrotowy, (b) - silnik prawoobrotowy

Na rys. 11713 przedstawiono wyniki symulacji numerycznej lotu samolotu TS-11
»lskra” po rozpoczeciu wznoszenia z lotu poziomego na wysokosci /!=100m
z predkoscig Vo=520 km/h do lotu wznoszacego w t=1 s i rozpoczeciu intensywnego
obladzania powierzchni no$nych samolotu od chwili r=18 s. W locie wznoszacym
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przyjeto zatozenie, ze pilot steruje wytacznie sterem wysokosci wychylajagc o kat <H
(rys. 10), utrzymujac state obroty silnika /!'T=14400 obr/min. Przy predkosci -380 km/h
(rys. 6) na wznoszeniu na skutek gwattownego spadku sity nosnej wywotanej
oblodzeniem (rys. 8 i 9), nastepuje dynamiczne przeciggniecie. Samolot pochyla sie na
ujemne katy 0 (rys. 12).

(a)

Czas lotu [9]

(b)

Czas lotu [s]
Rys. 12. Zmiana w czasie katow potozenia samolotu: przechylania 0, pochylania 0
i odchylania *Fw fazie wznoszenia z lodzeniem; (a) - silnik lewoobrotowy,
(b) - silnik prawoobrotowy
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Czas lotu [s]
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Czas lotu [s]

Rys. 13. Zmiana w czasie predkosci katowych samolotu: przechylania P, pochylania Q
i odchylania R w fazie wznoszenia z lodzeniem; (a) - silnik lewoobrotowy,
(b) - silnik prawoobrotowy



74 J. Maryniok. J.A. Goszczynski, J. Pyrz

Pochylanie samolotu z katowg predkos$cig pochylania Q zostato przedstawione na
rys. 13a i 13b. Wektor predkosci katowej Q skierowany wzdtuz lewego skrzydta (rys. 7)

powoduje przy lewoobrotowym silniku SO-3 wystgpienie momentu giroskopowego MKr
wywotujagcego skrecanie samolotu 'F w prawo (rys. 7 i 12) z katowa predkoscia
odchylania R (rys. 13). Obrét pochylajgcego sie samolotu w prawo wywotuje
aerodynamiczny moment pochylajagcy samolot na prawe skrzydto, dodatni kat
przechylania 0 (rys. 12) z dodatnig predkoscig przechylania P (rys. 13) przy dodatnim
kacie $lizgu /3 (rys. 11).

Wytaczna zmiana kierunku obrotéw zespotu turbosprezarkowego z lewych na prawe,
przy zachowaniu niezmiennych pozostatych parametréw, na drodze symulacji
numerycznej wykazata, ze symetryczne parametry samolotu: pochylenie samolotu 0
(rys. 12), katowa predko$¢ pochylania Q (rys. 13) oraz kat natarcia a (rys. 11), sa
niezmienne. Ulegajg zmianom i stanowig lustrzane odbicie poprzednich parametrow,
uzyskanych dla silnika lewoobrotowego, takie parametry jak: kat §lizgu /3 (rys. 1lb), kat
przechylenia samolotu 0 i kat odchylenia 'F (rys. 12b), katowe predkosci, przechylania
P i odchylania R (rys. 13b).

Z analizy otrzymanych wynikéw na drodze symulacji numerycznej mozna
jednoznacznie stwierdzi¢, ze konfiguracja samolotu, tor ruchu w ostatniej fazie lotu, od
przeciagniecia do zderzenia z ziemig nie byt wysterowany przez pilotéw, lecz wywotany
samoczynnie oblodzeniem i efektem giroskopowym pracujacego silnika.

Porownanie parametrow lotu samolotu z lewo- i prawoobrotowym silnikiem
wykazuje decydujacy wplyw powstatych efektéw giroskopowych na przestrzenng
trajektorie lotu samolotu.

4.2. Wznoszenie samolotu na statych obrotach w intensywnym obladzaniu

Wyjsciowe parametry lotu poziomego na wznoszeniu przyjeto jak poprzednio.
Przeprowadzono symulacje numeryczng, ktérej wyniki przedstawiono graficznie. Na
rys. 14b przedstawiono wylgcznie sterowanie sterem wysoko$ci SH (Scigganie steru na
wznoszenie i ustawianie obrotow na nT = 14400 obr/min). Samolot wznosi sie przy
intensywnym obladzaniu, az do samoczynnego dynamicznego przeciggniecia
i przechodzi w lot nurkowy (rys. 15b) ze wzrostem predkosci Vgdo momentu zderzenia,
co jest zgodne z rys. 2 [301 oraz rys. 10, jak i wynikami [17, 18,26].

Trajektorie lotu samolotu przedstawiono na rys. 16.

Tor lotu samolotu, jak i parametry geometryczne i kinematyczne, zalezne sg od
intensywnoséci i rodzaju oblodzenia zmieniajgcego gwattownie charakterystyki
aerodynamiczne.
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Czas lotu [s]

gn fdeg]

Czas lotu |g]

Rys. 14. (a) - Zmiana wysokosci lotu li i odchylenia toru lotu y w czasie;
(b) - sterowanie obrotami silnika 11 i wychyleniem steru wysokosci 8H



J. Maryniok, J.A. Goszczynski. J. Pyrz

Czas lotu [s]

Czas lotu [s]

Rys. 15. (a) - Zmiana w czasie katdw natarcia a i $lizgu /3;
(b) - zmiana w czasie predkosci lotu VO
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Rys. 16. Wyniki symulacji numerycznej lotu samolotu TS-11 ,,Iskra” z silnikiem S03
po wystapieniu oblodzenia w trakcie wznoszenia

Rys. 17. Zmiany wspotczynnika sity nosnej Cz(cc, t) w funkcji kata natarcia a w czasie
obladzania o ostrej formie lodu szklistego z zaznaczeniem Czmu i akrdla Ma = 0.4 [20]

7
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4.3. Wptyw charakteru i intensywnos$ci obladzania na parametry lotu samolotu

Intensywno$¢ oblodzenia zalezna jest od wilgotnosci wzglednej powietrza,
a w szczeg6lnosci od wodnosci chmury ,,LWC” okreslonej liczbg graméw wody w 1 nr
powietrza [g/m3] oraz od wspéiczynnika intensywnosci obladzania rj [1-3, 5, 7, 8,
12, 20].
Poréwnawcze obliczenia wykonat Niezgoda [20] dla trzech rodzajow powitok
lodowych okreslonych jako:
¢ obladzanie typu szron n=0.5, LWC = 0.3 g/nrl
e obladzanie lodem szklistym r| = 0.5, LWC = 0.5 g/m1
« ostra forma oblodzenia lodem szklistym r] = 0.5, LWC = 0.8 g/m
Przyktadowo przedstawiono charakterystyki aerodynamiczne zmian
wspoétczynnikéw: sity nosnej Cz(Gi, i) (rys. 17) oraz oporu aerodynamicznego Cx(cc, t)
(rys. 18) zgodnie z [20] uzyskane przy obladzaniu ostrg formga lodu szklistego dla liczby
Macha Ma = 0.4.
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Rys. 18. Zmiany wspétczynnika oporu aerodynamicznego Cx(a, t) w funkcji kata
natarcia a w czasie obladzania o ostrej formie lodu szklistego dla Ma = 0.4 [20]

Na rys. 19 i 20 przedstawiono zmiany wspoétczynnika sity nosnej [20] w czasie
obladzania lodem szklistym (rys. 19) i lodem typu szron (rys. 20).

Obliczenia zmiany wspo6tczynnika sity nosnej potwierdzajg wyniki publikowane
przez Cebeciego [2] oraz uzyskane do$wiadczalnie [4, 18, 27J.
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a, a kr la'egi

Rys. 19. Zmiany wspoétczynnika sity nosnej Cz(a, t) w funkcji kata natarcia a w czasie
obladzania o szklistej formie lodu z zaznaczeniem Czmiai akrdla Ma = 0.4 [20J

1.0

--—----—-t ez oblodzenia

.5

—+30&
60s

-0 —Cz max;

Rys. 20. Zmiany wspoétczynnika sity nosnej Cz(a, t) w funkcji kata natarcia a w czasie
obladzania o formie lodu szron z zaznaczeniem Cz,,.u i akrdla Ma = 0.4 [20]

79
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Obliczone na drodze symulacji numerycznej parametréw lotu samolotu TS-11
»Iskra” w fazie wznoszenia bez obladzania i z r6zng formg obladzania wykazujg duzy
wptyw charakteru obladzania na zmiang wysokosci lotu h (rys. 21). Uwidacznia si¢
osiggniecie roznej wysokosci w zaleznosci od intensywnosci obladzania przy tym
samym wychyleniu steru wysokosci [20].

*W

Rys. 21. Zmiana wysokosci lotu w czasie [20]

Ostatnie badania aerodynamiczne wykonane w Instytucie Techniki Lotniczej
Wydziatu Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii Technicznej w Warszawie [31]
wykazaty, ze w pierwszej fazie obladzania wystepuje wzrost aerodynamicznego
momentu*pochylajacego samolotu Cm (rys. 22). Przy wyréwnowazonym samolocie na
wznoszeniu, przy statym wychyleniu steru wysokosci 5H= -10.8 [deg] (rys. 14b) w fazie
obladzania kat natarcia a=6 [deg] (rys. 15a), nastepuje wzrost momentu pochylajgcego
(rys. 22), co w konsekwencji wptywa na wzrost wysokosci wznoszenia (rys. 21), jak
rowniez wzrost kata natarcia samolotu i degradacje bezwymiarowego wspdtczynnika
sity nosnej Cz,, (rys. 22) powodujac gwattowniejsze przepadanie dynamiczne samolotu.

W czasie zaistniatej katastrofy nie byty znane wszystkie parametry meteorologiczne
niezbedne do tych szczeg6towych obliczen symulacyjnych. Wykonujac symulacje przy
réznych charakterystykach obladzania [20] mozna ustali¢ zakresy zmian parametrow
lotu mozliwych w chwili katastrofy.
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Rys. 22. Charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu TS-11,,Iskra”
w optywie symetrycznym bez i w oblodzeniu [31]

5. Mozliwo$¢ sterowania samolotem po dynamicznym przeciggnieciu
wywotanym oblodzeniem

Czas przebiegu ostatniej fazy lotu to jest od momentu przepadniecia samolotu,
charakteryzujgcym sie gwaltowng utratg wysokosci /;, przechodzeniem w strome
nurkowanie 0 i bardzo szybkim wzrostem predkosci lotu VO, do momentu uderzenia
w ziemie, mozna okresli¢ na 7-51ls.

Z pomiaréw predkosci wykonanych przez Witosia (rys. 6) [30] i opracowanych ze
wskazan AMS-2000 czas wynosi 7+-9s. Z symulacji numerycznej i obliczeri wykonanych
w oparciu o model matematyczny mozna oszacowac czas odpowiednio:

zrys. 10 VO(t) - lis,
zrys. 12 6(t) - 7s,
zrys. 14a H{t) - 9 s,
zrys. 15 vQqt) - 9s.

6 - Mechanika w lotnictwie
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Na podstawie powyzszych wynikéw przyjeto, ze czas od momentu utraty sity nosnej
wywotanej oblodzeniem do upadku zawarty jest miedzy 7 a lis. Czas rozpoznania
awarii przy pelnym systemie informacji w eksperymencie lotniczym na samolocie
wynosi  2-*-108s przy prawdopodobieAstwie rozpoznania sytuacji 0.47 [16].
Odpowiednio w eksperymencie symulatorowym czas ten wynosit 3-"6s przy
prawdopodobienistwie rozpoznania 1.0 [16].

B. Sasim z 3 Korpusu Obrony Powietrznej na Konferencji Mragowo - 2002 wygtosit
referat i opublikowat [25], w ktérym opierajac sie na wypadkach i badaniach stwierdza
awarie prowadzace do katastrofy - przyktadowo:

e 5 lipca 1995 r. na samolocie TS-11 Iskra nastgpit spadek obrotéw silnika do
10 300 obr/min, a nastepnie wytagczenie sie silnika. Spowodowane to byto
zablokowaniem sie instalacji uktadu paliwowego. Analiza przyczyn od mo-
mentu powstania watpliwosci odnosnie wskazan do momentu szczesliwego
katapultowania si¢ trwata 2 min i 58 s.

e 27 wrze$nia 2001 r., na skutek rozszczelnienia sie instalacji paliwowej na sa-
molocie MiG-21 bis (pilot odczul "wybuch"), wystgpito zjawisko ,,dymienia”
z dyszy wylotowej samolotu. Zdarzenie zostato zasygnalizowane dopiero po
3 minutach i 10 sekundach miganiem lampki ,,pozostato 450 I". Szcze$liwe
katapultowanie pilota, nastgpito po 4 minutach i 3 sekundach od chwili
wystgpienia niesprawnosci...",

Z powyzszych relacji wynika, ze czas od momentu wystapienia awarii,
zidentyfikowania sytuacji i reakcji pilota odpowiednio wynosit dla TS-11 ,Iskra
178s, dla MiG-21 bis-243s.

B. Sasim [25] przytacza badania przeprowadzone z udziatem pilotow:

W doswiadczeniu brato udziat 45 pilotdbw z réinych jednostek o réznym
poziomie lotniczego doswiadczenia ogdlnego, posiadajgcych nalot na roznych typach
samolotdw, w tym na Su-22. tgcznie wykonano 147 dosSwiadczen na roznych etapach
»lotu " jak: start, ladowanie, lot do strefy i na $rednipilotaz oraz lotpo trasie... ”.

Wedtug B. Sasima [25]:

Najdtuzszy czas reakcji wsrod badanych wynosit 3 minuty, najkrotszy 8 sekund.
Sredni najbardziej prawdopodobny czas reakcji przy wystapieniu awarii OCP, jak
zawisu obrotéw silnika wynosit okoto 35 sekund. Czas reakcjijest zbyt dtugi i stanowi
iszczego6lnie duze zagrozenie podczas startu oraz podejscia do lgdowania.
W warunkach realnego lotu czas reakcji moze by¢ wiekszy ze wzgledu na inne
czynnosci, a dziatania pilota bardziej nieskoordynowane.

Wydtuzony czas reakcji moze wynika¢ z powodu braku wiasciwego treningu
pilotazowego na samolocie, jak i na symulatorze. ...

W oparciu 0 powyzsze przedstawienia jak réwniez szersze oméwienia w pracach
[16, 25] czasu latencji, rozeznania sytuacji, reakcji pilota oraz fazy lotu, wznoszenie
i przeciggniecie samoczynne bez widocznosci ziemi - lot w chmurach, jak i nie
wyczuwalnym przecigzeniu - $wiadome sterowanie samolotem byto niemozliwe.
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Konfiguracja samolotu i trajektoria lotu wynikata z wasnosci aerodynamicznych
oblodzonego samolotu, i dynamicznych - efekty giroskopowe, ciag silnika, ciezar
samolotu.

Stwierdzenia, ze pilot wprowadzit samolot w stan lotu prowadzacy do katastrofy sg
niewiarygodne, a obliczenia nie uwzgledniajg czasu w jakim zatoga miata rozeznaé
sytuacje, zareagowaé sterami, oraz czasu reakcji samolotu na wychylenia steréw,
w sumarycznym czasie 7-f9s.

Sprawna zatoga (0o czym S$wiadczy analiza wypowiedzi pilota [14, 17]) zostala
zaskoczona nieznanym zjawiskiem, nie byta w stanie zareagowac na stan lotu samolotu.

6. Podsumowanie

W fazie wznoszenia samolotu w chmurach wystgpito obladzanie powierzchni
nosnych samolotu powodujac degradacje sity nosnej.

Na skutek gwattownego spadku sity nosnej oraz wzrostu oporu aerodynamicznego
nastgpito dynamiczne przeciggniecie samolotu. Samolot pochylajac sie przeszedt w nie
sterowany stromy lot nurkowy z réwnoczesnym odchylaniem w prawo i przechylaniem
na prawe skrzydto, wywotane efektem giroskopowym lewoobrotowego turbinowego
silnika odrzutowego.

Ze wzgledu na deficyt czasu od momentu przeciggniecia do uderzenia w ziemie
zatoga nie byta w stanie zareagowac.

Dziatanie zatogi wykonujacej polecenie wykonania Lotniczego Rozpoznania Pogody
na trasie dolotu do wysokos$ci 500 m byto prawidtowe. Przyczyng katastrofy samolotu
TS-11 ,lIskra” 1H0713 w dniu 11 listopada 1998 r. pod Otwockiem byto oblodzenie
samolotu [14], W danych warunkach meteorologicznych nie nalezatlo wykonywac lotu
[14].

» Loty w strefie oblodzenia na statkach powietrznych nie majacych urzadzen przeciw
oblodzeniowych sg zabronione”. Regulamin Lotéw Lotnictwa Wojskowego DWL Lot.
2535/86 R 1-86, Lot w strefie oblodzenia pkt. 390.

... Nie bagatelizuj oblodzenia. Zmiana wtasnosci aerodynamicznych samolotu
w rzeczywistym silnym oblodzeniu jest trudna lub wrecz niemozliwa do przewidzenia
przez konstruktoréw i oblatywaczy w czasie préb w locie.

Instalacja przeciwoblodzeniowa powinna ci tylko pomdéc w bezpiecznym opuszczeniu
strefy oblodzenia - nie daje gwarancji bezpiecznego lotu w takich warunkach. ” [23],
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Analysis of TS-11 Iskra No 1H0713 crash near Otwock on
11 November 1998 - a hypothesis of intensive icing in climb

Summary

The hypothesis of intensive icing has been analysed during a climb of ISKRA
1HO0713 tragic flight on 11 November 1998. Basing on the available theoretical and
experimental results an attempt has been undertaken at numerical simulation of the
identified aircraft TS-11. A hypothetical trajectory has been reconstructed starting from
the known parameters of the real flight and focusing on the climb phase registered. The
results obtained are shown in the figure.
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W pracy przedstawiono wyniki analizy zachowania sie samolotu szkolno-bojowego po wystapieniu
na jego powierzchniach nos$nych oblodzenia. Zastosowano klasyczny opis matematyczny ruchu
przestrzennego samolotu do rozwigzania zagadnienia odwrotnego - okre$lono sterowanie samolotem
pozwalajagce otrzymac zatozony ruch samolotu. W celu uwzglednienia oblodzenia zamodelowano
zmiany w czasie podstawowych charakterystyk aerodynamicznych. Bazowano na danych
literaturowych oraz na badaniach wtasnych [9], Okre$lono prawdopodobng, samoistng reakcje statku
powietrznego na pojawiajace sie oblodzenie. Na tej podstawie sformutowano wnioski dotyczace
hipotetycznego przebiegu katastrofy samolotu TS-11 Iskra.

1. Wstep

Oblodzenie statkbw powietrznych jest zjawiskiem niezwykle groznym, Kktére
wielokrotnie byto przyczyna wypadkéw lotniczych lub przestankg do nich. Mimo, ze
znane jest od poczatkéw historii lotnictwa wcigz nie jest w petni poznane. Dotyczy to
zaréwno warunkéw, w ktorych powstaje oblodzenie, intensywnosci proceséw oraz form
oblodzenia.

Z tego powodu w wielu osrodkach naukowych prowadzone sg teoretyczne
i eksperymentalne badania [5 8], ktdrych celem jest okre$lenie wptywu oblodzenia na
aerodynamike i dynamike samolotéw i $miglowcéw. Badania doswiadczalne obejmuja
zarbwno eksperymenty przeprowadzane w warunkach laboratoryjnych  przy
wykorzystaniu specjalizowanych tuneli aerodynamicznych, jak i loty wykonywane
w warunkach oblodzenia. Sg to z reguly badania kosztowne wymagajace duzego
naktadu sit i Srodkéw. Dlatego tez réwnolegle wykonywane sg analizy teoretyczne
bazujgce na metodach z zakresu numerycznej mechaniki ptynéw (okreslenie zmian
charakterystyk aerodynamicznych) oraz na numerycznym modelowaniu dynamiki lotu
statku powietrznego wchodzacego w strefe oblodzenia. Pozwala to na obnizenie
kosztédw, jednak nalezy pamieta¢, ze ostateczng weryfikacje wynikow obliczern powinny
stanowic¢ rezultaty eksperymentéw.

1dr hab. inz.,, Wojskowa Akademia Techniczna, e-mail: kowaleczko@ wul.wat.waw.pl

2 prof, dr hab. inz.. Wojskowa Akademia Techniczna, e-mail: sobieraj@ wul.wat.waw.pl
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W Polsce badania dotyczace oblodzenia prowadzone byly juz w okresie
miedzywojennym [10]. W minionych latach wiodgcym o$rodkiem w tej dziedzinie byta
Politechnika Warszawska, gdzie pod kierownictwem prof. J. Maryniaka powstawaty
prace z omawianego zakresu, np. [8], Ostatnio, réwniez inne o$rodki podjety
problematyke oblodzenia. Niniejsza publikacja stanowi podsumowanie pewnego etapu
prac prowadzonych w Wojskowej Akademii Technicznej. Zwigzane one byly
z analizami dotyczacymi katastrofy, ktérej ulegt samolot TS-11 Iskra. Jedna z hipotez
zaktadata, ze przyczyna wypadku byto oblodzenie powierzchni nosnych.

Jak juz wspomniano powyzej oblodzenie moze przybiera¢ r6zne formy, od ktérych
zalezy wielko$¢ zmiany charakterystyk aerodynamicznych. Odrebnym zagadnieniem
jest umiejscowienie oblodzenia. Moze ono powstawaé na réznych czeSciach ptatowca
iw zaleznosci od tego moze prowadzi¢ do réznych zachowan samolotu. W pracy
przyjeto, ze oblodzenie powoduje zmniejszenie sity nosnej, zwiekszenie oporu oraz
zmiane momentu pochylajgcego. Bazowano tu na danych literaturowych oraz badaniach
wiasnych.

Dane techniczne samolotu okreslono w oparciu o [11] i [12], za$ jego
charakterystyki aerodynamiczne zaczerpnieto z [13].

2. Réwnania ruchu samolotu

Ze wzgledu na to, ze pomiary tunelowe sit aerodynamicznych odbywajg sie zwykle
w uktadzie osi przeptywu Oxayaza(rys. 1), rownania réwnowagi sit zostaty okreslone

w tym ukladzie. Natomiast réwnania réwnowagi momentéw zapisano w ukfadzie
zwigzanym z kadtubem Oxyz >gdyz w tym ukladzie tensor momentéw bezwtadnosci

jest niezalezny od czasu.

Rys.l. Uktady wspétrzednych ikaty przejscia pomiedzy nimi

Przyjeto nastepujace zatozenia:

e« Samolot jest brylg sztywng o stalej masie, momentach bezwiadnosci
i niezmiennym potozeniu $rodka masy.

¢« Organy sterowania sg sztywne za$ ich osie obrotu majg niezmienne potozenie
wzgledem samolotu.
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e Plaszczyzna Oxz jest plaszczyzna symetrii geometrycznej, masowej
i aerodyna-micznej samolotu.

Uwzglednia sie momenty giroskopowe od wirujacych czesci silnika.

2.1. Roéwnania ruchu postepowego

Wektorowe réwnanie ruchu $rodka masy samolotu ma postac:

dt
i moze by¢ zapisane w postaci trzech réwnan skalarnych w dowolnym prostokatnym
ruchomym uktadzie wspétrzednych:
m(u+qw - rv) =X
m(y +ru- pw) =Y 2)
m(w+ pv-qu)=Z
gdzie:
m - masa samolotu,
V =[«,v, Hr - wektor predkosci,
Sl =lIp.q,rf - wektor predkosci obrotowej uktadu ruchomego,

F - [X,Y,Z]r - wypadkowy wektor sit dziatajacych na samolot.

Rownania (2) wyznaczono w ukladzie osi przeptywu Oxayuza, ze wzgledu na tatwe
okre$lenie w tym uktadzie sit aerodynamicznych. W uktadzie tym wektor predkosci ma
tylko jedng sktadowg ua =v , za$ réwnania (2) przyjmujg postaé:

mV =Xa mra V =Ya -mga V =Za 3)

Zaktadajac, ze znana jest predkos¢ obrotowa uktadu zwiagzanego z kadtubem Oxyz
wzgledem uktadu inercjalnego, oraz predkos$¢ uktadu Oxayaza wzgledem uktadu Oxyz
okre$lic mozna wektor predkosci obrotowej uktadu Oxayaza wzgledem uktadu
inercjalnego:

~®xyz "l xyz =Q®xyz P
Wektor Sixyz ma w uktadzie Oxyz sktadowe Q =[p,q,r]T, wektor ji ma
w uktadzie Oxayazu sktadowe /1 =[0,0,-fi]1, zas wektor a ma w uktadzie Oxyz
sktadowe a=1[0,-a,0]7. Uwzgledniajac to i wykorzystujac odpowiedniag macierz
przejscia, na podstawie (4), otrzymuje sie:
pu = pcosa cos/? + (<*-a) sin/3 +rsinacos/3
ga=-p cosasinP +(qg-a) cos(3- rsina sin (5)

B’ =-ps\na +rcosa - $
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Wykorzystujac (5) w réwnaniach (3) po przeksztatceniach otrzymuje sie
nastepujacy uktad réwnan:

V=-Xa
m

fi=——Ya+psina - rcosa (6)
mv

m-qcos P -(pcosa +rsina)sin /3
\%
mV

W ostatnim réwnaniu uwzgledniono, ze sita aerodynamiczna Pz wchodzgca w skiad
sity Za zalezy miedzy innymi od predkosci zmiany kata natarcia a . Na tej podstawie
przyjeto, ze:

= Za \(+Z(( go. (7

2.2. Réwnania ruchu obrotowego

Wektorowe réwnanie zmiany kretu sit ma postac:
d%(-)-: M +M ¥ (8)

i moze byé zapisane w postaci trzech réwnan skalarnych. Ze wzgledu na statosé
charakterystyk masowych dogodne jest zapisanie tego roéwnania w ukladzie
wspotrzednych Oxyz zwigzanym z kadtubem. Otrzymuje sie:

IXP- (ly- /.)QR- 1 XAR +PQ) =L
lyQ -Uz~Ix)RP-Ixz(R2~P2)=M - Ja)R 9
1ZR-(Ix-1y)PQ-Ixz(P-QR) =N +JioQ

gdzie: K - kret samolotu,

/= -tensor momentéw bezwitadnosci

i'zx ~>7

Uxy = 1yx)’ Vzy ~ Myz) ~ ®
M =[L,M,N] - wypadkowy wektor momentéw sit dziatajagcych na samolot,
Mgir = Ja)x(2 - moment giroskopowy,

J - moment bezwtadnos$ci wirujgcych elementdw silnika,

0= [c0,0,0] - wektor predkosci obrotowej silnika,
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Po przeksztatceniach uktad (9) przyjmuje postac:

P:l 2 {[L+('y~,zhr+'szv]‘z+[W+{‘x- >y ) P<l- IxzQr + >z}

I=y-[M+{,z~ x)P+ x.{"2-P 2)~ Jth)r]

r= 2 { +(7v_ 7<) 9r + w 7« +[WH+ (7v" V)W - [« 'Z-+ #«<?]/.v}

*r. txz

Uzupetnieniem uktadéw (6) i (10) sg zwigzki kinematyczne pozwalajgce w oparciu
0 znajomos¢ predkosci katowych (p,q,r) wyznaczy¢ predkosci katowe r , 0 i & :

= +(I-008 # (A<D go
<9 = Acos<P-/-sincf> (11)

IF =——(rcos<P +qs\n&)

cos 0

Dodatkowo okre$lono wektor predkosci srodka masy samolotu w uktadzie ziemskim
OxRysz,,. Poszczeg6lne jego sktadowe sg odpowiednio réwne:

iA=V][cosacosj3cos0cos¥/ +sin /3(sin0sin0cosf'-cos<£>sin¥') +
tsinacos P (cos</>sin0coslf/ +sin<J>sin¥/)]
YX =V [cosacos /5c0s0 sin  +sin (i (sin<£>sin0sin1/ + cos$cos¥’) +
+sinacos /? (cos 0,5in 0 sinV +sin<f cosf')]
i

Zg'V[—cosacos/3sin0 H-sin IVsin <J>cos0 sinacos/?cos<J>sinO]

Roéwnania (6), (10), (11) i (12) tworza uktad dwunastu réwnan rézniczkowych
zwyczajnych opisujacych przestrzenny ruch samolotu traktowanego jako bryfa sztywna.
Wektorem parametréw  lotu jest wektor 0o nastepujacych  skltadowych:

V,a,fi,p,q,r,0,0,*F,xg,yg,Zom

2.3. Okreélenie sit i momentéw dziatajacych na samolot
e Sily
Prawa strona réwnania (1) reprezentuje sity dziatajgce na samolot:
F=0+T +R (13)
Poszczegolne sktadowe okreslone zostang ponizej. Sg to:
1. Ciezar samolotu Q, ktéry w ukladzie Ox"y"z* ma jedng sktadowa

Q =1[0,0,mg]r . Natomiast w uktadzie Oxayuzu otrzymuje sie:
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Qx =mg(-cosacos sin0 +sin cosO sin0 +sina cos jScos0 cos @

Qx =mg(cosa sin sin0 +cos cos0 sin«>- sina sin/3cos0 cos <€) (14)
Qz =mg(sinasin0 +cosacos0 cos<I>)

2. Sita 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 i/r . Zatem w ukladzie
Oxyz wektor ten ma dwie skfadowe:

T =[7'cosil/lT-,0,-Tsini/l7-]r (15)

Natomiast w uktadzie osi przeptywu jest:

X " ~cosa cos P cosif/T- sina cos (3siny/r
Ty =T - cosasin/3cosy/T + sina sin 3sint//T (16)
Tz -sinacosil/lr - cosasiny/T

3. Sita aerodynamiczna R, ktéra ma w uktadzie Oxuyuzu nastepujgce
sktadowe:

Ifo(,r an :-C‘xa 2

)

gdzie: Cra, Cwn. CzZfl - wspotczynniki sity oporu, bocznej i nosnej;
p - gesto$¢ powietrza,
S - pole powierzchni skrzydta.

*  Momenty sit

Prawa strona rownania (8) zawiera wektor M=[L,M ,N], ktory jest wypadkowym

wektor momentéw sit dziatajagcych na samolot. Ze wzgledu na to, ze réwnania (10)
okreslono w uktadzie centralnych osi bezwtadno$ci kadtuba z poczatkiem w $rodku
masy samolotu, jedynymi momentami dziatajagcymi na samolot sg momenty
aerodynamiczne. Zgodnie z tym poszczeg6lne sktadowe sg rowne:
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gdzie. Q ,Cm,Cn - wspotczynniki momentu przechylajacego, pochylajacego

i odchylajacego, / -rozpietos¢ skrzydta, ba - Srednia cieciwa aerodynamiczna.

3. Zalozenia przyjete do symulacji

Opierajac sie na danych z roéznych zrodet do symulacji przyjeto nastepujace
zatozenia dotyczace ostatniej fazy lotu:

1. Warunki poczatkowe (okoto 35 sekund przed zderzeniem):
- lot poziomy na wysokosci 100m.
- predkos$é poczatkowa 145m/s (522km/h)
2. Scenariusz lotu:
- wznoszenie na putap okoto 500m.
- pogiebiajacy sie zakret w prawo, zwiekszanie sie kata pochylenia,
przechylenia, predkosci lotu
3. Koncowa konfiguracja samolotu:
- kat pochylenia samolotu 0 =50°
- kat przechylenia samolotu &= 125°

- kat odchylenia samolotu = 143°

- predko$¢ koncowa ok. 172-180m/s (620-650 km/h )
4. Odlegtos$¢ punktu uderzenia od poczatkowego toru lotu ok. 750m
5. Woyliczenia wiasne dotyczace punktu zderzenia z ziemig:

Przyjeto, ze minimalna predko$¢ lotu odpowiada maksymalnej wysokosci. Na
podstawie wykresu predkosci (rys. 2) dtugos¢ trajektorii ,spadania” jest réwna:

s= j V(r)dr~ 114-1O+f169'1214 HO _ 45 m

V [m/s

10s t [s]

Rys. 2. Przyblizone obliczenie dtugosci Rys. 3. Przyblizone obliczenie rzutu
trajektorii ,,spadania” trajektorii ,spadania” na ptaszczyzne
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Zaktadajac, ze samolot spadat z wysokosci 500m, rzut trajektorii na ptaszczyzne
poziomg ma dtugosé: s, =VV14152-5002 = 1323 m.

Przyjmujac, ze rzut ten jest wycinkiem okregu, znajagc zmiane azymutu

_143° _25rad okreslic mozna promien tego okregu oraz odlegto$¢ punktu uderzenia
od toru poczatkowego (rys. 4).

r=—=5292m

= r+ rcos(l 80° -143°) =952 m

Rys. 4. Obliczenie potozenia punktu zderzenia
4. Hipoteza lotu samolotu sprawnego

W tej fazie obliczen przyjeto, ze samolot w czasie catego lotu jest sprawny
technicznie, za$ charakterystyki aerodynamiczne nie ulegajg zadnym zmianom.
W wyniku symulacji otrzymano przebiegi pokazane ponizej.

4.1. Testowanie hipotezy: ,,oddanie drazka od siebie i zwigekszenie obrotow silnika'*

Jedna z hipotez dotyczacych wypadku sugeruje, ze w wyniku btednych wskazan
przyrzadéow membranowych pilot oddat drazek od siebie i zwigkszyt obroty silnika.
Spowodowato to, ze samolot przeszedt w pogtebiajacy sie zakret w prawo
z jednoczesnym zwiekszaniem kata pochylenia i predkosci lotu.

Przeprowadzono obliczenia sprawdzajace poprawnos$¢ powyzszej hipotezy. Zgodnie
z opisem, okre$lono wychylenia steru wysokosSci oraz zmiany ciggu silnika.
Ekstremalne wartosci tych parametréw dobrano tak, by koncowe wartosci kata
pochylenia samolotu i predkosci lotu byty bliskie wartosciom zatozonym (punkt 3).
Przyjeto zerowe wychylenia steru kierunku i lotek. Otrzymano przebiegi pokazane
ponizej.

Rys. 5. Predkosé lotu Rys. 6. Wysoko$¢ lotu
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Tabela 1. Doktadnos$¢ wyznaczenia konfiguracji samolotu

Lp. Parametr lotu Wartos¢ Wartos$¢ Ro6znica
zatozona wyliczona

1 Predko$¢ lotu 172-HI80m/s 160m/s 12m/s
2 Kat pochvlenia samolotu 50 47° 3°

3 Kat przechylenia samolotu 125° 3.8° 121.2°
4 Kat odchylenia samolotu 143° -1.6° 144.6°

5 Odlegto$¢ punktu uderzenia 750-952m 60m 690-892m
6 Wysoko$¢ maksymalna 500m 440m 60m

Jak wida¢ z powyzszego zestawienia oraz z rysunkéw 5: 12 hipoteza ,,0ddanie
dragzka od siebie i zwiekszenie obrotow silnika" jest bledna. Tylko niektére
z koncowych parametrow lotu odpowiadaja parametrom zatozonym. Za prawidtowe
uzna¢ mozna przebiegi: predkosci lotu, wysokosci lotu oraz koncowga warto$¢ kata
pochylenia samolotu. Natomiast catkowicie odmienne od zatozonych sg koncowe
wartosci kata pochylenia i odchylenia samolotu. Z otrzymanych przebiegéw wynika, ze
przy zadanym sterowaniu (rys. 12 i 13), samolot koriczy lot z niewielkim przechyleniem
na prawe skrzydto oraz jeszcze mniejszym odchyleniem w lewo. Oznacza to, ze
samolot nie wykonuje zakretu, jak bylo w rzeczywistosci. Potwierdza to rys. 7. Jak
z niego wynika samolot ,odchodzi” od poczatkowego toru lotu w lewo (ujemne
wartosci YX) na okoto 60 metréw. Analizowany lot odbywatby sie na niewielkich
katach natarcia (rys. 10) praktycznie bez $lizgu (nie pokazano). Z rysunku 11 wynika,
ze przecigzenie Nz poczatkowo nieznacznie wzrasta w fazie nabierania wysokosci by
nastepnie zmale¢ ponizej wartoéci 1w fazie wyréwnywania. Natomiast oddanie drazka
od siebie powoduje szybki spadek przecigzenia. W koncowej fazie lotu jest ono ujemne.
Wynika to z krzywizny trajektorii, ktéra w wyniku zatozonego sterowania jest wypukia.

Odnoszac sie do stwierdzenia o tendencji samolotu do przechylania na prawe
skrzydto w chwili oddania drazka od siebie stwierdzi¢ mozna, ze tendencja taka
wystepuje. Z rysunku 9 wynika, ze w fazie naboru wysokosci samolot przechyla sie na
lewo (p<0), natomiast po oddaniu dragzka od siebie w prawo (p>0). Efekty te zwigzane
sg z momentem zyroskopowym wywotanym wirujacymi elementami silnika. Nie sg to
jednak efekty znaczace, o czym Swiadczg otrzymane wartosci predkosci katowej
przechylania oraz odchylania. Moment zyroskopowy przy zadanych statych wartosciach
momentu bezwitadno$ci  silnika oraz jego predkosci obrotowej jest wpiost
proporcjonalny do predkosci katowej pochylania samolotu Q. Ta za$ jest ograniczona
koncowa warto$cig kata pochylenia samolotu.

Poniewaz najwieksze warto$ci predkoSci katowej przechylania P osiggane sg przy
znacznych wartosciach pochylenia samolotu 0, to mimo przechylanie samolotu nie
wykonuje on zakretu w prawo (rys. 7). Wynika to ze zwigzk6éw kinematycznych (11).

4.2. Testowanie hipotezy: ,,otrzymanie koncowej konfiguracji samolotu”

Ze wzgledu na to, ze hipoteza ,joddanie drgzka od siebie i zwiekszenie obrotéw
silnika' okazata sie btedna, co wykazano powyzej, przeprowadzono symulacje lotu dla
samolotu sprawnego nie naktadajgc zadnych ograniczed na sterowanie w zadnym
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Rys. 7. Rzut trajektorii lotu na ptaszczyzne Rys. 8. Kat pochylenia samolotu 0
Oxayg

U

Rys. 9. Kat przechylenia samolotu Rys. 10. Kat natarcia a
/
/
0
Rys. 11. Przecigzenie N, Rys. 12. Ciag silnika T,

Rys. 13. Wychylenie steru wysokosci

Symulacja obejmowata 46 sekund lotu, przy czym przez pierwsze dziesie¢ sekund
realizowany byt ustalony lot poziomy z zadang predkos$cig poczatkowa. Porédwnujac
otrzymane wyniki z zatozeniami przyjetymi w punkcie 3 otrzymano koncowa
konfiguracje samolotu z doktadnos$cig pokazang w tabeli 1.
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kanale. Sterowanie to dobierano tak, aby uzyskaé przebiegi predkosci i wysokosci lotu
oraz koncowga konfiguracje samolotu mozliwie bliskie okreslonym w punkcie 3
niniejszego opracowania. Przeprowadzono symulacje piecdziesieciu sekund lotu, przy
czym przez pierwsze dziesie¢ sekund realizowany byt ustalony lot poziomy z zadang
predkosciag poczatkowa. Pordéwnujac otrzymane wyniki z zatozeniami przyjetymi
w punkcie 3 otrzymano koricowg konfiguracje samolotu z doktadnoscig przedstawiong
w tabeli 2.

Tabela 2. Dokfadno$é wyznaczenia konfiguracji samolotu

Lp. Parametr lotu Wartosé Wartos¢ Ro6znica
zatozona wyliczona

1 Predkos¢ lotu 172+180m/s 160m/s 12m/s
2 Kat pochylenia samolotu 30 61° 11°

3 Kat przechylenia samolotu 125° 118° 7°

4 Kat odchylenia samolotu 143° 142° 1°

5 Odlegto$é punktu uderzenia 750+952m 1000m 250+48m
6 Wysoko$¢ maksymalna 500m 620m 120m

Wybrane wyniki tej symulacji pokazano na rysunkach 14+24. Nalezy zaznaczy¢, ze
stanowig one efekt wielu préb uzyskania koricowej zatozonej konfiguracji samolotu.
W toku tych symulacji okazato sie, ze jedynie pokazane na rysunkach 21+24 sterowanie
pozwala osiggnag¢é wynik zblizony do zatozonego. Jak wida¢ otrzymane wartosci
koncowe parametrow lotu dos¢ dobrze zgadzajg sie z warto$ciami zatozonymi.

Analizujgc otrzymane wyniki stwierdzi¢ mozna, ze samolot w koncowej fazie
wznoszenia (rys. 15) okoto 33 sekundy symulacji zaczat przechyla¢ sie w prawo
(rys. 18). Kat pochylenia samolotu (rys. 17) wynosit wtedy okoto 10° za$ kat natarcia
miedcit sie miedzy 3°+4°. Rozpoczat sie pogtebiajacy sie zakret w prawo (rys. 16).
Wystapit tez $lizg na prawe skrzydto. W czasie lotu nastepowat staty wzrost
przecigzenia (rys. 20) dochodzac do wartosci 2.5+3 g. Koncowa konfiguracja samolotu
jest bliska zatozonej, za$ odlegto$¢ punktu zderzenia z ziemig do$¢ dobrze zgadza sie
z zadana.

Aby otrzymac opisang powyzej trajektorie konieczne byto zastosowanie sterowania
pokazanego na rysunkach 21+24. Z rys. 21 wida¢, ze cigg silnika wzrost. Przy
symulacji lotu ze statym ciggiem (cienkie linie na rysunkach) koncowa predko$¢ lotu
byta zbyt mata w stosunku do zatozonej. Przeprowadzono tez obliczenia dla przypadku
sterowania organami sterowania (tak jak pokazano na rysunkach 22+24) przy statym
ciggu, zmieniajagc predko$¢ poczatkowg w granicach +10%. Pomimo otrzymania
koncowej konfiguracji samolotu zblizonej do pokazanej powyzej predko$¢ koncowa
nadal pozostawata mniejsza od przedstawionej na rys. 14. Na tej podstawie mozna
stwierdzi¢, ze albo w konicowej fazie lotu pilot zwiekszat ciag silnika lub tez zatozona
predkos¢ koncowa jest zawyzona.

Analizujac  wychylenia steru wysokosci (rys. 22) widaé, ze po wyjsciu ze
wznoszenia jest ono zasadniczo odmienne od testowanego w poprzednim punkcie
opracowania. W tym przypadku pilot caly czas $cigga drazek na siebie (zadzieranie).
Jednoczes$nie, aby samolot wykonat zakret w prawo, konieczne byto sterowanie lotkami

7- Mechanika w lotnictwie
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(rys. 23). W koncowej fazie symulacji niezbedne byto dodatkowo sterowanie sterem
kierunku (rys. 24). Przy braku wychylenia tego steru otrzymywano zbyt duze wartosci
kata pochylenia samolotu. Aby tego unikng¢, ze wzgledu na kat przechylenia samolotu
rzedu 90° (rys. 18) i ,odwrocenie” dziatania steréw, konieczne byto zmniejszenie tego
kata poprzez wychylenie steru kierunku na ,,odchylanie w lewo”.

Rys. 14. Predkos¢ lotu Rys. 15. Wysokos$¢ lotu

lV4

X
N

Rys. 16. Rzut trajektorii lotu na Rys. 17. Kat pochylenia samolotu 0
ptaszczyzne Oxgy,,

Rys. 18. Kat przechylenia samolotu O Rys. 19. Kat natarcia a

20 25 30 3% 40 45 50

3]
Rys. 20. Przecigzenie Nz Rys. 21. Ciag silnika 7,
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Rys. 22. Wychylenie steru wysokosci Rys. 23. Wychylenie lotek

W
Rys. 24. Wychylenie steru kierunku

5. Ocena wptywu oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne

W celu testowania hipotezy, zgodnie z ktéra przyczyna wypadku byto oblodzenie
powierzchni no$nych, dokonano przegladu literatury dotyczacej tego zagadnienia, jak
i przeprowadzono eksperymenty w tunelu aerodynamicznym. Ich doktadny opis oraz
szczegotowe wyniki pokazano w pracy [9], Tutaj przytoczone zostang jedynie kofAcowe
wnioski dotyczgce aerodynamiki samolotu, ktére stanowity podstawe do modyfikacji
charakterystyk aerodynamicznych samolotu.

Literatura problemu jednoznacznie pokazuje, ze oblodzenie ma zasadniczy wptyw
na charakterystyki aerodynamiczne zaréwno profili lotniczych jak i catego samolotu.
Znalez¢ tam mozna informacje o wplywie oblodzenia na warto$¢ wspdétczynnika sity
nosnej i sity oporu. Natomiast dane dotyczace zmian momentu pochylajgcego, ktéry ma
zasadniczy wplyw na réwnowage i stateczno$¢ podiuzng samolotu s3 jedynie
fragmentaryczne.

-20 o 0 30

\'N

9 [deg] 9 [deg]

Rys. 25. Wptyw ,oblodzenia” na Cza Rys. 26. Wplyw ,,oblodzenia” na Cm
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Na podstawie przeprowadzonych badan wuzyskano zmiany wspotczynnikdw
aerodynamicznych profilu CAGI A-18 pokazane na rysunkach 25 i 26. Sa one zgodne
z danymi literaturowymi. Zaczerpnigete z [6] wykresy pokazano na rysunkach 27 i28.

Rys. 27. Wplyw ,,oblodzenia” na Cza Rys. 28. Wptyw ,,0blodzenia” na Cm

Szczeg6towa analiza pozwala stwierdzi¢, ze oblodzenie powoduje:
e zasadniczy spadek wspotczynnika sity nosnej Cza,
e zmniejszenie wartosci pochodnej da
a
« spadek wartosci krytycznego kata natarcia akr,

e zwiekszenie wartosci pochodnej (wspoétczynnik Cm staje sie ,,mniej
da

ujemny”),
» zwiekszenie wartosci wspoétczynnika momentu pochylajgcego Cme
e wzrost wspotczynnika sity oporu Cxam

Pokazane wyniki badan eksperymentalnych mozna uzna¢ za poprawne w zakresie
umiarkowanych katéw natarcia. Jak wynika z rysunku 19 pierwsza faza lotu
realizowana byta na takich wtasnie katach natarcia.

Tabeli 3. Pochodne dynamiczne samolotu w warunkach oblodzenia wg [7]

Ca Ct+ Ct, C* o K [0)19) am Cm*

dean -0.380  -5.660 -19.970  -0.608  m0Q41 0.052 0.008 1310 -34.200  -1.740
wingjce -0.380  5.342 -19.700 0594  -0.050  0.053 0.008 -1.285  -33.000 -1.709
tallice  -0.380  m®5520  -19.700  +0.565  -0.046 0.053 0.008 1263 mW33000  +1.593
alllced +0.380  -5.094  -19.700 -0.550  m0.062  0.057 0.008 -1.160  -33.000  -1.566

Cr* Cy Cyt Cy, e. [ c* c* C, Ci*
cltin +0.6 0.2 0.4 015  -008 05 006 w015 0015 0.1 006 018 +0.12 w0001
ill lced m045  -0.2 04 0138 -0072 <045 006 -0135 00138 008 +006 -0.169 011 10,001

Potwierdzeniem poprawnosci przyjetego sposobu modelowania wptywu oblodzenia
na charakterystyki aerodynamiczne samolotu, a w szczegdlnosci na wspotczynnik sity
nosnej i wspétczynnik momentu pochylajgcego sg dane zawarte w [7], Przedstawiono je
w tabeli 3, gdzie pogrubionymi prostokatami zaznaczono najistotniejsze informacije.
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Widaé, ze dla kazdego przypadku oblodzenia pochodna Cma miata przyrost dodatni, co
oznacza, ze po oblodzeniu pojawia sie impuls na zadzieranie nosa kadtuba do géry.

6. Modelowanie wptywu oblodzenia na charakterystyki samolotu

W oparciu o wyniki badan eksperymentalnych, ktérych cze$¢ przedstawiono na
rysunkach 25 i 26 oraz dane zawarte min. w [6] i [7] przyjeto do obliczen opisany
ponizej model matematyczny opisujagcy zmiany charakterystyk aerodynamicznych
samolotu. Podstawowym problemem byto okre$lenie tempa i zakresu degradacji zmian
wspotczynnikow.

6.1. Wspdtczynnik sity nosnej C.a
Dysponujac charakterystyka profilu nieoblodzonego Cza(a) zatozono, ze jezeli

w chwili t0 rozpoczyna sie obladzanie, to kazdy punkt rozpatrywanej charakterystyki

zmienia w czasie swoje wsp6trzedne wedtug nastepujacej reguty:
» warto$¢ wspdtczynnika sity nosnej:

Czu(t) =Cza(t0)-ACza (19)
gdzie ACza zmienia sie w czasie w r6znym stopniu, w zalezno$ci od tego, ktéry punkt
charakterystyki statycznej C:a(a) jest rozpatrywany. Przyjeto, ze:

ACza=f(t)g(a) (20)
Funkcja g(a) okresla zmiane warto$ci wspdtczynnika sity nosnej w zaleznosci od

poczatkowej wartosci kata natarcia (przed poczatkiem obladzania profilu).
W obliczeniach przyjeto, ze zmiana ta jest opisana nastepujgco:

ACzl dla a <ty
. a-ai a-at .
AC,, cosin——L-9cos N —- —+8 dla ai <a<at+Sat
Sa, Sai (21)
g9(a) =
T cosan o 2R a~an dla at+Sa/ <a <
cos3n —— "-9cos;r- al a <a
sa,, sa, : P
AC.-, dla al)<a<ap +Sap

Przyktadowy przebieg funkcji g(a) pokazano na rysunku 29.

Rys. 29. Przyktadowy przebieg funkcji g(a)
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Funkcja f(t) pokazuje natomiast, w jaki sposob dla kazdego kata natarcia zmienia

sie w czasie warto$¢ wspotczynnika sity nosnej - okre$la zmiane tego wspoétczynnika
w zaleznosci od poczatkowej wartosci kata natarcia (przed poczatkiem obladzania
profilu). W obliczeniach przyjeto, ze zmiana tajest nastepujaca:

(1) =1-e-a:<"°) (22)
«  kat natarcia CC:

a(t) =a(t0)- Aaf(t) (23)

Aa(i) =4*[l-e~a"('_'0)] (24)

Powyzsze zmiany wartoSci wspotczynnika sity nosnej oraz kata natarcia
oznaczajg, ze poszczegOlne punkty charakterystyki przesuwajg sie z uptywem czasu
w kierunku poczatku uktadu wspétrzednych.

Zatozono, ze skrajne punkty otrzymanej (w sposdb opisany powyzej)
charakterystyki C.((or) w Kkazdej chwili czasu #aczone sa prostg z punktami
0 wspo6trzednych (-90°, 0) i (90°,0). Wyniki dla ré6znych czaséw oblodzenia pokazano
na rysunku 30.

? [deg]

Rys. 30. Wptyw ,,oblodzenia” na Cza Rys. 31. Wptyw ,,oblodzenia” C,,

6.2. Wspotczynnik momentu pochylajgcego Cm

Przeanalizowana literatura zawiera bardzo mato danych wskazujgcych, w jaki
spos6b zmienia sie wspodtczynnik momentu pochylajgcego Cm po wystgpieniu
oblodzenia. Oznacza to, ze nie ma doktadnych informacji czy samolot po wystgpieniu
oblodzenia samoczynnie zaczyna zadziera¢ ,nos” do gory, czy tez opuszcza go w dot.
Opierajgc sie na fragmentarycznych informacjach uzyskanych od pilotbw mozna
przyja¢, ze samolot ma raczej tendencje do ,toniecia” bez gwattownej zmiany kata
pochylenia. Informacja ta jest jednak obarczona niepewnoscig wynikajaca z tego, ze
pilot w przypadku pojawienia sie charakterystycznych drgan ostrzegawczych
zwigzanych z lotem na okotokrytycznych katach natarcia natychmiast, odruchowo
oddaje drazek od siebie.

Wyniki pomiaréw uzyskane w tunelu aerodynamicznym (rys. 26) pokazuja, ze
wspotczynnik momentu pochylajagcego nie zmienit sie w sposéb tak znaczny, jak
wspoétczynnik sity nosnej (rys. 25). Wida¢ jednak, ze ,oblodzenie” spowodowato



Whplyw oblodzenia na charakterystyki lotne. 103

zwigkszenie wartosci wspotczynnika Cm. Oznacza to, ze po oblodzeniu (w przypadku,

gdy ster wysokosci zachowuje ,,sprawno$¢” aerodynamiczng) pojawi sie tendencja do
zadzierania ,,nosa”, cho¢ moze to by¢ niezbyt wyrazne.

Jak wynika z z przeprowadzonych badan [9], oblodzenie nie zmienia w sposéb
zasadniczy potozenia Srodka parcia xp. Oznacza to, ze rame, na ktdrym dziata sita
wywotujgca moment, nie zmienia sie, za$ jego zmiana wigze sie przede wszystkim ze
zmiang sity dziatajacej na tym ramieniu.

Na podstawie powyzszego rozumowania przyjeto nastepujacy sposob uwzglednienia
wptywu oblodzenia na wspétczynnik momentu pochylajgcego:

Cm(cc,t) = Cmo + (xq - XF)Cza(a,t) (25)

Uwzgledniajgc zmiany warto$ci wspotczynnika sity nos$nej Cm(a,t) w wyniku
oblodzenia, ktore opisano powyzej, otrzymano nastepujace przebiegi pokazane na
rysunku 31. Sg one zgodne z [6].

6.3. Wspotczynnik sity oporu Cxa

W przeprowadzonej analizie szacunkowo przyjeto, ze wspotczynnik sity oporu
wzrasta w wyniku oblodzenia wedtug nastepujacej relacji:

Cm(»=C M +ACxa(t) (26)

aCra() =4t[l-e-“< )] (27)

8.4. Masa samolotu i potozenie srodka masy Jq

Ze wzgledu na narastanie warstwy lodu na platowcu, zmienia si¢ zarbwno masa
samolotu jak i potozenie srodka masy. Przyjmujac, ze oblodzenie narastato przez okoto
30 sekund w oparciu o [8] wyznaczy¢ mozna przyblizone zmiany tych parametrow. Na
podstawie przeprowadzonych obliczen okreslono, ze w tym czasie masa samolotu
zwiekszy sie 0 okoto 25 kg, za$ Srodek masy przemiesci sie do przodu o 4mm co daje
zmiane wzglednego ramienia, na ktorym dziata sita aerodynamiczna dajgca moment
pochylajacy o 0.2%. Z przeprowadzonych obliczern kontrolnych wynika, ze wptyw tych
zmian na reakcje samolotu jest pomijalnie maty.

7. Uproszczona analiza wznoszenia samolotu Iskra

Ponizej okreslone zostang przyblizone parametry wznoszenia dla samolotu TS-11
Iskra. Obliczenia wykonano w oparciu o [14]+[16].
Zatozono, ze samolot o ciezarze Q realizuje ustalone wznoszenie po torze

nachylonym do poziomu pod pewnym katem pochylenia toru lotu ya. Réwnania ruchu
przy zatozeniu, ze kierunek wektora ciag silnika T jest zgodny z osig podtuzng

samolotu, za$ kat natarcia jest maty (a <15 ) maja nastepujacg postac:
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Prsin-Pxa-Qsinyu =0 (28)
Pza-Qcosya=0 (29)

Przyjmujac, ze w czasie realizacji wznoszenia pilot zwieksza cigg do wartosci ciggu
rozporzadzalnego (dla danej predkosci lotu) mozna wyliczy¢é z rdwnania (28)
maksymalny mozliwy kat pochylenia toru lotu (kat wznoszenia) przy danej predkosci
lotu. Jest on rowny:

Tamux =arcsin”? (30)

gdzie AP =Pryin- PniP jest nadmiarem ciggu i stanowi réznice pomiedzy ciggiem
rozporzadzalnym, a ciggiem niezbednym do lotu poziomego realizowanego z tg sama
predkoscig co rozpatrywane wznoszenie. Oczywiscie mozliwe jest wznoszenie
z mniejszym katem ya. W tym przypadku nie jest konieczne zwigkszanie ciagu do

wartosci rozporzadzalnej. W przypadku realizacji wznoszenia z katem wiekszym niz
obliczony z rownania (30) samolot bedzie zmniejszat predkos$¢ lotu.

Z drugiego réwnania wynika, ze w czasie wznoszenia sita nosna jest mniejsza niz w
przypadku lotu poziomego z ta sama predkoscig. Dzieje sie tak, dlatego ze réwnowazy
onajedynie czes¢ catkowitego ciezaru samolotu:

Pza =Qcosya (31)

Oznacza to, ze w przypadku ustalonego wznoszenia, jezeli poréwnywac je z lotem
poziomym o tej samej predkosci, kat natarcia jest mniejszy. Jezeli natomiast
wznoszenie ma by¢ realizowane na tym samym kacie natarcia co lot poziomy, to w tym
przypadku predkos¢ lotu wznoszacego jest mniejsza i rowna:

Kzn =viPyJCOSYu (32>

Pionowa predko$¢ wznoszenia jest rowna:

W =Vs\nvyu =V o (33)

Na podstawie powyzszych zwigzkéw wyliczono prawdopodobne parametry
wznoszenia, ktdre realizowat samolot. Przyjeto, ze predko$¢ przed wejsciem na
wznoszenie byta réwna 520 km/h (144.4m/s, 0.42Ma). Predkosci tej odpowiadajg
nastepujace parametry okreslajgce lot poziomy:

- kat natarcia atp =2.65°

- ciag niezbedny do lotu poziomego Pnlp =3270 N

- wychylenie steru wysoko$ci SH =1.44°
cigg rozporzadzalny Prsiln = 7650 N

Obliczona w oparciu o (30) warto$¢ kata pochylenia toru lotu jest rowna ya =7°



Wptyw oblodzenia na charakterystyki lotne. 105

Jezeli samolot realizowatby wznoszenie pod tym katem z predko$cig wejscia to
V2
wiedzac, ze p?a=Cza”~~S obliczy¢ mozna warto$¢ wspoétczynnika sity nosnej Czu

i z charakterystyki samolotu wyznaczy¢ kat natarcia w czasie wznoszenia. Otrzymuje
sie: Cza =0.158, a =2.6°. Poniewaz z zarejestrowanego profilu predkosci lotu wynika,
ze predko$¢ minimalna wynosita okoto 380 km/h obliczenia przeprowadzono réwniez
dla tej predkosci. Otrzymano: Cm =0.303, a =4.3°.

Z powyzszej analizy wynika, ze w czasie wznoszenia katy natarcia nie
powinny by¢ wieksze niz okoto 5°. Jedynie w przypadku energicznego $ciagniecia
drazka ,,na siebie” w fazie wchodzenia na wznoszenie, czy tez w wyniku podmuchu ,,0d
spodu” mozliwe bytoby zwiekszenie tej wartosci.

8. Numeryczna analiza wptywy oblodzenia na dynamike samolotu

Ponizej pokazane zostang wyniki numerycznego modelowania dynamiki dla
réznych wariantdw realizacji lotu przez samolot oblodzony. Zastosowano model
oblodzenia opisany w punkcie 6.

8.1. Przypadek braku reakcji pilota na oblodzenie

W celu oceny mozliwego zachowania sie samolotu po wystgpieniu oblodzenia
przeprowadzono obliczenia sprawdzajace wedtug nastepujacych scenariuszy:

1 Pilot wykonuje lot poziomy, podczas ktérego pojawia sie oblodzenie. W
dziesigtej sekundzie lotu ujawnia sie wpltyw oblodzenia. Charakterystyki
aerodynamiczne tzn. wspétczynniki aerodynamiczne C i Cm zmieniajg sie

zgodnie z rysunkami 30 i31. Przyjeto, ze pilot nie reaguje na zachowanie sie
samolotu. Otrzymano przebiegi pokazane na rysunkach 32-5-38.

W
Rys. 32. Predkos$¢ lotu Rys. 33. Wysoko$¢ lotu
\
\ w]
Rys. 34. Rzut trajektorii lotu na Rys. 35. Kat pochylenia samolotu 0

ptaszczyzne Oxgyg
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Rys. 36. Kat przechylenia samolotu <> Rys. 37. Kat natarcia a

Rys. 38. Przecigzenie Nz

Z pokazanych przebiegdw wynika, ze po wystapieniu oblodzenia pojawia sie
moment zadzierajacy (rys. 35). Prowadzi to do zwiekszenia kata natarcia (rys. 37), co
z kolei powoduje utrate predkosci (rys. 32). Chwilowo wzrasta przecigzenie (rys. j 8).
W wyniku efektow giroskopowych od silnika samolot odchyla nos w lewo. Z tego
powodu samolot wchodzi w $lizg na prawe skrzydto. W wyniku optywu statecznika
pionowego z prawej strony pojawia sie moment przechylajacy na lewe skrzydio (rys.
36). Samolot przechodzi w lewy zakret (rys. 34). W dalszej fazie lotu, po wytraceniu
predkosci, samolot zaczyna pochyla¢ nos do dotu. Roéwniez trajektoria lotu ze
wznoszacej przechodzi na opadajaca. W rozpatrywanym przypadku kat natarcia jest na
pograniczu obszaru istotnych zmian charakterystyk aerodynamicznych (rys. 37), co
powoduje, ze reakcja samolotu na oblodzenie jest stosunkowo tagodna.

Aby przeciwdziata¢ powyzszym efektom pilot powinien:
» zwiekszy¢ ciag silnika
e oddac drazek od siebie
¢ wychyli¢ lotki tak aby samolot zaczatprzechylac sie w prawo
e odchyli¢ ster kierunku w ten sposéb aby odchyli¢ samolot w prawo

2. Zatozono, ze pilot przechodzi w 10 sekundzie z lotu poziomego na wznoszenie
dynamicznie $ciggajac drazek na siebie oraz zwiekszajgc cigg. W 13 sekundzie
ujawnia sie wptyw oblodzenia zgodnie z opisem zawartym powyzej. Otrzymane
wyniki majg podobny charakter jak pokazano dla przypadku lotu poziomego
i dlatego nie zostaly pokazane. Jednak reakcja samolotu na oblodzenie jest

silniejsza.
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8.2. Aktywne sterowanie w czasie obladzania samolotu

Ponizej pokazane zostang wyniki symulacji numerycznej lotu samolotu
obladzanego. Zmiany charakterystyk aerodynamicznych w wyniku oblodzenia samolotu
przyjeto zgodnie z modelem tego zjawiska opisanym w punkcie 6. Sterowanie w czasie
symulacji dobierano tak, aby uzyska¢ przebiegi parametrow lotu zblizone do
przedstawionych w punkcie 4.2. Oznacza to, ze koncowa konfiguracja samolotu
otrzymana w wyniku symulacji jest bliska konfiguracji okreslonej w punkcie 3.
Zatozono, ze oblodzenie pojawia sie w dwudziestej pigtej sekundzie lotu, gdy samolot
realizuje wznoszenie i znajduje sie na wysokosci o okoto 250 metréw powyzej
poczatkowej wysokosci lotu. Otrzymane przebiegi parametréow lotu pokazano na
rysunkach 39+46, za$ parametrow sterowania niezbednych do realizacji symulowanego
lotu na rysunkach 47+50. Na wszystkich rysunkach dodatkowo przedstawiono ciefsza
linig przebiegi dla samolotu sprawnego aerodynamicznie, ktore byty juz pokazane na
rys. 14+24.

Rys. 39. Predkos$¢ lotu Rys. 40. Wysoko$¢ lotu

Rys. 41. Rzut trajektorii lotu na Rys. 42. Kat pochylenia samolotu 0
ptaszczyzne Oxgyg

Rys. 43. Kat przechylenia samolotu <P Rys. 44. Kat natarcia a
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Rys. 45. Kat odchylenia samolotu ¥' Rys. 46. Przecigzenie N,

w
Rys. 47. Ciag silnika Tc Rys. 48. Wychylenie steru wysokosci
1 ox >
llV \
\

\ \
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\! \

Rys. 49. Wychylenie lotek Rys. 50. Wychylenie steru kierunku

Koncowa konfiguracja samolotu w omawianym przypadku zostata odtworzona
z doktadnoscig pokazang w tabeli 4.

Z pokazanego zestawienia wynika, ze wyliczone wartosci parametréw lotu
w przyblizeniu odpowiadajg zatozonym. Dotyczy to w szczeg6lnosci katow
okre$lajacych przestrzenne potozenie samolotu. Przebiegi: predkosci lotu (rys. 39),
wysokosci lotu (rys. 40), kata pochylenia samolotu (rys. 42), kata przechylenia (rys. 43)
sg bliskie przebiegom otrzymanym przy zalozeniu, ze samolot byt sprawny
aerodynamicznie. Natomiast z rysunku 44 wynika, ze w przypadku oblodzenia
otrzymano w koncowej fazie lotu wieksze o okoto 3° katy natarcia. Rdwniez kat $lizgu
byt wiekszy. Oznacza to, ze samolot jest inaczej usytuowany wzgledem wektora
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predkosci lotu (trajektorii lotu). Jednocze$nie z rysunku 46 wida¢, ze w przypadku
oblodzenia lot realizowany jest z mniejszym przecigzeniem. Oznacza to, ze pilot
w mniejszym stopniu odczuwa ,,dynamike” manewru.

Tabela 4. Doktadno$¢ wyznaczenia konfiguracji samolotu

Lp. Parametr lotu Wartos$¢ Wartos¢ Ro6znica
zatozona wyliczona

1 Predkos¢ lotu 172+180m/s 163m/s 9m/s

2 Kat pochylenia samolotu 50° 61° 11°

3 Kat przechylenia samolotu 125° 120° 5°

4 Kat odchylenia samolotu 143° 138° 5°

5 Odlegto$¢ punktu uderzenia 750+952m 1170m 420-218m
6 Wysokos$¢ maksymalna 500m 620m 120m

Zasadnicze réznice wida¢ natomiast w przebiegach sterowania ciagiem silnika
(rys. 47) i sterem wysokosci (rys. 48). Ciag silnika jest w przypadku oblodzenia
wyraznie wiekszy - réwny jest ciagowi maksymalnemu. Przyczyna jest wzrost oporu
aerodynamicznego z powodu zaréwno wptywu oblodzenia jak i wiekszego kata
natarcia. Szczego6towa analiza wychylenia steru wysokosci pokazuje, ze w chwili
wystgpienia oblodzenia konieczne byto szybkie oddanie drazka sterowego ,,0d siebie”
w celu zlikwidowania pojawiajacej sie tendencji do zadzierania nosa kadtuba do géry.
W dalszej fazie lotu drazek sterowy byt wychylany na siebie ale znacznie stabiej niz
w przypadku samolotu sprawnego. Z rysunku 48 wynika, ze w praktyce drgzek sterowy
powracat w potozenie neutralne (w poblizu kata 0°).

Analiza rysunkéw 49 i 50 pokazuje, ze w celu uzyskania zatozonej trajektorii lotu
konieczne byto wychylenie lotek i steru kierunku w spos6b podobny jak w przypadku
samolotu nieoblodzonego. W przypadku steru kierunku niezbedne byto silniejsze jego
wychylenie.

Nalezy zauwazy¢, ze w przypadku oblodzenia zaréwno sterowanie ciggiem silnika
jak i wszystkimi sterami zgodne jest z wnioskami sformutowanymi w punkcie 8.1.
Oznacz to, ze jezeli zatozona w procesie symulacji reakcja samolotu na oblodzenie jest
poprawna, pilot w pierwszej chwili prawidtlowo zareagowat na nietypowe zachowanie
sie samolotu - zwiekszyt cigg silnika i oddat dragzek od siebie. Kierunek wychylenie
lotek i steru kierunku jest wiasciwy, ale same wychylenia w dalszej fazie lotu sg zbyt
duze.

9. Whnioski kofncowe

e Jezeli samolot pozostawat w czasie lotu sprawny ,aerodynamicznie” to
doprowadzenie samolotu do koncowego potozenia mozliwe byto jedynie poprzez
wyrazne sterowanie wszystkimi organami sterowania, co spowodowato wykonanie
pogtebiajacego sie zakretu w prawo z narastajgcym przechylaniem, pochylaniem
i utratg wysokosci lotu. Oznacza to utrate orientacji przestrzennej przez pilota.

e Jezeli w czasie lotu wystgpito oblodzenie, to samolot bardzo szybko zareagowat
na to utratg sity nosnej i tendencjg do zadzierania nosa kadiuba do géry



10.
11

12.
13.

G. Kawateczki), W. Sobieraj

z jednoczesnym odchylaniem w lewo. Reakcja pilota byta prawidtowa i polegata na
zwiegkszeniu ciggu silnika i oddaniu drazka od siebie. Jednoczes$nie pilot wychylit
lotki i ster kierunku w sposéb zapobiegajacy odchylaniu w lewo. Wychylenie to
byto jednak w dalszej fazie lotu zbyt duze (Uwaga ta jest stuszna jesli nie wystgpity
inne zjawiska jak np. samokret). Nalezy podkres$li¢, ze samolot nietypowo reagowat
na wychylenie steru wysoko$ci - ster wysoko$ci pozostawat w poblizu potozenia
neutralnego, a samolot miat takg tendencje do zadzierania, jakg normalnie uzyskuje
sie przy silniejszym $ciggnieciu dragzka ,,na siebie”. Lot odbywat sie z niewielkim
przecigzeniem - mniejszym niz dla samolotu sprawnego. W przypadku oblodzenia
nie mozna stwierdzi¢ btedu w sterowaniu niesprawnym samolotem.
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The effect of icing on the aircraft flight characteristics
Summary

The paper presents the results of analysis of aircraft response to icing of the lifting
surfaces. The classic mathematical model of the aircraft spatial motion has been applied
to solving an inverse problem [1]h[4]. The icing phenomenon has been modeled by
changing of basic aerodynamic characteristics. The data from literature [5]r[8] and the
results obtained by the authors have been used [9]. A possible, autonomous response of
the aircraft to the appearing icing has been determined. On the basis of these
investigations some conclusions based on the TS-11Spark airplane have been drawn.
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WPLYW OBLODZENIA NA CHARAKTERYSTYKI
AERODYNAMICZNE WYBRANYCH MODELI SAMOLOTOW

Zdzistaw Wojciechowskil

Jerzy Maryniak2

W pracy przedstawiono wyniki badan doswiadczalnych wptywu oblodzenia na charakterystyki
aerodynamiczne modeli samolotéw MiG-29 Su-22 i TS-11 Iskra w optywie symetrycznym,
wykonane w tunelu matych predkosci TAMP 1.1.

Oblodzenie modelowano w temperaturze strumienia powietrza T= -10°C, w chmurze wodnej
generowanej przez uktad nawilzania strumienia (dla statego wydatku rozpylonej wody). Nastepnie
poprzez bezpo$redni pomiar wagowy okre$lano wpltyw tego oblodzenia na charakterystyki
aerodynamiczne modeli.

Uzyskane wyniki ilustruja niekorzystny wptyw oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne.

Oblodzenie statku powietrznego zwigzane jest z tworzeniem sie powtoki lodowej
na jego powierzchniach ktéra powstaje w wyniku zetkniecia sie tej powierzchni
z przechtodzonymi kropelkami wody. W zalezno$ci od wystepujgcych warunkow
osadzajacy sie 16d moze mie€ rézng strukture i forme. Wyrdznia sie oblodzenie:

1. matowe, gdzie powtoka lodowajest mleczna, nieprzezroczysta i chropowata,
2. szkliste o powierzchni przezroczystej, gtadkiej,
3. mieszane.

Formy oblodzenia przybierajg rézng posta¢ [3,4,9, 10],

Moze ono przebiega¢ z r6zng intensywnoscia a parametrami decydujacymi
0 intensywno$ci oblodzenia sa miedzy innymi:

e temperatura powietrza,

e wodno$¢ chmury (LWC),

* wielko$¢ kropel wody w chmurze (MVD),

e ksztatt optywanej powierzchni ijej chropowatosc,
e predko$¢ lotu,

¢ kat naptywu strumienia.

W zaktadzie Aerodynamiki i Ptatowcow 1TL WAT w tunelu aerodynamicznym
matych predkosci TAMP1.1 [11] przeprowadzono eksperymentalne badania oblodzenia
wykonane na modelach samolotéw MiG-29, Su-22 i TS-11 Iskra.

Instytut Techniki Lotniczej WAT; c-mail: wojciechowski @wul.wat.waw.pl
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Celem tych badan byto wyznaczenie wptywu uzyskanej formy oblodzenia na ich
charakterystyki aerodynamiczne.

Modele samolotow zawieszano w przestrzeni pomiarowej w ten sposob, ze 0$
podtuzna modelu, przy zerowym kacie natarcia, pokrywata sie z osig tunelu. Za$ o$
pionowa wagi przechodzita przez punkt odpowiadajagcy $rodkowi masy obiektu
rzeczywistego.

Badania oblodzeniowe przeprowadzono w temperaturze —0°C, w zakresie katow
natarcia °c=-30° do <*=+30° , przy cis$nieniu dynamicznym =968 Pa dla modeli
samolotéw MiG-29 i Su-22. Liczba Reynoldsa wahata sie w zaleznosci temperatury od
(4.7-5.9)T05 , natomiast model samolotu TS-11 Iskra z uwagi na matg sztywnosc
i wiekszg rozpieto$¢ skrzydet przebadano dla °<=-26° do °c=+26° przy <7=500 Pa dla
Re=(2.4-K2.9)TO05.

Wspétczynniki sit i momentéw aerodynamicznych odniesiono do powierzchni
skrzydet S i $redniej cieciwy aerodynamicznej bAbadanych modeli.

Oblodzeniu ulegaja elementy nosSne modeli, usterzenie, kadtub w czesci przedniej,
kabina, wloty silnikowe oraz inne elementy konstrukcyjne.

Przy tej temperaturze powstajgce na elementach modeli oblodzenie byto matowe,
nieprzezroczyste o postrzepionej powierzchni na krawedziach natarcia i charakterys-
tycznych nierbwnomiernych klinach w kierunku przeptywu oraz wyraznej chropowatej
strukturze na powierzchniach dolnych i gornych skrzydet i usterzenia - zanikajace
w kierunku krawedzi sptywu.

Natomiast na dodatkowej powierzchni nosnej modelu MiG-29 na krawedzi natarcia
powstate oblodzenie posiada wyrazng niesymetryczng strukture o bardzo duzej
chropowatosci catej gornej i dolnej powierzchni. Taka forma oblodzenia jest wynikiem
duzego kata skosu dodatkowej powierzchni nosnej (*=73°).

Iz oblodzeniem

Cxal

20 25 15 10 5 10 15 20 25 30
lalfa [deg] |

Rys. 4. Wptyw oblodzenia na wspétczynnik oporu dla modelu
samolotu MiG-29
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Dla modelu samolotu MiG-29 z oblodzeniem w zakresie katow ..-.15°-h-30°

nastepuje przyrost wspotczynnika oporu (rys. 4). Dla zerowego kata natarcia ACxa
wynosi 50%.

Wspotczynnik sity nosnej Cza w tym zakresie katdw natarcia nieznacznie wzrasta
wraz z pojawieniem sie oblodzenia (rys. 5).

Jzoblodzeniem |

Rys. 5. Wptyw oblodzenia na wspétczynnik sity nosnej dla modelu
samolotu MiG- 29

Rys. 6. Wptyw oblodzenia na wspotczynnik sity nosnej dla modelu
samolotu MiG- 29

Pochylenie krzywej Cm=f{°c) (rys.6) jest ujemne w zakresie katéw natarcia od
0c=-30°-"-8° i °c=-120"-30° co $wiadczy o statecznosci statycznej podiuznej modelu.
Natomiast w zakresie °c=-8°-"-12° (dCm/d°c >0) nastepuje utrata statecznosci.
Oblodzenie powoduje, ze warto$¢ wspotczynnika momentu pochylajgcego rosnie
w zakresie katow °==-6°-s-+30°, a wiec w momencie pojawienia si¢ oblodzenia na
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samolot dziata dodatkowy moment zadzierajagcy. Utrata statecznosci modelu
oblodzonego wystepuje w przedziale katéw natarcia oc=-6°"-14°. Natomiast w zakresie
katéw °c=-140"--30° powstaje dodatkowy moment pochylajacy.

blodierrr |
El

@

3 s 8 . Y 2 2 2
cblcdberiem 1
______________ 1

/
/

0 «5 5 0 F el |

""""""" 04- | thodloczria 1
_____ o3 —— — X s

Rys. 7. Wptyw oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne modelu
samolotu Su-22 z katem skosu skrzydta *=30°

Wspotczynnik oporu modelu samolotu Su-22 z katem skosu skrzydta /=30° (rys. 7)

rosnie w catym zakresie katow natarcia. Dla zerowego kata natarcia ACxa wynosi
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prawie 50%. Oblodzenie powoduje spadek wspotczynnika sity nosnej w zakresie katéw
«=-6°-m-200. Pochylenie krzywej Cm=J{°c) jest ujemne w calym zakresie katow
natarcia. Wspotczynnik momentu pochylajgcego Cm ro$nie poczawszy od °<=-40-h-300,
ale przyrost ten jest nie jest jednakowy w catym zakresie. W przedziale katéw natarcia
od oc=-4°"-30° oblodzenie nie wptywa na zmiane momentu pochylajgcego.

Rys. 8. Wptyw oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne  modelu samolotu
Su-22 z katem skosu skrzydta”=63°
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Natomiast dla kata skosu skrzydta /=63° (rys. 8) wspdtczynnik oporu rosnie
w catym zakresie katéw natarcia. Na warto$¢ wspotczynnika sity nosnej ta forma
oblodzenia nie ma wptywu. Oblodzenie powoduje, ze wspotczynnik momentu
pochylajagcego Cm ros$nie poczgwszy od °c=-16om-30°, poza obszarem <*=130+16°,
w ktérym oblodzenie to powoduje, ze model samolotu jest podtuznie niestateczny
statycznie.

Rys. 9. Wptyw oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne modelu
samolotu TS-11 Iskra
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Oblodzenie modelu samolotu TS-11 Iskra (rys. 9) powoduje najwiekszy przyrost
wspotczynnika oporu. Dla Cxamn przy °c=-2° warto$¢ ta wzrasta od Cxa=0.0052 do

Cxa=0.0765. Przy czym wraz ze wzrostem kata natarcia ACxa maleje. Czcimlu wystepuje
przy odke=\2°, nastepnie wraz ze wzrostem kata natarcia dCzJd°c maleje, a od °c=160
przyjmuje warto$¢ stala. Oblodzenie powoduje spadek wartosci wspoétczynnika sity
no$nej poczawszy od <=-4°, przy czym °ckr wystepuje przy °"=14°. W zakresie
wiekszych katow natarcia dCz/d<*=const.

Krzywa wspdétczynnika momentu pochylajgcego Cm $wiadczy o tym, ze model
samolotu TS-11 Iskra jest stateczny statecznie podiuznie w przedziale katow natarcia
«=-16°++26°. Oblodzenie powoduje przyrost momentu pochylajacego poczawszy od
0c=-8°-+26°.

Przeprowadzone badania wyraznie wskazujag na pogorszenie charakterystyk
aerodynamicznych wszystkich badanych modeli samolotéw. Najwiekszy przyrost oporu
wystepuje na modelu samolotu TS-11 Iskra ktéry nie jest jednakowy w catym badanym
zakresie katdw natarcia. Im wigkszy jest kat skosu skrzydta tym mniejszy jest wplyw
oblodzenia na warto$¢ sity nosnej. Dla modelu TS-11 Iskra wystapit najwiekszy spadek
sity nosnej.

Dla wszystkich badanych modeli oblodzenie powoduje powstanie dodatkowego
momentu zadzierajacego przy katach natarcia charakterystycznych dla danego modelu.

Bibliografia

1. Addy H.E., Chung J.J., A wind tunnel study oficing effects on a natural laminar
flow airfoil, AIAA 2000-0095

2. Ashenden R., Lindberg W., Marwitz J., Two-dimensional airfoil performance
degradation because ofsimulatedfreezing drizzle, Journal of Aircraft, 35, 6, 1998

3. Broeren A.P., Addy H.E., Bragg M.B., Effect ofintercycle ice accretions on airfoil
performance, AIAA 2002-0240

4. Cebeci T., Effect of ice on airfoil stall at high Reynolds numbers, AIAA Journal,
33, 7, Technical Notes, 1995

5. Gurbacki H.M., Bragg M.B., Unsteady aerodynamic measurements on an iced
airfoil, AIAA 2002-20241

6. Lee S, Kim H.S., Bragg M.B., Investigation offactors that influece iced airfoil
aerodynamics, AIAA 200-0099

7. Maryniak J., Dynamika samolotu z intensywnym oblodzeniem w locie na
przyktadzie TS-11 |Iskra, Zeszyty Naukowe katedry Mechaniki Stosowanej
Politechniki élqskiej, 7, Gliwice, 1999

8. Papadakis M., Alansatan S., Wong S.C., Aerodynamic characteristics of a
symmetric NACA section with simulated ice shapes, AIAA 2000-0098

9. Potapczuk M.G., Addy H.E., Sheldon D.W., Modern airfoil ice accretions, AIAA
97- 0174

10. Shin J., Bond T.H., Repeatability of ice shapes in the NASA Lewis Icing Research
Tunnel, , Journal of Aircraft, 31, 5, 1994



120 Z Wojciechowski, J. Maryniok.

11. Wojciechowski Z., Frant M., Adaptacja tunelu aerodynamicznego matych
predkosci do badan w niskich temperaturach, Mechanika w Lotnictwie, ML-X,
2002

The effect of icing upon aerodynamic characteristics of selected aircraft models
Summary

The paper presents some results of experimental investigations into the icing effect
upon aerodynamic characteristics of models of MI1G-29, Su-22 and TS-11 “Iskra”
aircraft conducted in the low-speed wind tunnel TAMP 1.1 under conditions of a
symmetrical flow around them.

The icing phenomenon was modelled at a temperature of the air jet 7= -10°C in a water
mist generated by ajet humidification (at a constant flow rate of sprayed water). Then,
in terms of a direct weighting the effect of icing upon aerodynamic characteristics of the
models was determined.

The results obtained prove a disadvantageous effect of icing upon aerodynamic

characteristics.
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WYZNACZENIE CHARAKTERYSTYK
AERODYNAMICZNYCH OBLODZONEGO SAMOLOTU

Mohammed Al-Sharabil

Jerzy Maryniak?2

W pracy przedstawiono wyniki serii badan w wagowym poddzwigkowym tunelu aerodynamicznym
Zaktadu Aerodynamiki Wydziatu Mechanicznego Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej
majacych na celu wyznaczenie charakterystyk aerodynamicznych oblodzonego samolotu. Badanie
przepro-wadzono dla kilku wariantéw form oblodzenia. Oblodzenie modelowano za pomocga
plasteliny i papieru $ciernego. Uzyskane wyniki przedstawione w formie graficznej ilustrujg
gwattowny spadek wspoétczynnika sity nos$nej oraz zdecydowanie niekorzystng deformacje innych
charakterystyk aerodyna-micznych samolotu.

1. Wstep

Zmiany charakterystyk aerodynamicznych samolotu w wyniku obladzania
powierzchni  nosnych  stanowig przyklad niebezpiecznego zjawiska,  ktére
w konsekwencji moze prowadzi¢ do sytuacji kryzysowych w trakcie lotu.

W wyniku wystgpienia w atmosferze szczeg6lnych warunkéw meteorologicznych
przechtodzone kropelki wody zderzajac sie z powierzchnia skrzydta zamarzajg na niej
tworzac zawartg powloke lodowg. Powtoka ta w istotny sposéb zmienia geometrie
profilu skrzydta co w konsekwencji doprowadza do spadku wartosci wspotczynnika sity
nosnej C, , wzrostu oporu aerodynamicznego, zmniejszenia krytycznego kata natarcia
oraz przyrostu masy. Poniewaz istnieje mozliwo$¢ jednoczesnego wystgpienia
wszystkich wymienionych efektow moze to spowodowac utrate sterownos$ci i kontroli
nad samolotem.

Celem prowadzonych badan eksperymentalnych bylo wyznaczenie zmian
w charakterystykach aerodynamicznych samolotu powodowanych narastajgcym
obladzaniem. Badania sktady sie z dwo6ch oddzielnych etapéw, a mianowicie:

1 pierwszy etap dotyczyt modelowania réznych form obladzania skrzydta modelu
samolotu testowego (tj. TS 11 Iskra) za pomocg papieru $ciernego i plasteliny.

Il drugi etap za$ obejmowat z kolei pomiary wagowe sit i momentéw
aerodynamicznych jakie wystepujg dla poszczegélnych form obladzania.

1IMgr inz.,Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej. e-mail:malsh@ meil.pw.edu.pl
2 Prof. Dr hab. Inz. , Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
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2. Stanowisko pomiarowe

Drugi etap badan eksperymentalnych wykonano w wagowym tunelu
aerodynamicznym Zaktadu Aerodynamiki Wydziatlu Mechanicznego Energetyki
i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej o srednicy przestrzeni pomiarowej 1.16 m. Tunel
ten wyposazony jest w wage Witoszynskiego (tzw. Waga typu JAW). Badany model
zawieszony jest na drutach na ramie obejmujacej cata przestrzed pomiarowa. Srednia
cieciwa modelu przy zerowym kacie natarcia pokrywa sie z osig tunelu, natomiast
wymiar poprzeczny (rozpietos¢) modelu zorientowany jest pionowo. Przy takim
zawieszeniu modelu wykonano pomiary nastepujacych wielkosci:

e skladowe poziome sity dziatajacej na model samolotu, czyli sity nosnej i sity

oporu,

« moment wzgledem pionowej osi wagi, czyli moment pochylajagcy MvO0.

Mocno napiete druty mocujagce model do ramy przenoszg na nig wszystkie sity
wystepujagce na modelu. Rama zamocowana jest obrotowo i mozna ustawic jg wraz
z modelem pod réznymi katami wzgledem osi tunelu. Konstrukcja wagi umozliwia
swobode obrotu catej ramy wraz z zamocowanym modelem - alternatywnie wzgledem
dowolnej z trzech prostopadtych osi. Sita, wzglednie moment dziatajagcy na model,
zostaje za pomocag uktadu dzwigni dwuramiennych przeniesiona na tensometryczny
przetwornik sity i réwnolegle z nim na wage szalkowg stuzacag do szybkiego
wzorcowania sitomierza (przetwornika). Pomiary sg odczytywane bezposrednio
z wykorzystaniem techniki cyfrowej.

3. Dane techniczne

e Powierzchnia no$na modelu samolotu testowego =8.505 dm2

» Kat zaklinowania skrzydta modelu =2°

* Rozpietosci skrzydet modelu =700 mm

« Srednia cieciwa aerodynamiczna modelu (SCA)=121.5 mm,
J4SCA =30.375 mm

e Cisnienie dynamiczne w tunelu =100 mmH20

« Srednica przestrzeni pomiarowej 1.16 m

4. Wykonane badania

Dla kazdej z modelowanych form obladzania skrzydta modelu samolotu testowego
przeprowadzono wagowe pomiary sit i momentu aerodynamicznego w zakresie kata
natarcia od a= -15° do a =35° tak, aby mozliwe byto réwniez zaobserwowanie zmiany
kata natarcia, przy ktérym nastepuje oderwanie strumienia na skrzydle. Nastepnie
wartosci sit i momentéw uzyskane podczas pomiar6w zostaty przeliczone przy pomocy
programu komputerowego na wspotczynniki. Z wspdtczynnikdw zostaty zbudowane
wykresy w funkcji kata natarcia. W celu uzyskania charakterystyki wzorcowej zbadano
rowniez model samolotu w konfiguracji gtadkiej, czyli bez oblodzenia.

Pomiary sit i momentu aerodynamicznych zostaty wykonane dla nastepujacych
wariantow oblodzenia:
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Wariant 1 - Samolot bez oblodzenia (gtadki)

Dla tego wariantu uzyskano nastepujace wartosci:
Q,,M=0.876 Cxmin=0.04 akr=12°

Rys. 1. Badanie modelu samolotu gtadkiego

Kat natarcia a

Rys. 2. Zaleznosci C,(a), Cx(a), Cm(a) dla gtadkiego samolotu

123
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Wariant 2 - Szron na krawedzi natarcia skrzydta (szron kn)

Dla tego wariantu uzyskano nastepujace wartosci:
Cw=0.91, Cxmin=0.05, alkd\ T

Rys. 3. Szron na krawedzi natarcia skrzydta

— Cz(a) 1
—Cx@ 08 -
Cm(a) 06 -

04 -

Kat natarcia a

Rys. 4. Zaleznosci C,{a), Cx(a), Cm(a) dla Il-ego wariantu
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Wariant 3 - Szron na calej powierzchni ptata (szron caty)
Dla tego wariantu uzyskano nastepujgce

wartosci:
Czmax~0'81 Cxmin=0.068 akr=12°

Rys. 5. Szron na catej powierzchni ptata

Kat natarcia a

Rys. 6. Zaleznosci Cz(a), C,(a) i Cm(a) dla Ill1-ego wariantu
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Wariant 4 - Szron na powierzchni piata + mata warstwa lodu na nosku skrzydta
(16d 1)

Rys. 7. Szron na catej powierzchni +mala warstwa lodu na krawedzi natarcia

Rys. 8. Zaleznosci C,(a), Cx(a) i Cm{a) dla IV-ego wariantu
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Wariant 5 - Szron na powierzchni ptata + duza warstwa lodu na nosku skrzydta
(16d 2)

Dla tego wariantu uzyskano
nastepujace wartosci:
0™=*=0.55, Cxmh=0.13, akr=10°

Rys. 9. Szron na catej powierzchni +duza warstwa lodu na krawedzi natarcia

Rys. 10. Zaleznosci C,(a), Cx(a) i Cm(a) dla V-ego wariantu
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Wariant 6 - Szron na powierzchni piata + nawis lodu na gérnej czesci krawedzi
natarcia (nawis gora)

Dla tego wariantu uzyskano nastepujgce

wartosci:
€max=0 45 Cxmin=0.1 CGkr=7°

Rys. 11. Szron na catej powierzchni skrzydta + nawis lodu na gérnej czesci krawedzi natarcia

Kat natarcia a

Rys. 12. Zaleznosci C.(a), Cx(a) i C,,,(a) dla VI-ego wariantu
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Wariant 7 - Szron na powierzchni ptata + nawis lodu na dolnej cze$ci krawedzi
natarcia (nawis doét)

Dla tego wariantu uzyskano
nastepujace wartosci:

Czm-9.84, C,,,,,=0.082, atr=14°

Rys. 13. Szron na catej powierzchni skrzydfa + nawis lodu na dolnej czesci krawedzi natarcia

Rys. 14. Zaleznosci C,(a), Cx(a) i C,,,(a) dla VII-ego wariantu

9- Mechanika w lotnictwie
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Wariant 8 - Szron na calej powierzchni ptata + warstwa lodu na nosku skrzydta +
sople na gérnej powierzchni skrzydta (sople)

Rys. 15. Szron na powierzchni skrzydta + warstwa lodu na krawedzi natarcia+ sople na gérnej
powierzchni skrzydta

- CZ(a.) 1m
________ Cx(a) 0.8
Ccm(a) 06
0.4
0.2

0 15 10 5/ 2) 5 10 15 20 25 30 35 43

y T A
-0.6
e-s

Kat natarcia a

Rys. 16. Zaleznosci C (a), C,(a) i Cm(a) dla VIll-ego wariantu
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5. Wykresy poréwnawcze wszystkie warianty

kat natarcia a

Rys. 17. Zaleznos$ci Cz(a) dla wszystkich wariantow

0.9-
-gtadki
-szron caly 38
eladl 37
-16d2

mawis dol 36 -
- nawis gora 1

- sople

szron kn - 34 -

Kat natarcia a

-10 -5 0 5 10 15 20 25

Rys. 18. Zaleznos$ci Cx(a) dla wszystkich wariantow
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Rys. 19. Zaleznosci Cm(a) dla wszystkich wariantow

A2-J

Rys. 20. Zaleznosci K(a) dla wszystkich wariantéw
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6. Podsumowanie i wnioski

Na podstawie danych uzyskanych podczas pomiar6w stwierdzono co nastepuje:
. I wariant (tj. samolot bez oblodzenia (gtadki)) wykonano, aby uzyskac
charakterystyki wzorcowe.

e« W Il-ym wariancie (tj. szron na krawedzi natarcia skrzydta (szron kn))
zauwazono wzrost Czmaxo ~ 3% i Cxmin o ~ 25% oraz zwiekszenie krytycznego
kata natarcia akd o 5°.

¢« W Ill-ym wariancie (tj. szron na calej powierzchni ptata (szron caty))
zauwazono spadek Czmix o ~ 12%, wzrost Cxmin 0 ~ 70%, akrzostaje bez zmian.

¢ W IV-ym wariancie (tj. szron na catej powierzchni ptata + mata warstwa lodu
na nosku skrzydta (l6d 1)) zauwazono spadek C;mex o ~ 18%, wzrost Cxm,,
0 ~ 125% oraz zmniejszenie akro 1°.

¢ W V-ym wariancie (tj. szron na catej powierzchni ptata + duza warstwa lodu
na nosku skrzydta (l6d 2)) zauwazono spadek C, milx o ~ 37%, wzrost Cxmin
0 ~ 225% oraz zmniejszenie akro 2°.

e W VI-ym wariancie (tj. szron na powierzchni ptata + nawis lodu na gérnej
czesci krawedzi natarcia (nawis gora)) zauwazono spadek Ciux o ~ 49%,
wzrost Cxmno ~ 150% oraz zmniejszenie akro 5°.

e W VII-ym wariancie (tj. szron na powierzchni ptata + nawis lodu na dolnej
czesci krawedzi natarcia (nawis dét)) zauwazono spadek C-,,Vo ~ 4%, wzrost
Cxni,, 0 ~ 105% oraz zwiekszenie akro 2°.

e W VIll-ym wariancie (tj. szron na catej powierzchni ptata + warstwa lodu na
nosku skrzydta + sople na gérnej powierzchni skrzydta (sople)) zauwazono
spadek Czmax o ~ 34%, wzrost Cxmin 0 ~ 200% oraz zmniejszenie akro 3°.

Wyniki z badan doswiadczalnych uzyskane w pomiarach wagowych w tunelu
aerodynamicznym Zaktadu Aerodynamiki Instytutu Techniki Lotniczej i Mechaniki
Stosowanej Politechniki Warszawskiej [3] po raz pierwszy publikowane w tak szerokim
zakresie przedstawiajg zmiany charakterystyk aerodynamicznych przy réznych typach
oblodzenia samolotu TS-11 ,Iskra” . Wyniki stanowig unikalny materiat [3] uzyskany
w trakcie badan w Polsce. Uzyskane wyniki potwierdzajg przedstawione wczes$niej
przez Cebeci’ego [1] gwattowng degradacje bezwymiarowego wspdtczynnika sity
nosnej C, rys. 2,4,6,8,10,12,14,16 dochodzacego do -50% C;nmlx (wariant VI) oraz
wzrost wspotczynnika oporu aerodynamicznego Cxmino -225% (wariant V). Uzyskane
wyniki potwierdzone zostaty badaniami aerodynamicznymi przeprowadzonymi
w Zaktadzie Aerodynamiki ITLIMS PW przez Sierputowskiego i Rewuckiego [4, 6],
jak rowniez wynikami uzyskanymi w Instytucie Techniki Lotniczej WAT przez Franta,
Sobieraja i Kowaleczko [2], Badania aerodynamiczne obladzania profili skrzydet
samolotow rozpoczeto w Niemczech juz w 1938 r. w Gottingen [5], ale intensywny
rozwo6j nastgpit w latach 90. poprzedniego stulecia, spowodowany licznymi
katastrofami lotniczymi samolotéw turystycznych, a szczeg6élnie komunikacyjnych.
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Wiatach  1953-1997 odnotowano 51 katastrof samolotéw komunikacyjnych
wywotanych oblodzeniem [7],

Przedstawione wyniki umozliwiajag analize dynamiki samolotu TS-11 ,lIskra”,
szczegOlnie w fazie wznoszenia i podejscia do lgdowania.
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Experimental evaluation of iced aircraft aerodynamic characteristics
Summary

This paper presents some results of experiments carried out in a subsonic wind
tunnel equipped with an aerodynamic balance, which aimed at measuring aerodynamic
characteristics of an iced aircraft. The tests were carried out in the wind tunnel of the
Institute of Aeronautics Engineering and Applied Mechanics, Warsaw University of
Technology. The measurements were taken for a few kinds of icing forms, shaped using
plasticine and abrasive paper.
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EKSPERYMENTALNE BADANIA DYNAMICZNYCH
CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH
OSCYLUJACEGO PROFILU NACA 0012
Z UWZGLEDNIENIEM EFEKTOW OBLODZENIA

Andrzej Krzysiakl

W niniejszym referacie przedstawiono rezultaty eksperymentalnych badan podstawowych
charakterystyk aerodynamicznych profilu NACA 0012 uzyskanych w badaniach dynamicznych,
podczas ktérych modelowano wybrane dwa typy oblodzenia wystepujace w okolicach jego krawedzi
natarcia. Uzyskane w warunkach dynamicznych charakterystyki aerodynamiczne profili r6znig sie w
spos6b zasadniczy od tych uzyskanych w warunkach statycznych. W szczegélnoséci dotyczy to
zakresu katéw bliskich krytycznemu katowi natarcia, gdzie mamy do czynienia ze zjawiskiem
~przeciagniecia dynamicznego”. Wspomniane powyzej efekty dynamicznego przeciggniecia maja
istotne znaczenie przy projektowaniu topat wirnikéw S$migtowcéw. Okreélenie dynamicznych
charakterystyk aerodynamicznych profili, w tym réwniez uwzglednienie efektu ich oblodzenia, jest
niezbedne przy projektowaniu S$migtowcéw o wysokich osiggach, a takze dla unikniecia
niekorzystnych zjawisk towarzyszacych dynamicznemu przeciaggnieciu .

Wykaz oznaczenh

c _cieciwa profilu, [m]

Cmy _  wsp6tczynnik momentu pochylajacego

Cz _wspotczynnik sity nosnej (ang. CL)

CZmtix _  maksymalna warto$¢ wspotczynnika sity nosnej (ang. Cu,, 1)

f — czestotliwos$é drgan profilu, [1/s]

k - czestotliwos¢ zredukowana profilu {k=nfC/V,,)

Ma — liczba Macha przeptywu niezaktoéconego

R _wspobtrzedna promieniowa potozenia profilu na topacie Smigtowca, [m]

Re _ liczba Reynolds'a

a _ kat natarcia profilu, [deg]

akr _ krytyczny kat natarcia uzyskany w badaniach statycznych, [deg]

&KkrD _ krytyczny kat natarcia profilu uzyskany w badaniach dynamicznych,
[deg]

om _ kat natarcia profilu, wzgledem ktérego wykonywane sg oscylacje, [deg]

ldoktor inzynier. Instytut Lotnictwa, andkrzv@ilot.cdu.pl
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Aa — zakres zmian kata natarcia profilu w trakcie oscylacji, [deg]
>~ — kat obrotu topaty wzgledem kierunku przeptywu, [deg]

1. Wprowadzenie

Potrzeba wykonywania lotéw samolotow i $migtowcoéw w réznych warunkach
atmosferycznych oraz duza liczba wypadkéw lotniczych spowodowana oblodzeniem
powierzchni zewnetrznych tych obiektéw latajagcych powoduje, ze zjawisko oblodzenia
znajduje sie w centrum zainteresowania producentéw sprzetu lotniczego. Formowanie
si¢ oblodzenia na powierzchniach zewnetrznych samolotéw i Smigtowcéw w takich
miejscach jak skrzydta, topaty, powierzchnie sterowe, czy tez wloty do silnika moze
mie¢ miejsce w przypadku, gdy lot odbywa sie w warunkach, gdzie temperatura
otoczenia spada lekko ponizej temperatury zamarzania, a w powietrzu sg obecne
przechtodzone krople wody. Jak pokazato doswiadczenie oblodzenie moze pojawic
w obszarze temperatur otoczenia od 0° do -40°C na wysokosciach od 100 m do 10 km
nad ziemig. Najniebezpieczniejsze typy oblodzenia spotyka sie w gestych chmurach
wypetnionych duzymi przechtodzonymi kroplami wody. Kiedy przechtodzone krople
wody uderzajg w powierzchnie samolotu lub $miglowca to zaczynajg natychmiast
zamarzaé. W trakcie zamarzania wody wydziela si¢ ciepto, ktére powoduje wzrost
temperatury do 0°C. Po osiggnieciu tej temperatury proces zamarzania zostaje
wstrzymany a woda z niezamarznietych kropel sptywa ku tytowi i moze zamarzna¢ na
innych czesciach powierzchni tworzac réznego rodzaju ksztatty powierzchni lodowych.
Wielko$¢ i ksztatt oblodzenia zalezna jest gtownie od takich czynnikow jak temperatura
otoczenia, wielko$¢ kropel, predkos$¢ lotu, a takze nieréwnosci powierzchni [1+10].
Podczas obladzania tworzg sie gtdwnie dwa podstawowe typy oblodzenia: szron (rime
icing) i szkliwo (glaze icing). Pierwsza z tych form oblodzenia tworzy sie wtedy, gdy
wszystkie padajace krople zamarzajg w trakcie uderzenia, druga gdy cze$¢ z nich
sptywa ku tytowi. Przyktadowe oblodzenia typu szron i szkliwo przedstawiono na rys. 1

szkliwo

Rys. 1. Przyktadowe oblodzenia profilu typu szron iszkliwo

Tworzenie sie oblodzenia na samolocie lub $migtowcu powoduje znieksztatcenie
profili ich powierzchni nosnych, a tym samym zmiane (pogorszenie) charakterystyk
aerodynamicznych. Poniewaz przyrost oblodzenia moze by¢ zjawiskiem bardzo
szybkim, powodujagcym gwattowny spadek maksymalnej wartosci wspdtczynnika sity
nosnej Czma, spadek krytycznego kata natarcia akr, wzrost oporu aerodynamicznego
oraz wzrost masy samolotu stwarza to duze niebezpieczenstwo utraty sterownosci
samolotu lub $migtowca i moze doprowadzi¢ do jego katastrofy [11], Szczegdlnie
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niebezpieczne wydaje sie oblodzenie topat $migtowcéw, gdyz oprécz wspomnianych
powyzej niebezpieczenstw zwigzanych z pogorszeniem jego charakterystyk
aerodynamicznych oraz wzrostem ciezaru, dochodzi jeszcze niebezpieczenstwo
oderwania sie kawatkéw lodu od jego wirujacych topat i uszkodzenia konstrukcji.

Tematyka badan charakterystyk aerodynamicznych powierzchni nosnych samolotu
w warunkach oblodzenia byta podejmowana w Zakladzie Aerodynamiki Instytutu
Lotnictwa od kilku lat, lecz wszystkie te badania realizowane byty dotychczas
w warunkach statycznych. Omawiane w niniejszym artykule badania charakterystyk
profilu NACA 0012 z modelowanym oblodzeniem wykonane zostaty po raz pierwszy
w warunkach dynamicznych tj. przy oscylujagcym profilu znajdujagcym sie w przeptywie
powietrza [12]. Wybor profilu NACA 0012 do badan wynikat z obszernego materiatu
poréwnawczego zamieszczonego w literaturze, a dotyczacego wynikdéw badan tego
profilu.

2. Zjawisko dynamicznego przeciggniecia

Na obracajgcych sie topatach wirnika nastepuje okresowa lokalna zmiana kata
natarcia, od matych wartosci na topacie nacierajagcej do duzych wartosci tego kata na
topacie powracajgcej. Przebieg tej okresowej zmiany kata natarcia profilu topaty
w funkcji kata jej obrotu (p ma na przewazajacej czesci topaty (zwiaszcza w jej czesci
zewnetrznej tj. dla R>50%) charakter zblizony do przebiegu sinusoidalnego (rys. 2).

Kat obrotu topaty [deg]

Rys. 2. Poréwnanie zmiany kata natarcia a profilu topaty smigtowca 1S-2
(obliczonego dla warunkow ustalonego lotu poziomego, V=180 km/h) w funkcji kata
obrotu 0 z sinusoidg dla R = 3.1 m ( tj. 83% Rmax)

W pewnych stanach lotu na +topacie powracajagcej wystepuje dynamiczne
przeciagniecie, ktére polega na tym, ze pomimo przekroczenia krytycznego kata
natarcia (dla warunkéw statycznych ), oderwanie przeptywu na gérnej powierzchni
profilu ma ograniczony zasieg, a warto$¢ wspotczynnika sity nosnej przekracza warto$é
Czmix uzyskang w warunkach statycznych (rys. 3). Jak stwierdzono, zjawisko
przeciggniecia dynamicznego zwigzane jest z tworzeniem sie wiru na krawedzi natarcia
profilu przy katach natarcia wiekszych od statycznego kata krytycznego. Wraz ze
wzrostem kata natarcia wspomniany wir przemieszcza sie¢ w kKierunku krawedzi sptywu.
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Rys. 3. Zmiana warunkéw aerodynamicznych profilu topaty $migtowca
w trakcie jej obrotu

Wystapienie tego wiru powoduje nie tylko istotny wzrost sity nosnej na topatach
wirnika, lecz rowniez wyrazny wzrost pochodnej sity nosnej wzgledem kata natarcia,
a nastepnie, w trakcie jego przemieszczania gwattowny, przyrost ujemnego momentu
pochylajacego. W momencie zejscia wiru z krawedzi sptywu nastepuje gwattowny
spadek sity nosnej [13]. Gwaltowne drgania temu towarzyszace stanowig zasadnicze
ograniczenie osiggéw $migtowca.

3. Technika pomiaréw

Przeprowadzenie w tunelu N-3 Instytutu Lotnictwa dynamicznych pomiaréw
rozktadu cisnienia na modelu profilu NACA 0012 wymagato wdrozenie nowej techniki
badawczej. Cechg charakterystyczng takich badan, w trakcie ktérych badany obiekt
wykonuje szybkie ruchy oscylacyjne (o czestotliwo$ci do 10 Hz), sga réwnie szybkie
zmiany rozktadéw cisnienia na tym profilu. Do pomiaru szybko zmieniajacych sie
cisnien zastosowano trzy miniaturowe elektroniczne skanery ci$nienia ESP-16HD firmy
Pressure System (kazdy obstugujacy 16 punktéw pomiarowych). Zakres pomiarowy
dwoéch skanerow wynosit +10 psid’, natomiast trzeciego *5 psid. Ze wzgledu na
konieczno$¢ ograniczenia do minimum, zjawiska opOznienia czasowego mierzonej
wielkosci fizycznej (w tym wypadku cisnienia ), skanery ci$nienia umieszczono
wewnatrz badanego modelu profilu. Wszystkie otworki pomiarowe potgczone byty ze
skanerami przy pomocy rurek o jednakowej diugosci (100 mm), co miato zapewnic
ewentualne jednakowe op06znienie czasowe dla wszystkich punktéw pomiarowych.

Spetnienie przez model profilu NACA 0012 powyzszych wymagan, a takze
wymagan wytrzymatosciowych, wymagato wykonania modelu dzielonego z metalu
(z odejmowang gorng pokrywa) i wydragzonego w $rodku o cieciwie 180 mm (rys. 4).

psid- ang. jednostka ci$nienia (funt/cal")
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Rys. 4. Model profilu NACA 0012 z umieszczonymi w $rodku miniaturowymi
elektronicznymi skanerami cisnienia ESP-16HD

Koncowe 22.6% cieciwy profilu stanowita ruchoma klapka zamocowana na
tozyskach, umieszczonych w czterech konsolach czesci gtéwnej tego profilu. Jednak w
badaniach profilu NACA 0012 z symulowanym oblodzeniem klapka ta byta
unieruchomiona. Na powierzchni zasadniczej czesci profilu, a takze klapki znajdowaty
sie otworki pomiarowe. W sumie na profilu umieszczono 48 punktéw pomiarowych (po
24 na kazdej stronie) podtgczonych do trzech elektronicznych skaneréw ci$nienia (po 16
do kazdego z nich).

Oblodzenie typu "C" .
yp Obloazeme typu U

Rys. 5. Badane typy oblodzen profilu NACA0012

Modelowanie oblodzenia krawedzi natarcia profilu NACA 0012 wykonane zostato
przez natozenie na przednig cze$¢ modelu formy odpowiednio uksztaltowanego noska
profilu wykonanego z zywicy epoksydowej oraz wypetniacza. W warunkach
dynamicznych badane byty dwa rodzaje oblodzenia, oblodzenie oznaczone jako typ
»,C”, ktére jest najczesciej spotykanym rodzajem oblodzenia oraz oblodzenie typu ,,U”,
ktore jak stwierdzono w istotny spos6b wptywa na charakterystyki aerodynamiczne
(rys. 5).



140 A. Krzysiak

W noskach profilu modelujgcych oblodzenie wykonano otworki pomiarowe,
usytuowane w osi otworkéw wykonanych w placie do pomiaru rozkiadu cisnienia
w okolicach krawedzi natarcia tego profilu.

Model profilu NACA badany byt w tunelu Duzych Predkosci (N-3) Instytutu
Lotnictwa w zakresie liczb Macha Ma=0.3-*-0.8 (Re=1.27*106-*-2.66*106).

Rys. 6. Model profilu NACA 0012 w komorze pomiarowej tunelu N-3

Niezalezne ruchy oscylacyjne profilu oraz klapki wymuszane byly poprzez
specjalnie skonstruowany do tego celu uktad napedowy zamocowany w komorze
pomiarowej tunelu N-3 (rys. 7). Urzadzenie to umozliwia modelowanie w tunelu
aerodynamicznym warunkéw optywu profilu wirujgcej topaty S$migtowca. Ruchy
oscylacyjne profilu wykonywane sg wzgledem pewnego bazowego kata natarcia
ustawianego z kolei poprzez odrebny mechanizm zmiany kata natarcia uzywany
w badaniach statycznych. Rzeczywisty kat natarcia modelu profilu wzgledem
przeptywu jest wiec sumg bazowego kata natarcia oraz chwilowego kata oscylacji.

W omawianym uktadzie badany model profilu napedzany jest przez silnik pradu
statego (typu RTMet 85-1.3 Nm). Obroty tego silnika regulowane sg poprzez znajdujacy
sie poza komorg pomiarowg regulator obrotéw B40A20 firmy ,,ADVANCED
w zakresie od 0 do 6000 obr/min. (tj. od 0 do 100 Hz). Zadawanie okreslonej predkosci
obrotowej odbywa sie recznie za pomoca wieloobrotowego potencjometru znajdujacego
sie na pulpicie sterownika. Informacja o obrotach silnika pobierana jest z czujnikow
halotronowych gtowicy tachometrycznej i odczytywana na czestoSciomierzu.
Doktadno$¢ ustawienia czestotliwosci drgan profilu wynosi ok. £0.1 Hz.
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Rys. 7. Uktad napedowy profilu i klapki

Obroty watka silnika poprzez reduktor obrotow typu MRA_04/10 (predkosc
obrotowa silnika jest zredukowana 10-krotnie), koto zamachowe i uktad mimosrodowy
zamieniane sg na oscylacje profilu. Czestotliwo$¢ oscylacji profilu moze by¢
regulowana w zakresie od 0 do 10Hz. Zmiana potozenia miejsca zamocowania ramienia
mimosrodu na kole zamachowym umozliwia zmiane amplitudy ruchu oscylacyjnego
profilu. W przeprowadzonych badaniach przewidziano mozliwos$¢ realizacji dwoéch
réznych ruchéw oscylacyjnych profilu, o amplitudach ot=t5° oraz 0=+10°.

W trakcie catego tego cyklu badan, w ktérych okreslano wptyw oblodzenia na
charakterystyki aerodynamiczne profilu NACA 0012, czestotliwos¢ drgan profilu
wynositay=5 Hz, a wymuszana amplituda drgan 40=+5°.

4. Wyniki badan

Na rys. 811 przedstawiono wptyw oblodzenia na wartoSci wspotczynnika sity
no$nej Cz w funkcji kata natarcia a (odpowiadajace jednemu petnemu okresowi ruchu
profilu) dla liczb Macha z zakresu Ma=0.3-"0.7 i obszaru nizszych katow natarcia.
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Rys. 8. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=j{o¢) dla a,,,-4° i Ma=0.3

Rys. 9. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=f{oc) dla am=4° i Ma=0.4
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Rys. 10. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=j{a) dla cc,=4° i Ma=0.6

Rys. 11. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=f{a) dla am=4° i Ma=0.7
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Analiza tych zalezno$ci prowadzi do wniosku, iz oblodzenie krawedzi natarcia
powoduje spadek wartosci pochodnej dCz/da, w szczeg6lnosSci w zakresie nizszych
liczb Macha, tj. Ma<0.4. W tym zakresie predkosci warto$¢ pochodnej ulega
zmniejszeniu z dCz/da = 5.18[l/rad] do dCz/da = 4.30 [l/rad]. Przy wyzszych liczbach
Macha tj. dla Ma>0.6 spadek wartosci pochodnej dCz/da jest nieco nizszy, jednak
w tym zakresie predkos$ci oblodzenie powoduje przyspieszenie oderwania przeptywu na
goérnej powierzchni profilu (oderwanie wystepuje na nizszych Kkatach natarcia,
0 Acc=20+3°), co objawia sie spadkiem wartosci wspotczynnika sity nosnej.
W omawianym zakresie predkosci i katow natarcia typ oblodzenia (oblodzenie typu ,,C”
lub oblodzenie typu ,,U”) nie ma wiekszego wptywu na wartosci wspotczynnika Czm

Wptyw oblodzenia na zalezno$ci wspo6tczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia
w zakresie najwyzszych badanych katéw natarcia dla liczb Macha Ma=0.3-K).8
(odpowiadajace jednemu petnemu okresowi ruchu profilu), przedstawiono na
rys. 12-5-14.

Jak mozna stwierdzi¢ oblodzenie profilu powoduje zaréwno jakoSciowe, jak
lilosciowe zmiany zaleznos$ci Cz-J{oc). Przede wszystkim istotnemu zmniejszeniu ulega
warto$¢ wspotczynnika maksymalnej sity nosnej Czmta, w szczegdlnosci w zakresie
nizszych liczb Macha tj. Ma=0.3-5-0.4, gdzie ACzm"=0-26-"0.33 (rys. 15). Wraz ze
wzrostem predkosci wpltyw oblodzenia na warto$¢ wspdétczynnika maksymalnej sity
nosnej staje sie coraz mniejszy i przy Ma=0.7 spadek wartosci wspotczynnika Czniix
wynosi 4Czn{t=0.17-K).18. Mozna przy tym stwierdzi¢, iz w catym badanym zakresie
predkosci, przy oblodzeniu typu ,,U”, warto$¢ wspdtczynnika CzniXjest nieco nizsza niz
przy oblodzeniu typu ,,C” 0 ziCjm”~0.01-5-0.06.

Rys. 12. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=f[a) dla a,,,=10° i Ma=0.3
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Rys. 13. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=f[a) dla a,,,=8° i Ma=0.6

Rys. 14. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cz=j{a) dla an=6° i Ma=0.8

- Mechanika w lotnictwie
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Ozaat t aaia

Model bez oblodzenia
Model z oblodzeniem typu "C"
Model z oblodzeniem typu "U"

Rys. 15. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Czmilx=fiMa.).

Przeprowadzone badania wykazaty, iz oblodzenie profilu powoduje nie tylko
spadek warto$ci wspotczynnika maksymalnej sity nosnej lecz rowniez spadek wartosci
krytycznego kata natarcia odpowiadajgcego Czmexo 4a=1.50"2°.

Na rys. 16 i 17 przedstawiono wptyw oblodzenia na warto$ci wspotczynnika
momentu pochylajgcego Cmy w funkcji kata natarcia a (odpowiadajace jednemu
petnemu okresowi ruchu profilu), dla liczb Macha Ma=0.3 i0.7, przy «,=0 i A%=15 .

Z analizy uzyskanych rezultatow badan wynika, iz w zakresie nizszych katow
natarcia, ctJ<6°, i podkrytycznych liczb Macha (Ma<0.8), oblodzenie krawedzi natarcia
profilu nie powoduje istotnych zmian w przebiegu zaleznosci Cmy=J{a). W tym
zakresie liczb Macha i katéw natarcia zaleznos$ci te majg ksztatt dos$¢ regularnych petli.
W zakresie okotokrytycznych liczb Macha (Ma=0.8) oblodzenie profilu powoduje
przyspieszenie wystepowaniu kryzysu falowego na profilu i w efekcie iloSciowe
i jakosciowe zmiany zaleznos$ci Cmy=j{a) rys. 18.
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Rys. 16. Wpltyw oblodzenia na zalezno$¢ Cmy-jla) dla a,n=0° i Ma=0.3

Rys. 17 Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cmy=f{a) dla am=0° i Ma=0.7

147
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Rys. 18. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cmy=j\d) dla a,,=0° i Ma=0.7

Na wyzszych katach natarcia oblodzenie profilu powoduje istotne przyspieszenie
oderwania przeptywu, rys. 19.

Rys. 19. Wptyw oblodzenia na zalezno$¢ Cmy=j[a) dla an=8° i Ma=0.3
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Przyktadowo, przy liczbie Macha Ma-0.3 poczatek oderwania przeptywu na profilu
gtadkim ma miejsce przy kacie natarcia oc=14° a na profilu oblodzonym, przy a=8°-9°
W rezultacie oderwania przeptywu warto$¢ wspoétczynnika momentu pochylajgcego
gwattownie spada, rys. 19.

5. Whnioski

Oblodzenie noska profilu topaty $migtowca majace miejsce w trakcie lotu
w trudnych warunkach atmosferycznych moze stanowié¢ powazne niebezpieczenstwo
dla takiego $migtowca. Tworzenie sie na powierzchni topaty $migtowca zwartej
powtoki lodowej powoduje znieksztatcenie profilu i w konsekwencji niekorzystng
zmiane witasnosci aerodynamicznych takiego profilu. Badania dynamicznych
charakterystyk aerodynamicznych modelu profilu NACA 0012 z symulacjg oblodzenia
jego noska w tunelu Duzych Predkosci Instytutu Lotnictwa wykazaty nastepujace
zmiany w wartoSciach wspdtczynnika sity nosnej oraz wspétczynnika momentu
pochylajacego.

* Oblodzenie krawedzi natarcia profilu NACA 0012 powoduje spadek wartosci
pochodnej dCz/da, w szczegélnosci w zakresie nizszych liczb Macha,
tj. Ma=0.3504. W tym zakresie predkosci, skutkiem oblodzenia profilu,
warto$¢ pochodnej dCz/da ulega zmniejszeniu z dCz/dot=5.18 rad'l do
dCz/da=4.30rad’1.

e W zakresie wyzszych katow natarcia oblodzenie krawedzi natarcia profilu
powoduje istotne ,przyspieszenie” oderwania przeptywu na jego gornej
powierzchni (oznacza to, ze oderwanie przeptywu wystepuje na nieco nizszych
katach natarcia, o Aoc=2°+3°). To ,przyspieszenie” oderwania przeptywu
skutkuje istotnym zmniejszeniem wartosci wspotczynnika maksymalnej sity
nosnej Czmlu, o ACzm,=0.26-5-0.33 (dla Ma=0.3-5-04) oraz istotnym spadkiem
wartosci wspdtczynnika momentu pochylajacego o ACmy-0.1 (dla Ma=0.3).
Wraz ze wzrostem predkosci wptyw oblodzenie na warto$¢ wspotczynnika
maksymalnej sity nosnej i momentu pochylajacego staje sie coraz mniejszy,
i przy Ma=0.7 spadek warto$ci wspotczynnika Czmmx, zwigzany wystepowaniem
oblodzenia, wynosi 4Cznf*=0.17-5-0.18, a wspo6tczynnika momentu pochylajacego
0 ACmy=0-5-0.025 Mozna przy tym stwierdzi¢, iz w catym badanym zakresie
predkos$ci, przy oblodzeniu typu ,,U”, warto$¢ wspotczynnika Czmix jest nieco
nizsza przy oblodzeniu typu ,,C”, 0 ACzmex=0.01-0.06.
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Experimental investigations of unsteady aerodynamic characteristics on
oscillating airfoil NACA 0012 with the influence of icing included

Summary

The results of experimental investigation of the basic unsteady aerodynamic
characteristics on the oscillating airfoil NACA 0012 with the influence of icing included
have been presented. The two types of icing which usually form on the airfoil near its
leading edge were tested. The unsteady characteristics differ significantly from the
aerodynamic characteristics obtained under static conditions. In particular, this concerns
the range of the angles of attack close to the critical ones where the dynamic stall
appears. The above mentioned effect of dynamic stall plays an important role in
helicopter blade design. Determination of the unsteady aerodynamic characteristics with
an icing effect introduced is necessary in designing helicopters of high performance and
for avoiding disadvantage involved by dynamic stall.
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ADAPTACJA TUNELU AERODYNAMICZNEGO
MALYCH PREDKOSCI DO BADAN W NISKICH
TEMPERATURACH

Michat+ Frantl

Zdzistaw wojciechowski2

W ramach modernizacji tunelu matych predkosci TAMP 11 w ITL WAT wykonano prace
adaptacyjne majace na celu jego przystosowanie do badan w zakresie niskich temperatur w tym
réwniez oblodzenia.

Wymieniono uktad napedowy tunelu a automatyke sterowania predko$cia przeptywu powietrza
oparto na przetwornicy czestotliwo$ci. Obudowano komore pomiarowga i wykonano cykl pomiaréw
okreélajagcych réwnomierno$¢ rozktadu strumienia a takze jej wplyw na charakterystyki
aerodynamiczne badanych modeli samolotéw - realizowane w oparciu o wage pierécieniowg typu
1AW.

Uktad chtodzenia strumienia powietrza umozliwia jego schtadzanie od temperatury otoczenia do
temperatury T=-15°C z doktadnos$cig +0.25“C.

Modelowanie warunkéw wystepujacych w chmurze wodnej realizowane jest poprzez ukfad
nawilzania. Automatyka tego uktadu pozwala sterowa¢ wielko$ciag dawki rozpylanej wody.
Dokonywany jestjednocze$nie pomiar wilgotno$ci wzglednej strumienia powietrza.

Fizyka powstawania oblodzenia rejestrowana jest za pomoca uktadu kamer cyfrowych. Dla
oblodzenia uformowanego na badanych modelach samolotéw lub ich elementach, przy tych samych
zadanych wecze$niej parametrach strumienia powietrza, wykonywane sa pomiary wagowe. Obrét
wagi i jej ostony w zakresie zadanych katéw natarcia realizowany jest poprzez uktad silnikéw
krokowych.

Mozliwo$ci badawcze w TAMP L iw zakresie niskich temperatur przy w petni zautomatyzowanym
uktadzie pomiarowo - sterujgcym sg bardzo szerokie.

Tunel aerodynamiczny znajdujgcy sie w ITL WAT (rys. 1) poddany zostat
gruntownej modernizacji, ktora dotyczyta automatyzacji pomiar6w oraz rozszerzenia
zakresu badan aerodynamicznych na obszar niskich temperatur.

Prace adaptacyjne rozpoczeto od wymiany zespotu napedowego. Zabudowano silnik
tréjfazowy niskiego napiecia typu Sg 250 M4 (rys. 2) 0 mocy znamionowej
P,=55 KW, predkosci obrotowej /?,=1483 obr/min i stopniu ochrony JP 56. W celu
zmniejszenia oporu dennego w czasie optywu strumieniem powietrza silnik ten zostat
obudowany ostong z tylng czes$cig sptywowa.

1Wojskowa Akademia Techniczna; e-mail: frant@wul.wat.waw.pl

2
Wojskowa Akademia Techniczna; e-mail: wojciechowski @ wul.wat.waw.pl


mailto:frant@wul.wat.waw.pl

154 M. Frant, Z Wojciechowski

Rys. 1. Schemat ideowy tunelu aerodynamicznego matych predkosci TAMPI.1
w ITL WAT

Rys. 2. Zesp6t napedowy

Sterowanie predkoS$cig obrotowa silnika oparto na przetwornicy czestotliwos$ci typu
VLT 6000 HVAC (rys. 3). Zapewnia ona zawansowang technologie regulacji predkosci
obrotowej silnika. Ponadto posiada funkcje:

1. autorampingu,
2. automatycznego dopasowania do silnika tzn. automatycznej identyfikacji jego
parametréw,
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optymalizacji zuzycia energii,

zabezpieczenia termicznego silnika przed przecigzeniem,
monitorowania napiecia w systemie,

monitorowania systemu odprowadzania ciepta,

oraz funkcje ,,lotnego startu”.

N o ok ow

Rys. 3. Przetwornica czestotliwosci VLT 6000

Dodatkowo zdejmowany panel sterujgcy LCP z graficznym wys$wietlaczem LCD,
stanowigcy kompletny interfejs do obstugi i programowania VLT 6000, wyposazony
jest w Quick Setup ktéry minimalizuje czas projektowania okre$lonych parametrow.

Regulator PID bedacy standardowym wyposazeniem przetwornicy w potgczeniu
z przetwornikiem réznicy cisnien APR 2000, na podstawie zadanej przez uzytkownika
wartosci ci$nienia dynamicznego utrzymuje statg predko$¢ przeptywajgcego strumienia
powietrza regulujac predko$¢ obrotowg silnika poprzez zmiang jego czestotliwosci
wyjsciowej. Dopuszczalny btgd pomiarowy przetwornika wynosi £0.1%. W pomiarze
bezposrednim przetwornik moze pracowa¢ w zakresie temperatur od: -25°C-h-90°C
z kompensacja temperaturowa przy wilgotnosci wzglednej powietrza od 0%-"98%.

Zataczanie uktadu napedowego mozliwe jest z panelu sterujacego jak tez z panelu
umieszczonego obok komory pomiarowej (rys. 11).
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Uktad pomiarowy sit i momentéw aerodynamicznych z wykorzystaniem czujnikow
tensometrycznych w poszczeg6lnych kanatach pomiarowych (rys. 4) oparty jest na
wadze pierscieniowej typu 1AW konstrukcji Witoszynskiego (rys. 5).

Rys. 4. Uktad pomiarowy sit i momentoéw aerodynamicznych

Rys. 5. Waga pierscieniowa typu 1AW
Ustawienie modelu wzgledem kierunku naptywu strumienia w przestrzeni
pomiarowej pod zadanym katem, realizowane jest za pomocg dwdch silnikow
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krokowych (rys. 6), z ktérych jeden steruje obrotem pierscienia wagi a drugi obrotem
ostony, umozliwiajagc wykonywanie pomiaréw skokowych jak réwniez pomiaréw
ciagtych. Ukfad sterujagco-pomiarowy oparto na karcie pomiarowej typu PCL.

Rys. 6. Uktad sterowania katem natarcia wagi pierscieniowej ijej ostony

Uktad schtadzania strumienia powietrza sktada sie z zespotlu trzech agregatow
sprezarkowych o mocy 60 KW w obudowie dzwiekochtonnej (rys. 7, 8). Czynnikiem
roboczym jest freon R22.

Do schtadzania strumienia powietrza zastosowano bezszronowga chtodnice o wydaj-
nosci chtodniczej 60 KW (rys. 9). Skiada sie ona z trzech rzedéw rurek miedzianych
o $rednicy 10 mm po 45 rurek w kazdym rzedzie. Spadek ci$nienia na chtodnicy przy
max. wydatku powietrza 60 kg/s i predkosci przeptywu powietrza w tym przekroju
11 m/s - wynosi 292 Pa.
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Rys. 8. Agregat sprezarkowy w obudowie dzwiekochtonnej
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Rys. 9. Chtodnica bezszronowa

Na zewnatrz budynku zabudowano pionowy skraplacz chtodzony powietrzem
o wydajnosci cieplnej 98 KW, posiadajacy 6 wentylatoréw (rys. 10).
Strumien powietrza mozna schtodzi¢ w zakresie od temperatury otoczenia do -

15°C z doktadnoscig %0.25°C. Automatyka pomiarowo-sterujagca zapewnia peing
optymalizacje uktadu chtodzenia.

Uktad do nawilzania strumienia powietrza, ktéry zabudowano w przekroju | (patrz
rys. 15) sktada sie z zespotu:

e trzech rozpylaczy (rys. 12),

e sprezarki powietrznej o ci$nieniu nominalnym 0.8 Mpa,
e zbiornika z woda,

» ukfadu regulacyjno-sterujacego.
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Rys. 11. Interfejs sterowania zespotem napedowym oraz uktadem nawilzania
i schtadzania strumienia powietrza
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Rys. 12. Zesp6t rozpylaczy gazodynamicznych

Rys. 13. Schemat ideowy automatyki sterujacej

161
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Powietrze ze sprezarki ttoczone jest do zbiornika z wodg. Warto$¢ cisnienia
poduszki powietrznej nastawiana jest reduktorem. Decyduje ona o wydatku wody
podawanej przez rozpylacze. Dwa zderzajace sie strumienie sprezonego powietrza
wyptywajgce z rozpylaczy gazodynamicznych powodujg, ze strumien ttoczonej wody
zostaje rozbity na drobiny rzedu kilku mikrometréw, co powoduje powstanie chmury
wodnej. Dodatkowo sprezonym powietrzem zasilany jest zawdér przedmuchu
rozpylaczy, ktéry po zamknieciu zaworu wodnego powoduje usunigcie z ukiadu
pozostatosci wody (rys. 13). Zapobiega to zamarzaniu wody w przewodach. Uktad
mocowania pozwala na usytuowanie rozpylaczy w dowolnej ptaszczyznie
i w zaleznosci od potrzeb mogga pracowac jeden, dwa lub trzy rozpylacze.

Dokonywany jest jednocze$nie pomiar wilgotno$ci wzglednej strumienia powietrza
w zakresie od 0"-98%.

Komora pomiarowa typu otwartego zostata obudowana (rys. 14). Jej konstrukcja
oparta jest na uktadzie elementow aluminiowych z szybami zespolonymi, co zapobiega
»,poceniu sie” szyb i ich obmarzaniu. Ponadto na calo$ci tunelu na jego czesci
zewnetrznej wykonano izolacje termiczng z wetny mineralnej i blachy ocynkowanej.
Powierzchnia wewnetrzna tunelu zabezpieczona zostata specjalng powtoka odporng na
zawilgocenia i niskie temperatury.

Rys. 14. Obudowana komora pomiarowa

Pomiary jednorodnos$ci strumienia powietrza w przestrzeni pomiarowej tunelu
(przy zamknietej i otwartej komorze pomiarowej) wykonano wykorzystujgc do tego
celu rure cisnieniowg (rys. 15). Pomiary wykonano w przekrojach I, 1, 1V, V
w ptaszczyznie y-z wok6t osi x dla roznych wartosci cisnienia dynamicznego q.
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Rys. 15. Schemat pomiaru réwnomiernos$ci strumienia powietrza komorze pomiarowej

Rozktad predkosci strumienia zasadniczego jest jednorodny ale w miare oddalania
sie od przekroju wylotowego Il strumieA ulega zwezeniu od od 110 cm do 80 cm
w przekroju V (rys. 16, 17, 18, 19, 20).
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Rys. 16. Rozktad predkos$ci strumienia w komorze pomiarowej w przekroju Il
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z [cm]

Rys. 17. Rozktad predkosci strumienia w komorze pomiarowej w przekroju Il

v [m/s]

z [ecm]

Rys. 18. Rozktad predkosci strumienia w komorze pomiarowej w przekroju IV
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Rys. 19. Rozkiad predkosci w komorze pomiarowej w przekroju V
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Rys. 20. Rozktad predkosci w przekroju Il w ptaszczyznie y-z
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Rys. 21. Rozk#tad predkosci strumienia wzdtuz osi x

Predkos¢ strumienia w kierunku osi x wzdtuz komory pomiarowej (pomiaru
dokonano w przekrojach wg rys. 15 dla roéznych cisnien dynamicznych) - maleje
(rys.21). Spadek ten wynosi odpowiednio: 3% dla <7=1500 Pa, 2% dla ~=1200 Pa,
1.7% dla <7=968 Pa, 1% dla q=800 Pa, 0,5% dla q=500 Pa. Réznica predkosci miedzy
przekrojem 1 w ktorym zamocowane sg odbiorniki cisnienia (trzy rurki Prandtla) a
przekrojem 111 - 1v gdzie mocowany jest model do badan (0$ symetrii wagi y-y)
wynosi odpowiednio: (1.0; 0.8; 0.5; 0.3) m/s.

komora

zamknieta
-i——i— -0l i +—~m t..—"—F"—I
25 -20 -15 -10 -5 - 5 10 15 20 25
a [deg]

Rys. 22. Zalezno$¢ wspotczynnika Cx=f[a) dla modelu samolotu MiG-29
przy komorze pomiarowej otwartej oraz zamknietej
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Jednocze$nie dokonywany jest tez pomiar temperatury statycznej strumienia
w tunelu celem okreslenia chwilowej gestosci strumienia powietrza.

Wykonano réwniez pomiary wptywu zamknietej komory pomiarowej na
charakterystyki aerodynamiczne badanych obiektow. Do badan wybrano model
samolotu MiG-29. Wyniki badan przedstawiono na rysunkach 22, 23 i24.

Rys. 23. Zalezno$¢ wspdtczynnika Cz=J{a) dla modelu samolotu MiG-29
przy komorze pomiarowej otwartej oraz zamknietej

Rys. 24. Zalezno$¢ wspotczynnika Cm=j{a) dla modelu samolotu MiG-29 przy
komorze pomiarowej otwartej oraz zamknietej
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Przeprowadzone badania jednoznacznie potwierdzaja, ze obudowa komory
pomiarowej nie ma wptywu na rozktad predkosci zasadniczego strumienia powietrza,
atym samym réwniez na charakterystyki aerodynamiczne badanych modeli.

Tak unikalny obiekt do badan w niskich temperaturach (w tym badan
oblodzeniowych) moze by¢ wykorzystany w réznych dziedzinach badan poczawszy od
podstawowych badan aerodynamicznych poprzez badania termodynamiczne,
meteorologiczne, badan w zakresie energetyki przemystowej i wielu innych.

Bibliografia

1. Addy H.E., Bragg B.M., Broern A.P., Effect of lintercycle Ice Accretions on
Airfoill Performance, AIAA 2002-240

2. Addy H.E., Chung J.J., A Wind Tunnel Study of Icing Effects on a Natural Laminar
Flow Airfoil, AIAA 2000-0095

3. Ashendon R., Marwitz J. D., Characterizing the Supercooled Large Droplet
Environment with CorespondingTturboprop Aicraft Response, J. Aircraft, 35,
912-920

4. Addy H.E., Potapczuk M.G, Sheldon D.W., Modern Airfoil Ice Accretions, AIAA
1997-0174

5. Cober S.G., Isaac G.A., Aircraft Icing EnvironmentObsen’ed In Mixee-Phase
Cluds, AIAA 2002-0675

6. Cober S.G., Fabry F., Huduk D., Isaac G.A., Marcotte D.L., Strap J.W., Ratvasky
T.P., Preliminary Results from the Alliance Icing Research Study (AIRS), AIAA
2001-0393

7. Guffond D., Henry R. C., Heat Transfer Coefficient Measurement on Iced Airfoil in
a Small Icing Wind Tunnel, AIAA 1999-0372

8. Feo A. Golia C., Kind R.J., Potapczuk M.G., Shah A.D., Experimental and
Computational Simulation of In-Flight Icing Phenomena, Progress in Aerospace
Sciences 34 (1998) 257-345

9. Lee S. Effect of Supercooled Large Droplet Icing on Airfoil Aerodynamics,
Aeronautical and Astronautical Engineering, 2001

10. Lee S., Bragg B. M., Effects of Simulated Spanwise Ice Shapes on Airfoils.
Experimental Investigation. AIAA 1999-0092

11. Leone G., Matteis P., Reister A., Szemskat V., Vecchione L., The New CIRA icing
wind Tunnel Spray Bar System Development, AIAA 2000-0629

12. Soeder R.H., Sheldon D.W., NASA Lewis Icing Research Tunnel User Manual,
NASA TM 107159, 1996



Adaptacja tunelu aerodynamicznego matych predkosci 169

Low-speed wind tunnel adaptation for tests at low temperatures
Summary

When rebuilding the low-speed wind tunnel TAMP 1.1 at Institute of Aviation
Technology of the Military University of Technology some adaptations have been
introduced for making tests at low temperatures, including icing phenomena
investigations.

The wind tunnel driving unit was changed, while the automated air speed control
system was based on a frequency converter. The measuring chamber was covered. A
series of tests have been carried out to determine the jet distribution uniformity and its
impact on aerodynamic characteristics of the tested aircraft models (using tilting-ring
manometer).

The jet cooling system applied allows for working within temperature range down
to -15°C with the accuracy of +0.25°C.

The ice accretion was registered using a system of digital cameras. The tested
models with the icing formed at the specified parameters of the air flow were then
weighted.

The measuring capabilities of TAMP 1.1 wind tunnel within the range of low
temperatures having a fully automated measuring-control system are very wide.
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TUNEL AERODYNAMICZNY O OBIEGU ZAMKNIETYM
| STALEJ TEMPERATURZE POWIETRZA

Piotr Sierputowskil

Antoni Tarnogrodzki

W czasie pracy tunelu aerodynamicznego o obiegu zamknigetym wydziela sie ciepto tarcia. Przy
pomiarach termoanemometrycznych przeptyw w tunelu powinien by¢ izotermiczny, w zwigzku
z czym stosuje sie konwencjonalng chtodnice powietrza. Przedmiotem artykutu jest oryginalny
sposdb chiodzenia powietrza, polegajacy na zainstalowaniu w tunelu krzyzowego, ptytowego
wymiennika ciepta, przy czym obnizenie temperatury strumienia chtodzgcego uzyskano przez
odparowanie mgly wodnej; jest to sposéb wysoce energooszczedny. Mgta wytwarzana jest przez
specjalnie do tego celu zaprojektowane atomizery o zderzajacych sie strumieniach naddzwiekowych.

1. Schemat tunelu

Przedstawiony on jest na rys. 1, na ktérym przyjeto oznaczenia:
1- komora pomiarowa tunelu,

2 - dodatkowy dyfuzor,
3 - krzyzowy, ptytowy wymiennik ciepta typu powietrze-powietrze,

1drinz., drinz., ITLIMS PW; e-mail: piotr@meil.pw.edu.pl
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4 - dodatkowy konfuzor,

5 - komora nawilzajaca,

6 - komora atomizera,

7 - wentylator,

9 - powietrze atmosferyczne,

10 - strumien mgty,

11 - wyplyw nawilzonego powietrza do atmosfery.

2. Atomizer

Rozpylacz cieczy o wysokim stopniu rozpylenia nazywa sie atomizerem. Biorgc pod
uwage sposéb doprowadzenia energii do rozpylanej cieczy, atomizery dzieli sie na:
hydrodynamiczne, gazodynamiczne, mechaniczne, ultradzwiekowe, elektrostatyczne.
W rozpatrywanym przypadku, w gre wchodzi tylko atomizer gazodynamiczny, przy
czym gazem roboczym jest sprezone powietrze.

Atomizer gazodynamiczny moze byé jednostrumieniowy z dysza zbiezng lub
zbiezno-rozbiezng, czyli Lavala lub tez o dwdch zderzajacych sie strumieniach; ten
ostatni ma dysze Lavala - patrz rysunki 2, 3, 4.

Na rys. 2 przyjeto oznaczenia:
1- cze$¢ poddzwiekowa,
2 - gardziel,
3 - cze$¢ naddzwiekowa,
4 - cze$¢ o statym przekroju poprzecznym, w ktorej nastepuje wyrownanie
predkosci,
5 - rurka wodna,
Po, Pm Pi - cis$nienia: spietrzenia, wylotowe, zewnetrzne.

Na rys.3 przyjeto oznaczenia:
1- rurka wodna,
2 - cze$¢ wylotowa dyszy Lavala,
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3 - pierwsza skosna fala uderzeniowa,
4 - druga skosna fala uderzeniowa,

5 - granica strumienia swobodnego,

6 - fala rozrzedzeniowa.

Rys. 3. Wyptyw z dyszy Lavala przy pw<pz

Rys.4. Atomizer o zderzajacych sie strumieniach naddzwigkowych

173
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Atomizer pokazany na rys. 4 przewidziany jest do projektowanego tunelu
laminarnego. W badaniach modelowych zastosowano dwa atomizery o znacznie
mniejszym wydatku rozpylanej wody.

3. Badania modelowe

Do tunelu przelotowego o przekroju poprzecznym Im x Im dotgczono przystawke,
w ktorej strumiefA powietrza jest nasycany - catkowicie odparowujaca - mgtg wodng -
patrz rysunki 5, 6, 7.
Na rys. 5 przyjeto oznaczenia:
1- komora nawilzajgca
2 - jedna z dwoch komér atomizera
3 - doprowadzenie sprezonego powietrza
4 - zbiornik z woda zasilajgca atomizery
5 - krzyzowy wymiennik ciepta o przekroju 0.65 m x 0.5 m. dtugosci 0.5 m
i wysokosci szczeliny 6 mm.

4 2 1 5

Rys. 5. Przystawka do tunelu
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Rys. 6. Atomizery o wydatku wody 10 I/h kazdy

Rys. 7. Wentylator napedzajacy ,,suchy” strumien
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W tym przypadku moc chtodzenia wyraza sie zaleznosciag

N =pQcpk (t-tr)

gdzie - gesto$¢, temperatura i temperatura termometru wilgotnego powietrza,
Q - wydatek powietrza zamgtawianego réwny wydatkowi strumienia ,suchego”,
cp - ciepto witasciwe powietrza przy statym ci$nieniu, k - wspotczynnik przejmowania
ciepta w wymienniku.

Liczba Reynoldsa Re=v/i/v~3000, gdzie h - wysokos$¢ szczeliny w wymienniku,
v - predkos$¢ przeptywu w szczelinie, v - lepko$¢ kinematyczna powietrza.

Uzyskano *=0.9, A=0.041 - wspoétczynnik liniowej straty hydraulicznej
w wymienniku.

4. Przyktad liczbowy

Przekréj komory pomiarowej 0.3 m2 maksymalna predko$s¢ 60 m/s, stad wydatek
powietrza <2=18 m3s. Predko$¢ w wymienniku ciepta 10 m/s, stad przekroj czynny
wymiennika 1.8 m2. Cisnienie 0.1 MPa, temperatura 20°C, stad gesto$¢ powietrza
1.19 kg/m3.

Niech moc N=40 kW, stad spadek temperatury powietrza strumienia ,,suchego”

N
At=—— =109K
PQcp
natomiast, spadek temperatury strumienia ,,mokrego”

At'=— =2.1K
k

Rozpylona woda catkowicie odparowuje, stad jej wydatek

pQcn At ,
QW =— -£ - =721 h

Pw r
gdzie ph=1000 kg/m3, r =2260 kJ/kg - ciepto parowania wody.

5. Whnioski

e Zaproponowany spos6b utrzymywania statej temperatury w pomiarowej czesci
tunelu aerodynamicznego charakteryzuje sie stosunkowo ograniczonym poborem
energii.

e Zastosowanie krzyzowego wymiennika ciepta w uktadzie spadku temperatury
wywotywanego odparowaniem wytworzonej mgly wodnej jest w sumie dos¢
prostym od strony technicznej sposobem, ktdry moze by¢ fatwo zastosowany
w typowych tunelach aerodynamicznych.

¢ Uzyskiwane spadki temperatury przeptywajacego powietrza umozliwiajg realizacje
réznorodnych badan aerodynamicznych, w tym réwniez badan symulujgcych
oblodzenie na réznych elementach samolotu.
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Closed-circuit wind tunnel of constant air temperature
Summary

An original method of cooling of the air flow in a closed-circuit wind tunnel is
presented. Namely, a cross-flow heat exchanger of the air-air type is installed where the
cooling stream is cooled by an evaporating water unit produced by atomizers of
exceptionally high degree of atomization. The example of numerical calculations is
included as well.
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OBLODZENIE NA SKOSNYM SKRZYDLE - ANALIZA
BADAN TUNELOWYCH
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Zjawisko oblodzenia wystepujagce w przypadku skosnego skrzydta badano w tunelu
aerodynamicznym. Zastosowano symulacje wykorzystujacg schtadzanie powierzchni modelu
skrzydta optywanego strumieniem zawierajagcym mikrokropelki wody. Okazato sie, ze
uzyskane formy oblodzenia dobrze odpowiadajg strukturom obserwowanym podczas badan
wykonywanych w tunelach stratyfikowanych termicznie.

Analizowano sity aerodynamiczne wystepujace przy réznych strukturach oblodzenia, ktdre
odpowiadaty poszczeg6élnym tazom rozwoju zjawiska. Wyniki potwierdzity wysokg czutos¢
charakterystyk aerodynamicznych na l6d wystepujacy na powierzchni skrzydta.

1. Symulacja oblodzenia

W celu przeprowadzenia symulacji wykonano model w konfiguracji skosnego ptata
0 kacie skosu A wynoszacym 45° i catkowitej rozpietosci 300 mm (po 150 mm
przypadajgce na kazda ze stron), takze o cieciwie réwnej 150 mm, statej na catej
rozpietosci. Przy jego wykonywaniu postuzono sie geometrig niesymetrycznego profilu
NACA 64-209, wykorzystanego w konstrukcji przykadtubowej czesci skrzydia
samolotu TS-11 Iskra. Jako profil cienki (dziewiecioprocentowy), jest to profil bardzo
wrazliwy na najmniejsze deformacje geometrii, miedzy innymi deformacje
spowodowane osadzaniem sie lodu.

Model zostat wykonany z mosigdzu, aby umozliwi¢ jak najlatwiejsze
odprowadzenie ciepta. Wykorzystano obrabiarke elektroerozyjng, na ktdérej wycieto
model wraz z przebiegajacymi wewnatrz niego kanatami. W przypadku tego modelu
zrezygnowano ze sztycy (wykorzystanej w poprzednio przeprowadzanych badaniach
modelu prostego) - do zamocowania wykorzystano rurki w osi poprzecznej modelu
biegngce réwnolegle do przewodéw doprowadzajgcych i odprowadzajgcych azot.
Jednocze$nie, zwiekszono przekréj poprzeczny kanatu wewnatrz modelu, aby obnizyé
temperature tylnej cze$ci modelu. Jak sie okazato, utatwito to utrzymanie jednakowej
temperatury ptata przez diuzszy czas, niz w przypadku plata prostego, przy mniejszej
ilosci zuzywanego piynnego azotu, oraz uproscito znacznie konstrukcje stanowiska.
Model skosny wyposazono takze w ptyty brzegowe na obu koncach ptata, redukujace
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efekt pola predkosci indukowanej i zwigzane z tym zaburzenia przeptywu w postaci
wiru krawedziowego.

kanat wewn

Rys. 1. Model sko$nego ptata do symulacji oblodzenia z kanatem wewnetrznym dla
czynnika chtodzacego oraz ptytami brzegowymi

Model umieszczony byt w przestrzeni badawczej tunelu aerodynamicznego niskich
predkosci - wykorzystano tunel $rodowiskowy w Laboratorium Aerodynamiki
Poddzwiekowej ITLiMS. Liczba Reynoldsa wahata sie, w zaleznos$ci od temperatury
otoczenia, w granicach 3.6-4-105.

Mgte wodng uzyskano poprzez umieszczenie w tunelu aerodynamicznym uktadu
atomizeréw naddzwiekowych o zderzajacych sie strumieniach. W efekcie koncowym
uzyskano w tunelu aerodynamicznym ,ciggty” obtok mikrokropelek wody
o kontrolowanej wielkosci oraz kontrolowanej sumarycznej zawartosci wody
w powietrzu.

Rys. 2. Naddzwiekowy atomizer o zderzajacych sie strumieniach

Lokalizacja uktadu atomizeréw w tunelu podyktowana byta zatozeniem jak
najrbwnomierniejszego wypetnienia przestrzeni pomiarowej mgtg wodng przy
jednoczesnej eliminacji $ladu pola predkosci wywotanego obecnoscig atomizerow
wewnatrz tunelu.
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Symulacje oblodzenia wykonywano statycznie, przy ustalonych katach natarcia
i powtarzano dla nastepujacych katéw: a = -5°, 15° oraz 25°. W czasie trwania badania,
na biezagco filmowano i rejestrowano generacje i postepowanie form oblodzenia.
Wybrane fazy procesu i odpowiadajgce im formy przedstawiajg zamieszczone zdjecia.

Rys. 3. Bardzo wczesna (15 sek.) i posrednia (kilkuminutowa) faza symulacji
przy zerowym kacie natarcia. Widoczne na lewym zdjeciu mate grudki lodu
szybko zamieniajg sie w przejrzyste oblodzenie szkliste krawedzi
natarcia - zdjecie prawe.

Rys. 4. Dtuzszy czas symulacji prowadzi do formowania sie charakterystycznych
»fal” w warstwie szronu, ktéry po osiggnieciu pewnej grubosci i w miare
coraz wiekszej turbulizacji przeptywu, odpada ptatami
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Rys. 5. W zaleznosci, ktora ze stron byta przy danym kacie natarcia
nadcisnieniowa, w miare uptywu czasu nastepowato jej ,,szklenie”, postepujace coraz
dalej wzdtuz cieciwy

Rys. 6. Widoczne wyraznie w koncowej fazie symulacji przy dodatnim kacie
natarcia, wszystkie formy oblodzenia na nadci$nieniowej stronie modelu: oblodzenie
szkliste na krawedzi natarcia, szklenie postepujace wzdtuz cieciwy, pojedyncze grudki
lodu i w koncu warstwa szronu.
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2. Pomiary wagowe

Druga cze$¢ badan polegata na przeprowadzeniu pomiaréw wagowych dla
charakterystycznych faz formowania sie oblodzenia. Uzyto tutaj dostepnych
materiatow, aby odwzorowa¢ na modelach osiggniete podczas pierwszej fazy postacie
lodu.

* Faza poczatkowa, przednia cze$¢ modelu, powierzchnia dolna, pokryta niewielka
iloScig szronu z pojedynczymi matymi grudkami lodu. Pozostata powierzchnia
czysta. Takie oblodzenie wystepuje po krotkim czasie (do 1 min.) od zaistnienia
sprzyjajacych warunkoéw, przy dodatnich katach natarcia;

e Faza poczatkowa, lecz w tym przypadku, w réwnym stopniu powierzchnia dolna
jak i gérna przedniej czeSci modelu, pokryta niewielkg iloscig szronu z
pojedynczymi matymi grudkami lodu. Pozostata powierzchnia czysta. Podobnie
jak poprzednio, po krétkim czasie optywu w chmurze wodnej, lecz przy
zerowym kacie natarcia;

¢ Faza podrednia, na nosku pojawia sie zgrubienie - 16d szklisty tworzy
»podkowe” dookota krawedzi natarcia. Reszte powierzchni ptata pokrywa szron.
Odpowiada to kilkuminutowemu lotowi na zerowym kacie natarcia w warunkach
oblodzeniowych;

e Faza zaawansowana, na nosku uformowane duze, podkowiaste zgrubienie
spowodowane oblodzeniem szklistym. Dalej wgtab plata, w bezposrednim
sgsiedztwie oblodzenia szklistego i dalej do okoto 30% dtugosci cieciwy, na
stronie nadcisnieniowej, forma mieszana i liczne grudki lodu. Cala pozostata
powierzchnia ptata po obu stronach pokryta szronem. Uksztattowanie sie takiego
oblodzenia wymaga nieco dtuzszego czasu oraz dodatniego kata natarcia;

¢ Faza kohAcowa badanego procesu (po ok. 15 min.) na dodatnim kacie natarcia,
pogrubione w stosunku do fazy zaawansowanej oblodzenie szkliste na nosku
piata, zageszczenie grudek lodu na stronie nadcisnieniowej i forma mieszana,
ktéra siega juz do 80% dtugosci cieciwy oraz pojawia sie na krawedzi sptywu.
Nalezy tu zwroci¢ uwage na odchylenie krawedzi sptywu profilu NACA 64-209
ku dotowi. Na rozktadzie ci$nienia (na spodzie ptata), generalnie malejagcego ku
tytowi plata, pojawiajg sie wyrazne przegiecia. Po stronie goérnej (a wiec
podci$nieniowej w trakcie symulacji oblodzenia), pokrytej grubg warstwa
szronu, formujg sie charakterystyczne ,fale” wskazujgce na obecnosc
gruboskalowej turbulencji juz w strefie tuz za noskiem (a doktadniej od zejscia z
lodowego zgrubienia na nosku), az do okolic krawedzi sptywu. Zwiekszona
zostaje generalnie grubos$¢ profilu na catej rozpietoSci i szerokosci ptata.
Widoczny staje sie efekt wyhamowania predkosci optywajacych strug.

W celu uzyskania charakterystyki wzorcowej, badano réwniez modele w konfi-
guracji gtadkiej, czyli bez oblodzenia.

Wszystkie kolejno fazy przebadano w zakresie kata natarcia od a= -15° do a=35°
tak, aby mozliwe byto zaobserwowanie zmiany kata natarcia, przy ktdrym nastepuje
oderwanie strumienia na ptacie.

Przebiegi wartosci wspotczynnika sity nosnej dla plata skosnego sa bardzo
interesujgce. Nie ma watpliwosci co do poczatkowych faz obladzania - szron
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odktadajacy sie na powierzchni powoduje obnizenie wspo6tczynnika niemal w catym
zakresie katdw natarcia, zmniejszajac takze warto$¢ kata, przy ktorym wspétczynnik
jest maksymalny.

......... F&ejafc

Sam zjecha strony
Sronzctustren
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Rys. 7. Pomiary wagowe dla modelu w kilku wersjach oblodzeniowych -
wspoétczynnik sity nosnej

Dwie kolejne krzywe, dla oblodzenia uformowanego gtéwnie na nosku modelu oraz
oblodzenia zaawansowanego, z obszerng powierzchnig zajetag przez forme mieszang
pokazujg pewien wzrost krytycznego kata natarcia. Wartosci maksymalne
wspoétczynnika sg mniejsze, niz w przypadku ptata czystego, jednak miejsca przegiecia
krzywych przesunety sie w kierunku wyzszych katéw natarcia.

Dodatkowo okazuje sie, ze pojawienie sie fazy mieszanej poprawia charakterystyke
w poréwnaniu z etapem, gdy jedynym oblodzeniem jest szklista forma na krawedzi
natarcia modelu, a niewiele pogarsza w poréwnaniu z charakterystyka wzorcowa.
W duzym zakresie kata natarcia krzywa nie rozni sie praktycznie od krzywej modelu
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czystego, i wprawdzie maksymalna warto$¢ wspotczynnika jest mniejsza od wzorcowej,
to wystepuje ona przy o 3.5 stopnia wyzszym kacie natarcia.

Jeszcze bardziej ,sptaszczona” jest krzywa dla koncowej fazy oblodzenia.
I wprawdzie dla krytycznego kata natarcia warto$¢ wspotczynnika jest nizsza od
wzorcowego 0 22%, to dla a<8° te wartosci sg wyzsze.

Takie zmiany charakterystyk sg typowe przy pogrubianiu profilu, co takze i tu ma
miejsce. Przyrastanie duzych warstw oblodzenia na catej powierzchni modelu w postaci
formy mieszanej w potaczeniu ze zwigkszeniem promienia tuku noska, na skutek
podkowiastego oblodzenia szklistego formujacego sie na krawedzi natarcia, powoduje
tagodniejszy  przebieg  charakterystyki, zmniejszenie = maksymalnej  wartoSci
wspotczynnika sity nosnej i zwiekszenie krytycznego kata natarcia.

Gtadki

Szron z jednej strony
a Szron z obu stron
o Loéd gtow nie na nosku
X Obl.zaaw ansow ane

A Faza koricow a

Pomiary wagowe
wspoétczynnik oporu aerodynamicznego
PLAT SKOSNY

alfa 35

Rys. 8. Pomiary wagowe - wspotczynnik oporu aerodynamicznego

W zakresie katdw -2°<a<23° oblodzenie jednoznacznie, wraz ze wzrostem grubosci
warstwy lodu, generuje zwiekszony opdr aerodynamiczny. Kazda kolejna faza
obladzania odznacza sie powiekszeniem wartosci wspétczynnikéw na charakterystyce.

Po przejsciu kata a=23°, najmniejszy opor generuje model jedynie ze znieksztatcong
krawedzig natarcia, a mianowicie z oblodzeniem szklistym osadzonym na nosku,
o ksztatcie przekroju poprzecznego zblizonym do podkowy. Przy tak duzym kacie
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natarcia, oblodzenie takie znow dziata jak deflektor, tagodzac zatamanie strumienia
i zawirowania wystepujace przy przejsciu przez krawedz ptata.

Dwie ostatnie fazy oblodzenia, ktére charakteryzujg sie wystepowaniem wszystkich
trzech form lodu, czyli formy szklistej, szronu i formy mieszanej oraz ogdlnym
pogrubieniem profilu, w przypadku krzywych wspotczynnika oporu aerodynamicznego
takze powodujg ich sptaszczenie. Przy wysokich a (-13°>a>23°) wartosci
wspoétczynnika w zasadzie zrownujg sie z wartosciami wzorcowymi, jednak przy
mniejszych katach sg od nich nawet trzykrotnie wieksze.

Rat gtadki
Szron z jednej strony
n  Szron z obu stron
a  Lod gtéwnie na nosku
Obl.zaaw ansow ane

A Faza koncowa

Rys. 9. Pomiary wagowe - doskonato$¢ aerodynamiczna

Charakterystyki stosunku wspoétczynnikéw, z kazdg kolejng faza oblodzenia
pogarszajg sie - zmniejsza sie maksymalna doskonato$¢ oraz kat natarcia, dla ktérego ta
doskonato$¢ wystepuje. W efekcie, dla ostatniej fazy, maksymalna doskonato$¢ jest
ponad trzykrotnie mniejsza od doskonato$ci czystego ptata.
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Rys. 10. Pomiary wagowe - krzywe wspoétczynnika momentu pochylajacego

Na rys. 10 zaprezentowano pomierzone przebiegi zmian wspétczynnika momentu
w funkcji kata natarcia. Wyraznie wida¢ zréznicowania jakie sg efektem oddziatywania
poszczeg6lnych form oblodzenia, charakterystycznych dla poszczeg6lnych faz procesu.
Ciekawe, ze zmiany geometrii, w skali catego profilu, spowodowane osadzajacym sie
oblodzeniem zmieniajg do$¢ wyraznie kat natarcia dla zerowego momentu
pochylajgcego.

3. Whnioski

Badania przeprowadzone dla skosnego ptata prowadzg do sformutowania
nastepujacych konkluzji:

e zachowanie sie charakterystyk aerodynamicznych pata skosnego zalezy od fazy
w jakiej znalazt sie proces obladzania;

e najsilniej negatywne efekty oblodzenia widoczne sg w przypadku optywu przy
duzych katach natarcia;

¢ gwalowny spadek doskonato$ci ptata stanowi powazne zagrozenie
w rzeczywistych warunkach lotu samolotu o skosnym skrzydle.
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Ice accretion on oblique wings - wind tunnel analysis
Summary

A wind tunnel simulation of ice accretion on an oblique wing has been in a center
of interest. By means of model cooling method, it was possible to obtain the ice forms
similar to the ones occurring in the case of thermally stratified, low air temperature
wind tunnels.

The aerodynamic forces acting on a model of oblique wing assuming various ice
accretion patterns, characteristic for different stages of the considered phenomenon,
have been measured and analyzed. The results proved a strong influence of even
relatively small amount of ice on the lift and drag of a thin profile wing.
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STRUKTURY OBLODZENIA SKRZYDtLA SAMOLOTU
ORAZ ICH WPLYW NA CHARAKTERYSTYKI
AERODYNAMICZNE

Piotr Sierputowskil

Piotr Rewucki

Przeprowadzono eksperymentalne badania zjawiska oblodzenia na modelu skrzydta o cienkim
profilu. Stosujac oryginalng metode symulacji gromadzenia sie pokrywy lodowej mozliwa byta
analiza struktur oblodzenia oraz pomiary sit aerodynamicznych. Stwierdzono obecno$¢ trzech
podstawowych form pokrycia lodowego, silnie wptywajacych na wiasnosci warstwy przysciennej.
Negatywne efekty oddziatywania oblodzenia na charakterystyki aerodynamiczne obserwowano
w petnym zakresie katéw natarcia.

1. Wprowadzenie

Zagrozenie wystepujagce w przypadku generacji pokrywy lodowej na powierzchni
nos$nej samolotu jest w gtdwnej mierze konsekwencjg zmian warunkéw optywu
skrzydta. Strefg najbardziej narazong na bezposrednie oddzialywanie gromadzgcego sie
lodu jest warstwa przyscienna. Poniewaz z natury jest to obszar o ograniczonej
statecznosci przeptywu, wszelkie dodatkowe zaburzenia generowane na powierzchni
ptata wplywajg destabilizujagco na przeptyw przyscienny, zmieniajac w radykalny
spos6b jego struktury. Szczeg6lne natezenie czynnikéw pogarszajgcych warunki
optywu pojawia sie przy stosunkowo duzych katach natarcia, kiedy nawet przy gtadkim,
nie oblodzonym ptacie moze wystgpi¢ oderwanie warstwy przyscienne;j.

Celem prowadzonych badan eksperymentalnych bylo przede wszystkim
skorelowanie zmian obserwowanych na charakterystykach aerodynamicznych z forma
zaburzen przeptywu przysciennego, wymuszonych obecnoscig pokrywy lodowej na
powierzchni phata, oraz analiza r6znych struktur oblodzenia, jakie moga pojawi¢ sie
przy zmiennych katach natarcia.

2. Badania eksperymentalne

Badania generacji oblodzenia prowadzono dla dwoch ptatow - prostego i skosnego
- w tunelu aerodynamicznym Laboratorium Aerodynamiki Poddzwiekowej Instytutu

1drinz., ITLIMS PW; e-mail: piotr@meil.pw.edu.pl
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Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej P.W. Zastosowano metode symulacji,
oparta na zasadzie schtadzania powierzchni ptata, ktéry wykonany byt z metalu. W celu
wytworzenia ciagtego obtoka kropelek wody zastosowano ukfad naddZzwiekowych
atomizerow.

Proces powstawania i narastania pokrywy lodowej filmowano przy réznych katach
natarcia. Nastepnie, powstate formy oblodzenia odwzorowywano i precyzyjnie
nanoszono na model ptata umieszczony na wadze aerodynamicznej, w celu
wyznaczenia podstawowych charakterystyk aerodynamicznych. Realizowano pomiary
sity nosnej, oporu oraz momentu pochylajgcego. Badania byly prowadzone dla liczby
Reynoldsa Re=450 000.

Struktura warstwy przysciennej byta analizowana na podstawie zaréwno badania
optywu profilu przy zmiennych katach natarcia, jak rowniez w oparciu o wyniki
pomiaréw termoanemometrycznych przeprowadzanych dla wybranych form zmian
geometrii optywanej powierzchni.

3. Wyniki przeprowadzonych badan

W pierwszym etapie przeprowadzono analize réznych struktur oblodzenia, jakie
moga sie pojawi¢ podczas optywu ptata. Ich powstawanie i ewolucje obserwowano dla
szerokiego zakresu katow natarcia.

Na rys. 1 pokazano typowy schemat oblodzenia, ktdry wielokrotnie powtarzat sie
w przypadku optywu cienkiego ptata - zardwno prostego, jak i skosnego. Silna
deformacja geometrii profilu pojawia sie w strefie noska - tam wystepuje z reguty
charakterystyczne lodowe zeszklenie o podkowiastym ksztatcie. Mieszana forma
oblodzenia (zeszklone grudki oraz matowy, zlodowaciaty szron) obserwowana jest na
czesci  profilu tuz za noskiem. Forma ta bardzo zdecydowanie ewoluuje w czasie:
poczatkowo bardzo cienka warstwa krysztatkéw szronu wraz z uplywem czasu
wyraznie pogrubia sie i twardnieje. Typowy, ,czysty” szron gromadzi sie w czesci
sptywowej profilu, przy czym takze zmiany w czasie stajg sie wyrazne - poczatkowo
krysztatki szronu sa zmywane z powierzchni plata, a wyrazniejsze ich osadzanie
obserwowane jest dopiero po dtuzszym okresie.

Podkowiaste oblodzenie krawedzi natarcia (zeszklenie)

Rys. 1. Schemat powstawania trzech réznych struktur oblodzenia na profilu
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Na kolejnych rysunkach (rys. 2-10) pokazano sfilmowane obrazy struktur

oblodzenia, jakie moga pojawiaé sie przy réznych katach natarcia i w réznych fazach
procesu.

Rys. 2. Charakterystyczne podkowiaste zeszklenie wokot noska profilu (prosty piat,
ostatnia faza procesu, a =5°)

Rys. 3. Typowy obraz koncowej fazy oblodzenia przy ujemnych katach natarcia
(prosty ptat, a =15°)
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Rys. 5. Silne zeszklenie czesci noskowej w kofAcowej fazie procesu, ptat skosny
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Rys. 6. Typowe oblodzenie spodniej czesci ptata skosnego, przy dodatnich katach
natarcia

Rys. 7. Piat skosny, duzy kat natarcia (a=25°), dtugi czas obladzania - silnie
rozbudowana strefa oblodzenia mieszanego, charakterystyczne ,sfalowanie”
powierzchni ptata

- Mechanika w lotnictwie
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Rys. 8. Wyrazny efekt oderwania widoczny na sptywowej czesci ptata

Efekt oddziatywania roznych form oblodzenia na warstwe przyscienng staje sie
czytelny, jesli uwzglednimy charakterystyczne zachowanie sie przeptywu przyscien-
nego wokot opltywanego profilu, co schematycznie pokazano na rys. 9. Obszary
znacznych gradientéw predkosci oraz strefy pogrubiania warstwy przysciennej sa
w najistotniejszy spos6b odpowiedzialne za stateczno$¢ przeptywu, struktury ruchu
i rozktady cisnieni, a wiec bezposrednio wplywajg zar6wno na op6r aerodynamiczny,
jak ina site nos$na.

jdf' Przyrost predkosci
n Pogrubienie warstwy
przysciennej

NarastonOWnBrlie P ro § ¢ i Wyrazniejsze przyrosty
as,an,e warstwy Pfzy, cleme. predkosci

Rys. 9. Schemat ksztattowania sie przeptywu przysSciennego wokét gtadkiego
profilu

Pojawienie sie oblodzenia na powierzchni ptata wprowadza silne zaburzenie
przeptywu w warstwie przysciennej, zaréwno lokalnie, jak i w uktadzie catego optywu.
Osadzajace sie czastki pokrywy lodowej w pierwszej fazie obladzania zaczynajg dziatac¢
typowo dla niejednorodnej chropowatosci - turbulizujg strumien przyscienny,
pogrubiajg go, a nawet powodujg powstawanie lokalnych, zamknietych stref oderwan
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(w formie obszardw recyrkulacji). Tego typu oddziatywanie, w pierwszym rzedzie,
powoduje wzrost sity oporu aerodynamicznego. Rozwdj oblodzenia, narastanie warstwy
lodowej o niejednorodnej chropowatosci, szczeg6lnie widoczne przy duzych katach
natarcia, prowadzi z kolei do globalnej zmiany optywu ptata, co widoczne jest w postaci
spadku cyrkulacji, a wiec gwattownym spadku sity nosnej.

Na rys. 10-12 pokazano typowe reakcje przeptywu w warstwie przysciennej na
osadzajgce sie na powierzchni ptata oblodzenie.

Podkowiaste zeszklenie na cze$ci noskowej profilu (rys. 10) powoduje, ze w strefie
narastania predkosci w warstwie przysciennej powstaje lokalne oderwanie, pogrubiajgce
warstwe i generujagce zamkniety obszar recyrkulacji.

Rys. 10. Deformacja warstwy przysciennej przez podkowiaste oblodzenie krawedzi
natarcia

Pojawienie sie mieszanej formy oblodzenia za krawedzig natarcia (rys. 11)
»,tagodzi” silny efekt podkowiastego zeszklenia - powstaje obszar gruboskalowej
turbulizacji, jednocze$nie zdecydowanie malejg gradienty predkosci na $ciance, co
w konsekwencji znacznie wydtuza rozwoj warstwy przysciennej na profilu.

Rys. 11. Deformacja warstwy przysciennej po pojawieniu sie mieszanej formy
oblodzenia

Dalszy rozwdéj oblodzenia, ktéry prowadzi do jednoczesnego wystgpienia
wszystkich trzech form lodowych (rys. 12), bardzo silnie deformuje warstwe
przyscienng praktycznie na catym profilu. Przeptyw w warstwie jest wyhamowywany,
maleje cyrkulacja wokot profilu.



196 P. Sierputowski, P. Rewucki

Rys. 12. Deformacja warstwy przysciennej w przypadku jednoczesnego wystgpienia
trzech form oblodzenia

Globalny efekt réznych form oblodzenia doskonale uwidacznia sie na przebiegach
zmian wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia, co zaprezentowano na rys. 13
i 17. Wyraznie wida¢, ze w przypadku plata prostego spadek sity nosnej nastepuje
w kazdym przypadku oblodzenia, dla bardzo szerokiego zakresu katéw natarcia. Inaczej
reaguje na oblodzenie ptat skosny: przy matych katach natarcia dtuga strefa oblodzenia
0 mieszanej strukturze, na skutek turbulizacji warstwy przy$ciennej, w zasadzie nie
wptywa na spadek wspotczynnika sity nosnej, ktéry to obserwowany jest dopiero
w rejonie katow okotokrytycznych.

«Gtadki profil peeee
Cz Wspétczynnik sity nosnej

PLAT PROSTY
Faza

poczatkowa,
dolna pow.
Faza
poczatkowa,
gérna pow.
Faza posrednia
dolna pow.

O Faza koncowa
dolna pow.

A Faza koncowa
gérna pow.

Rys. 13. Wspoétczynnik sity nosnej dla ptata prostego
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Rys. 14. Wspoétczynnik oporu aerodynamicznego dla ptata prostego
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Rys. 15. Doskonato$¢ dla ptata prostego
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Gtadki

Faza pocz., dolna pow.

Faza pocz., gérna pow.

Faza posrednia, dolna pow

Faza koricowa, dolna pow.

Faza koncowa, gérna pow.

Wielom. (Gtadki)

Wielom. (Faza pocz., dolna pow.)
Wielom. (Faza pocz., gérna pow.)
Wielom. (Faza posrednia, dolna pow.)
Wielom. (Faza koncowa, dolna pow.)

Wielom. (Faza koricowa, g6rna pow.)

Rys. 16. Wspoétczynnik momentu pochylajgcego dla ptata prostego

4. Whnioski koncowe

Przeprowadzone badania eksperymentalne umozliwiaja sformutowanie
nastepujagcych wnioskow:

Oblodzenie moze przyjmowac trzy formy, dajace istotne zrdéznicowania pod
wzgledem zmian w geometrii optywanych powierzchni.

Kazda z obserwowanych form oblodzenia w szczegdélny sposéb moze
oddziatywacé na strukture przeptywu w warstwie przysciennej.

Zmiany w geometrii optywanego ptata, powstate wskutek narastajgcego
oblodzenia, sg $cisle skorelowane ze spadkiem sity nosne;j.

Negatywne oddziatywanie oblodzenia w praktyce rozcigga sie na peten zakres
katow natarcia.
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“ Piat gtadki
+ Szron z jednej
strony
O Szron z obu stron
0 Ld&d gtéwnie na
nosku
X  Faza posrednia

A  Faza koncowa

r
30

Wspdtczynnik sity nosnej
PLAT SKOSNY

Rys. 17. Wspoétczynnik sity nosnej dla piata skoSnego
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Structures of ice accretion on aircraft wings and influence on aerodynamic
characteristics

Summary

The experimental investigations into ice accretion phenomena have been conducted.
The attention was focused on the effects of icing in the case of thin airfoil wings. An
original method of phenomenon simulation, i.e.,, a wind tunnel, allowed detailed
analyses of ice accretion as well as measurement of drag, lift and pitching moment,
respectively. Three different structures of ice appeared, each affecting visibly the
behavior of boundary layer. Within the whole range of angles of attack undesirable
changes in aerodynamic characteristics were observed, especially those in a lift drop.
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DOSWIADCZALNE BADANIA ODBIORNIKA CISNIEN PWD-4
W TUNELU AERODYNAMICZNYM NISKICH TEMPERATUR

W iestaw Sobierajl
AndrzejlJ. Panas?2
Zdzistaw Wojciechowski3

Piotr W aslicki4

W prezentowanym referacie przedstawiono wstepne wyniki badan tunelowych odbiornika ci$nien
PWD-4. Badania wykonano w tunelu aerodynamicznym niskich temperatur Instytutu Techniki
Lotniczej Wojskowej Akademii Technicznej. Uwaga zostala skupiona na dynamice procesu
oblodzenia w warunkach okotokrytycznych, tzn. dla niskich przechtodzen wilgotnego powietrza.
Podczas eksperymentéw rejestrowano zmiany temperatury w wybranych punktach badanego
urzadzenia. W czasie eksperymentéw, ktérych wyniki zostang omowione, zaobserwowano
interesujace zjawiska. Dane z pomiaréw temperatury beda wykorzystane w udoskonalaniu metod
analizy zjawisk wymiany ciepta i masy w warunkach oblodzeniowych.

1. Wstep

Zapobieganie oblodzeniu i odladzanie elementéw konstrukcyjnych statku
powietrznego stanowi jedno z kluczowych zagadnien z punktu widzenia bezpieczenstwa
lotu. Uzasadnia to stalg potrzebe prowadzenia badan w tym zakresie. Ze wzgledu na
specyfike problemu wystepujg jednak duze trudnosci z prowadzeniem eksperymentow
w warunkach rzeczywistych, podczas lotow testowych. W jednakowej mierze decyduja
0 tym przyczyny metodologiczne, jak i trudnosci zwigzane z odtworzeniem szerokiej
gamy kombinacji parametrow fizycznych warunkujgcych r6znego typu procesy
oblodzeniowe. Rozsgdng alternatywg stajg sie w tym przypadku badania tunelowe
wykonywane w tunelach niskich temperatur, szczeg6lnie, gdy w gre wchodzi mozliwos¢
badania elementéw konstrukcyjnych w petnej skali.

Elementami konstrukcyjnymi decydujagcymi o bezpieczenstwie lotu sg réznego
rodzaju czujniki umieszczane na zewnatrz statku powietrznego, ktorych oblodzenie
moze wptyngé na wskazania pokitadowych przyrzadéw pilotazowo-nawigacyjnych.

1Prof, drhab. inz., Wojskowa Akademia Techniczna

" Dr hab. inz., Wojskowa Akademia Techniczna, apanas@wul.wat.waw.pl.
3Dr inz., Wojskowa Akademia Techniczna

4 Mgr inz., Wojskowa Akademia Techniczna, waslicki@ wul.wat.waw.pl.
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Do takich czujnikéw mozna zaliczy¢ miedzy innymi odbiorniki cisnien powietrza (OCP)
oraz czujnik kata natarcia. W prezentowanym referacie przedstawiono wstepne wyniki
badar tunelowych odbiornika ci$nien powietrza PWD-4 z samolotu TS-li ISKRA.
Przekazuje on ci$nienie catkowite oraz ci$nienie statyczne do wskaznikéw poktadowych
w kabinie. Z odbiornika cisnien powietrza zasilane sg np.: predkosciomierz,
wysokos$ciomierz, wariometr.

Przeprowadzone pomiary miaty na celu poznanie mozliwos$ci powstania i zbadanie
przebiegu procesu obladzania odbiornika cisnien w roznych warunkach pracy. Celem
tych badan byto zebranie danych do analizy numerycznej wymiany ciepta w odbiorniku
cisnien powietrza w warunkach oblodzeniowych oraz do analizy dynamiki procesu
obladzania.

Zakres badan obejmowat:
¢ obladzanie OCP PWD-4 bez wlaczonego podgrzewania przy roznych
wartosciach temperatury i predkosciach przeptywu powietrza;
e préby oblodzenia PWD-4 z wigczonym podgrzewaniem;
« proces odladzania.

W ich trakcie rejestrowano zmiany temperatury w wybranych punktach obiektu przy
jednoczesnej obserwacji wskazan, dotgczonego do czujnika, predko$ciomierza.

2. Przygotowanie czujnika PWD-4 do badan

Do pomiaru temperatury zastosowano termoelementy typu A'[1]. W celu uzyskania
odpowiednich parametréw dynamicznych termopary wykonano z drutéw o Srednicy
0.06 mm (podwdjny, w ostonie teflonowej, dostawca: OMEGA/USA). Termoelement
wiasciwy, o dtugosci okoto 1 m, zakoriczono wtykiem MTK do podtaczenia przewodow
kompensacyjnych o dtugosci 4 m.

Rys.l. Schemat rozmieszczenia termoelementéw na powierzchni zewnetrznej
odbiornika cisnien powietrza PWD-4

Po  przeprowadzeniu analizy  konstrukcji  odbiornika  wybrano cztery
charakterystyczne punkty na powierzchni (por. tab. 1, poz. 1,2, 3,4 oraz rys.l),
w ktérych wykonano wyfrezowania i umieszczono termoelementy w taki sposéb, by nie
wystawaty ponad powierzchnie i pozostawaty w kontakcie z podtozem. Wcigcia zalano
zywicag cieptoprzewodzagca OMEGA BOND 400, przytwierdzajac w ten sposéb
koncéwki termoelementow. Miejsca zamocowan przeszlifowano w celu lokalnego
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odtworzenia pierwotnej geometrii czujnika, aby unikngé efektow zwigzanych
z zaburzeniem oddziatywania aerodynamicznego (efektdw spietrzenia zwigzanych
z wprowadzeniem czujnikow).

Tabela 1. Zestawienie informacji o zastosowanych termoelementach

Nr Miejsce mocowania
termoelementu na PWD-4 Kanat Uwagi
(od czota OCP)

1 4.5 mm 2 rejon odbioru ci$nienia catkowitego
2 25 mm 3 za cieptowodem
3 86 mm 4 rejon grzatki PWD-4

n 4 167 mm 5 rejon odbioru cisnienia statycznego
5 6 na wysiegniku
6 7 0°C - temperatura odniesienia

Oprécz wyzej opisanych zastosowano dodatkowo dwa inne termoelementy
(por. tab. 1, poz. 5, 6). Pierwszy termoelement umieszczono na wysiegniku mocujacym
OCP  wtunelu aerodynamicznym w celu pomiaru temperatury  spietrzenia.
Termoelement doktadnie odizolowano termicznie od wysiegnika w celu unikniecia
odprowadzania ciepta. Drugi termoelement umieszczono w naczyniu Dewara
wypetnionym mieszaning lodu z wodg w celu uzyskania punktu odniesienia.

Do zobrazowania ewentualnych zmian warto$ci mierzonych cisniefi wykorzystano
predkosciomierz. Byt on podigczony do przewoddw cisnieniowych czujnika PWD-4 za
pomocg przewoddéw elastycznych. PredkoSciomierz, wraz z odbiornikiem cisnien,
umieszczono w polu widzenia kamery cyfrowej rejestrujgcej przebieg do$wiadczenia.
W czasie eksperymentow grzatke odbiornika cisnien zasilano pradem statym
o parametrach takich, jakimi charakteryzujg sie poktadowe Zrodta zasilania samolotu
TS-11 ISKRA.

3. Charakterystyka uktadu pomiarowego

W sktad uktadu badawczego, ktdrego schemat przedstawiono na rys. 2, wchodzg
nastepujace zespoty:

e tunel aerodynamiczny niskich temperatur;

e poduktad pomiaru i rejestracji temperatury;

« cyfrowa kamera filmowa; wskaznika predkosci.;

¢ poduktad zasilania elektrycznego grzatki odbiornika cisnien.

Tunel aerodynamiczny  jest  przystosowany do  wykonywania badan
oblodzeniowych. Wyposazono go w uktad chtodzenia powietrza oraz uktad atomizerow
wprowadzajacych do strugi aerozol wodny. Poduktady automatyki zapewniajg kontrole i
stabilizacje parametréow przeptywu. Catkowicie zautomatyzowane sg réwniez pomiary
wagowe. W trakcie doSwiadczenia mierzona jest temperatura, wilgotno$¢ oraz cisnienie
dynamiczne strugi.
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Parametry pracy tunelu sa nastepujace:

e predko$é: do 55 m/s;

e temperatura minimalna: do-15 °C;

¢ wilgotno$¢ powietrza: do 98%;

e czas dozy wody z atomizera od 15 s do 100 s;
e Srednica kropel aerozolu okoto 0.005 mm.

b)

a)

Tunel aerodynamiczny
niskich temperatur

c)

d)

Rys. 2. Uktad pomiarowy: a) schemat, b) widok przestrzeni pomiarowej tunelu,
c¢) uktad rejestracji, d) panel rejestratora wirtualnego

Uktad pomiaru i rejestracji temperatury zbudowany zostat w oparciu
o wielokanatowy rejestrator sygnatéw niskonapieciowych termoelektrycznych wysokiej
rozdzielczo$ci z karta pomiarowg wykorzystujacg ztgcze USB firmy National
Instruments oraz komputer klasy PC Pentium 600. Rejestrator zapewnia rejestracje w 14
niezaleznych kanatach. W pomiarach wykorzystano 6 kanatéw oraz maksymalng
rozdzielczo$¢, co zapewnito minimalny czas probkowania sygnatéw rm,,=Is. Sterowanie
uktadem pomiaru i rejestracji temperatury odbywato sie z wykorzystaniem wirtualnego
przyrzadu pomiarowego. Zastosowanie wirtualnego przyrzadu pomiarowego
w potgczeniu z rejestratorem sygnatow niskonapigeciowych nie tylko znacznie ulatwia

1 Program komputerowy tworzacy nowe funkcjonalnie urzadzenie przy wykorzystaniu funkcji rzeczywistych
urzadzen pomiarowych ipoduktadéw transmisji oraz przetwarzania danych.
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zapisywanie sygnatow pomiarowych, ale umozliwia ciggta kontrole uktadu
pomiarowego i dostosowywanie parametréw rejestracji do zmian warunkéw
doswiadczenia. Decydujace znaczenie ma jednak mozliwo$¢ gestego prébkowania
sygnatéw termoelektrycznych. SzczegoOlnie istotne jest to ostatnie, gdyz wplywa na
poszerzenie zakresu dopuszczalnych szybko$ci zmian temperatury, co jest istotne ze
wzgledu na dynamike procesu obladzania.

W celu umozliwienia petnej analizy otrzymanych wynikéw zastosowano rejestracje
filmowa. Wykonano jg po zsynchronizowaniu zegaréw jednostki PC i kamery. Kamera
zapisywata przebieg budowania sie oblodzenia oraz przebieg odladzania odbiornika
wraz ze wskazaniami wskaznika predkosci.

W sktad ostatniego z omawianych poduktadéw - poduktadu zasilania grzatki OCP
— oprocz zasilacza statoprgdowego wchodzit woltomierz i amperomierz. W czasie
doswiadczen dokonywano odczytu wartosci chwilowych napiecia i natezenia pradu
grzatki, typowych dla danej fazy eksperymentu.

4. Wyniki i ich analiza

W ramach badan procesu obladzania i odladzania odbiornika cisnien powietrza
przeprowadzono szereg doswiadczen w nastepujacych warunkach:

e temperatura powietrza: od -10 do 0°C;
. predkos¢: od 27.3 do 42.7 m/s;
» czasy dozy wody z atomizera: 15s z powtdérzeniami i 100s;

e« odbiornik cisnien powietrza PWD-4 umieszczony w osi tunelu
aerodynamicznego.

tacznie wykonano siedemnascie cykli badan dla réznych kombinacji warunkow.
W ramach niniejszego opracowania zostang omoéwione tylko niektore, najbardziej
charakterystyczne eksperymenty.

Jedno z doswiadczen wykonane zostato dla matego przechtodzenia tzn. temperatura
powietrza w tunelu wynosita -2.5°C i predkosci przeptywu powietrza 39.2 m/s bez
wigczonego uktadu podgrzewania OCP podczas podawania dozy wody. Wilgotnos¢
powietrza podczas dozy trwajacej 15 s osiggneta warto$¢ 76 %. Wynik pomiaréw
temperatury dla tych warunkéw w wybranych, wcze$niej opisanych punktach
pomiarowych przedstawia rys. 3.

Przy analizie wykresu (rys.3) mozna fatwo zidentyfikowa¢ fragmenty
odpowiadajace pieciokrotnemu uruchomieniu dozownika wody, kazdorazowo po 15s.
Zarejestrowane przyrosty temperatury od —2.5°C do okoto 0°C sg zwigzane nie tyle
z temperaturg rozpylanej cieczy ile z faktem wydzielania ciepta krzepnigcia przy
zamarzaniu.
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czas [s]

Rys. 3. Zmiany temperatury - mate przechtodzenie: temperatura powietrza tp=-2.5 °C,
predkos¢ przeptywu w-39.2 m/s, wilgotno$¢ wzgledna (p=76%

Rys. 4. Zobrazowanie pracy odbiornika cisnien PWD-4 na wskazniku predkosci -
mate przechtodzenie: t,,=-2.5°C, w=39.2 m/s, (p=76%. Uwaga: wskazania
predkoSciomierza majg tylko charakter jakoSciowy

Jak przedstawiono na rys. 3 brak doprowadzania cisnienia catkowitego, czyli
odbieranego przez czotowy otwdr OCP nastgpit na poczatku piatej dozy (3j 6 s). Zostato
to stwierdzone w wyniku obserwacji wskaznika predkosci umieszczonego obok OCP
i zarejestrowane kamerg video (rys.4). Nastepnie wykonano probe odlodzenia
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odbiornika cisnien poprzez wigczenie ogrzewania (425 s) z kontynuacjg rejestracji
wartosci temperatury oraz zmian wskazan predkosciomierza na video. Odladzanie
przeprowadzono z zachowaniem tych samych wartoSci temperatury powietrza
i predkosci naptywu. Ponownie prawidtowe wskazania predkosciomierza uzyskano
w 84 stj. po 59 s od czasu witaczenia ogrzewania.

Rysunek 4 przedstawia przyktad oblodzenia szklistego. Jak podaje literatura
[3, 6, 7] jest ono typowe dla matych przechtodzen powietrza i duzych wodnosci.

Inne doswiadczenie byto wykonane przy duzym przechtodzeniu. Temperatura
powietrza w tunelu wynosita -10°C, predko$¢ przeptywu powietrza 38.6 m/s. Tak jak
poprzednio podczas podawania wody uktad podgrzewania czujnika byt wytgczony.
Wilgotno$¢ powietrza podczas dozy trwajgcej 15 s osiggneta wartos¢ 80 %. Wynik
pomiaréw temperatury dla tych warunkéw w wybranych, wczes$niej opisanych punktach
pomiarowych przedstawia rys. 5.

*terml
mterm?2
*term3
X term4

*term5
Powrét ci$nienia catkowitego
619 s (po 105 s)
Brak ci$nienia Witaczenie
catkowitego 169 s podgrzewu 514 s
300 400 500 600 1000

czas [g]

Rys. 5. Zmiany temperatury - duze przechtodzenie - tp-10°C, w=38.6 m/s, (p=80%

Analizujgc przebiegi zmian temperatury mozna zauwazy¢ punkty odpowiadajgce
uruchomieniu dozownika i skorelowane z akcjg nawilzania wzrosty temperatury. Przy
duzym przechtodzeniu wystarczyty tylko trzy dozy, aby wskazania wskaznika predkosci
przestaty by¢ prawidtlowe w wyniku oblodzenia OCP. W takich warunkach
doswiadczenia zarejestrowano tworzenie sie oblodzenia matowego, co odpowiada
przypadkom opisywanym w literaturze tematu. Dokonano takze prdby odladzania
odhiornika poprzez wiaczenia ogrzewania w 514 s. Powrdt do prawidtowych wskazan
nastagpit po 105 s (619 s doSwiadczenia).

Oprocz badan procesu obladzania odbiornika cisnied powietrznych przy nie
wigczonym ogrzewaniu, a nastepnie procesu odladzania przeprowadzono proby

14 - Mechanika w lotnictwie
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oblodzenia (przy tych samych warunkach przechtodzenia), ale przy wigczonym
ogrzewaniu. Na rys. 6 przedstawiono przebieg obladzania OCP przy wigczonym
podgrzewaniu dla matego przechtodzenia tj. dla temperatury powietrza w tunelu
-2.5°C, predkosci przeptywu powietrza 27.7 m/s Wilgotno$¢ powietrza wynosita 93%.
Czas dozy rowny 15 s pozostawiono bez zmian i wykonano cztery wtryski. Przy takich
warunkach eksperymentu nie zaobserwowano wystgpienia oblodzenia. Wskazania
predkoSciomierza byty poprawne. Najnizsza temperature zmierzono na odbiorniku
ciSnien w rejonie pierwszego termoelementu. Wynosita ona 37.7°C. Podczas tego
doswiadczenia zaobserwowano, ze najmniej wrazliwe na podanie dozy powodujacej
spadek temperatury sa punkty na powierzchni walcowej (termoelement 3 i 4). Mozna to
wytlumaczy¢ mniejszym wspoétczynnikiem wychwytu kropel w tym rejonie w stosunku
do czesci czotowe;j.
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Rys. 6. Mate przechtodzenie (tp=-2.5°C, w=21.1 m/s, (p=93%) - proba oblodzenia
PWD-4 z wlgczonym podgrzewaniem

Na rysunku 7 przedstawiono wyniki prob oblodzenia ogrzewanego PWD-4
w warunkach duzego przechtodzenia. Podobnie jak przy matym przechtodzeniu OCP
nie ulegt oblodzeniu, a wskazania wskaznika predkosci byty prawidtowe. Podobnie
rébwniez zaobserwowano najmniejszy wpltyw dozy na termoelementy umieszczone na
powierzchni walcowej (termoelementy 3 i 4).

Podawanie doz pietnastosekundowych nie daje petnego spektrum wynikéw do
analizy. Nasuwa sie pytanie, co w przypadku dtugiego przebywania w warunkach
oblodzeniowych? Dlatego przeprowadzono badania PWD-4 poddajac go stusekun-
dowemu oddziatywaniu dozy wody. Niestety, ze wzgledu na ograniczenia czasowe nie
wykonano jeszcze catego cyklu badan. Dotychczas zostaty wykonane préby oblodzenia
nieogrzewanego OCP, a nastepnie préby jego odlodzenia (rys. 8) oraz préby oblodzenia
ogrzewanego odbiornika cisnien przy duzym przechtodzeniu (rys. 9).
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Rys. 7. Duze przechtodzenie (tp=-10°C, w=27.3 m/s, e= 98%) - proba oblodzenia
PWD-4 z wigczonym podgrzewaniem

czas [s]

Rys. 8. Zmiany temperatury - duze przechtodzenie - tp=-10°C, w=38.6 m/s, g= 85%
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W czasie doSwiadczen pierwszego typu stwierdzono, nieprawidtowe wskazania
predkos$ciomierza juz w 38 s nawilzania. Czas wymagany do powrotu prawidtowych
wskazan po wiaczeniu ogrzewania OCP wynosit az 140 s. Podczas préby oblodzenia
ogrzewanego PWD-4 (por. rys. 9) nie nastapito oblodzenie, a najnizszg temperature
zarejestrowano w miejscu mocowania czujnika nr 1. Wynosita ona 11.2°C. Wskazania
predkosciomierza nie ulegaty zmianie.
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Rys. 9. Duze przechtodzenie (tp=-10°C, w=38.6 m/s, (p= 84%) - proba oblodzenia
PWD-4 z wiaczonym podgrzewaniem, doza 100 s

Zestawienie zbiorcze charakterystycznych parametrow wykonanych dos$wiadczen
przedstawiono w tabeli 2. Analizujac rezultaty eksperymentdw mozna stwierdzi¢, ze:
1. Mozliwos$¢ oblodzenia czujnika PWD-4 z wigczonym ogrzewaniem wydaje sie
mato prawdopodobna.

2. Zmierzone wartosci czasu odladzania wydaja sie do$¢ duze. Ze wzgledu jednak
na specyfike zachodzacych zjawisk zmniejszenie czasu odladzania droga
prostych zmian konstrukcyjnych (np. przez zwigkszenie mocy grzatki) nie jest
mozliwe.

3. Przy obladzaniu odbiornika ci$nien, jak rowniez w jego zabezpieczeniu przed
obladzaniem, istotng role odgrywa przewodzenie ciepta wewnatrz od grzatki do
przedniej czesci czujnika, $wiadczg o tym uzyskane wyniki pomiaru temperatury.
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Tabela 2. Zestawienie wynikdw eksperymentow

Temperatura
powietrza
[°Cl

-2.5
-2.5

-25

-10
-10

-10

-10
-10

-10

Proces

obladzanie
odladzanie
préba
oblodzenia
podgrzewan
ego PWD
obladzanie
odladzanie
préba
oblodzenia
podgrzewan
ego PWD
obladzanie
odladzanie
préba
oblodzenia
podgrzewan
ego PWD

Charakterystyka

dozowania*

285s(5x155s)

284s (4x155s)

200s (3x155s)

134s (4x15s)

100s (1x100s)

100s (1x100s)

Czas reakcji
wskaznika**

212%
59s

169s
105s

38s
140s

Minimalna
temperatura
PWD
ogrzewanego
[°C]

37.7

22.3

11.2

213

czas liczony od poczatku pierwszej dozy do korica ostatniej, w nawiasie podana liczba doz i czas
trwania dozy;

w przypadku obladzania -

Rys. 10. Szkic ideowy przekazywania ci$nienia z PWD-4 na wskaznik predkosci:

zanik wskazan lub wskazania nieprawidtowe, przy odladzaniu -
powr6t do wskazan poprawnych.

Pc- cisnienie catkowite; Ps ci$nienie statyczne; Pd- cis$nienie dynamiczne
(proporcjonalne do predkosci). Strzatka na wskazniku okresla kierunek wzrostu

predkosci
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W trakcie badan dokonano wielu interesujgcych obserwacji. Miedzy innymi,
wjednym z eksperymentéw stwierdzono, iz wskazania predkosciomierza nie ulegty
zmianie mimo wystgpienia oblodzenia i zatkania otworéw pobierania cisnienia
catkowitego i otworu drenazowego (znajdujacego sie na czesci stozkowej odbiornika
cisnien). Wyjasnienie tego zjawiska wymaga przypomnienia konstrukcji OCP oraz
przekazywania sygnatu ci$nieniowego (por. rys. 10). Jezeli oblodzenie ma nastepujacy
przebieg: oblodzeniu ulegnie najpierw otwor drenazowy, a dopiero potem otwor
pobierajacy cisnienie catkowite wtedy wskazania predkosci beda zatrzymane na
ostatnim wskazaniu przed ,,zamknieciem”. W takim przypadku mozna zorientowac sie o
wystapieniu oblodzenia dopiero po zmianie wysokosci, czyli zmianie cisnienia
statycznego. Zaobserwowane zostang wtedy wskazania nietypowe. W przypadku
znizania bez zmiany predkosci, czyli wzrostu ci$nienia statycznego obserwowany bedzie
spadek predkosci bez rzeczywistych przyczyn. W przypadku odwrotnym, tj. przy
zwiekszaniu wysokosci i co za tym idzie zmniejszaniu cis$nienia statycznego
zaobserwujemy wzrost predkosci. Taki wariant oblodzenia wystapit przy matym
przechtodzeniu. W tych warunkach stwierdzono, ze woda nie zamarza od razu po
zetknieciu sie kropli z oblodzong powierzchnig, lecz dopiero w trakcie rozptywu cieczy
w cienkiej warstwie wzdtuz obladzanego elementu. Obserwacja ta stawia pod znakiem
zapytania wniosek prezentowany w publikacji [5], ktéry mowi: ,,Pierwszym objawem
oblodzenia odbiornika CP jest spadek wartosci wskazan predkosci lotu, bez
wystepowania rzeczywistych przyczyn (spadek predkosci obrotowej silnika, wzrost
wysokosci lotu itp.).”

5. Podsumowanie

W wyniku realizacji przedstawionego projektu badawczego opracowano metodyke
badarh oblodzeniowych rzeczywistego obiektu. Metodyke i uktady przetestowano
wykonujac doswiadczenia dla odbiornika ci$nien powietrza PWD-4. W doswiadczeniu
dokonano pomiaru rozktadu temperatury prowadzac jednoczesng obserwacje
i rejestracje fotograficzng (filmowa) zjawisk oblodzeniowych. Uzyskano szereg
interesujacych  rezultatbw i okreslono warto$ci parametrow niezbednych do
planowanych modeli analitycznych inumerycznych zjawisk zachodzacych przy
obladzaniu i odladzaniu odbiornika cisnien powietrza.
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Experimental investigations of the PWD-4 Pitot tube using a low temperature
wind tunnel

Summary

In the paper preliminary results of experiments performed using a PWD-4 dynamic
pressure Pitot tube are presented. The experiments were carried out in an IRT at the
Institute of Aviation Technology of the Military University of Technology. The research
forward on dynamic investigations of the icing and de-icing processes under conditions
dose to freezing. During experiments the icing processes were observed and the
temperature histories were recorded. The thermocouples of type K were mounted at
some selected points of the PWD-4 tube. The temperature data was acquired using an
adopted or commercially available virtual instrumentation. Simultaneous video
recording was done as well. The investigations revealed some interesting phenomena.
The data gathered will be used in improving of a methodology of the analysis of
transient heat and mass transfer under icing conditions.
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ANALIZA WYMIANY CIEPLA ODBIORNIKA CISNIEN PWD-4
W WARUNKACH OBLODZENIOWYCH

AndrzejJ. Panasl

Piotr W aslicki2

Praca dotyczy modelowania wymiany ciepta dla odbiornika ciSnieA powietrza PWD-4.
Przedstawiono w niej hybrydowy, analityczno-numeryczny model do analizy zjawisk
oblodzeniowych. W czeéci analitycznej wykorzystano klasyczne opracowanie Messingera
i zmodyfikowane zalezno$ci kryterialne do okres$lenia warunkéw brzegowych. Osiowosymetryczny
model numeryczny zbudowany zostat przy uzyciu pakietu COSMOS/M. Umozliwia on
przeprowadzenie obliczen dla zagadnienia niestacjonarnego. Opracowany model poddano
weryfikacji poprzez poréwnanie wynikéw obliczed z wynikami badann dos$wiadczalnych odbiornika
ci$nien  PWD-4 w warunkach laboratoryjnych, bez oblodzenia przy konwekcji swobodnej.
Poréwnanie pozwolito na skorygowanie niektérych zatozen. W pracy przedstawiono wyniki
omawianych testow. Sam model bedzie wykorzystany do analizy danych z badan odbiornika cisnien
PWD-4 w tunelu niskich temperatur a w szczeg6lnosci do rozszerzenia opracowywanych wynikéw.

1. Wstep

Wsrod wielu zagrozeh bezpieczenstwa lotu spowodowanych oblodzeniem mozna
wyrézni¢ dwie gtéwne ich kategorie: bezposrednie i posrednie. BezpoS$rednie zagrozenie
powodowane jest gtdwnie zmiang charakterystyk aerodynamicznych statku
powietrznego. Na przyczyny posrednie sktadajg sie przede wszystkim zjawiska
oblodzenia urzadzen pomiarowych i czujnikbw prowadzgce w rezultacie do utraty
orientacji przestrzennej, czy tez kontroli nad parametrami lotu, przez zatoge statku
powietrznego. Fakt ten uzasadnia potrzebe analizy zjawisk oblodzeniowych elementow
konstrukcyjnych réznego typu. Nalezy przy tym dazy¢ do udoskonalania metod analizy
i wlgczania do rozwazan przypadkdéw stabo dotychczas rozpoznanych.

Przeprowadzone badania miaty na celu okre$lenie mozliwosci przeprowadzenia
teoretycznej analizy wymiany ciepta dla odbiornika ci$nien powietrza PWD-4
w warunkach oblodzeniowych z wykorzystaniem hybrydowych modeli analityczno-
numerycznych. Badania rozpoczeto od przeprowadzenia pomiaréw rozkiadu
temperatury w odbiorniku cisnien powietrznych w warunkach laboratoryjnych przy
konwekcji swobodnej. Nastepnie opracowano model numeryczny odbiornika cisnien

1Dr hab. inz., Wojskowa Akademia Techniczna, apanas@ wat.waw.pl.

2Mgr inz., Wojskowa Akademia Techniczna, waslicki@ wul.wat.waw.pl.
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powietrza dla zagadnien niestacjonarnych. Przeprowadzone pomiary rozktadu
temperatury pozwolity na weryfikacje oraz uzgodnienie parametréw zbudowanego
modelu numerycznego. Uzgodniony dla warunkéw laboratoryjnych model numeryczny
wykorzystano nastepnie do wstepnej analizy zjawisk wymiany ciepta w odbiorniku
cisnien  w warunkach oblodzeniowych. Uzyskane wyniki zostaty skonfrontowane
z wynikami wcze$niej wykonywanych obliczen numerycznych dla zagadnienia
stacjonarnego z wykorzystaniem modelu uproszczonego [1].

2. Charakterystyka procesu obladzania

Oblodzenie jest to ztozony proces wymiany ciepta i masy w optywie wielofazowym.
Ztozono$¢ procesu wymiany ciepta wynika z wystepowania nastepujacych zjawisk
fizycznych na obladzanym obiekcie (rys. t) [2]:

e parowania i/lub sublimacji,
e ogrzewania kinetycznego i wydzielania ciepta tarcia,
« wydzielania ciepta krystalizacji,
e ogrzewania kropel w strefie spietrzenia,
¢ konwekcji,
e przewodzenia ciepta,
« wychwytu kropel lub czastek wody
oraz wielu innych, ktére we wstepnych rozwazaniach na og6t sag pomijane.

PAROWANIE/

UNOSZENIE/ SUBLIMACJA
WYCHWYT

KONWEKCJA

OGRZEWANIE
KINETYCZNE
WYDZIELANIE
CIEPLA TARCIA

OGRZEWANIE
KINETYCZNE

PRZEZ KROPLE =
OGRZEWANIE KROPEL

(W STREFIE SPIETRZENIA)
WYDZIELANIE CIEPLA

KRYSTALIZACIJI

Rys. 1. Zjawiska zachodzace na obladzanym odbiorniku ci$nien powietrza PWD-4

Cechy charakterystyczne procesu obladzania to duze strumienie energii oraz
niestabilno$é, uwarunkowana przeciwstawnym charakterem zachodzacych zjawisk
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fizycznych (rys. 2). Przeciwstawny charakter zjawisk fizycznych jest w duzej mierze
uwarunkowany dysproporcjami pomiedzy warto$cig ciepta wasciwego wody lub lodu,
ciepta topnienia lodu oraz parowania lub subiimacji wody, a takze specyficznymi
parametrami charakteryzujagcymi wilgotng atmosfere [1], Rozwijajac pierwszy
z wymienionych watkéw mozna stwierdzi¢, iz ciepto wydzielane przy zamarzaniu Ig
wody wystarcza do ogrzania 80g wody o okoto 1K, bedac jednocze$nie rGwnowaznym
cieptu parowania zaledwie okoto 1/8 g wody.

2500
2000 -
0)
1500
-3
1000
500 -

Rys. 2. Zobrazowanie przeciwstawnego charakteru zjawisk podczas obladzania:
1- ogrzanie Ig wody o 10 K, 2 - ciepto krystalizacji oddane przez Ig wody,
3 - odprowadzane ciepto parowania lg wody

Energetyczno$¢ procesu mozna zilustrowa¢ innym przyktadem. Jezeli powietrze
zostanie potraktowane jako gaz doskonaty to wyznaczona gesto$¢ strumienia entalpii
powietrza przeptywajgcego z predkoscig 150 m/s wynosi g =195kW/m2[2], Zatem w celu
ogrzania o 1 K ptynu naptywajgcego w ciggu Is na 1 m2powierzchni nalezy dostarczy¢
moc okoto 0.2 MW. Dla poréwnania warto podac, ze moc turbiny silnika SO-3 (samolot

TS-1 1 ISKRA) wynosi okoto 0.6 MW, a z przeliczenia pola przekroju poprzecznego
samolotu otrzymuje sie warto$¢ strumienia entalpii rowng okoto 0.5 MW.

3. Modelowanie numeryczne

Podczas przygotowywania modelu numerycznego pojawity sie problemy natury
ogo6lnej. Pierwszy dotyczyt braku mozliwosci uzyskania rozwigzan analitycznych nawet
dla zagadnien o mato skomplikowanej geometrii. Drugi dotyczyt braku mozliwosci
petnego modelowania numerycznego. Ujecie wszystkich zjawisk przeptywu ciepta
i masy z przemianami fazowymi w ramach jednego modelu numerycznego jest
niezwykle trudne. W szczegdlnosci trudne jest uwzglednienie zjawisk czastkowych
i roznic wymiany ciepta w warstwie osadzonego lodu w przypadkach oblodzenia
matowego oraz szklistego (rys. 3). Pociggneto to za sobg koniecznos$¢ przeprowadzenia
analizy z wykorzystaniem modelu skojarzonego (hybrydowego) analityczno-nume-
rycznego.
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Rys. 3. Przypadki oblodzenia: a) matowe, b) szkliste

W czasie budowy modelu numerycznego napotkano réwniez problemy innego
rodzaju. Wynikly one z braku danych dotyczacych parametrow konstrukcyjnych oraz
charakterystyk uktadu przeciwoblodzeniowego (odladzania) odbiornika cisnien
powietrzna PWD-4.

W kolejnych przyblizeniach przygotowano dwa modele numeryczne. Model
stacjonarny z uproszczong geometrig wewnetrzng odbiornika cisnien powietrza PWD-4
powstat z wykorzystaniem pakietu BEASY [1] (rys. 4). Charakterystyka modelu
uproszczonego PWD-4 - BEASY wyglada nastepujgco:

¢ metoda elementéw brzegowych (MEB),

» zagadnienie stacjonarne, osiowosymetryczne (dwuwymiarowe),

e przewodzenie ciepta przez elementy konstrukcyjne wewnetrzne zastgpiono

poprzez wprowadzenie zastepczej przewodnosci cieplnej $cianki,

e wspotczynniki przejmowania ciepta okreslono ze wzorow kryterialnych,

e strumien ciepta przemian fazowych wody okre$lono na podstawie oszacowan

analitycznych (nie dotyczy obliczen dla warunkéw laboratoryjnych).

a) b)
LD?DE:-(

ELEMENT RESULTS

Rys. 4. Model uproszczony PWD-4 - BEASY: a- geometria przedniej czesci
czujnika z naniesionym przyktadem rozktadu temperatury; b - przyktadowy rozktad
temperatury na powierzchni czujnika w warunkach optywu powietrzem suchym; na

skali rzednych podano temperatury w skali od -10 do 130°C
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a) b)

Rys. 5. Model rozwiniety PWD-4 - COSMOS/M: a- geometria modelu
z przyktadowym rozktadem temperatury; b - przyktad wynikéw obliczen
niestacjonarnych dla przypadku optywu powietrzem suchym (model nieuzgodniony)

Drugim modelem byt model niestacjonarny, rozwiniety, z odtworzeniem
cieptowodu wewnetrznego odbiornika cisnien powietrza PWD-4. Do jego budowy
wykorzystano pakiet COSMOS/M (rys. 5). Charakterystyka modelu rozwinietego
PWD-4 - COSMOS/M jest nastepujaca:

* metoda elementéw skonczonych (MES),

e zagadnienie niestacjonarne, osiowosymetryczne (dwuwymiarowe),

e petne modelowanie przewodzenia ciepta przez wewnetrzne elementy
konstrukcyjne,

¢ modelowanie wymiany ciepta pomiedzy spiralg grzatki i wewnetrznymi
elementami konstrukcyjnymi,

¢ wspotczynniki przejmowania ciepta ze wzorow kryterialnych,

e strumien ciepta przemian fazowych wody okreslony na podstawie oszacowanh
analitycznych (nie dotyczy obliczeh dla warunkéw laboratoryjnych).

Wykonanie obliczen numerycznych wymagato analitycznego  okreslenia
wspotczynnika przejmowania ciepta na powierzchni odbiornika cisnien powietrza
PWD-4. Liczbag stanowiagcg kryterium podobienstwa przejmowania ciepta jest liczba
Nusselta Nu. Dla przypadku konwekcji swobodnej obliczenia wykonano
z zastosowaniem wzorow kryterialnych [3], wedtug algorytmu:

¢ okreslenie liczby Rayleigha uwzgledniajacej sity masowe
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dla Ra(<10' Srednig liczbe Nusselta okreslono z zaleznosci

-6 Rat/ 2

Nuu exp
Nud 236

¢« dla Ra,/>10‘3rednig liczbe Nusselta okre$lono z zaleznosci
Nurf = 0.372 (3)

¢ $redni wspdtczynnik przejmowania ciepta a okres$lono z zaleznosci

a—: NurfA @)
d
gdzie:
Gr - liczba Grashofa,
Pr - liczba Prandtla,
T - temperatura,
g - przyspieszenie grawitacyjne,
/3 - wspo6tczynnik rozszerzalno$ci objetosciowej,
v - wspotczynnik lepkosci kinematycznej,
A - wspotczynnik przewodzenia ciepta,
d - Srednica charakterystyczna PWD-4.

Dla przypadku konwekcji wymuszonej konieczne jest uwzglednienie liczby
Reynoldsa. Obliczenia w tym przypadku wykonano z zastosowaniem nastepujgcych

zaleznosci [3]:

liczba Reynoldsa uwzgledniajgcej predkosé ptynu

weed (5)

Re -
dP ~~7,

e liczba Nusselta

\2
Reip (6)

Nudp = 0.3 + 1+
282000

0.4
1+
Pr,,

¢ S$redni wspotczynnik przejmowania ciepta a okreslono z zaleznosci
at =----- £— ©)

przeliczenie $redniego wspotczynnika przejmowania ciepta na optyw wzdtuzny



Analiza wymiany ciepta odbiornika ci$nien PWD-4 223

a=Evai (8)

Wspdiczynnik ev okre$lono z ekstrapolacji zaleznosci podanej w [3] (por.
opracowanie [1]).

Przy analizie wymiany ciepta podczas oplywu odbiornika cisnien powietrza
wilgotnym powietrzem w warunkach oblodzenia powtdérzono zalozenia przyjete
w opracowaniu [1]. Oznaczato to zatozenie, ze cata wychwycona woda odparowuje,
odprowadzajagc tym samym ciepto przemiany fazowej. llos¢ wychwyconej wody
oszacowano z uwzglednieniem odpowiednich zaleznosci dla obliczeniowych warunkéw
zewnetrznych i obliczeniowych parametrow atmosfery (np.: rozktad widmowy kropel
chmury).

4. Badania do$wiadczalne

Stanowisko do badania odbiornika cisnieA powietrza PWD-4 w warunkach
konwekcji swobodnej zbudowane zostato w oparciu o multimetr KEITHLEY 2001 [4]
z kartg dziesieciokanatowego przetacznika sygnatow niskonapieciowych
termoelektrycznych TSCAN 2001 [5] oraz komputer klasy PC z karta interfejsu
NI 488.2 firmy National Instruments. Uktad przedstawiono schematycznie na rys.6 (por.
rébwniez [6]). Stanowisko sktadato sie z:

e poduktadu pomiaru temperatury,
¢ poduktadu automatycznej kontroli pomiaru,
¢ poduktadu rejestracji sygnatow.

a) b)
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Rys. 6. Uktad pomiaru temperatury odbiornika ci$nieri powietrza PWD-4
w warunkach laboratoryjnych przy konwekcji swobodnej (a)
oraz panel rejestratora wirtualnego (b)

Rejestrator zapewnia rejestracje w 10 niezaleznych kanatach. W pomiarach
wykorzystano 6 kanaldw. Sterowanie ukladem pomiaru i rejestracji temperatury
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odbywato sie z wykorzystaniem wirtualnego przyrzadu pomiarowego. Zastosowanie
wirtualnego kontrolera - rejestratora w potgczeniu z multimetrem niskonapieciowym nie
tylko znacznie utatwia zapisywanie sygnatow pomiarowych, ale umozliwia ciagly
kontrole uktadu pomiarowego i dostosowywanie parametrow rejestracji do zmian
warunkéw doswiadczenia.

Do pomiaru temperatury wykorzystano termoelementy typu K [7], W celu
uzyskania odpowiednich parametréw dynamicznych termopary wykonano z drutéw
o $rednicy 0.06 mm (podwojny, w ostonie teflonowej, dostawca: OMEGA/USA).
Termoelement wiasciwy, o diugosci okoto 1 m, zakoriczono wtykiem MTK do
podtgczenia przewoddéw kompensacyjnych o dtugosci 1 m.

Rys. 7. Schemat rozmieszczenia termoelementow na odbiorniku ci$nien
powietrza PWD-4

Do montazu termoelementéw wybrano cztery charakterystyczne punkty na
powierzchni (por. tab. 1, poz. 1,2 ,3, 4 oraz rys. 7), w ktorych wykonano wyfrezowania
i umieszczono termoelementy w taki spos6b, by nie wystawaly ponad powierzchnie
i pozostawaty w kontakcie z podtozem. Wpciecia zalano zywicag cieptoprzewodzacg
OMEGA BOND 400, przytwierdzajagc w ten sposéb koncéwki termoelementéw.
Dodatkowo umieszczono dwa termoelementy wewnatrz odbiornika cisnien powietrza
PWD-4 (por. tab. 1, poz. 5,6 oraz rys.7). Termoelement nr 5 umieszczono w rejonie
otworu odbioru cisnienia catkowitego, termoelement nr 6 w rejonie otworéw odbioru
cis$nienia statycznego (por. tab. 1, poz. 5, 6 oraz rys. 7).

Tabela 1. Zestawienie informacji o zastosowanych termoelementach

N Miejsce mocowania
r

termoelementu na PWD-4 (od czota Kanat Uwagi
OCP)
1 4.5 mm 5 rejon odbioru ci$nienia catkowitego
2 25 mm 6 za cieptowodem
3 86 mm 7 rejon grzatki PWD-4
4 167mm 8 rejon odbioru ci$nienia statycznego
5 28 mm 9 w kanale ci$nienia catkowitego
6 170 mm 10  w kanale cis$nienia statycznego
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Termoelementy zajety sze$¢ z dziesieciu kanatdw rejestratora w tym wypadku byty
to kanaty o numerach od 5 do 10. Kanat pierwszy jest standardowo wykorzystywany do
rejestracji sygnatu napieciowego z wewnetrznego, integralnego czujnika temperatury
wnetrza karty przetgcznikéw (skanera).

Przygotowanie pomiaréw laboratoryjnych poza opisanymi powyzej zagadnieniami
wymagato sprecyzowania warunkéw pomiaréw. Warunki te sg nastepujace:

¢ moc grzatki odbiornika cisnien powietrza PWD-4 14.6 W (ok. 5% deklarowanej
wartosci nominalnej),

e temperatura powietrza 20°C,

e rozdzielczos¢ rejestracji 10'7V,

* 1aczny czas skanowania wszystkich kanatdbw okoto 1min,

e zastosowanie sekwencji zwrotnej skanowania (por. [6]).

W czasie doswiadczen badano procesy nagrzewania sie czujnika po wiaczeniu
zasilania grzatki oraz studzenia po jej wytaczeniu. Wyniki pomiaréw opracowano przy
wykorzystaniu standardowych charakterystyk  czujnikéw  termoelektrycznych
typu K (por. [7]).

5. Wyniki i ich analiza

Wykonanie analizy numerycznej wymiany ciepta dla odbiornika cisnien PWD-4
w warunkach oblodzeniowych wymaga uprzedniego okres$lenia parametrow modelu
dyskretnego. Ustalenie czesci z nich, takich jak np. dane materiatowe wiekszosci
elementéw  konstrukcyjnych, nie wzbudza wiekszych kontrowersji. Niektore
z parametrow mozna okresli¢ positkujac sie zaleznosciami kryterialnymi - problem ten
dyskutowano w poprzednich punktach. Pozostajgjednak pewne charakterystyki, ktorych
wyznaczenie nie do konca mozna uzna¢ za jednoznaczne. Do kluczowych tego typu
parametrow nalezy zaliczy¢ dane dotyczace modelowania zjawisk wewnetrznej
wymiany ciepta. W modelu uproszczonym PWD-4 - BEASY sg to zastepcze wartosci
przewodnosci cieplnej materiatu $cianki (por. [1]), a w modelu rozwinietym PWD-4 -
COSMOS zastepcze wartos$ci przewodnosci cieplnej osrodka wypetniajgcego przestrzen
pomiedzy spiralg grzatki i wewnetrznymi elementami konstrukcyjnymi czujnika cisnien.
Rozsagdnym sposobem postepowania w takim przypadku wydaje sie by¢ uzgadnianie
parametrow modelu numerycznego poprzez eksperymentalng weryfikacje wynikow
obliczen otrzymanych dla przypadku modelowego. Za modelowe uznano wyniki badan
laboratoryjnych czujnika w warunkach konwekcji swobodnej. Procesowi uzgadniania
poddano model rozwiniety PWD-4 - COSMOS.

Wstepne obliczenia numeryczne wykonane zostaty w ramach pracy [1]. Ze wzgledu
na charakter opracowania wykorzystano w nich model uproszczony PWD-4 - BEASY.
Przyjete do obliczen charakterystyki odpowiadalty zawyzonym wartosciom ciepta
odprowadzanego od czujnika i niedoszacowanym warto$ciom strumieni ciepta
przekazywanego do newralgicznej czotowej czeSci czujnika. W zatozeniu chodzito
0 otrzymanie dolnego oszacowania temperatur w okreslonych punktach odbiornika
ci$nien. Zastosowanie modelu stacjonarnego nie pozwolito jednak na uzyskanie danych
dotyczacych dynamiki proceséw wymiany ciepta w warunkach oblodzeniowych.

15- Mechanika w lotnictwie
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Tabela 2. Zestawienie wartosci temperatury w wybranych punktach pomiarowych

Temperatura [°C]

Numer
Model numeryczny - .
punktu e Doswiadczenie
uproszczony BEASY  rozwinigty COSMOS
1 76 80 92
2 79 81 93
3 84 84 88
4 58 63 68
5 X 82 94
6 X 62 68

Tabela 3. Zestawienie statych czasowych procesu nagrzewania

Stata czasowa procesu nagrzewania przy

. . Proporcja
Numer punktu konwekcji swobodnej [s] )
. . do$w./numer.
COSMOS Doswiadczenie
1 709 713 1.01
2 695 715 1.03
3 658 708 1.08
4 881 927 1.05
5 690 720 1.04
6 882 911 1.03

Model rozwiniety, niestacjonarny, PWD-4 - COSMOS powstat w oparciu podobne
zatozenia obliczeniowe. Przy obliczeniach wymiany ciepta dla laboratoryjnych
warunkoéw modelowych przyjeto zaleznos$ci kryterialne podane w punkcie 3. W procesie
uzgadniania zmieniano warto$ci zastepczej przewodnosci cieplnej o$rodka otaczajacego
grzatke odbiornika ci$nien, starajgc sie uzyskaé, podobne jak w dos$wiadczeniu,
charakterystyki czasowe procesu nagrzewania elementéw konstrukcyjnych po wigczeniu
grzatki.

Wyniki obliczen wykonanych z wykorzystaniem modelu przyjetego do dalszej
analizy i wyniki badan doswiadczalnych poréwnano w tabelach 2 i3 oraz narys. 8i9.

W tabeli 2 i na rysunku 8 zestawiono warto$ci temperatur uzyskiwanych w stanie
ustalonym po wigczeniu grzatki odbiornika cisnien. Dla pordéwnania do prezentacji
wigczono réwniez wyniki uzyskane przy tych samych zatozeniach w modelu
uproszczonym.

Charakterystyczne dla przedniej czesci odbiornika cisnien PWD-4 rozbieznosci
wynikéw obliczeA numerycznych w stosunku do doswiadczenia sg prawdopodobnie
spowodowane brakiem uzgodnienia lokalnych wartosci wspétczynnika przejmowania
ciepta. Poprawienie doktadnosci modelowania bedzie mozliwe po iteracyjnym
uzgodnieniu warto$ci wspotczynnikéw przejmowania ciepta na powierzchniach
zewnetrznych poprzez ich dopasowanie do otrzymywanych powierzchniowych
rozktadéw temperatury. Na obecnym etapie analizy, wobec spetnienia zatozen



Analiza wymiany ciepta odbiornika cisnien PWD-4 227

podstawowych, dotyczacych uzyskania oszacowania dolnego, dalszych prac w tym
kierunku zaniechano.

Numer punktu

Rys. 8. Pordwnanie rozktadéw temperatury na powierzchni odbiornika ci$nien
w warunkach konwekcji swobodnej

Zmiany temperatury w wybranych punktach kontrolnych z badan doswiadczalnych
i niestacjonarnego modelowania numerycznego poréwnano na rysunku 9. Oprécz roznic
omoéwionych w przypadku powyzej przeprowadzonej analizy stacjonarnego stanu
nasycenia wiekszych rozbieznosci w tym zakresie nie zaobserwowano. Zgodnos¢
wstepnie uzgodnionego niestacjonarnego modelu numerycznego z dos$wiadczeniem
ilustrujg dane zawarte w tabeli 3. Zamieszczono tam warto$ci statych czasowych
procesu nagrzewania poszczeg6lnych stref odbiornika cisnien PWD-4. Obliczen statych
czasowych dokonano zgodnie z metodyka przedstawiong w monografii [7]. Zgodnos$é
poszczeg6lnych wartosci dowodzi poprawno$ci modelowania wewnetrznej dystrybucji
ciepta w odbiorniku cisnien.

W ramach prezentowanej pracy dokonano réwniez wstepnych obliczen
numerycznych wymiany ciepta w odbiorniku cisnien PWD-4 w warunkach
oblodzeniowych przy  wykorzystaniu opracowanego rozwinietego modelu
niestacjonarnego PWD-4 - COSMOS. Ograniczono sie przy tym do przypadku
stacjonarnego, przyjmujac zatozenia obliczeniowe jak w opracowaniu [1], tzn.:

» predkos¢ lotu 150 m/s,

» wodno$¢ atmosfery 1g/m3,

e temperatura powietrza -2,5 °C,

* wilgotno$¢ wzgledna 98%,

¢ globalny wspétczynnik wychwytu rowny 1,
* moc grzatki 260 W.
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Zatozenia te odpowiadaty przypadkowi lotu statku powietrznego analizowanego
w cytowanej wyzej pracy.

a)

b)

t[s]

Rys. 9. Konwekcja swobodna - zmiany temperatury w czasie: a) - doSwiadczenie;
b) - obliczenia numeryczne (model niestacjonarny)

Tabela 4. Wyniki obliczeA numerycznych - stacjonarne modelowanie wymiany ciepta

. Powietrze wilgotne
Powietrze suche

Model (warunki oblodzeniowe)
Tmin [°C] Trex [°C] T nin [°C] Tmx [°C]
BEASY 16 128 6 126

COSMOS 39 122 25 117
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Obliczenia numeryczne wykonano dla warunkéw optywu powietrzem suchym
i wilgotnym. Warunki brzegowe, odzwierciedlajgce zjawiska fizyczne omoéwione
niniejszego punkcie 2 niniejszego opracowania, przyjeto réwniez zgodnie z [1],
W wyniku obliczen uzyskano wyniki jakosciowo pokrywajace sie z wcze$niejszymi
wynikami szacunkowych obliczen w modelowaniu uproszczonym PWD-4 BEASY.
Zestawienie minimalnych i maksymalnych temperatur powierzchni odbiornika ci$nien
PWD-4 dla analizowanych przypadkéw zawiera tabeli 4. Poréwnanie uzyskanych
wartosci potwierdza postawiong w [1] teze dotyczaca matego prawdopodobienstwa
utrzymania oblodzenia sprawnego odbiornika cisnien PWD-4 z wiaczong grzatkg. Inny
wniosek dotyczy istotnej roli wewnetrznego miedzianego cieptowodu zastosowanego
w konstrukcji  odbiornika ci$nien. Przy podobnych  wartosciach  temperatur
maksymalnych otrzymuje sie bowiem znaczne r6znice w wartosciach minimalnej
temperatury powierzchni dla obu poréwnywanych modeli. MozZna doda¢, ze temperatury
maksymalne w modelu rozwinietym wystepujag w obszarach blizszych czotowej czesci
odbiornika ci$nien PWD-4.

6. Podsumowanie

W pracy przedstawiono metodyke analizy zjawisk wymiany ciepta imasy
w warunkach oblodzeniowych odbiornika ci$niefi powietrza PWD-4 jako elementu
konstrukcyjnego z wewnetrznym Zzrédtem ciepta. Metodyka ma charakter uniwersalny
i moze zosta¢ wykorzystana do analizy wymiany ciepta innych elementéw
konstrukcyjnych. Zbudowano model numeryczny umozliwiajagcy analize proceséw
niestacjonarnych. Uzyskanie wiekszej zgodno$ci pomiedzy wynikami obliczen
i doswiadczenia wymaga jeszcze wprowadzania dalszych zmian do modelu
numerycznego.

Prezentowane wyniki obliczen z wykorzystaniem rozwinietego modelu
niestacjonarnego maja jedynie charakter wynikdéw wstepnych. Niezbednym ich
uzupetnieniem wydaje sie by¢ analiza procesdw niestacjonarnych zachodzacych
w obladzanym czujniku.

Przedstawiony w pracy model bedzie wykorzystany do analizy wynikéw badan
tunelowych odbiornika cisnien PWD-4 (por. [8]).
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Modelling of the heat exchange in the analysis of PWD-4 pilot tube under icing
conditions

Summary

The weather related effects, including aircraft icing, affect flying behaviour more
than other physical factor. Within a wide range of the icing related hazards two
categories can be distinguished: direct, when the aerodynamic characteristics of aircraft
are deteriorated by the ice accretions and indirect, when the icing causes
malefunctioning of the flight control devices which results in deceiving the crew. Due to
the fact that many icing related accidents could be attributed to the indirect loss of the
control over the flight and as well as that the range of the icing physical parameters
combination is almost infinite such problems should still be analysed.

The present paper is devoted to modelling of the heat exchange in the PWD-4 Pitot
tube under icing conditions. This is an aircraft device of crucial importance. A hybrid
analytical-numerical model has been developed. Analytically determined boundary
conditions have been planed to use as input to numerical step-wise calculations. A finite
element axisymetric model of the PWD-4 Pitot tube has been elaborated using the
COSMOS/M software package for transient heat exchange calculations. Then, the
model has been adjusted then by comparison of the results of test calculations with the
results of experiments. The experiments have been performed on a PWD-4 Pitot tube
under free convection while the deicing heater has been alternatively turned on and off.
The paper contains both a brief description of the measuring apparatus and the results of
test measurements and calculations.

The developed model will be employed in analysis of the icing effect using wind
tunnel tests with the PWD-4 dynamic pressure sensor.



Rozdziat 1V

bynamika srodkow
bojowych






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej

Mechanika w Lotnictwie

MUX 2002
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W artykule przedstawiono opracowana przez autoré6w metodologie oceny stanu technicznego
przelicznika komend stacji naprowadzania rakiet (SNR) oraz kierowanej rakiety przeciwlotniczej
$redniego zasiegu. Podstawa zaproponowanej metodologii jest ocena stanu wspomnianych
elementéw zestawu rakietowego na podstawie wyznaczanych metodami identyfikacji wartosci ich
parametrow dynamicznych. Dla rozpatrywanych obiektéw technicznych wspomnianymi parametrami
sg odpowiednie wspdétczynniki opracowanych modeli praw sterowania przelicznika komend SNR
oraz modeli przecigzen aerodynamicznych i silnikowych sterowanej rakiety. Z kolei oceny wynikéw
identyfikacji wspotczynnikéw powyzszych modeli, a w efekcie oceny stanu technicznego uktadéw
przelicznika i rakiety dokonuje sie w oparciu o zaproponowane modele diagnostyczne opisane
odpowiednimi wskaznikami i kryteriami oceny.

1. Wstep

Rosnace zainteresowanie problemami oceny lub szerzej diagnostyki technicznej
zwigzane jest z wcigz wzrastajgcymi  wymaganiami stawianymi urzadzeniom
technicznym. Szczegdlnie istotne znaczenie odgrywajg metody diagnostyczne w ocenie
stanu technicznego sprzetu wojskowego. Wynika to z faktu, iz utrzymywanie
wysokiego stopnia gotowosci bojowej oraz bezpieczenstwa uzytkowania stanowigjedne
z najistotniejszych wymagan stawianych przed tym sprzetem. Dlatego tez zagadnienia
zwigzane z szeroko rozumiang eksploatacjg lotniczego sprzetu wojskowego bytly
jednym z podstawowych kierunkéw prac naukowo-badawczych prowadzonych
w ITWL praktycznie od poczatku jego istnienia. Niniejszy artykut dotyczy tej
problematyki. Przedstawiono w nim proponowang przez autorow metodologie oceny
stanu  technicznego  najistotniejszych  elementéw  przeciwlotniczego  zestawu
rakietowego: przelicznika komend stacji naprowadzania rakiet (SNR) oraz kierowanej
rakiety $redniego zasiegu. Podstawg prezentowanej metodologii jest zastosowanie

1dr inz., Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, tel. +48 (0)22 6852191, e-mail: pgol@polbox.com
: prof, dr hab.inz.. Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, tel. +48 (0)22 6852191
1dr inz.. Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych,tel. +48 (0)22 6852191
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w ocenie wspomnianych obiektéw metod modelowania matematycznego dynamiki
obiektow i procesow z wykorzystaniem metod identyfikacji parametrycznej [1.2,4].
Opracowanie powyzszych modeli i metod oceny mozliwe bylo w oparciu
o zarejestrowane w trakcie rzeczywistych strzelan rakietowych przebiegi czasowe
sygnatéw SNR, zawierajace informacje o chwilowych potozeniach rakiety i warto$ciach
komend kierowania rakietg.

W artykule przedstawiono przyjety do identyfikacji parametréw dynamicznych
przelicznika komend model matematyczny praw sterowania rakieta wraz
z odpowiadajacym mu modelem diagnostycznym i przyktadowymi wynikami oceny
jakosci funkcjonowania (p.2) oraz przyjete przez autoréw do opisu wiasnosci
dynamicznych rakiety postacie modeli przecigzen z odpowiadajgcym im modelem
diagnostycznym (p.3). Wspomniane modele diagnostyczne okre$lono w postaci
odpowiednich wskaznikow jakosci i kryteriow ich oceny, charakteryzujacych stan
funkcjonowania (sprawny, niesprawny) wymienionych elementdw rozpatrywanego
zestawu przeciwlotniczego w oparciu o zidentyfikowane parametry dynamiczne
przelicznika i rakiety.

2. Ocena stanu technicznego przelicznika komend

Proponowana przez autoréw metoda oceny stanu technicznego przelicznika komend
stacji naprowadzania dotyczy, jak wspomniano wcze$niej, oceny poprawnosci
charakterystyk dynamicznych przelicznika w oparciu o odpowiedni model
diagnostyczny, wykorzystujacy zidentyfikowane parametry dynamiczne podlegajacego
ocenie przelicznika. Model taki przedstawiono w p.2.1 niniejszego artykutu. Natomiast
w p.2.2 zamieszczono wyniki oceny stanu technicznego przelicznikow réznych SNR
otrzymane z wykorzystaniem opracowanego modelu diagnostycznego.

2.1. Model diagnostyczny przelicznika komend SNR

Dla okres$lenia modelu diagnostycznego obiektu technicznego wymagana jest
znajomos$¢ zjawisk fizycznych, w oparciu o ktoére dziata dany obiekt. Formalny opis
matematyczny zjawiska fizycznego jest wyrazany w formie modelu matematycznego.
Opis taki zawiera charakterystyki dynamiczne badanego obiektu wyrazone w postaci
odpowiednich réwnan. Réwnania te zawierajg znane wielkos$ci fizyczne i zwigzane
z nimi wspoétczynniki. Wspétczynniki te zwane wspotczynnikami modelu moga by¢
wyznaczane metodami analitycznymi lub, jak to przedstawiono w artykule
»ldentyfikacja modeli dynamiki proceso6w naprowadzania i lotu sterowanej rakiety”,
metodami identyfikacji parametrycznej. Wyznaczone wspoétczynniki mozna traktowac
jako wektor cech obiektu w. Korzystajgc z tego wektora mozna zdefiniowaé model
diagnostyczny jako zalezno$¢ [3]:

J = G(w) 1
gdzie:
J - wskaznik jakosci,
G - operator.
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Dla rozpatrywanego w niniejszym punkcie obiektu to jest przelicznika komend,
o sprawnosci jego funkcjonowania decyduje zachowanie zaktadanych (projektowanych)
wiasnosci dynamicznych procesu generacji komend. W pracy [2] autorzy wykazali, ze
wspomniany proces generacji komend jest dobrze odwzorowywany przez model
matematyczny praw sterowania przelicznika opisywany nastepujacga zaleznoscia:

K /0 L Aj)
u(t)y='Zai— -h(t)+ X b: — -u(t) +c 2)
=0 dt° j=1  dtd

gdzie ah bj i ¢ sa nieznanymi, wyznaczanymi metodami identyfikacji wspdtczynnikami
charakteryzujgcymi parametry dynamiczne procesu naprowadzania. Majac na uwadze
wiasnosci  metod identyfikacji wspomniane wspotczynniki opisuja  wilasnosci
dynamiczne rzeczywistego, identyfikowanego przelicznika. Tym samym mogg one
stanowi¢ podstawe do oceny stanu przelicznika na drodze poréwnania ze
wspoétczynnikami uznanymi za poprawne (wzorcowe).

Majac na uwadze powyzsze autorzy przyjeli, ze miarodajnym wskaznikiem oceny
funkcjonowania przelicznika komend stacji naprowadzania moze byé wskaznik jakos$ci
J zdefiniowany wzorem:

| N .
J=—"Z{wi-Wi) 3)
N i=1
gdzie:
N - liczba wspoétczynnikdw,
w, - wspotczynniki badanego (identyfikowanego) przelicznika,

- wspoétczynniki przelicznika przyjetego za wzorcowy.

Ponizej przedstawiono wyniki zastosowania przyjetego wskaznika jakos$ci J do
oceny stanu technicznego przelicznikéw komend réznych SNR.

2.2. Wyniki oceny stanu technicznego przelicznika

W oparciu o wyniki rejestracji prawidtowego procesu naprowadzania uzyskane na
wybranej stacji, przeprowadzono identyfikacje modeli praw sterowania (2) przelicznika
tejze stacji. W wyniku identyfikacji otrzymano zestaw wspotczynnikdw modeli, ktore
zostaty przyjete za wzorcowe i oznaczone jako w*. Nastepnie przeprowadzono
identyfikacje modeli (2) wykorzystujac wyniki poligonowych strzelan rakietowych
otrzymane z innych SNR lub tez dla innych rodzajéw naprowadzania. W rezultacie
okreslono warto$ci wspotczynnikéw modeli praw sterowania badanych przelicznikow
komend w- Nastepnie wykorzystujagc zalezno$¢ (3) obliczono wskazniki jakosci
odpowiadajgce zidentyfikowanym zestawom wspoétczynnikoéw W tabeli 1
przedstawiono przyktadowe wartosci wskaznikéw jakosci J wyznaczone dla dwéch
kanatdw naprowadzania w oparciu o sze$¢ zestaw6w danych pomiarowych
oznaczonych kolejnymi symbolami od Idl do 1d6.
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Tabela 1. Wartosci wskaznikow jakosci J

Identyfikacja

Kanat
Idl 1d2 1d3 1d4 1d5 1d6
| 0.10 2.84 2.55 2.13 0.01 183.54
] 0.26 7.31 5.34 1.85 0.26 395.35

Jak tatwo zaobserwowaé na podstawie zamieszczonych w tablicy danych, obliczone
wartosci wskaznika jako$ci J charakteryzujg sie bardzo duzg rozpietoScig. Wartosci te
mozna podzieli¢ umownie na trzy zakresy: warto$ci mate ponizej 1.0, $rednie powyzej
1.0 i mniejsze od 10.0 oraz duze. Mate warto$ci wskaznika wystepujg dla strzelan Idl
ild5 i odpowiadajg wynikom identyfikacji uzyskanym dla danych otrzymanych
z rejestracji naprowadzania rakiety metoda trzech punktéow (TP) [5,6], Warto
zaznaczy¢, ze wspoOtczynniki dla Idl otrzymano z tej samej SNR co wspotczynniki
wzorcowe, natomiast wspotczynniki dla Id5 otrzymano z innej stacji naprowadzania.
Wartosci $rednie wystepuja dla 1d2, 1d3 i Id4. Wyniki te uzyskano w oparciu o dane
z rejestracji strzelan rakietowych realizowanych metodg naprowadzania TP-MW [5, 6].
Dla tej metody, jak wynika z opisow literaturowych, przelicznik ma modyfikowany
wspotczynnik ¢ modelu (2), czego odzwierciedleniem sg otrzymane wieksze wartosci
wskaznika jakosci. Najwieksze modyfikacje wspomnianego wspotczynnika przelicznika
wystepujg podczas strzelania do celu naziemnego (metoda TP-ZIEMIA [5,6]).
Potwierdzeniem tego faktu sg bardzo duze wartosci wskaznika jako$ci J uzyskane dla
danych ze strzelania oznaczonego jako 1d6, realizowanego powyzsza metoda.

Uwzgledniajac poczynione spostrzezenia nalezy stwierdzi¢, ze okreslony
zaleznoscig (3) wskaznik jakosci J umozliwia og6lng ocene stanu funkcjonowania
przelicznika. Jego wadg jest natomiast to, iz charakteryzuje stan pracy przelicznika jako
pewnej catosSci zawierajac w swojej definicji wszystkie wspdtczynniki modelu praw
sterowania. Dlatego tez autorzy zaproponowali wprowadzenie dodatkowego wskaznika
oceny pozwalajgcego na ocene poszczegdlnych parametrow dynamicznych badanego
przelicznika, a tym samym ocene funkcjonowania jego poszczegélnych uktaddw.
Wspomniany wskaznik sformutowano w postaci btedu wzglednego <5n wartosci
ocenianego wspotczynnika badanego przelicznika w stosunku do wartosci
odpowiedniego wspotczynnika przelicznika przyjetego za wzorcowy. Matematycznie
rozpatrywany wskaznik zdefiniowany jest zaleznoscia:

51Vv; = (4)

Wartosci btedow wzglednych wspotczynnikéw (4), wyznaczone na podstawie wynikow
identyfikacji modeli praw sterownia (2) dla szes$ciu zestawdéw danych pomiarowych
oznaczonych symbolami od Idl do 1d6, zamieszczono w tabeli 2.
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Tabela 2. Wartosci btedow wzglednych wspoétczynnikdw Sw,

8w,
a0 ai a2 b\ bi c

il | 0.47 0.37 0.67 0.01 0.11 0.21
|

1 0.24 0.11 0.66 0.00 0.37 0.60

| 0.19 0.05 0.94 0.04 0.07 121
1d2

1 0.13 0.10 0.93 0.25 0.22 3.21

| 0.11 0.06 1.77 0.24 0.17 1.15
1d3

] 0.22 0.25 1.16 0.05 0.24 2.74

| 0.72 0.76 1.33 0.30 0.37 1.04
1d4

1 0.20 0.01 1.85 0.68 0.78 1.61

| 0.00 0.28 1.40 0.13 0.14 0.07
1d5

] 0.24 0.29 1.86 0.14 0.28 0.60

| 0.65 0.58 0.81 0.49 0.24 9.73
1d6

] 0.17 0.50 1.05 0.60 0.00 23.58

Jak wynika z przedstawionych w tab.2 danych, najwieksze rozbieznosci
w okresleniu wartosci btedu wzglednego Sw, wystepujg zgodnie z oczekiwaniami dla
wspoétczynnika ¢ modelu praw sterowania (2). Jak juz wspomniano wczes$niej,
w interpretacji fizycznej wspdtczynnik ten jest zwigzany z wartoscig modyfikujaca
sygnat sterujagcy w zaleznosci od stosowanego rodzaju naprowadzania rakiety dla
metody trzech punktéw (TP, TP-MW, TP-ZIEMIA). Podobnie jak w przypadku
wskaznika jakosci J, uzyskane warto$ci bledu wzglednego 8w, dla wspoiczynnika c
modelu, mozna podzieli¢ na trzy grupy. Grupe pierwszg tworzg warto$ci mate (ponizej
1.0), ktére otrzymano dla strzelann Idl oraz 1d5 realizowanych metodg TP. Wigksze
wartosci btedu wzglednego wystepujg dla danych eksperymentalnych 1d2, 1d3, 1d4
i odpowiadajg one strzelaniom wykonywanym metoda naprowadzania TP-MW, dla
ktérej wspdtczynnik c jest wiekszy. Trzecig grupe stanowiag wyniki otrzymane dla 1d6
co odpowiada strzelaniu metodg TP-ZIEMIA, dla ktdérej to metody wystepuja bardzo
znaczne modyfikacje wartosci wspotczynnika ¢ modelu praw sterownia (2). Tym
samym potwierdzone zostaly wnioski poczynione podczas analizy wskaznikéw
jakosci J. Nalezy jednak mie¢ na uwadze, ze dowodem na decydujagcy wptyw
wspoétczynnika ¢ na warto$¢ wskaznikdw jakosci sa przedstawione w tabeli 2 wartos$ci
btedéw wzglednych tego wspotczynnika.
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Podsumowujac, nalezy stwierdzi¢ duzg przydatno$é¢ wprowadzonego wskaznika 8w,
do oceny pracy cze$ci funkcjonalnych przelicznika komend rozpatrywanego w pracy
typu SNR.

3. Ocena stanu technicznego sterowanej rakiety

Przedstawiona w niniejszym rozdziale metodologia oceny stanu technicznego rakiet
przeciwlotniczych rozpatrywanego typu, analogicznie jak w przypadku oceny
funkcjonowania przelicznikbw komend SNR, dotyczy oceny poprawnosci jej
parametrow dynamicznych. W proponowanej metodzie omawiane parametry okre$lane
sg w procesie identyfikacji wspdtczynnikéw tzw. modeli przecigzen, stanowigcych
modele matematyczne podlegajgcych ocenie charakterystyk dynamicznych badanej
(identyfikowanej) rakiety. Opracowane przez autoréw dla potrzeb identyfikacji
wspomnianych  charakterystyk postacie modeli przecigzen podtuznych oraz
poprzecznych rakiety przedstawiono w p.3.1. Natomiast odpowiadajgcy przyjetym
modelom przecigzen model diagnostyczny, przeznaczony do oceny stanu technicznego
rakiety, zaprezentowano w p.3.2 niniejszego artykutu. Omawiany model okreslono
w postaci odpowiednich wskaznikéw zdefiniowanych za pomoca identyfikowanych
wspoétczynnikow modeli przecigzen oraz kryteriow oceny tych wskaznikow.

3.1. Modele przecigzen sterowanej rakiety

Model ogdlny przecigzenia podtuznego nx dla potrzeb zamodelowania witasnosci
dynamicznych rozpatrywanej rakiety w kanale zwigzanym z jej osig podtuzng okreslono
w postaci zaleznosci:

Fst (I + O.006ATp)- 0.3Cjom (Ma)gS

mg

©)

dzie:

’ cigg marszowego silnika rakietowego dla temperatury paliwa
7>288K,
odchytka rzeczywistej temperatury paliwa rakietowego od Ts,
cisnienie dynamiczne,

8 przyspieszenie ziemskie,

zatlozony przebieg znormalizowanego wspoétczynnika oporu
rakiety przy zerowej sile nosnej,

m biezaca masa rakiety,

wind wspotczynnik oporu indukowanego,

nh lin sktadowe przecigzenia rakiety wzdtuz jej osi zwigzanych
odpowiednio z kanatem | oraz Il naprowadzania,

wap wspotczynnik  wigzacy wartosci  katow  aerodynamicznych

z wielkoscig sktadowych przecigzenia n, i nu..
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W powyzszym modelu podlegajagcymi identyfikacji, a tym samym opisujagcymi
rzeczywiste wilasnosci dynamiczne ocenianej rakiety w jej kanale podtuznym
parametrami sg ciag silnika marszowego Fsl i wspotczynnik oporu indukowanego wnd.

Z kolei modele przecigzen poprzecznych autorzy przyjeli w identycznej dla obu jej
kanatéw naprowadzania (z uwagi na identyczno$¢ zjawisk fizycznych generacji
przecigzen w tych kanatach) postaci réwnan rézniczkowych zwyczajnych li-go rzedu:

n(t) +at—n(t) +adn(t) =bj—jK (f)+ 60K (r) +c 6)
dt dt

gdzie:
n - przecigzenie rakiety w danym kanale naprowadzania («/ lub nn),
K - komenda kierowania w danym kanale naprowadzania (K) lub Ku).

W modelu (6) identyfikowanymi w oparciu o dane eksperymentalne zarejestrowane
w trakcie strzelan rakietowych, a tym samym okre$lajgcymi parametry dynamiczne
rzeczywistej (ocenianej) rakiety sg wspotczynniki réwnania a0, a (, b0, b2oraz c.

Metody opracowania podanych powyzej postaci modeli przecigzen podtuznych
i poprzecznych rakiety opisano szczeg6towo w pracy [2]. Tamze przedstawiono wyniki
weryfikacji tych modeli dowodzace bardzo dobrej doktadnosci odwzorowania
charakterystyk dynamicznych rzeczywistych rakiet przez zidentyfikowane modele
przecigzen (5) oraz (6). Tym samym potwierdzono mozliwosci wiarygodnego
wykorzystania wynikdéw identyfikacji, a doktadniej zidentyfikowanych wartosci
wspoétczynnikéw przedstawionych modeli przecigzen do celow oceny stanu
technicznego rozpatrywanego w artykule typu rakiety.

3.2. Model diagnostyczny sterowanej rakiety

Model diagnostyczny rozpatrywanego w artykule typu rakiety opracowano
w postaci odpowiednich wskaznikow okresSlonych przez wspétczynniki modeli
przecigzen oraz wiarygodnych kryteriow, jakie powinny spetnia¢ zdefiniowane
wskazniki dla sprawnej technicznie rakiety. Z uwagi na istotnie odmienne postacie
modeli przecigzeh podtuznych oraz poprzecznych, w obu rozpatrywanych przypadkach
okreslono zupetnie r6zne wskazniki i tym samym kryteria ich oceny.

Dla kanatu podtuznego wyznaczenie powyzszych parametrow diagnostycznych jest
zagadnieniem stosunkowo prostym. Z faktu, ze jedynym elementem rakiety majacym
praktycznie wptyw na jej witasnosci dynamiczne w rozpatrywanym kanale jest silnik
rakietowy intuicyjnie wynika, ze miarodajnym wskaznikiem stanu technicznego rakiety
dotyczacym kanatu podiuznego jest wzgledna warto$¢ odchytki zidentyfikowanej
wartosci ciggu silnika ocenianej rakiety od wartosci ciggu odpowiadajacej w petni
sprawnemu technicznie silnikowi marszowemu modelowanej rakiety. Uwzgledniajac
powyzsze uwagi poszukiwany wskaznik zdefiniowano zaleznoscia:

@)

w ktorej wartos¢ Fa jest wielkoScig ciggu silnika ocenianej rakiety dla temperatury
paliwa rakietowego Ts=288 K, wyznaczong z identyfikacji modelu przecigzen
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podtuznych (5), natomiast warto$¢ 23200 N odpowiada uzyskanym wynikom
identyfikacji ciagu rzeczywistych rakiet. Ze wzgledu na brak danych literaturowych
powyzsza wielko$¢ zostata przyjeta jako nominalna warto$¢ ciggu dla modelowanego
typu rakiet. Z kolei uwzgledniajgc oszacowany poziom btedéw identyfikacji ciggu
silnika rakietowego Fs, matg liczbe identyfikowanych rakiet (2 egzemplarze), na
podstawie ktorych okre$lono nominalng warto$¢ ciggu we wskazniku (7) oraz
szacowane (nieznane) dopuszczalne eksploatacyjne tolerancje ciggu, kryterium oceny
okreslono na poziomie kilkunastoprocentowym. Tym samym w opinii autorOw wartosci
wskaznika Jt przekraczajgce kilkanascie procent zdajg sie potwierdza¢ odstepstwa stanu
technicznego silnika ocenianej rakiety od normy tym wieksze, im wieksza wartos¢
wskaznika.

Okreslenie wiasciwych wskaznikow i kryteribw oceny wiasnosci dynamicznych
ruchu poprzecznego rakiety stanowi znacznie bardziej ztozone zagadnienie.
W pierwszym rzedzie wynika to z faktu, ze ze wzgledu na sposéb modelowania
przecigzen poprzecznych, zidentyfikowane wartosci wspotczynnikow tych modeli nie
reprezentuja rzeczywistych wielkosci fizycznych, jak to ma miejsce w przypadku ciggu
dla modelu przecigzen podtuznych. Po drugie, z teorii uktadow dynamicznych, a takimi
sg rozpatrywane modele przecigzen poprzecznych wynika, ze o ich wiasnosSciach
dynamicznych decydujg nie bezwzgledne wartoSci wspdtczynnikéw, lecz przede
wszystkim proporcje pomiedzy nimi. W wyniku szczegétowych analiz wynikéw
identyfikacji  potwierdzajagcych  powyzsze uwagi ustalono, ze miarodajnymi
wskaznikami oceny wiasnosci dynamicznych ruchu bocznego rakiety, a tym samym
stanu technicznego ukfadéw rakiety odpowiedzialnych za ten ruch, sa proporcje
odpowiednich wspoétczynnikéw modeli, majgcych decydujagcy wplyw na podlegajace
ocenie wtkasnosci tj. proporcje pomiedzy wspotczynnikami flO>«i ' bo- w ocenie nie
uwzgledniono wspoétczynnika bi z uwagi na jego zdecydowanie mniejszy wplyw na
doktadno$¢ odwzorowania rzeczywistych przecigzen, a tym samym istotnie gorsza
doktadnos$¢ jego identyfikacji. Ostatecznie zdefiniowano dwa identyczne dla obu
ocenianych kanatdw poprzecznych rakiety wskazniki okreslone wzorami:

®

Z kolei kryteria oceny powyzszych wskaznikéw okreSlono na podstawie
otrzymanych wynikéw identyfikacji wspotczynnikdw modeli przeciazehn poprzecznych
dla dwéch egzemplarzy sprawnych technicznie rakiet. Wyliczone wartosci wskaznikow
w zalezno$ci od numeru identyfikowanego kanatu poprzecznego oraz rakiety zawieraty
sie w nastepujacych przedziatach:

J2=2.6-3.3 J3= 3.2+ 3.7 9)
Wydaje sie, ze dla sprawnych technicznie rakiet, zidentyfikowane wartosci
wspoétczynnikdw modeli przecigzen poprzecznych tych rakiet powinny spetniac
kryteria, zdefiniowane przedstawionymi w (9) dopuszczalnymi przedziatami
zmiennosci. Tryb przypuszczajacy powyzszego stwierdzenia wynika z faktu, ze kryteria
oceny okreslone zostaty na podstawie jedynie dwoch egzemplarzy rakiet. Niewatpliwie
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wiarygodne potwierdzenie przyjetych granic przedziatbw zmiennosci czy tez ich
modyfikacja wymaga przeanalizowania wynikow identyfikacji znacznie wiekszej ilosci
rakiet (reprezentatywnej proby statystycznej). Zamiarem autoréw artykutu jest
praktyczna realizacja tego postulatu w miare naptywu danych eksperymentalnych ze
strzelan rakietowych.

4. Podsumowanie

Przedstawione w artykule wyniki potwierdzajg przydatno$¢ opracowanych modeli
diagnostycznych bazujgcych na metodach identyfikacji do zastosowan zwigzanych
z oceng stanu technicznego rzeczywistych elementéw przeciwlotniczego zestawu
rakietowego: rakiety Sredniego zasiegu i ukfad przelicznika komend. Zaprezentowane
metody diagnostyczne w gtéwnej mierze moga by¢ wykorzystane w zobiektywizowaniu
oceny poprzez wsparcie procesu decyzyjnego o przyczynach nieudanego strzelania.
W przypadku modelu diagnostycznego rakiety jest to w praktyce jego jedyne racjonalne
wykorzystanie. Powyzszy wniosek wynika z faktu, iz stwierdzenie ewentualnej
niesprawnos$ci rakiety wymaga jej wystrzelenia, a zatem nie ma mozliwosci jej
usprawnienia przed wykonaniem strzelania. Natomiast w przypadku przelicznika
komend model diagnostyczny umozliwia wykrycie usterki technicznej tego elementu
itym samym pozwala na doprowadzenie przelicznika do stanu zdatnosci przed
nastepnym strzelaniem. Tym samym w opinii autorow przedstawiony model
diagnostyczny przelicznika komend w istotny sposéb moze sie przyczyni¢ do poprawy
stanu gotowosci rozpatrywanych zestawow rakietowych. Mozliwe jest rowniez, jak
pokazano w artykule, okreslenie metody naprowadzania w oparciu o warto$¢ wskaznika
jakosci J.
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Identification methods in the assessement of missile guidance/flight quality
Summary

Methods for evaluating health/maintenance status of the medium-range surface-to-
air missile and the guidance system thereof (the commands-processing unit of the
missile-guiding station) are presented in the paper. The methods mentioned above are
based on evaluation of specified elements of the missile set, employing the results of
identification of its dynamic coefficients. These are the coefficients of models of
steering rules and coefficients of g-force models. The final evaluation is performed

basing on the developed diagnostic models described with proper indicators and
evaluation criteria.
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IDENTYFIKACJA MODELI DYNAMIKI PROCESOW
NAPROWADZANIA I LOTU STEROWANEJ RAKIETY
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Problematyka niniejszego artykutu dotyczy zagadnien modelowania matematycznego z ykorzystaniem
metod identyfikacji rzeczywistych proceséw iobiektéw wystepujacych w trakcie pracy bojowej
dywizjony kierowanych rakiet przeciwlotniczych $éredniego zasiegu. Zainteresowanie autoréw
powyzszymi zagadnieniami wynikto w gtéwnej mierze z prowadzonych w ITWL prac zwigzanych
z budowg symulatora szkoleniowego rozpatrywanego dywizjonu rakietowego. W artykule
przedstawiono opracowane przez autoréw dla potrzeb symulatora modele matematyczne: dynamiki
procesu naprowadzania realizowanego przez przelicznik komend stacji naprowadzania oraz dynamiki
lotu sterowanej komendami kierowania rakiety. Ze wzgledu na brak danych literaturowych
wspomniane modele wyznaczono metodami identyfikacji wykorzystujac posiadane dane
eksperymentalne zarejestrowane podczas rzeczywistych strzelali poligonowych. W przyjetej przez
autoréw' metodologii identyfikacji podlegaty wspétczynniki modeli praw sterowania przelicznika
i modeli przecigzenn sterowanej rakiety, charakteryzujgce rzeczywiste witasnoéci dynamiczne
identyfikowanych obiektéw. Zaprezentowane w artykule przyktadowe wyniki identyfikacji
i weryfikacji dowodza dobrego odwzorowania rzeczywisto$ci przez opracowane modele proceséw
naprowadzania i lotu sterowanej rakiety, a tym samym potwierdzajag mozliwo$¢ wykorzystania tych
modeli we wspomnianym symulatorze szkoleniowym.

1. Wstep

Wysokie koszty zwigzane z wykorzystaniem wspotczesnego sprzetu bojowego,
bezpieczenstwo szkolenia oraz zapewnienie wysokiej jego efektywnosci determinuja
coraz szersze wykorzystanie r6znego rodzaju imitatoréw i symulatoréw. Podstawg ich
dziatania sag modele symulacyjne, opisujgce istotne z punktu widzenia przeznaczenia
danego symulatora wtasnosci symulowanych obiektéw i proceséw. W tym kontekscie
niezwykle waznym wymogiem stawianym przed tymi modelami jest dokladno$é
odwzorowania przez nie rzeczywistosci. Problematyka niniejszego artykutu dotyczy
wiasnie metod wyznaczania wiarygodnych matematycznych modeli symulacyjnych,

1dr inz., Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, tel. +48 (0)22 6852191, e-mail: pgol@ polbox.com
: prof, dr hab.inz., Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, tel. +48 (0)22 6852191
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mailto:pgol@poIbox.com

244 P. Golanski, J. Manerowski. S. Rymaszewski

wykorzystywanych w opracowanym w ITWL symulatorze szkolenia zatég dywizjondw
rakiet przeciwlotniczych $redniego zasiegu.

W  procesie modelowania matematycznego podstawowe znaczenie ma
przeznaczenie modelu w symulatorze oraz zwigzane z tym wymogi stawiane przed
modelem. Dla poszukiwanych modeli symulacyjnych powyzsze kryteria wynikaja
z analizy strukturalnej i funkcjonalnej pracy bojowej modelowanego dywizjonu
rakietowego, ktdrego schemat funkcjonalny przedstawiono na rys.l.

Rys.l. Schemat funkcjonalny pracy bojowej dywizjonu rakietowego

Z przedstawionego schematu wynika, ze dla potrzeb rozpatrywanego symulatora
szkoleniowego niezbedne jest wyznaczenie nastepujagcych modeli matematycznych:

* modelu dynamiki lotu rakiety, umozliwiajagcego wyznaczenie toru lotu sterowanej
komendami kierowania K(?) rakiety,

* modelu dynamiki lotu celu powietrznego przeznaczonego do symulacji jego toru
lotu,

 modelu przelicznika komend Stacji Naprowadzania Rakiet (SNR) generujacego
komendy kierowania K(t) rakiety na podstawie potozen rakiety yR(t) i celujcO).

Z uwagi, ze cel nie jest zwigzany sprzezeniem zwrotnym z pozostatymi ukfadami
i moze by¢ traktowany jako zewnetrzny element wejSciowy. Zatem do generacji
chwilowych potozen celu mozna wykorzystaé opracowane w ITWL modele statkow
powietrznych (m.in. przedstawione w [2,4]) lub nawet tory lotéw rzeczywistych
obiektéw. Uwzgledniajac powyzsze, zagadnienie modelowania pracy bojowej
dywizjonu rakietowego sprowadza sie praktycznie do opracowania modeli dynamiki
naprowadzania i lotu rakiety. Najistotniejszym problemem w okre$leniu powyzszych
modeli, stanowit brak niezbednych do modelowania danych literaturowych
(transmitancje elektronicznych uktadéw przelicznika, charakterystyki aerodynamiczne
rakiety, uktadéw sterowania rakiety itd.), wynikajacy ze $cisle limitowanej wiedzy na
ten temat. Brak wspomnianych charakterystyk danych =z jednej strony jak tez
jakosciowe wymagania stawiane przed poszukiwanymi modelami matematycznymi,
sktonity autoréw do zastosowania w procesie modelowania metod identyfikacji
parametrycznej [3,5], umozliwiajgcych wyznaczenie poszukiwanych wiasnosci
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obiektéw (proces6w) na podstawie danych eksperymentalnych. Do identyfikacji
niezbednych charakterystyk modelowanych obiektéw autorzy wykorzystali posiadane
dane, zawierajgce przebiegi czasowe wspoOtrzednych potozenia rakiety i celu oraz
komend kierowania, zarejestrowane podczas rzeczywistych strzelan poligonowych.

W punkcie 2 artykutu przedstawiono zatozone przez autoréw postacie ogélne
modeli praw sterowania przelicznika, przyktadowe wyniki identyfikacji i weryfikacji
tych modeli. Natomiast punkt 3 posSwiecony jest modelowi dynamiki lotu sterowanej
rakiety. Zaprezentowano w nim sformutowang posta¢ tego modelu, zatozone postacie
og6lne modeli przeciazen (podtuznych i poprzecznych) charakteryzujagcych wiasnosci
dynamiczne rakiety, wyniki identyfikacji tych modeli oraz rezultaty weryfikacji modelu
dynamiki wykorzystujagcego zidentyfikowane modele przecigzen.

2. Model matematyczny przelicznika komend SNR
Przelicznik komend stacji naprowadzania rakiet stanowi element funkcjonalny
zamknietego uktadu sterowania rakieta przedstawionego na rys. 1. W zaznaczonym na

rysunku wezle sumacyjnym, w oparciu 0 wyznaczone wektory stanu celu i rakiety
generowana jest wektor uchybow h(t) okreslony ogdlng zaleznoscia:

h(t) =h(yR(t),yc (t),1) 1)
Zadaniem sterowania jest minimalizacja wektora uchyb6w h{t). Realizacjg tego zadania
zajmuje sie blok generacji sygnatdw sterujagcych U (rys. 1.) Blok ten stanowi uktad
elektroniczny przelicznika, ktérego wyjscie w dziedzinie zmiennej zespolonej 5
przeksztatcenia Laplace’a opisane jest wektorem sterowania u(s):

u(s)=U(s)h(s) @

Transmitancje U(s) uktadu U mozna wyrazi¢ ilorazem:

Wn (s
u@s) =" ®
Wm (s)
gdzie fV,,(s) oraz Wm(s) sgwielomianami odpowiednio rc-tego i m-tego stopnia
(n <m).
Podstawiajgc (3) do (2), po przeksztatceniu otrzymujemy réwnanie:
Wm(s)u(s)=Wn(s)h(s) (4)

Majac na uwadze, ze rozpatrywana rakieta jest naprowadzana w dwodch
niezaleznych kanatach nazywanych odpowiednio kanatem 1 oraz Il naprowadzania,

wektor sterowan u(t) w zaleznosci (4) okreslony jest przez sktadowe:

uf (f)

un = u,, (1) ©)
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Opierajac sie na metodologii teorii sterowania oraz analizie uktadu U modelowanego
przelicznika [6, 7] réwnanie (4) mozna, przechodzac na dziedzine czasu, zapisac
w postaci réwnan rézniczkowych:

[ dy i du)
u()= i a(— -li(t)+ X b.—-u(t) +c ®)
i=0  dtl 721 dt

gdzie:
u(t) - sygnat sterujgcy w danym kanale naprowadzania («/ lub uu),

h{t) - uchyby naprowadzania w danym kanale,

at,bj ,c - nieznane wspotczynniki,

stanowigcych posta¢ ogdlng modeli praw sterowania dla wymienionych kanatow
naprowadzania.

Z kolei w oparciu 0 wyznaczone sygnaty sterujgce u, i uu generowane sg komendy
kierowania Ki i Ku wedtug ponizszych zaleznosci:

K/ (t) =CuJ/(t) - K(t) mu,/(t)
K,,(t) = Cmu,, (t) +K(t) mu, (t)
gdzie:
C - stala,
K(t) - zmienny w czasie wspotczynnik.

Uktady réwnan (6) i (7) stanowia petny model przelicznika komend SNR, ktorego
nieznane wspoétczynniki a,, bj i ¢ wyznaczone zostaly, zgodnie z przyjetymi przez
autoréw zatozeniami, metodami identyfikacji w oparciu o zarejestrowane dane
eksperymentalne.

W tabeli 1 przedstawiono warto$ci wspdtczynnikow modelu praw sterowania (6) dla
kanatu | zidentyfikowane metoda regresji dla czterech wariantow obliczen rdznigcych
sie doborem danych do identyfikacji oraz liczbg okre$lanych wspétczynnikéw
okre$lajagcych rzad modelu. ! tak warianty | i Il otrzymano dla identyfikacji
przeprowadzonej na danych pochodzacych =z rejestracji danych pomiarowych
oznaczonych umownie jako POM1, natomiast warianty Ill i IV na danych
pochodzacych z POM1 i POM2. Ponadto w wariantach | i Ill liczba okreslanych
wspoltczynnikow jest wieksza niz w wariancie 1l i IV. Dla okreslenia stopnia
wiarygodnos$ci wyznaczonych wspdétczynnikdw, w nawiasach podano wartosci bieddw
wzglednych, bedacych stosunkiem przedziatu ufnosci danego wspotczynnika do jego
wyznaczonej wartosci. Poza tym w tablicy zamieszczono wskazniki jakoSci
identyfikacji uogdlniony wspotczynnik korelacji p i wariancje resztkowag 52 [5].
Z danych zamieszczonych w tabeli wynika, ze pod wzgledem liczby identyfikowanych
wspoétczynnikdw oraz ich doktadnosci najlepszy jest wariant Ill. Jednak, z punku
widzenia jakos$ci uzyskanych wariantéw, istotny jest wspoétczynnik korelacji p oraz
wariancja resztkowa 52 Pod tym wzgledem lepsze wskazniki majg warianty | i Il
W wyniku analizy zawartej w pracy [1] jako koricowy przyjeto wariant Il modelu praw
sterowania (warto$ci wspotczynnikdw zaznaczone czcionka wyttuszczong). Podane dla
wybranego wariantu modelu wartosci wskaznikow jakosciowych dowodza dobrej
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doktadnosci procesu identyfikacji a tym samym odpowiadajacej rzeczywistosci postaci
modelu i bliskim rzeczywistym wartosciom wspdtczynnikdw. Jednak ze wzgledu na
dynamiczny charakter identyfikowanego obiektu, ostatecznym potwierdzeniem jego
wiarygodnosci sa przedstawione ponizej wyniki weryfikacji.

Tabela 1. Wyniki identyfikacji w kanale | otrzymane metoda regresji

Wariant | Wariant Il Wariant 11l Wariant IV
4.21E-01 4.40E-01 3.31E-01 3.16E-01
ao (0.06) (0.06) (0.05) (0.08)
6.20E-01 6.22E-01 5.41E-01 4.84E-01
a (0.05) (0.04) (0.04) (0.06)
4.95E-02 1.47E-02 3.51E-02 7.32E-03
a2 (0.24) (0.34) (0.11) (0.33)
_ 1.77E-03 1.03E-03 .
al (0.41) 0 (0.22)
2.32E-05 . 1.16E-05 .
o (0.76) (0.45)
-1.33E-01 -8.21E-02 -1.83E-01 -9.47E-02
b\ (0.14) (0.19) (0.06) (0.14)
-3.66E-02 -1.89E-02 -3.78E-02 -1.81E-02
w2 (0.14) (0.15) (0.05) (0.09)
-8.83E-04 . -1.35E-03 o
h (0.35) (0.08)
_ -1.43E-04 -1.52E-04 o
bl (0.26) 0 (0.09)
-3.39E+00 -3.41E+00 -2.43E+00 -2.75E+00
¢ (0.10) (0.13) (0.11) (0.18)
P 0.988 0.982 0.972 0.898
N 2.92 4.73 5.85 20.5

Ocene poréwnawczg przeprowadzono, zgodnie z wymogami procesu weryfikacji,
dla danych odpowiadajacych POM1, czyli danych na podstawie Kktorych
przeprowadzono identyfikacje wspotczynnikobw modeli praw sterowania. Na rys. 2
przedstawiono poréwnanie przebiegow czasowych komend kierowania w kanale |
naprowadzania zarejestrowanych w trakcie strzelania POM4t z wynikami symulacji
uzyskanymi z wykorzystaniem zidentyfikowanych modeli przelicznika. Jak wynika
z przedstawionego rysunku weryfikacja potwierdzita dobrg jako$¢ symulacji pracy
identyfikowanego przelicznika komend. Tym niemniej z punktu widzenia
wykorzystania modelu przelicznika w symulatorze, zasadniczym zagadnieniem jest
zgodno$¢ opracowanego modelu z wiasnosciami dynamicznymi przelicznikéw komend
innych  SNR. W tym celu przeprowadzono analize poréwnawczg dla danych
eksperymentalnych odpowiadajacych pomiarom zarejestrowanym na innych stacjach.
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4 6 8 10 12 t[s] 14

Rys. 2. Poréwnanie przebiegéw czasowych komend kierowania Ki (POM1)

Dla ilosciowej oceny doktadnosci odwzorowania przez opracowany model
wiasnosci innych przelicznikdw wykorzystano, analogicznie jak dla identyfikacji,
wspoétczynnik korelacji i wariancje resztkowa. Powyzsze wskazniki wyznaczono na
podstawie danych eksperymentalnych charakteryzujagcych poréwnywane przeliczniki
(POM2, POM8 i POM11) oraz wynikéw symulacji otrzymanych w oparciu o testowany
model. Jak wynika z przedstawionych w tabeli 2 wartosci wskaznikéw jakoSciowych
dla innych stacji sg zgodnie z oczekiwaniami gorsze od warto$ci dla identyfikowanego
przelicznika (POMI). Nalezy to przypisa¢ eksploatacyjnym rozrzutom parametrow
technicznych przelicznikdw. Tym niemniej, jak wynika z przedstawionych na rys. 3-f4
przebiegéw, daje sie zaobserwowaé dobrg zgodno$¢ charakterow przebiegéw
otrzymanych z komputerowej symulacji z zarejestrowanymi z eksperymentu.

Tabela 2. Wskazniki jakos$ci weryfikacji

Kanat | Kanat Il
2
P t ) s
POMI 0.890 9.7 0.785 12.1
POM2 0.743 25.5 0.848 46.9
POMS8 0.640 225.1 0.758 152.9

POMI1 0.808 20.5 0.913 30.8



Identyfikacja modeli dynamiki proceséw.

4 8 12 16

Rys. 4. Poréwnanie przebiegéw czasowych komend kierowania Kt (POM8)
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Podsumowujac przedstawione przyktadowe wyniki, w opinii autoréw, opracowany
model przelicznika moze by¢ uznany za reprezentatywny dla przelicznikow
rozpatrywanego typu stacji, a tym samym spetnia wymogi stawiane przed modelem
symulacyjnym procesu naprowadzania i moze by¢ zastosowany we wspomnianym na
wstepie symulatorze szkoleniowym dywizjonu rakietowego.

3. Model matematyczny dynamiki lotu sterowanej rakiety

Zgodnie z przedstawionymi we wstepie uwagami poszukiwany model symulacyjny
powinien spetnia¢ dwa podstawowe wymagania:
» umozliwia¢ wyznaczenie biezagcych wspdtrzednych liniowych potozenia rakiety
(symulacje jej toru lotu) odpowiadajacych komendom kierowania,
e umozliwia¢ identyfikacje w oparciu o posiadane dane eksperymentalne
nieznanych autorom, a koniecznych do petnego opisu modelu, charakterystyk
modelowanego typu rakiety.

W wyniku przeprowadzonych szczeg6towych analiz tego zagadnienia autorzy
ustalili, ze powyzsze wymagania spetnia model dynamiki rakiety wykorzystujacy tzw.
zwrotnos$ciowe réwnania ruchu, opisujgce zmiane w czasie parametrow toru lotu
w funkcji przecigzen oddziatywujacych na modelowany obiekt. W pracy [I] pokazano,
ze wspomniane zwrotno$ciowe réwnania dla rozpatrywanej w artykule rakiety przy
zatozeniach:

e poczatek uktadu wspo6trzednych zwigzanego z rakietg Oxyz lezy w $rodku jej

masy, za$ 0$ Oxjest podtuzng osig symetrii (rys. 5),

¢ kat przechylenia rakiety jest zerowy (funkcja jej autonomicznego uktadu
stabilizacji),

e przecigzenie nA pochodzace od sit aerodynamicznych i ciggu silnika
rakietowego okreslone jest przez skladowe odpowiadajgce uktadowi
zwigzanemu ze sterami iskrzydtami rakiety OxsysZs (rys. 5), poniewaz w tym
uktadzie generowane sg wspomniane sity wyrazone réwnaniem wektorowym
postaci

[Vb, 7> 21T =EV{VO,Y)Et{X ,Y)ET{F,& 0) [nG(&)+EsnA] (8)

gdzie:
VO - rzeczywista predkos¢ lotu rakiety,
y,X ~ kat pochylenia oraz kursu toru lotu rakiety,
Ei - macierze transformacji (patrz [1]),
nG - wektor przecigzeri grawitacyjnych rowny:

nG =[-sin0, 0, co0s©]

nA - wektor przecigzen aerodynamicznych i silnikowych
oddziatywujacych na rakiete okreslony przez sktadowe:

"A=['V 'V |
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Rys. 5. Uktad aerodynamiczny rakiety oraz uktady wspétrzednych

Majac na uwadze, ze w literaturze przedmiotu osie Oys oraz Ozs rakiety nazywane
sg odpowiednio kanatami | oraz Il naprowadzania, natomiast 0§ Oxs pokrywa sie z 0sig
Ox w dalszej czesci artykutu do opisu sktadowych wektora przecigzen nA wykorzystano
bardziej czytelne oznaczenia

nA =[nx, «/, «ll] 9)

Jak wynika z przedstawionej postaci réwnania (8), do wyznaczenia pochodnych
parametrow toru lotu (lewa strona réwnania) niezbedna jest znajomo$¢ biezacych
wartosci katow pochylenia 0 oraz kursy 'F rakiety, pozwalajgcych na obliczenie
wyrazoOw macierzy Eulera E i wektora przecigzen grawitacyjnych nG. W zwiazku z tym
rownania ruchu () uzupetniono o odpowiednie zaleznos$ci trygonometryczne wyrazajace
poszukiwane katy potozenia rakiety w funkcji jej katow toru lotu i oszacowanych
wielkosci katéw aerodynamicznych. Z kolei w celu okre$lenia biezacych potozen
liniowych rakiety, do réwnan ruchu dotgczono takze zwigzki kinematyczne predkosci
liniowych oraz zaleznosci trygonometryczne umozliwiajgce wyznaczenie chwilowych
potozen rakiety w biegunowym uktadzie wspétrzednych, odpowiadajacym metodzie
pomiaru realizowanej przez stacje naprowadzania (odlegto$¢ oraz katy azymutu
i elewacji eR). Szczegdétowe postacie wspomnianych zalezno$ci wykorzystywanych do
wyznaczenia potozen katowych i liniowych rakiety podano w pracy [1],

W rezultacie otrzymano model dynamiki lotu, w ktérym jedynymi nieznanymi,
a niezbednymi do peilnego opisu matematycznego ruchu modelowanej rakiety sg
biezace wartosci sktadowych wektora przecigzen nA (9). W ,klasycznym” procesie
modelowania zaleznosci, umozliwiajagce wyznaczenie aktualnych wartosci przecigzen
w funkcji parametréw lotu i sterowania, okresla sie w oparciu o znane charakterystyki
aerodynamiczne, silnikowe oraz ukfadéw sterowania. Dla rozpatrywanego typu rakiety,
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z uwagi na brak w danych literaturowych wspomnianych charakterystyk, poszukiwane
zalezno$ci na przecigzenia nazwane przez autorow modelami przeciazen opracowano
metodami identyfikacji parametrycznej [3, 5] z wykorzystaniem posiadanych wynikéw
eksperymentalnych, zarejestrowanych podczas strzelan rakietowych. Nalezy podkresli¢,
iz byt to najtrudniejszy naukowo (dobdr postaci modeli, metod estymacji danych, metod
identyfikacji itp.) i najbardziej pracochtonny etap przedstawionego w artykule procesu
modelowania dynamiki lotu rakiety. Najistotniejsze  zagadnienia zwigzane
z problematyka identyfikacji modeli przecigzen rozpatrywanego typu rakiety
przedstawiono ponizej.

Przeprowadzenie identyfikacji wymaga oprécz dysponowania odpowiednimi
danymi eksperymentalnymi okreslenia postaci zalezno$ci, stanowigcej opis
matematyczny identyfikowanego obiektu lub procesu. W rozpatrywanym przypadku
problem sprowadzat sie do wyznaczenia nieznanych postaci og6lnych modeli
przecigzen, opisujacych mozliwie wiernie rzeczywiste procesy fizyczne generacji
modelowanych przecigzenn rakiety. Z uwagi na odmienno$¢ zjawisk fizycznych
powodujacych powstawanie przecigzen w kanale podtuznym rakiety (istotny wplyw
ciggu silnika rakietowego) oraz w jej kanatach poprzecznych 1i Il (wytacznie czynniki
aerodynamiczne), zaréwno opracowane postacie og6lne modeli przecigzen podituznych
i poprzecznych, jak tez sposoby ich opracowania byly istotnie rézne. Model og6lny
przecigzenia podtuznego nx rakiety, uwzgledniajac mato skomplikowany charakter jego
generacji, wyprowadzono metodg przeksztatlcen analitycznych oraz pewnych
stosunkowo doktadnych oszacowan. W rezultacie otrzymano:

Fsl (1+0.006A7p)- 03CM (Ma)gS
nx =

mg

0.961n2+n 2 \mg . . (10)

-wind — °.96 Wal3 \nl +nll)

gdzie:

F,, - cigg marszowego silnika rakietowego dla temperatury paliwa 7,,=288 K,

ATP- odchytka rzeczywistej temperatury paliwa rakietowego od T,,,

g - cisnienie dynamiczne,

g - przyspieszenie ziemskie,

Cxo (Ma) - zatozony przebieg znormalizowanego wspoétczynnika oporu

rakiety przy zerowej sile nosnej,

m - biezaca masa rakiety,

whui - wspdétczynnik oporu indukowanego,

nh n,, - sktadowe przecigzenia rakiety wzdtuz jej osi zwigzanych odpowiednio
z kanatem 1 oraz Il naprowadzania,

Wa/) - wspotczynnik wigzacy wartosci katow aerodynamicznych z wielkoscia

sktadowych przecigzenia «; i «;/.

W powyzszym modelu nieznanymi, podlegajacymi identyfikacji wspoétczynnikami
sg ciag silnika marszowego rakiety F,, oraz jej wspo6tczynnik oporu indukowanego wmd
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Z kolei wyznaczona pierwotnie przez autor6w metodami analitycznymi, na
podstawie znanych ogdlnie mechanizmow generacji przecigzeh poprzecznych, postaé
ogo6lna modelu tych przecigzen nie zapewniata mozliwos$ci identyfikacji nieznanych
wspoétczynnikdw z uwagi na nieznane wartosci zmiennych (katow wychylen steréw,
potozen $rodka parcia rakiety itp.), wystepujgcych w opracowanym w ten sposob
modelu. W zwigzku z tym przyjeto, iz poszukiwana posta¢ ogo6lna okreslona zostanie na
podstawie analizy wynikow identyfikacji roznych zaktadanych postaci modeli
przecigzen poprzecznych. W gidwnej mierze proces poszukiwania sprowadzat sie do
testowania wptywu poszczegdlnych parametréw lotu (ci$nienia dynamicznego, liczby
Macha lotu, pochodnych wzgledem czasu przecigzei i komend itp.) na doktadnos$¢
modelowania rzeczywistych, wyznaczonych z danych eksperymentalnych, przecigzen n,
i «/l rakiety. Ostatecznie w wyniku przeprowadzonych testow autorzy ustalili, ze
najlepiej rzeczywiste procesy generacji przeciazen poprzecznych modelowanego typu
rakiety charakteryzujag modele dynamiczne opisane identycznymi dla obu
rozpatrywanych kanatéw ( z uwagi na identyczno$¢ proceséw powstawania przecigzen)
réwnaniami rézniczkowymi zwyczajnymi li-go rzedu o postaci:

2 .df 2 cl7
n(t)y='Zai—-n(t)+ j b-.— rK(t) +c (11)
(= dt j=0 dtJ
gdzie:

n(t) - przeciazenie rakiety w danym kanale naprowadzania (n, lub n,j),

K{t) - komenda kierowania w danym kanale naprowadzania (Kt lub Ku),

a, b,c - nieznane (identyfikowane) wspétczynniki.

Majac na uwadze wspomniany wytacznie aerodynamiczny charakter powstawania
omawianych przeciazen, nieoczekiwany jest brak w modelu (11) przede wszystkim
sktadnikéw zwiazanych z ci$nieniem dynamicznym. Jak wynika z opisu, powyzszy
efekt stanowi celowy zamyst konstruktoréw rakiety, dazacych do uniezaleznienia
przecigzen poprzecznych rakiety od parametréw lotu, a jedynie od komend kierowania.
Wyznaczona posta¢ modelu dowodzi, ze zamierzony cel udato sie zrealizowac.

Kolejnym etapem modelowania byta identyfikacja nieznanych wspétczynnikéw
przedstawionych modeli przecigzen podtuznych (10) oraz poprzecznych (11) rakiety.
Wykorzystano do tego posiadane dane eksperymentalne, na podstawie ktorych
wyliczono niezbedne do identyfikacji parametry lotu (przecigzenia, pochodne
przecigzen, predko$¢ lotu itp.) i sterowania (komendy kierowania rakietg). Ponizej, jako
przyktad, podano w formie tabelarycznej zidentyfikowane metoda regresji [3,5]
wartosci poszukiwanych wspétczynnikéw modeli przecigzen odpowiadajgce rakiecie
charakteryzowanej danymi pomiarowymi oznaczonymi symbolicznie jako POM1.

Tabela 3. Wyniki identyfikacji modelu przecigzen podtuznych rakiety (POM1)

Ainil Pw 52

23194E+05 0.35854E-01 0.9485 0.3196E+00
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Ponadto celem oceny doktadnosci procesu identyfikacji przecigzen w tabelach
zamieszczono takze wskazniki jakosci identyfikacji: wspotczynnik korelacji pyy oraz
wariancje resztkowg j2 Tabela 3. przedstawia wyniki identyfikacji modelu przecigzen
podtuznych (10) rakiety. Uzyskane w tym przypadku wartosci wariancji resztkowej,
majac na uwadze wartoSci modelowanych przecigzen rzedu l-og, nie sg szczeg6lnie
korzystne. Ustalono, ze gtéwna przyczyna tego nie jest przyjecie niewtasciwej postaci
modelu, lecz silne oscylacje przecigzenia podiuznego wyznaczanego z danych
eksperymentalnych, wynikajace ze skwantowania danych pomiarowych w kanale
pomiaru odlegtosci. Potwierdzeniem powyzszych wnioskéw sg przedstawione w dalszej
czesci artykutu wyniki weryfikacji modelu przecigzen podtuznych (rys. 8.).

Tabela 4. Wyniki identyfikacji wspétczynnikéw modelu przecigzen w kanale |

(POM1)

Wariant | Wariant Il Wariant 1l Wariant 1V
a\ -0.43783E+00 -0.44293E+00 -0.52541E+00 0.00000E+00
ai -0.10154E+00 -0.10549E+00 0.00000E+00 -0.16354E+00
bo 0.28864E+00  0.28949E+00 0.43335E+00 0.55577E-02
b\ -0.34169E-02 0.00000E+00 0.00000E+00  O.00000E+OO
b2 0.16962E-02  0.16963E-02 0.31326E-02  0.17170E-02
c 0.58076E+00 0.57922E+00 0.91098E+00 -0.57114E+00
Py 0.9920 0.9919 0.9476 0.8543
s2 0.1578 0.1596 1.007 2.661
Z kolei w tabeli 4 oraz tabeli 5 zamieszczono rezultaty identyfikacji modeli
przecigzen poprzecznych odpowiednio w kanale | oraz Il rakiety dla czterech

wariantéw postaci szczegétowych modeli. Wariant

| obliczen odpowiada w peni

postaci modelu (11), za$ w wariancie Il zatozono zerowg warto$¢ wspdtczynnika b\
stajagcego przy pochodnej wzgledem czasu komendy kierowania. Praktycznie
identyczne wartosci wskaznikéw jakosciowych dla tych wariantéw modeli wskazuja na
brak wplywu wspomnianej zmiennej na wielko$¢ generowanych przecigzeh
poprzecznych rakiety. Natomiast w wariantach Ill oraz IV zbadano wptyw pochodnych
wzgledem czasu przecigzenia na jako$¢ identyfikacji, a tym samym doktadno$¢ opisu
rzeczywistosci. Praktycznie o rzad wielkosci wieksze wartosci wariancji resztkowej s2
dla tych wariantdw w porownaniu z wariantami | i Il dobitnie dowodzg, jak istotne
znaczenie dla doktadnosci odwzorowan rzeczywistych procesdw generacji przecigzen
poprzecznych modelowanej rakiety ma uwzglednienie w omawianym modelu
dynamicznego charakteru tych proceséw, opisywanego wspomnianymi pochodnymi
przecigzenia. Podsumowujac powyzsze uwagi, jako wtasciwe do opisu matematycznego
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rzeczywistych przecigzen poprzecznych rozwazanej rakiety autorzy przyjeli modele
przecigzen odpowiadajgce wariantom Il identyfikacji, oznaczone w tabelach pogrubiong
czcionka. Uzyskane dla tych wariantéw wskazniki jakoSciowe pyy i s2 oraz przedziaty
ufnosci wspoétczynnikéw (nie podane w artykule) Swiadczg o dobrej doktadnosci
identyfikacji rzeczywistych przecigzen dziatajacych na rakiete, a tym samym dowodza

poprawnosci wyznaczonych postaci szczeg6towych modeli oraz wiarygodnosci
zidentyfikowanych  wspétczynnikow, charakteryzujacych  wiasnosci  dynamiczne
rakiety.

Tabela 5. Wyniki identyfikacji wspoétczynnikéw modelu przecigzen w kanale Il

(POMI)

Wariant | Wariant Il Wariant Il Wariant 1V

a\ -0.37121E+00 -0.37083E+00 -0.63559E+00 0.00000E+00
a2 -0.10720E+00  -0.10702E+00 0.00000E+00 -0.25055E+00
bo 0.27301E+00 0.27293E-01 0.57301E-01 -0.10971E-01
b\ 0.18059E-03  0.00000E+00  0.00000E+00  0.0000OE+00
h 0.19480E-02  0.19473E-02  0.39417E-02 -0.99491E-04
c 0.59566E-02 0.65443E-02 -0.13885E+01 0.17883E+01
PW 0.9914 0.9914 0.9532 0.8954

s2 0.4748 0.4749 1.460 2.002

Koricowym etapem przeprowadzonego przez autoréw procesu modelowania byta
weryfikacja opracowanego modelu dynamiki lotu sterowanej rakiety zawierajgcego
wspomniane wcze$niej zwrotnosciowe réwnania ruchu (8), zalezno$ci kinematyczne,
zwigzki geometryczne i zidentyfikowane modele przecigzen. Podstawowym celem
weryfikacji byta jakosciowa ocena doktadnosci symulacji toru lotu rzeczywistej rakiety
przez wyznaczony model dynamiki, decydujgca o przydatnosci przedstawionego
w artykule modelu do symulatora szkoleniowego. Wyniki weryfikacji modelu dynamiki
w formie poréwnania przebiegéw czasowych wspotrzednych biegunowych toru lotu
rakiety (odlegtosci R oraz katéw azymuru f3R i elewacji Br) uzyskanych z eksperymentu
oraz komputerowej symulacji przedstawiono w postaci graficznej na rys ,6h-8. Linie
ciggte na rysunkach odpowiadajg przebiegom czasowym parametrow uzyskanym
z rejestracji strzelania rakietowego oznaczonego jako POMI, za$ linie kropkowane
reprezentujg wyniki uzyskane na podstawie opracowanego modelu dynamiki lotu
rakiety. Rysunek 6 przedstawia zmiany w czasie odlegtosci potozenia rakiety od stacji
naprowadzania i stanowi w gtéwnej mierze weryfikacje wyznaczonego modelu
przecigzen poprzecznych. Jak wynika z rysunku zgodno$¢ modelu z rzeczywisto$cia
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jest bardzo dobra, a roéznica odlegtosci dla chwili czasowej konca symulaciji,
odpowiadajgcej momentowi zderzenia rakiety z celem, wynosi jedynie 7.5 m.

Rys. 6. Poréwnanie przebiegow czasowych odlegtosci R potozenia rakiety

0.05

Pr

0.03

0.01

-0.01
6 9 12 t[s] 15

Rys. 7. Porownanie przebiegéw czasowych kata azymutu f5R potozenia rakiety
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Rys .8. Por6éwnanie przebiegow czasowych kata elewacji eRpotozenia rakiety

Z kolei na rys. 7 oraz rys. 8 pokazano porownanie odpowiednio przebiegow

czasowych katow azymutu i elewacji eR potozenia rakiety wzgledem SNR. W tym
przypadku zaprezentowane wyniki stanowig w gtéwnej mierze weryfikacje
zidentyfikowanych modeli przecigzen poprzecznych. Oceniajac ~ zgodnos$¢

przedstawionych  wynikow  wyliczonych z  modelu  dynamiki z  danymi
eksperymentalnymi nalezy mie¢ na uwadze, ze zostaly one uzyskane dla przebiegéw
czasowych komend  kierowania rakiet3 odpowiadajgcych  zarejestrowanym
w stanowigcym podstawe poréwnania strzelaniu (POM1). Tym samym pojawiajace sie
wskutek ograniczonej doktadnosci opracowanego modelu réznice pomiedzy
symulowanymi a rzeczywistymi potozeniami rakiety nie sg korygowane na biezgco
komendami. Uwzgledniajac powyzszy fakt nalezy stwierdzi¢, ze zaprezentowane
wyniki dowodza wysoce zadowalajgcej doktadnosci odwzorowania rzeczywistosci
przez opracowany model dynamiki lotu i tym samym potwierdzajg mozliwosc
wykorzystania tego modelu w symulatorze szkoleniowych dywizjonu rakietowego
wyposazonego w modelowany typ rakiet.

4. Podsumowanie

W artykule przedstawiono modele dynamiki procesu naprowadzania realizowanego
przez przelicznik komend stacji naprowadzania oraz lotu sterowanej komendami
rakiety. Niezbedne do modelowania charakterystyki dynamiczne przelicznika i rakiety
wyznaczono metodami identyfikacji w oparciu o posiadane dane z poligonowych
strzelan rakietowych. Zaprezentowane rezultaty weryfikacji opracowanych modeli
dowodza dobrej jakoSci odwzorowania rzeczywistosci przez te modele. Potwierdza to
poprawno$¢ przyjetych przez autor6w zatozeh i metod modelowania oraz mozliwosé
wykorzystanie wyznaczonych modeli w symulatorze szkolenia dywizjonu rakietowego.

17 - Mechanika w lotnictwie
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Identification of the models of missile guidance/flight dynamics
Summary

The research presented in the paper is concentrated on the problems of mathematical
modelling using identification methods of real processes and objects engaged in the
combat work of the medium-range surface-to-air guided missiles launching troops. The
authors are interested in the above-mentioned problems mainly due to AFiT’s works,
that focused on elaboration of the missile-launching troops training simulator.

A set of mathematical models of dynamics, suitable for a simulator, of both the
missile flight and the control laws of the commands-processing unit of the Missile
Guidance Station has been presented in the paper. Due to the lack of complete literature
data, the above-mentioned models have been determined the identification methods on
the grounds of the data recorded in the course of actual missiles-launching tests.
According to the Authors both, the coefficients of control laws of the commands-
processing unit models and coefficients of guided missile g-load models, were
identificated.

The results of that identification and verification shown in the paper, prove a good
reality projection by the elaborated both, guidance processes and guided-missile flight
models. That is why those models should be implemented in that training simulator.
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NUMERYCZNE BADANIA DYNAMIKI LOTU RAKIETY
NIEKIEROWANEJ Z USZKODZONA GLOWICA

Leszek Baranowski0

Jozef Gacek?2)

W pracy przedstawiono modelowanie i badanie wtasciwosci dynamicznych rakiet niekierowanych w
przypadku wystapienia awarii w locie. Rozwazono przypadek niekontrolowanego zadziatania
zapalnika na biernym odcinku toru, podczas strzelan pociskiem rakietowym M-210F z gtowica
elaborowang obojetnie. W modelowaniu szczegélny nacisk potozono na poprawne okreslenie
charakterystyk aerodynamicznych rakiety w funkcji liczby Macha dla petnego zakresu katéw natarcia
i $§lizgu (od 0° do 360°). Wyniki analiz teoretycznych lotu rakiety w stanach awaryjnych poréwnano
z wynikami zarejestrowanymi radarem dopplerowskim podczas strzelan poligonowych.

1. Wstep

Podczas strzelan poligonowych rakietami niekierowanymi klasy ziemia - ziemia
czasami zdarzaja sie przypadki rejestrowania toru lotu rakiety znacznie odbiegajacego
od toru tabelarycznego. Celem ustalenia przyczyny takiego stanu rzeczy, w pierwszej
kolejnosci weryfikuje sie hipoteze zaktocenia trajektorii warunkami atmosferycznymi
panujacymi w trakcie trwania lotu rakiety. Jesli przeprowadzona analiza wykazuje, iz
nieprawidtowy lot nie moze by¢ nastepstwem stanu atmosfery, przyjmuje sie hipoteze
0 wystgpieniu awarii:

e w pracy zespotu napedowego (silnika rakietowego),

 w funkcjonowaniu zapalnika, bgdz gtowicy bojowej,

¢ w ukladzie statecznika.

Zidentyfikowanie uktadu, w ktérym wystgpita awaria, mozna probowac
przeprowadzi¢  metodami  teoretycznymi, dysponujgc  programem  symulacji
komputerowej lotu badanej rakiety w stanach awaryjnych. Majac to na uwadze, w pracy
podjeto probe opracowania modelu fizycznego i matematycznego lotu zaktéconego (po
wystapieniu awarii) modernizowanej aktualnie rakiety niekierowanej M-210F.

W pierwszej kolejnosci rozwazono zaktdcenie spowodowane detonacja gtowicy na
biernym odcinku toru, wskutek niekontrolowanego zadziatania zapalnika i zapalenia sie

1Drinz., Wojskowa Akademia Techniczna, e-mail: LeszekB@ wul.wat.waw.pl

2 Prof, dr hab. inz.. Wojskowa Akademia Techniczna, e-mail: JGacek@wul.wat.waw.pl
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podsypki prochu czarnego umieszczonego w glowicy elaborowanej obojetnie.
W konsekwencji ulegajg gwattownej zmianie charakterystyki geometryczne, masowo-
bezwtadnosciowe i aerodynamiczne rakiety. Dla rakiety najbardziej niebezpieczny jest
impuls sity, wywotany detonacjg, skierowany prostopadle do osi podiuznej rakiety.
Dziatajac na duzym ramieniu, moze on wywota¢ znaczny wzrost wahan rakiety dookota
jej srodka masy, a tym samym wzrost miejscowych katéw optywu statecznikéw. Jesli
katy te osiggng wartosci, przy ktérych obcigzenia aerodynamiczne dziatajace na
stateczniki przekrocza warto$¢ obciazen dopuszczalnych - nastepuje urywanie sie
statecznikow. Rakieta traci statecznos$¢ i zaczyna ,,koziotkowac” na torze lotu, wskutek
czego ksztattjej trajektorii lotu moze ulec istotnej zmianie wzgledem przewidywanego.

W zwigzku z powyzszym umiejetnos¢ modelowania ruchu rakiety w stanach
awaryjnych ma réwniez kolosalne znaczenie przy wyznaczaniu stref bezpieczeristwa na
coraz to bardziej kurczacych sie terenach poligonowych.

2. Model fizyczny lotu rakiety w stanie awaryjnym

Na etapie badan wstepnych, przy opracowywaniu modelu fizycznego lotu rakiety

Pionowa paszczyzna symetrii
Rys. 1. Orientacja uktadu zwigzanego Rys. 2. Orientacja uktadu zwigzanego

z wektorem predkosci O x"Kkwzgledem z rakietg Oxyz wzgledem ukfadu
uktadu zwigzanego z Ziemia Oxgygzg zwigzanego z przeptywem Ox,,yaz,

w stanie awaryjnym, wykorzystano prawoskretne kartezjanskie uktady odniesienia
stosowane w balistyce zewnetrznej (rys. 1 i rys. 2) oraz poczyniono nastepujgce
zatozenia:

e zaréwno przed jak i po wystgpieniu awarii rakieta jest brytg sztywna,

e zadzialanie zapalnika lub zapalenie sie podsypki prochu czarnego powoduje
rozerwanie i ,,odstrzelenie” fragmentu gtowicy, co potwierdzily statyczne badania
doswiadczalne przeprowadzone na poligonie,

« impuls sity zaktdcajgacej powstajacy w chwili eksplozji, w wyniku oddziatywania
cisnienia detonacji na cze$¢ gtowicy rakiety, moze dziata¢ w dowolnym kierunku,
wywotujgc moment zaktdcajacy lot,
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e w stanie awaryjnym rakieta charakteryzuje sie symetriag geometryczna i masowa
(rys. 4),

» skrzydetka statecznika urywajg sie, gdy ich obcigzenia aerodynamiczne Fask
przekroczag warto$¢ 2800 N, co zostato potwierdzone prébami wytrzyma-
tosciowymi.

Indeksem ,0” oznaczono charakterystyki modelu fizycznego rakiety w chwili
startu, indeksem ,k” - po wypaleniu sie paliwa w silniku, natomiast indeksem
,a” - charakterystyki modelu fizycznego rakiety po wystgpieniu awarii.

2.1. Charakterystyki geometryczne

Schemat aerodynamiczny i oznaczenie podstawowych wymiarowych charakterystyk
geometrycznych rakiety M-210F w locie niezakldconym przedstawiono na rys. 3.
Wartos$ci liczbowe charakterystyk zestawiono w tabeli 1.

Lp 3

Rys. 3. Schemat aerodynamiczny rakiety M-210F w locie niezaktéconym

Tabela 1. Podstawowe charakterystyki geometryczne rakiety M-210F w locie
niezaktoconym

Rodzaj charakterystyki Oznaczenie  Warto$¢  Miano
liczbowa
1  Dtugos¢ rakiety 2.671 m
2  Diugos¢ czesdci gtowicowej K 0.465 m
3 Srednica rakiety d 0.122 m
4 Woydtuzenie czesci gtowicowej K 3.8 -
5 Rozpietos$¢ statecznikow Is, 0.254 m
6 Cieciwa wewnetrzna statecznika bw 0.200 m
7  Cieciwa zewnetrzna statecznika bz 0.180 m
8  Grubo$¢ stabilizatorow 8 0.0015 m
9  Kat skosu krawedzi natarcia X0 15 deg

Na rys. 4 i w tabeli 2 przedstawiono schemat aerodynamiczny oraz podstawowe
charakterystyki geometryczne rakiety po wystapieniu awarii (uszkodzeniu gtowicy),
niezbedne do teoretycznego wyznaczenia jej charakterystyk aerodynamicznych.
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Rys. 4. Schemat aerodynamiczny rakiety M-210F z uszkodzong gtowicg

Tabela 2. Podstawowe charakterystyki

z uszkodzong gtowica
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Wartosci

Rodzaj charakterystyki

Dtugos¢ kadtuba

Srednica kadtuba

Wydtuzenie kadtuba

Rozpieto$¢ statecznikow

Cieciwa wewnetrzna skrzydetka statecznika
Cieciwa zewnetrzna skrzydetka statecznika
Grubos$¢ skrzydetka statecznika

Rozpietos¢ izolowanego skrzydetka
Wydtuzenie skrzydetka statecznika
Powierzchnia skrzydetka statecznika

Charakterystyki masowo-bezwladnosciowe

geometryczne rakiety M-210F

Oznaczenie

Ssk

Warto$¢  Miano
liczbowa
2.225 m
0.122
18.2 -
0.254
0.200
0.180
0.0015
0.066
0.33 -
0.1216

3 3 3 3 3 3

3

liczbowe charakterystyk masowo-bezwtadnoSciowych rakiety w locie
niezaktéconym oraz po wystgpieniu awarii zestawiono w tabeli 3.

Tabela 3. Charakterystyki masowo-bezwtadnosciowe rakiety M-210F

Rodzaj charakterystyki

Masa poczatkowa rakiety dlat =10

Masa koncowa rakiety dla t =tk

Masa rakiety po awarii

Biegunowy moment bezwtadnosci dla t =t0

Réownikowy moment bezwtadnosci dla t =t0
Biegunowy moment bezwtadnosci dla t = tk

Rownikowy moment bezwtadnosci dla t = tk
Biegunowy moment bezwtadnosci dla t > t,,

Rownikowy moment bezwtadnosci dla t > ta
Wspotrzedna Srodka masy rakiety dla t = t0

Wspo6trzedna Srodka masy rakiety dla t =tk

Wspotrzedna srodka masy rakiety dla t > ta

Oznaczenie

mO0
mk
m,,
0
Ao =ho
/’*
hk = Kt
Ixa
Al la
XSkt
Ximk
Xsma

Warto$¢  Miano
liczbowa

60.51 kg
35.71 kg
27.0 kg

0.145 kgm2
34.038 kgm2
0.098 kgm2
23.356 kgm2
0.110 kgm2
13.665 kgm2

1.317 m
1.145 m
1.019 m
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2.3. Charakterystyki aerodynamiczne

Oddziatywanie os$rodka ruchu na badang rakiete opisano wypadkowga sitg
i momentem aerodynamicznym.

Sktadowe wypadkowej sity aerodynamicznej wyznaczono w uktadzie zwigzanym
z przeptywem Ox,yaza i zgodnie z [7] oznaczono nastepujgco

RA=[XA,YaZ A]=[-Px,Py -Pz] (1)
px = CXP%’ I's - sita oporu,
p, = cyvp%/ Is - sita no$na,
p =C, - sita boczna.

2
Natomiast sktadowe wypadkowego momentu ukiadu sit aerodynamicznych
wyznaczono w ukladzie zwigzanym z rakieta Oxyz i zgodnie z [7] oznaczono
nastepujaco

M* =[Mx,MyM_] 2)
V2
gdzie: M x = mx E SIx - moment przechylajacy,
pV?2 _
Mv=my 2 Sly ' momentodchylajacy,
pVv2 i
Mz=mz— SI, - moment pochylajacy.

Charakterystyki aerodynamiczne dla rakiety w locie niezaktéconym (konfiguracja
rakiety jak na rys. 3) wyznaczono w oparciu o badania tunelowe i badania poligonowe
dla nastepujgcych parametrow charakterystycznych: S = 11d'14, Ix=/,,, Iv=I-=Lp.

W modelu fizycznym przedstawiono je w nastepujgcej postaci:

Cx = Cx0(Ma,Re) + (Ma)a2+C " (Ma)/32
Cy=Cy0(Ma) + Cya(Ma)a
C, =Cz0(Ma) +Czp(Ma)fi
mx =mxo(Ma) + (Ma)/?
- my0(w o)+ myp(Ma)@: mygcMa)q + myo(Ma)$

m. =m,0(Ma) +mza(Ma)a +ma.(Ma)r + m,a(Ma)a

gdzie: m =—-, m =—- m.=—— pochodne czastkowe.

p="-, g= w, @a="-, P=-"y- - bezwymiarowe predkosci katowe.
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W przypadku wystapienia awarii i uszkodzenia gtowicy (konfiguracja rakiety jak na
rys. 4), charakterystyki aerodynamiczne dla petnego zakresu katéw natarcia i $lizgu ( od
0 do 360 stopni) wyznaczono w oparciu o dane literaturowe [1, 3, 4, 5, 6, 7, 8, 9, 10]
wynikéw badan tunelowych dla optywu ptaskiej ptytki (rys. 5, 6, 7, 8) oraz walca
podituznego (0$ symetrii walca wzdtuz przeptywu (rys. 9, 10)) i porzecznego (0$
symetrii walca poprzecznie do przeptywu (rys. 11, 12)). W modelu fizycznym
przedstawiono je w nastepujacej postaci:

cx = CXill(M a,Re,ap,Xst) + CXK(M a,Re,ap,Xk)
Cv=_Cysl(Ma,Re,a,Ask)+Cyw(M a,Re,cc,\)
C. =C ,,(Ma,Re, (i,Xsk) +Czw(Ma, Re, /3, Xk)
mx ~ mxo (Ma) +mpimad)p
my = myo(Ma) + mv((Ma, /3) + myJM a, (3) +myi(Ma)q + myp(Ma)$
m, = mz0(Ma) +m, sl(Ma,a) +mz,,(Ma,a) +mzr(Ma)r +mz&(Ma)d
gdzie:
CXWMa, Re,ap,AJ = Cxwpod(Ma, R e,\)+ Cxwpp(Ma, Re, At)sin3ap
CyW(Ma, Re,a,\ )= Cxwpp(Ma, Re, Xk)cosa sin2a ,

CZMMa,Re,0 ,AJ =-Cxw,,{Ma,Re,AjcosjSsin20 ,

cxi,c ,,¢C,,, - charakterystyki aerodynamiczne ptaskiej ptytki o wymiarach

skrzydetek statecznika.

ov - GH
«[°] Re
Rys. 5. Zalezno$¢ wspotczynnika sity Rys. 6. Zalezno$¢ wspétczynnika sity
normalnej i sity oporu ptaskiej ptytki oporu phaskiej ptytki i walca

od kata natarcia od liczby Reynoldsa
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Rys. 7. Zalezno$¢ wspoétczynnika sity
oporu ptaskiej ptytki od jej wydtuzenia
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Rys. 9. Zalezno$¢ wspdétczynnika sity
oporu walca podtuznego od wydtuzenia
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A
Rys. 11. Zalezno$¢ wspdtczynnika sity

oporu walca poprzecznego
od wydtuzenia
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Ma
Rys. 8. Zalezno$¢ wspotczynnika sity
oporu ptaskiej ptytki od liczby Macha

Ma

Rys. 10. Zaleznos$¢ wspoétczynnika sity
oporu walca podtuznego od liczby Macha

C, [_]

Ma

Rys. 12. Zalezno$¢ wspdtczynnika sity
oporu walca poprzecznego
od liczby Macha
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2.4. Charakterystyki zespotu napedowego

Charakterystyki zespotu napedowego wyznaczono w postaci charakterystyki
wysokosciowej silnika, uwzgledniajacej wptyw temperatury poczatkowej paliwa TO,
iw uktadzie zwigzanym z rakietg Oxyz wyrazono nastepujgco

F =[F(f,/i),0,0]
gdzie:
F(t,h) = Fn(t) +(pah=0- pa(h))Sw - cigg wzdtuz osi podtuznej rakiety,
Fn - cigg silnika o tem. poczatkowej paliwa TO na poziomie morza (rys. 13),

Sw - pole przekroju wylotowego silnika rakietowego,
par0 - ci$nienie atmosferyczne na poziomie morza,

p,,(h) - cis$nienie atmosferyczne na wysokosci lotu rakiety.

F” [N]

Rys. 13. Ciag silnika Fnw temperaturze TO= 20°

2.5. Charakterystyki sity i momentu zaktécajgcego wywotane detonacjg gtowicy

Wektor wypadkowej sity i momentu zakidcajgcego, stanowigcy sumaryczne
oddziatywanie nadci$nienia (wywotanego detonacja gtowicy) na rakiete, w ukladzie
Oxyz okre$lono nastepujaco

f*=[W 0.W 0./W 0] (3
Mf =[0,M,*v,A "] (4)

gdzie:
M zky=Fmky-xLma
M zckz = Fzakz 'XLn,a

Wi ielkosci poszczegdlnych sktadowych sity oraz momentu zaktdcajgcego zalezg od
ci$nienia detonacji, kierunku ,,odstrzelenia” czesci gtowicy ijej wymiarow.
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3. Model matematyczny lotu zakt6conego rakiety

Do opisu zakidconego awarig przestrzennego ruchu rakiety, jako bryly sztywnej
0 zmiennej masie, wykorzystano znane z mechaniki klasycznej twierdzenia o zmianie
pedu i kretu [7], W rezultacie otrzymano réwnania ruchu rakiety, ktére w postaci
wektorowej, w uktadzie poruszajacym sie ze srodkiem masy rakiety sktadajg sie z:
- dynamicznych i kinematycznych réwnar ruchu postepowego rakiety

N+ G kxVk =RA+Q +F+Fal (5)
dt K

AN - =VK (6)
dt
- dynamicznych i kinematycznych réwnan ruchu obrotowego rakiety

+Qx KO= Mo + (7)
dt
Q=ib+$ +y (8)
gdzie:
- wektor predkosci katowej uktadu zwigzanego z wektorem predkosci
Oxiykzk wzgledem uktadu zwigzanego z Ziemig Ox"y~Zg,
£2 - wektor predkosci katowej rakiety o sktadowych [p, g, r] w ukfadzie
Oxyz,
rK - wektor wodzacy $rodka masy rakiety w uktadzie
VK - wektor predkosci srodka masy rakiety,
- odpowiednio: kat odchylenia, pochylenia i przechylenia rakiety,
Q - wektor sity ciezkosci,
Ra - wektor wypadkowy uktadu sit aerodynamicznych dziatajagcych na
rakiete w locie,
KO - wektor momentu pedu (kret) rakiety wzgledem $rodka masy rakiety,
F - wektor ciggu silnika rakietowego,
Fzak - wektor sity zaktocajacej,
M0 - wypadkowy moment ukladu sit aerodynamicznych dziatajgcych na
rakiete w locie wzgledem jej Srodka masy,
M qik - wektor momentu sity zaktocajacej wzgledem srodka masy rakiety.

Posta¢ skalarna powyzszych réwnan wektorowych, +gcznie z roéwnaniami
uzupetniajgcymi, stanowi zamkniety, nieliniowy model matematyczny lotu zaktéconego
rakiety niekierowanej w stanie awaryjnym, w ktéorym mozna wyréznic:

¢ réwnania ruchu postepowego $rodka masy rakiety w uktadzie OxtytzZk-

av,
= Xt + QX + PA + FTXi (9)

mMVK? t =Y'A+Q» +F» + F*» (10)
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AW
-mVKcos®© ----- =Z;+Q, +F. +F. 11
dt QZI 2 " ( )
g\ = VKcos© cos*F (12)
dt
=VKsin 0 (13)
dt
dz£ .
q = —VKcos© sin*P (14)
t

réwnania ruchu obrotowego dookota srodka masy rakiety w uktadzie Oxyz\

(15)

(16)

IA - (Ix~1y)p-q =Mz+ Mz (17)

d_y =(<7CDsy-rsi'ny}----i--- (18)
dt cos$

1gsiny +rcosy (19)

=p-(qcosy - rsiny)tani? éo)

rébwnania uzupetniajgce:
- zaleznosci na sktadowe predkosci wiatru Vw oraz predkosci rakiety wzgledem
Ziemi VK[uKvKwK] i wzgledem powietrza V[u,v,w] w uktadzie Oxyz:

u=uK-uw V—W( - W —Wk - Wy (21)
V= u2+v2+ w2 ¢2)
uw U vk x
w - Laqy vk Caoy (23)
V% _ w K



Numeryczne badania dynamiki lotu rakiety niekierowanej. 269

- zaleznoS$ci na kat natarcia i kat slizgu
. w
B = arcsin — a = arctg- (24)

zaleznos$ci na sktadowe sit zewnetrznych w uktadzie Oxkykzk:

e* 0 -Px
Q» -mg Py (25)
0 ~P.
~F F,,, puikx
F»  t+reltyor O P'Mky (26)
E. 0
gdzie:
cost? cosi/l sin $ -sini/lcos P
sint/sin  + cosi/lsiny +
) cos$cosy o
-cosy/sintfcosy sini/lsini? cosy 27
sini/lcosi?+ . cosi/lcosy +
o . -costfsiny o ]
cosi/lsin$siny -sini/l sin tfsiny

cos&cosY sin©® -cosOsin'F

-sin0cos*F cos0 sin0sin*F (28)
sinfA 0 cosW
cosacosP sina - cosasinfi
Pa~ -sinacos/3 cosa sinasin/3 (29)
sin j8 0 cos (3

4. Wyniki obliczen numerycznych

Badania wptywu detonacji gtowicy na pasywnym (biernym) odcinku toru na
e D

S W opiv/6iuill AU TU VI

lotu modernizowanej rakiety M-210F w stanach awaryjnych, opracowany na podstawie
modelu matematycznego zestawionego w pkt. 3.

Na ponizszych wykresach przedstawiono wyniki wstepnych badan wptywu diugosci
trwania impulsu sity zaktoécajacej (wywotanej detonacjg gtowicy) na podstawowe
parametry lotu rakiety oraz na warto$¢ sity aerodynamicznej obcigzajacej skrzydetka
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statecznika. Rozpatrywano symulacje strzelania w warunkach, odpowiadajacych
warunkom strzelania poligonowego, podczas ktérego zarejestrowano za pomocg radaru
Dopplera niepoprawny lot rakiety:
- kat podniesienia wyrzutni rakietowej - A, = 10deg,
- czas wystapienia awarii - = 6.434 s.

Poszczegdlne warianty obliczeri oznaczono na wykresach nastepujgco:
poprawny - symulacja lotu niezaktéconego rakiety (bezawaryjnego),

poligon - niepoprawny lot rakiety zarejestrowany podczas strzelarh poligonowych,
f, =0.01 ms - symulacja lotu rakiety zaktéconego impulsem sity trwajacym 0.01 ms,
t,=0.02 ms - symulacja lotu rakiety zaktéconego impulsem sity trwajacym 0.02 ms,
t, =0.03 ms - symulacja lotu rakiety zaktéconego impulsem sity trwajacym 0.03 ms,

t,=0.035 ms - symulacja lotu rakiety zaktoconego impulsem sity trwajacym
0.035 ms, obcigzenia aerodynamiczne skrzydetek w tym wariancie
przekraczajg obcigzenia dopuszczalne, wskutek czego skrzydetka urywajg
sie irakieta, tracac statecznos¢, zaczyna ,.koziotkowaé” na torze lotu.

Na rys. 14 przedstawiono wptyw dtugosci trwania impulsu zakidcajgcego na
oscylacje przestrzennego kata oplywu rakiety OF, natomiast na rys. 15 wywotane tym
katem obcigzenia skrzydetek statecznika. W przypadku zaktocenia trwajgcego mniej niz
0.035 ms, obcigzenia aerodynamiczne skrzydetka nie przekraczajg obcigzen
dopuszczalnych.

apfstop] Fask IN |

1[SJ ‘M
Rys. 14. Wykresy przestrzennego kata Rys. 15. Przebiegi obcigzenia
optywu skrzydetek

Na rys. 16 porownano wartosci wspoétczynnika sity oporu oddziatywujacej na rakiete
w locie poprawnym, zaktdconym oraz poligonowym. Obok, na rys. 17, pokazano
przebieg wspdtczynnika sity oporu rakiety w przypadku lotu niestatecznego.

Efekty oddziatywania r6znych sit oporu w warunkach lotu poprawnego,
zaktoconego i poligonowego przedstawiono na rys. 18, w postaci przebiegédw predkosci
rakiety dla pierwszych 12 s lotu.

Na rys. 19 i 20 przedstawiono przebiegi katéw pochylenia i odchylenia rakiety, na
rys. 21 i 22 przebiegi katow pochylenia i odchylenia wektora predkosci, natomiast na
rys. 23 i 24 odpowiadajgce im tory lotu rakiety w ptaszczyznie poziomej i pionowej.



Rys. 19. Wykresy kata pochylenia rakiety
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t [s|

Rys. 16. Poréwnanie wspot, sity oporu Rys. 17. Przebieg wspot, sity oporu
w locie zaktdconym i poligonowym w locie niestatecznym
vV [mig]

t [sl

Rys. 18. Przebiegi predkosci rakiety natorze lotu
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Rys. 20. Wykresy kata odchylenia rakiety
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u [stop] V IStopi

r

t 18]

Rys. 21. Katy pochylenia predkosci rakiety Rys. 22. Katy odchylenia predkosci rakiety
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Rys. 23. Tory w plaszczyznie poziomej Rys. 24. Tory w ptaszczyznie pionowej

5. Whnioski koncowe

Niekontrolowane zadziatanie zapalnika na torze lotu moze doprowadzi¢ do
rozerwania gtowicy, a w konsekwencji do zmiany charakterystyk geometrycznych
(rys. 2), masowo-bezwtadnosciowych (tab. 2) i aerodynamicznych rakiety, co
potwierdzajg obliczenia wytrzymatosciowe i przeprowadzone badania eksperymentalne.

Impuls sity zaklocajagcej powstajacy w chwili detonacji glowicy, w wyniku
oddziatywania nadci$nienia na cze$¢ gtowicy rakiety, w istotny sposéb wptywa na ruch
rakiety dookota $rodka masy (rys. 14, 19 i 20). Wywotuje on réwniez duze zmiany w
ksztatcie toru lotu. Donos$no$¢ ulega zmniejszeniu (rys. 24), powieksza sie natomiast
odchylenie boczne rakiety od ptaszczyzny strzelania (rys. 23).

Przeprowadzona wstepna analiza numeryczna pozwala wprawdzie odrzuci¢ hipoteze
o urywaniu sie skrzydetek statecznikéw podczas lotu poligonowego, o czym $wiadczy
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duza roznica we wspoétczynniku sity oporu (rys. 16 i 17) i przebiegu predkosci lotu
(rys. 18), nie daje jednak jednoznacznej odpowiedzi na pytanie, co bylo powodem
niepoprawnego lotu rakiety zarejestrowanego podczas badan poligonowych.

Otrzymane wyniki symulacji lotu rakiety z uszkodzong (wskutek detonacji) gtowica,
sg porownywalne z poligonowymi, ale tylko w chwili wystapienia awarii. W dalszych
sekundach lotu daje sie zauwazy¢ roznice miedzy nimi (rys. 16 i 18). Jednym
z powodéw tych rozbieznoSci moga by¢ zjawiska dynamiczne zwigzane
z wystepowaniem asymetrii aerodynamicznej i masowo-bezwtadnosciowej rakiety po
detonacji gtowicy, ktore w tej fazie badan zostaty pominiete. Przyczyna moze réwniez
tkwi¢ w oszacowaniu teoretycznym warto$ci charakterystyk rakiety po wystapieniu
awarii, zwiaszcza wspotczynnikbw momentéw aerodynamicznych zaleznych od
predkosci katowych.

Dalsze analizy wymagaja wyznaczenia w badaniach tunelowych petnych
charakterystyk rakiety ~w niesymetrycznych konfiguracjach awaryjnych oraz
uwzglednienia w modelu matematycznym asymetrii masowo-bezwtadnosciowej.
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Numerical investigation into flight dynamics of a free rocket with
a damaged head

Summary

In the paper a model supplied with the analysis of dynamical properties of free
rockets in the case of in-flight damage. The case of not controlled ignition of has been
considered the detonator during shots with rockets M-210F with a training head has
been considered. In the process of modelling a special attention has been paid to
determination of paper of aerodynamic characteristics of rockets as a function of the
Mach number the whole range of angles of attack and sideslip. The results of
theoretical analysis of the rocket flight under failure conditions have been compared
with these registered using a Doppler radar in shooting of a distance of the rocket
range.
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WPLYW INTERFERENCJI AERODYNAMICZNEJ
NA RUCH ZASOBNIKOW ZRZUCANYCH Z SAMOLOTU
WYKONUJACEGO MANEWR

M aciej Lasekl

Krzysztof Sibilski2

W pracy przedstawiono koncepcje wykorzystania numerycznego wyznaczenia wptywu interferencji
uktadu ptatowiec-podwieszenie na ruch podwieszenia lotniczego w fazie zrzutu z samolotu
wykonujacego manewr. Omoéwiony zostat model fizyczny i matematyczny ukladu oraz
zaproponowano sposéb wykorzystania otrzymanych wynikéw w badaniach wyznaczajacych
wzajemne potozenie podwieszen isamolotu w poczatkowej fazie zrzutu z samolotu

1.Wstep

Przy coraz wiekszej rdznorodnosci Srodkdéw przenoszonych przez wspoétczesne
samoloty bojowe, okreslenie trajektorii zewnetrznego podwieszenia po zrzucie
z samolotu bojowego stanowi wazne zagadnienie projektowania aerodynamicznego
uktadu podwieszenie-samolot. DosSwiadczenia z eksploatacji samolotéw bojowych,
a takze wyniki badan eksperymentalnych i obliczen numerycznych wskazujg na duzy
wptyw interferencji aerodynamicznej wystepujacej w uktadzie nosiciel-podwieszenie,
zarébwno na bezpieczenstwo zrzutu jak i na celno$¢ bombardowania. Wptyw ten jest
istotny zwitaszcza dla zasobnikéw o matej masie w stosunku do objetosSci (np. puste
dodatkowe zbiorniki paliwa) lub zasobnikéw o duzej no$nosci (np. uskrzydlone bomby,
nosiciele subamunicji). z drugiej strony, podwieszenia lotnicze przenoszone sg przez
samoloty o coraz wiekszej manewrowos$ci, a wiec zakres mozliwych do wystgpienia
stan6w lotu staje sie coraz szerszy. Osobnym przypadkiem jest zrzut srodkéw bojowych
przenoszonych przez samoloty projektowane jako trudno wykrywalne przez radary.
z powodoéw konstrukcyjnych, Srodki bojowe przenoszone przez te samoloty,
umieszczone sg w komorach bombowych i w chwili opuszczania luku bombowego
narazone sg na nagtg zmiane warunkéw optywu.

Mozna wyr6zni¢ dwie fazy lotu zrzuconego podwieszenia. W pierwszej, w ktdrej
podwieszenie przemieszcza sie w polu bliskiego ontvwu nosiciela noHstawnwvm
problemem jest bezpieczenstwo zrzutu tj. zapewnienie takiej separacji podwieszenie-
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nosiciel dla zadanych warunkéw zrzutu aby nie wystgpita kolizja zrzucanego
podwieszenia z jakimkolwiek elementem samolotu-nosiciela a takze z innymi
przenoszonymi przez nosiciel podwieszeniami. W fazie tej wazna role spetnia
interferencja aerodynamiczna nosiciela na ruch zrzucanego zasobnika.

W drugiej fazie lotu, z dala od nosiciela, podstawowym zagadnieniem jest
okre$lenie dynamiki i trajektorii, w tym okre$lenie zasiegu czy tez trafienia w okreslony
punkt zrzucanego podwieszenia.

W badaniach powyzszych zagadnien stosowane sg obliczeniowe metody
numeryczne aerodynamiki i dynamiki lotu, symulacyjne badania eksperymentalne
w tunelach aerodynamicznych oraz badania w locie. Zazwyczaj metody te
w konkretnym rozpatrywanym przypadku podwieszenie-nosiciel stosowane sg tgcznie,
z tym, Ze ostatnio coraz wiekszego znaczenia nabierajg metody obliczeniowe. Fakt ten
zilustrowano w pracy [5], podajac, ze w roku 1989 udokumentowanie bezpiecznego
zrzutu podwieszenia JSOW z samolotu F-18 w zakresie do Ma=0.95 wymagato 400
godzin badan tunelowych i 20 lotdw. Natomiast dzieki szerszemu zastosowaniu metod
obliczeniowych, dla ktérych przeprowadzono obszerng walidacje w peinej obwiedni
eksploatacji samolotu F-18 do Ma=1.3, w roku 2000 przeprowadzono takie
udokumentowanie wykonujagc 60 godzin badan tunelowych i 5 lotow. W pracy [5]
wskazano, ze mozliwe byto to przede wszystkim dzieki wdrozeniu zintegrowanego
systemu Modelowania i Symulacji, badan tunelowych i badan w locie. Tak znaczne
zmniejszenie ilosci lotow doswiadczalnych jest istotne przede wszystkim z punktu
widzenia kosztéw programu badawczego, poniewaz koszt badan locie jest czesto o 2-3
rzedy wyzszy niz badania z wykorzystaniem technik obliczeniowych. Nie znaczy to, ze
nalezy sie spodziewa¢ catkowitego wyeliminowania badan w locie i istotnego
zmniejszenia doswiadczeA w tunelach aerodynamicznych na korzy$¢ metod
obliczeniowych, gdyz mozliwosci metod obliczeniowych oraz moc komputeréw jeszcze
przez pewien czas nie spetni pokitadanych w nich oczekiwahA. Poza tym, wykonanie
lotéw doswiadczalnych przy wdrazaniu do eksploatacji nowych $srodkéw bojowych, jest
wymagang przepisami probg dowodowa.

W prezentowanej pracy przedstawiono wyniki prac, ktérych celem byto
opracowanie efektywnej i niskokosztowej metodyki badan bezpieczenstwa zrzutu
podwieszenia lotniczego, tgczacej metody eksperymentalne oraz techniki obliczeniowe
aerodynamiki numerycznej.

2. Model fizyczny i matematyczny

Do realizacji przedstawionego zadania przyjeto model obliczeniowy oparty na
potagczeniu metod aerodynamiki numerycznej z modutem catkowania réwnan ruchu
(rys.l). Do wyznaczenia sit i momentéw aerodynamicznych dziatajagcych na zasobnik
wykorzystano zmodyfikowang metode panelowg [7, 10, 14], bazujaca na réwnaniu
Laplace'a dla potencjatu zaburzen:

V20=0 1)

do ktérego sprowadza sie rownanie ruchu ptynu po przyjeciu zatozen o nielepkosci
i niescisliwosci ptynu, braku oderwan i bezwirowosci optywu (z wyjatkiem S$ladu).
Wybér metody podyktowany byt stosunkowo prostg aplikacjg oraz niskim kosztem
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obliczeniowym umozliwiajgcym realizacje postawionego zadania na komputerach
klasy PC.

xo(lo) ' Réwnania ruchu

-F(x(1)-

aerodynamika
Obszar interferencji numeryczna

x(®

Wyznaczenie
wektora sil i momentéw
dzialajacych na samolot

Uzupetnienie
Obszar niezaburzony danych

aerodynamicznych
Aerodynamikajak dla

uskrzydonego punktu
materialnego

Rys. 1. Schemat programu obliczeniowego

Stosujagc  do rownania (1) tozsamo$¢ Greena oraz wprowadzajac definicje
osobliwosci numerycznych:
a) natezenie dipola (-fi =&-<pj),
d& d&;

b) natezenie zrédta (-a = ———-----m- 5
dn dn

mozna otrzymac réwnanie catkowe opisujgce rozktad potencjatu zaburzen predkosci na
powierzchni obiektu:

i .oa ro : 3 f
P) =~ O-—fi— = ds-i-—-*[ u— ds+"iP ) (2)
®( ) 43t e\ t dn g, ) 471[0 dn

Poniewaz obiekt znajduje sie w ruchu nieustalonym, rozwigzanie uzyskano metoda
tzw. time-stepping [10] tj. dla kazdego kroku czasowego modyfikowano odpowiednio
$lad sptywajacy z powierzchni no$nych (rys. 2).

Rozktad osobliwosci, otrzymany z rozwigzania réwnania optywu, jednoznacznie
wyznacza pole predkosci na powierzchni i w obszarze wokét zespotu nosiciel-zasobnik.
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Rozktad cisnienia obliczany jest z rownania Bernoulliego dla optywu niestacjonarnego
zwanego réwniez rownaniem Lagrange’a:

yl ¢t Q)

Dynamiczne réwnania podwieszenia lotniczego zostaty wyprowadzone w nieiner-
cjalnym uktadzie wspotrzednych Oxyz (rys. 3) z uogo6lnionych réwnan zmiany pedu
i zmiany kretu bryly sztywnej [1, 6, 21, 24, 26], przy zatozeniu, ze zarbwno masa
podwieszenia, momenty bezwitadnosci i potozenie jego $rodka masy nie zmieniajg sie
w czasie oraz uktad Oxyzjest zaczepiony w $rodku masy podwieszenia.

Potozenie uktadow grawitacyjnych OxcycZc i O”cJecsZ-gs zwigzanych odpowiednio
z poruszajacymi sie podwieszeniem i samolotem wzgledem nieruchomego inercjalnego

0\X\y\Z\ okres$lajg dla podwieszenia wektor Rp o wspoétrzednych [x\\y\,z\] oraz dla
samolotu wektor Rs o wspoétrzednych [xis,yis,z|s].

Wzajemne usytuowanie wzgledem siebie uktadow grawitacyjnych OxcyGZc
i 0,XG8yGsZGs okresla wektor Rps o wspotrzednych [xps,yps,zps].

Potozenie uktadéw konstrukcyjnych Oxyz oraz Oxsyss wzgledem odpowiadajagcych im
uktadow grawitacyjnych oxGgyczc i 0JCGyC(zQrjednoznacznie opisujg quasi-eulerowskie
katy obrotu zwane rowniez katami samolotowymi [1,6, 24, 26],

Zwrot wektora predkosci przeptywu wzgledem uktaddéw Oxyz oraz 0,x,yx, okreslaja
katy: a -kat natarcia i/? -kat slizgu (por. [1,6, 24, 26]).

Sktadowe chwilowej predkosci katowej p, q, r sg liniowymi zwiazkami predkosci
uogb6lnionych < & , & , ¥ o wspotczynnikach zaleznych od wspdtrzednych
uogo6lnionych 0, & W . Odpowiednie zaleznosci i transformacje mozna znalez¢ np.
w pracach: [1,6, 24, 26].



Whplyw interferencji aerodynamicznej na ruch zasobnikéw 279

Zwiazki kinematyczne miedzy skfadowymi predkosci liniowej xt, yt, 7
mierzonymi w uktadzie inercjalnym OiXiytzi a sktadowymi predkosci «, v, w w
uktadzie odniesienia Oxyz zwigzanym z podwieszeniem znalez¢ mozna w pracach [1,6,
24, 26],

Oznaczenia katow, wspo6trzednych oraz predkosci bez indekséw odnosza sie do
podwieszenia, natomiast dla samolotu odpowiadajg oznaczenia z indeksem s.

Rys. 3. Przyjete ukfady odniesienia, wspotrzedne katowe, predkosci liniowe i predkosci
katowe [14, 19].

Model matematyczny uktadu samolot-podwieszenie moze by¢ przedstawiony
w postaci:
BZ+PBzZ=Q (4)
gdzie:

Z =col[u,v,w, p,q,r]

-macierz bezwtadnosci:
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m 0 0 0 0 0
0 m 0 0 0 0
0 0 m 0 0 0
b =
0 0 0 H X ~IXz
0 0 0 sy JY ~JYZ
0 0 0 Jxz -~Jyz Iz
0 -1 a 0 0 0
r o - 0 0 0
- p 0 0 0 0
pom. macierz predkosci: P = 3
0 -w v 0 -r q
w o r o o
-V u 0 -q p 0
F
-wektor sit zewnetrznych: Q

3. Realizacja numeryczna przyjetego modelu obliczeniowego
Na podstawie przyjetego modelu matematycznego ruchu oraz optywu podwieszenia,

opracowany zostat cyfrowy model symulacyjny ruchu podwieszenia lotniczego w
niejednorodnym polu predkosci.

Rys. 4. Panelizacja modelu badanego na stanowisku modelowania swobodnego zrzutu
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Geometryczne dane wejsciowe opisujagce geometrie obiektu (samolotu i podwie-
szenia) przekazywane sg do programu obliczeniowego w formie plikéw tekstowych
zawierajgcych wspoétrzedne wierzchotkow siatki opisujgcej powierzchnie bryt.

Przyktadowa numeryczna reprezentacja geometrii obiektow obliczeniowych
wykorzystanych w prezentowanej pracy przedstawiona jest na rys. 4.

Szczegdtowy opis struktury programu obliczeniowego mozna znalezé w pracach
[14,16,17,18,19].

4. Wyniki

Wplyw interferencji aerodynamicznej na charakterystyki podwieszenia wyznaczony
zostat na przyktadzie pordwnania obliczerh obcigzen aerodynamicznych dziatajgcych na
podwieszenie typu zbiornik paliwa podwieszonego na belce podskrzydtowej samolotu
1-22  ,lIryda” z wynikami pomiaréw wagowych przeprowadzonych w tunelu
aerodynamicznym. Obliczenia wykonano dla konfiguracji podwieszenie-belka
podwieszenia-skrzydto. Kadtub samolotu nie byt modelowany. Zastosowano ustalony
model aerodynamiki (bez modelowania nieustalonego $ladu wirowego). Wspo6tczynnik
oporu tarcia oszacowano na podstawie danych zamieszczonych w [12]. Wyniki obliczen
poréwnane z danymi eksperymentalnymi zamieszczone sg na rysunkach 5 i 6.

() (b)

Podwieszenie “Typ B
7777777 eksperyment « izolowany zbiornik
eksperyment - zbiornik na podw

—— obliczenia - zbiomik na podw

Podwieszenie "Typ B"
eksperyment - zbiomik na podw
77777777777777 obliczenia + zbiormik na podw

Rys. 5. (a) wspoétczynnik sity oporu; (b) wspotczynnik sity-bocznej podwieszenia na
belce podskrzydtowej w funkcji kata natarcia uktadu samolot-podwieszenie

Pomimo braku zamodelowania kadtuba, wyniki obliczen charakteryzuja sie bardzo
dobrg zgodnoscig z wynikami eksperymentu. Sugeruje to, iz dominujagcy wplyw na
optyw podwieszenia podczepionego na belce podskrzydtowej ma skrzydto samolotu.
Istotnym wynikiem obliczenh jest takze pojawienie sie¢ na symetrycznym podwieszeniu
znajdujgcym sie w zaburzonym przez samolot optywie, wyraznej sity bocznej.

Obliczenia trajektorii podwieszenia po zrzucie wykonano dla konfiguracji nosiciela
kadtub-skrzydto-belka oraz podwieszenia zrzucanego z wewnetrznej belki podwieszen.
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@) (b)

Podwieszenie “Typ B*
—— eksperyment mizolowany zbiornik

eksperyment mzbiomik na podw .

o biomikna Podwieszenie Typ 6

obliczenia =2 podw - - eksperyment izolowany zbiomik

02 eksperyment  zbiomik na podw
777777 obliczenia mzbiornik na podw

016
014
012

Rys. 6. (a) wspotczynnik sity nosnej, (b) momentu pochylajgcego podwieszenia na
belce podskrzydtowej w funkcji kata natarcia uktadu samolot-podwieszenie

Rys. 7. Widok trajektorii obliczeniowej zrzutu bomby kasetowej z lotu wznoszacego
o0 kacie toru y=20°, czas zrzutu 1s., kat natarcia a=3°, kat zaklinowania usterzen
podwieszenia <5=3°.

Jako przyktad zrzutu podwieszenia w locie manewrowym wykorzystano manewr
bombardowania na wznoszeniu. Zrzucanym $rodkiem bojowym byta bomba kasetowa



Wplyw interferencji aerodynamicznej na ruch zasobnikéw 283

0 wagomiarze 222 kg. Zrzut podwieszenia nastagpit w chwili przejScia samolotu do
prostoliniowego lotu wznoszacego o kacie pochylenia toru y=20°. W chwili zrzutu kat
natarcia zespotu samolot-podwieszenie byt rowny a=3° a predkos$¢ lotu V=600 km/h
(Ma=0.48). Obliczenia przeprowadzono dla przedziatu czasowego od r=0 s. do r=Il s.,
krok catkowania z)/=0.01 s. Na rysunkach od rys. 7do rys. 10 przedstawiono kolejne
potozenia podwieszenia w stosunku do samolotu.

Rys. 8. Trajektoria obliczeniowa bomby kasetowej zrzuconej w locie wznoszacym
0 kacie toru y=20°, widok w ptaszczyznie rownolegtej do ptaszczyzny uktadu
grawitacyjnego OY~Zg.
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Rys. 9. Trajektoria obliczeniowa bomby kasetowej zrzuconej w locie wznoszacym
o0 kacie toru y=20°, widok w ptaszczyznie rownolegtej do ptaszczyzny uktadu
grawitacyjnego OXsZg.

Rys. 10. Widok kolejnych potozen bomby kasetowej na tle toru lotu samolotu-nosiciela
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5. Whnioski

Przedstawione powyzej analizy wykonanych obliczeA i badan poréwnawczych
wykazujg, ze opracowane modele fizyczne, matematyczne i informatyczne ukfadu
podwieszenie - samolot stanowig dobre odwzorowanie rzeczywistego procesu zrzutu
podwieszenia lotniczego w zaburzonym przez samolot polu predkosci. Charakteryzuja
sie takze stosunkowo niewielkim kosztem obliczeniowym (w zalezno$ci od
analizowanych przypadkéw obliczenia trwaty od 4 do 25 godzin na komputerze klasy
PC 800 MHz).

Zaobserwowano znaczacy wptyw interferencji aerodynamicznej na charakterystyki
aerodynamiczne podwieszenia oraz jego ruch w bezpos$redniej bliskosci samolotu.
Dlatego tez wykonywanie jakichkolwiek analiz ruchu podwieszenia w poblizu nosiciela
z pominieciem wptywu interferencji jest btedne.

Przypadek obliczen wykraczajagcych poza zakres mozliwosci badawczych tuneli
aerodynamicznych przedstawiono na rysunkach od rys. 7-10. Rysunki te przedstawiaja
wyniki symulacji numerycznej w warunkach manewru bombardowania na wznoszeniu
z celowaniem do wyniesionego punktu. Wyniki obliczen wskazujg na znacznie wieksze
zaburzenie toru lotu podwieszenia po zrzucie niz dla przypadku bombardowania z lotu
poziomego. Mozna zauwazy¢ (rys. 7-9) ze opOznienie wykonania manewru odejscia
przez samolot (,manewr przeciwodtamkowy”) lub zmniejszenie predkosci lotu po
zrzucie moze doprowadzi¢ do kolizji samolotu z podwieszeniem. Nalezy podkresli¢, ze
w praktyce poligonowej zaobserwowano podobne zdarzenia.

Pewnym ograniczeniem przyjetej metodyki, jest brak uwzglednienia wplywu
Scisliwosci  na wyniki obliczet niestacjonarnych. W zwigzku z tym zakres
stosowalnosci ww. metody jest ograniczony do predkosci odpowiadajacych liczbie
Ma=0.65. Jednak wiele praktycznych przypadkoéw zrzutow odbywa sie na predkosciach
odpowiadajgcych zakresowi stosowalnosci metody.

Zaprezentowang w niniejszej pracy metodyke obliczeniowg mozna wzbogacic
o0 analizy:

. wptywu turbulencji lub oscylacji parametrow ruchu samolotu w chwili zrzutu

na charakter odejscia podwieszenia,

. zrzutu podwieszeh o zmiennej masie lub geometrii (np. wysuwane skrzydta),

. zbadanie wptywu dodatkowych wiezéw wystepujagcych w czasie zwolnienia
podwieszenia z zamka podwieszenia (np. site tarcia, wpltyw naciggu zamka
itp),

. zamodelowanie ograniczen ruchu podwieszenia przez geometryczne wiezy
struktury ptatowca.

Mozliwa jest réwniez zmiana modelu optywu na model pozwalajacy na analize
zrzutéw w zakresie nreHkns$ri nknto- i naHH7wieknwvrh

Reasumujac, mozna stwierdzi¢, ze opracowana metodyka tgczaca zmodyfikowang
metode panelowg wykorzystang do wyznaczania sit i momentéw aerodynamicznych
z metodami rozwigzywania rownan ruchu umozliwia efektywnag analize ruchu
zrzucanego z samolotu zasobnika w zaburzonym przez samolot polu predkosci.
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Modelling of external store separation in manuvering flight
Summary

The paper presents contents concepts and results solutions of aircraft - external store
configuration interference in manuvering flight. A Computational Fluid Dynamics
(CFD) technique based on the Nonlinear Panel Method with unsteady free wake
formulation for flow field predictions around manoeuvring aircraft to be obtained -
external store configuration just before and during the separation is the primary goal of
the investigation. The main emphasis is placed on practical, cost-effective engineering
solution to a complex problem with reasonable computational efficiency allowing the
computer code to run on PC computers.
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MODELOWANIE FIZYCZNE | MATEMATYCZNE DYNAMIKI
TORPED LOTNICZYCH W TRAKCIE LOTU SWOBODNEGO
ZE SPADOCHRONEM

Krzysztof Slotal

Jerzy Maryniak?2’

W pracy przedstawiono zagadnienia modelowania fizycznego i matematycznego dynamiki ruchu
w wodzie sterowanej torpedy lotniczej. Stosujac réwnania Boltzmanna-Hamela dla ukfadéw
mechanicznych, opracowano model matematyczny torpedy w wodzie, uwzgledniono sity i momenty
hydrody-namiczne. Na przyktadzie amerykanskiej torpedy Mk-15 [9, 12] dokonano identyfikacji
parametrycznej, wyznaczajac wspoétczynniki hydrodynamiczne.

Wyprowadzone réwnania ruchu wraz z prawami sterowania umozliwiaja zastosowanie ich do
symulacji ruchu torped samonaprowadzajacych sie na manewrujacy okret-cel lub naprowadzanych
réznymi systemami - zaréwno torped lotniczych zrzucanych z samolotéw i $migtowcow, jak
i morskich wyrzucanych z okretéw nawodnych i podwodnych. Przy formutowaniu modelu
fizycznego rozpatrzono uktad otoczenie-torpeda-sterowanie. Torpede trakto-wano jako bryle
nieodksztatcalng. Zbudowano model symulacyjny opierajgc si¢ na interaktywnym programie czasu
rzeczywistego. W czasie lotu swobodnego torpeda zachowuje si¢ w spos6b nie kontrolowany, co
moze prowadzi¢ do jej zniszczenia. Aby temu zapobiec, wprowadza sie zesp6t stabilizujagco—
hamujacy w postaci spadochronu. W pracy przedstawiono wptyw spadochronu na zachowanie sie

torpedy w trakcie jej lotu swobodnego oraz dokonano poréwnania pomiedzy lotem torpedy bez
spadochronu, jak i ze spadochronem.

1. Wstep

Gtéwng mysla przewodnia, ktéra inspirowata konstruktoréw torped, byta chec
razenia podwodnej czesSci kadtuba okretu. Od dawna bowiem zdawano sobie
sprawe, ze zanurzona cze$¢ kadtuba okretu jest jego stabg strona, stanowiaca
przystowiowg ,piete Achillesa". Okret majacy uszkodzone dno lub burte ponizej
linii wodnej nabiera wode, traci ptywalno$¢ dodatnig i w rezultacie tonie. Ta

niezwykle atrakcyjna z militarnego punktu widzenia idea byta réwniez motorem
powstania miny morskiej i okretu podwodnego

1mgrinz., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW. e-mail: kslot@ meil.pw.edu.pl.
2 prot. dr hab. inz., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW
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Rys. 1. Rakieto torpeda WA-111 Szkwat

Torpedy po raz pierwszy zostaly uzyte podczas wojny rosyjsko-tureckiej
w 1877— 1878 roku. Mianowicie dwa rosyjskie kutry torpedowe: Czesma i Sinop,
wyposazone w udoskonalone torpedy R. Whiteheada, wykonaty udany atak
torpedowy, zatapiajagc na poczatku 1878 roku turecki okret Intibach o wypornosci
700 ton [3, 4, 9].

Rozwoj torped postepowat nieustannie. W czasie Il wojny Swiatowej
pojawiajg sie torpedy samonaprowadzajgce sie na cel, a takze torpedy majace
naped elektryczny z akumulatorow. Udoskonalenia te jeszcze bardziej zwiekszyty
groze torpedy jako poteznego pocisku podwodnego. Po wojnie pojawitly sie
rakieto-torpedy, czyli pociski tgczace w sobie cechy pociskéw rakietowych
i klasycznych torped.

2. Modelowanie ruchu torpedy

Przy formutowaniu modelu fizycznego rozpatrzono uktad: otoczenie-torpeda-
sterowanie. Torpede traktowano jako bryte nieodksztatcalng.

Zbudowano model symulacyjny opierajac sie na interaktywnym programie czasu
rzeczywistego z uwzglednieniem mozliwos$ci sterowania przez operatora oraz zmiany
parametrow ruchu celu tj. zmiany kursy, zmiany predko$ci, zmiany zanurzenia.
Zdecydowano sie na uzycie metody biernej (nie czynnej - z przewidywaniem potozenia
celu) ze wzgledu na niewielkie predkosci oraz duze rozmiary celu.
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Rys. 2. Torpeda klasyczna - wspotczesna

Uktady odniesienia, wspotrzedne liniowe i katowe przyjeto zgodnie z przyjmo-
wanymi w lotnictwie [8, 9, 10, 14] - Rys. 3.

Rys. 3. Przyjete uktady odniesienia, predkos$ci liniowe i katowe

Sity i momenty sit dziatajace na torpede sprowadzono do wektora momentu sit oraz
wektora sity i rozpisano na sktadowe w uktadzie odniesienia sztywno zwigzanym
z torpeda.
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Do wyprowadzenia réwnan ruchu zastosowano réwnania mechaniki analitycznej
Boltzmanna-Hamela dla uktadéw mechanicznych [8, 9, 12, 14]. Ponizej przedstawiono
rébwnania po sprowadzeniu do postaci macierzowej:

gdzie:

MV+KMV=Q

macierz bezwtadnosci

m 0 0

0 m 0

0 0 m
M =

0 sSZ -Sy

0 -R

R
k=0 i
0 -w
w 0
v ou

wektor przyspieszen

o

V =col[U,V,W,P,Q,R]

wektor predkosci

\

macierz sit zewnetrznych [8, 9, 14]

=col[U,V,W,P,Q,R]

Q =col[X,Y,Z,L,M,N]

zwigzki kinematyczne mozna przedstawi¢ w postaci [8, 9, 10, 14, 15]

r = col[x\,y\,zi,<j>,9,)jf] = F[U,V,W,P,Q, R,(j),6,y/]

Petne wyprowadzenia przedstawione sg w publikacjach [8, 9, 10],
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(4)

®)
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3. Symulacja numeryczna
Przeprowadzono symulacje numeryczng zaktadajac, ze torpeda zostata zrzucona ze
Smigtowca z wysokosci 25 m, przy predkosSci poczatkowej réwnej 20 m/s.

Przeanalizowano dwa przypadki. W pierwszym torpeda poruszata sie bez spadochronu,
w drugim torpeda byta wyposazona w urzagdzenie hamujace w postaci spadochronu.

Rys. 4. Zrzut torpedy ze Smigtowca

Rys. 5. Wykres toréw torped X-Z Rys. 6. Wykres predkosci torped
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Rys. 7. Wykres predkosci przechylania

Rys. 9. Wykres predkos$ci pochylania

Rys. 8. Wykres - kat przechylania

Rys. 10. Wykres - kat pochylania
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Rys. 11. Wykres predkosci odchylania Rys. 12. Wykres - kat odchylania

4. Podsumowanie

Przedstawiona praca stanowi przyczynek do dalszych badan i prac prowadzonych
nad dynamikg sterowanych torped. Z przedstawionej powyzej symulacji (rys. 5-12)
wynika, ze:

¢ torpeda niehamowana spadochronem:

- rozpedza sie zwiekszajgc predkosc (rys. 6) i pada na powierzchnie wody pod
matym katem nachylenia (rys. 10) co moze spowodowac uszkodzenie
torpedy

- ruchy odchylajace (rys. 11, 12) sg niewielkie i nie wptywajg na dynamike
ruchu.

e rozwiniecie spadochronu hamujacego powoduje:

- zmniejszenie predkosci torpedy, az do szybkiego osiggniecia predkosci
krytycznej (rys. 6)

- wystromienie toru lotu torpedy (rys. 10 i rys. 5)

- spadochron powoduje powstanie niewielkich wahan torpedy (rys. 8, 9, 10).

W zwigzku z wystromieniem toru lotu swobodnego ze spadochronem konieczne
jest odstrzelenie spadochronu przy wejsciu w wode oraz wiaczenie systemu sterowania
i przejscie na naprowadzanie na manewrujacy cel.
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Physical and mathematical modeling of aerial torpedoes in free motion dynamics

with a parachute
Summary

The problem of physical and mathematical modelling of a torpedo motion in air

after the drop from a bomber has been presented in the paper. The Boltzmann-Hamel
equations for mechanical system have been applied to formulation of a mathematical
model for the torpedo motion in water and reduced equations in the tree motion in air.
In the motion of torpedo aerodynamical and moments forces have been taken into
consideration. The parameters of American Mk-15 torpedo have been applied to
identification of the model, in the course of which the aerodynamic coefficients have
been determined in a wind tunnel.
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EKSPERYMENTALNA WERYFIKACJA MATEMATYCZNEGO
MODELU DYNAMIKI LOTU BOMB LOTNICZYCH

Andrzej Zylukl

W pracy przedstawiono ogélny model badan wiasnosci dynamicznych bomb lotniczych. Badania
przeprowadzono metodg doswiadczalng i teoretyczng. Poréwnanie rozwigzan uktadu réwnan ruchu
uzyskanych z modelu symulacyjnego z rzeczywistym przebiegiem zjawiska oraz ocene przyjetego
modelu z punktu widzenia realizacji celéw modelowania nazwano weryfikacja.

1. Wstep

Charakterystyki dynamiczne lotniczych $rodkéw bojowych, np. bomb lotniczych, sa
zazwyczaj zdefiniowane w postaci zbioru wielkosci fizycznych opisujgcych swobodny
ruch obiektu [2, 3, 5 9], Mozna tu wymieni¢ parametry geometryczne i masowe,
charakterystyki aerodynamiczne, wspotrzedne liniowe ikatowe oraz predkosci liniowe
i katowe, przecigzenia itp. Wielkosci te stanowig zbiér parametrow wejsciowych
wprowadzanych do cyfrowych przelicznikéw urzadzen nawigacyjno-celowniczych
statkbw powietrznych. Urzadzenia te wypracowujag momenty: zrzutu, odpalania lub
strzalu. Wydaje sie wiec oczywiste, ze mozliwie jak najdoktadniejsze wyznaczenie tych
wielkosci jest niezbedne do zapewnienia wysokiej efektywnos$ci lotniczych $rodkéw
bojowych.

Badania wt#asno$ci dynamicznych bomb lotniczych mozna realizowa¢ metoda
doswiadczalng, teoretyczng lub mieszang. Poréwnanie rozwigzan ukfadu réwnan ruchu,
uzyskanych na podstawie analiz modelu symulacyjnego z rzeczywistym przebiegiem
parametrow lotu lotniczych $rodkéw bojowych, pozwala na ocene przyjetego do
obliczen modelu. Taka analize, przeprowadzong z punktu widzenia realizacji celéw
modelowania, nazwano weryfikacjag modelu [3, 9, 10, 11],

2. Badania teoretyczne

2.1. Model bomby lotniczej

Badania teoretvczne sprowadzono do analizv modeli fizycznych i matematycznych
oraz budowy odpowiedniego modelu symulacyjnego. Réwnania ruchu wyprowadzono
na podstawie og6lnych zasad dynamiki bryly sztywnej o zmiennej masie. Rdwnania

1mgr inz., Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, e-mail: azylu@itwlzl4.polbox.pl.
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wyprowadzono w klasycznym uktadzie wspotrzednych  sztywno zwigzanym
Z poruszajagcym sie obiektem. Przyjeto, ze poczatek tego uktadu wspotrzednych
znajduje sie w dowolnym punkcie znajdujagcym sie wewnatrz badanego obiektu.
Wyprowadzony uktad réwnan ruchu - wraz z zalezno$ciami opisujagcymi obcigzenia
pochodzace od sit i momentow sit zewnetrznych, zwigzkami kinematycznymi oraz
zaleznosciami dodatkowymi opisujacymi katy natarcia i $lizgu, zmiane gestosci
powietrza z wysokoscig, predkos¢ optywu - stanowi ogo6lny model matematyczny
niekierowanego lotniczego $rodka bojowego (bomby lotniczej) poruszajacego sie
ruchem przestrzennym [2, 3, 5, 9], W postaci og6lnej przyjmuje postac:

MV +KMV =Q 1)

gdzie:
M - macierz bezwtadnosci

V - wektor przyspieszen:

V =col[U,V,W,P,Q,R]
V - wektor predkosci:

V =col[U,V,W,P,Q R]
Q - macierz sit zewnetrznych:
F
Q =col [X,Y,Z,L,M ,N]
M
K - macierz parametréw kinematycznych
r - zwigzki kinematyczne:

r =col [x\,y\,2\ <p,0,i//] =F [U,V ,W,P,Q, /?,<p,6>,il

2.2. Przyktadowe wyniki obliczen

Do badan przyjeto model bomby kasetowej o masie catkowitej 250 kg, dtugosci
catkowitej 2000 mm i $rednicy 320 mm. W pracy analizowano ruch bomby
nierozcalonej.

W ruchu swobodnym bomby mozna wyrézni¢ nastepujace fazy:

¢ lot bomby od momentu zrzutu do poczatku rozcalania;

e proces rozcalania (miotania podpocisk6w) wg przyjetego algorytmu;

e niezalezny ruch kadtuba i subamunicji.

Charakterystyczne wyniki symulacji zostaty przedstawione na ponizszych
wykresach. Rys.l przedstawia tory lotu bomby kasetowej zrzuconej z lotu poziomego
i wznoszagcego. Na rys. 2. przedstawiono kolejne fazy lotu bomby, tor lotu bomby
nierozcalonej, tory lotu podpociskéw oraz tory lotu pustego kadtuba. Dla poréwnania
zaprezentowano tory bomb obliczone przez poktadowy system nawigacyjno-celowniczy
(KNC).
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Rys. 1. Tory lotu bomby kasetowej (wysoko$¢ zrzutu 700 m)

ZRZUT ZASOBNIKA LBKas-250 Z PODRZUTU

1-tor lotu 1 bomby dla warunkéw:

H=462,7 m
V=232,4 m/s
i— 2-tor lotu 1bomby dla warunkéw:
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\V U ] V=234.9 m/s
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LiLr\ ANAY V=239,7
\ A\ u=9,4 deg
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Vv 1™ 2", 3"-tory lotu bomb wyliczone przez
Vv KNC
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Rys. 2. Tory lotu bomby kasetowej zrzucanej z podrzutu
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3. Badania doswiadczalne

3.1. Zasady prowadzenia badan

Badania doswiadczalne dynamiki bomb prowadzone sg na modelach materialnych
i obiektach fizycznych rys.3. Badania na obiekcie rzeczywistym przeprowadza sie
w celu kompleksowej oceny jego parametréw.

Rys. 3. Schemat badan doswiadczalnych dynamiki bomb

Z uwagi na przyjete kryterium budowy modelu materialnego, mozemy wyréznic:

¢ model statyczny - zbudowany z zachowaniem kryterium podobieAstwa
geometrycznego i sztywnos$ciowego;

¢ model dynamiczny - zbudowany z zachowaniem Kkryterium podobienstwa
geometrycznego, masowego i sztywnosciowego.

Badania modelu statycznego sprowadzajg sie do wyznaczenia charakterystyk
aerodynamicznych.

Nalezy podkresli¢ specyfike badan w locie bomb lotniczych. Wymagaja one
znacznych nakfadéw finansowych, dlatego tez niezwykle istotnym problemem jest
opracowanie witasciwego modelu badan i przygotowanie odpowiedniego zestawu
aparatury pomiarowej. Lotnicze $rodki bojowe, w przeciwienstwie do statkow
powietrznych, sa obiektami jednokrotnego uzytku. Stad tez zbidr informacji z badan
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w locie jest funkcjg wielu zmiennych, a miedzy innymi zestawu aparatury pomiarowej,

organizacji lotéw doswiadczalnych, przygotowania pilota, warunkéw zrzutu lub
odpalania, warunkéw meteorologicznych itp.

Aparatura pomiarowa powinna umozliwic rejestracje:
. parametrow lotu nosiciela w momencie zrzutu;
e toru lotu oraz miejsca upadku badanych bomb lotniczych;

» funkcjonowania obiektu na swobodnym torze lotu.

3.2. Przyktadowe wyniki badan

3.2.1. Wyznaczenie parametrow toru lotu bomby przy pomocy radaru balistycznego

Rys. 4 przedstawia tor lotu bomby o masie 250 kg zarejestrowany przy pomocy
radaru DR-5000 [4].

cri: . pils®rdB.c0 « FREDICTION » DNE %ﬂﬂ(ﬁm
U

\gé)ﬁt_am im
D
14or
m

B 888

Xdistance [d

Rys. 4. Tor lotu bomby

3.2.2. Pomiar wybranych charakterystyk bomby przy pomocy rejestratora poktadowego

ITWL opracowat poktadowe rejestratory wybranych parametrow lotniczych
¢rnrlkAw hninwvrh Iprinvm 7 icfntnipk7vrH narampfréow sa nr/eriazenia dziataiace na
$rodek bojowy. Do pomiaru zastosowano zminiaturyzowane akcelerometry krzemowe
0 zakresie < 50 firm Motorola i Analog Devices oraz > 500 firmy Pizotronics. Brak
mozliwosci bezposredniego odczytu narzucit konieczno$¢ opracowania uktadéw
cyfrowej archiwizacji danych pomiarowych oraz odtworzenia przebiegu parametrow
w funkcji czasu przy pomocy interfejsow wspotpracujgcych z komputerem [11],
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Na rys. 5, 6, 7 przedstawiono przebiegi przecigzen nx dziatajgcych na bombe
podczas lotu swobodnego, miotania podpociskéw i przy uderzeniu w przeszkode.

Przecigzenie poosiowe (catos$¢)
bomba LBKAS nr4 (Nadarzyce 20.05.2002)

0 T
5
-0
2 -15
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8->
2
o- -30
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Czas (s)

13 14 15

Rys. 5. Przebieg przeciazen dla bomby kasetowej o masie 250 kg

Przeciazenie poosiowe (wyrzucanie podtadunkéw)
borrba LBKASnr4  (Nadarzyce 20.05.2002)

Czas (s)

Rys. 6. Przebieg przecigzen dla bomby kasetowej o masie 250kg - miotanie

podpociskdw
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Przecigzenie poosiowe (udarw grunt)
borrba LBKAS nr4  (Nadarzyce 20.05.2002)

Czas (s)

Rys. 7. Przebieg przecigzen dla bomby kasetowej o masie 250 kg - spotkanie
z przeszkoda

4. Podsumowanie

W pracy zaprezentowano ogdlny model prowadzenia badan bomb lotniczych.
Zwrocono szczegb6lng uwage na poligonowe badania w locie. Istotnym jest
oprzyrzagdowanie badan w zestaw aparatury pomiarowej, poniewaz uzyskany zbior
informacji rzutuje w spos6b bezposredni na ocene przedmiotu badan. Jest on
wykorzystywany po pierwsze do uzupetnienia modelu matematycznego wybranego
obiektu, po drugie do oceny poprawnosci dziatania modelu materialnego lub obiektu
fizycznego (rzeczywistego) i po trzecie do weryfikacji opracowanego modelu
lotniczego $rodka bojowego.

Wyniki badan doswiadczalnych potwierdzajg poprawno$¢ opracowanego modelu
matematycznego i wykazujg duzg zgodnos$¢ z wynikami badan symulacyjnych.

Specyfikacja zagadnien zwigzanych ze zjawiskiem zrzutu bomb, odpalania rakiet
lub strzelania z dziatek utatwia wyznaczanie charakterystycznych parametrow
opisujacych  badane zjawisko a jednocze$nie powoduje generacje nowych metod
badawczych dla pomiaréw tych wielkosci.
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Experimental identification of mathematical model of flight dynamics of bombs

Summary

The paper shows a general research model of air weapons dynamic properties. The

investigations were conducted using both a theoretical and experimental methods. The
models were verified in terms of comparison between the solution results of the
equations of motion comparison (obtained from simulation model) a the real course of
phenomena as well as evaluation of the model from the modeling success point of
view.



Rozdziat V

Loty w trudnych
warunkach






Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej
Mechanika w Lotnictwie

ML-X 2002

METODY ANALIZY NIEKONWENCJONALNYCH
STANOW LOTU

Krzysztof Sibilskil

Wspobtczesne, tzw. “supermanewrowe” samoloty mysliwskie moga wykonywaé
manewry na duzych okotokrytycznych i nadkrytycznych katach natarcia.
Klasyczne metody badania statecznosci ruchu w tym zakresie parametréw lotu
zawodzg. W pracy jako podstawowa metode badan zastosowano teorie
systeméw dynamicznych i teorie bifurkacji, umozliwiajgce stosunkowo szybkie
pogtebienie wiedzy o przebiegu i wspoétzaleznosci zjawisk zwigzanych
z osobliwosciami lotébw na bardzo duzych katach natarcia. Zbadano wplyw
wybranych parametrow (np. pochodnych aeiodynamicznych czy tez sktadowych
wektora sterowania) na stateczno$¢ quasi-ustalonych stanéw lotu w szerokim
zakresie  katow  natarcia. Uzyskano  szereg oryginalnych  wynikéw
potwierdzajacych uzytecznos$¢ teorii bifurkacji i metod kontynuacyjnych do
analizy nieliniowych zagadnien dynamiki lotu samolotdw suprmanewrowych
w szerokim zakresie parametréw eksploatacyjnych.

1. Wprowadzenie

Termin ,,supermanewrowos$¢” pojawit sie w literaturze dotyczacej mechaniki lotu na
poczatku lat osiemdziesigtych. Samolot ,,supermanewrowy” charakteryzuje sie¢ tym, ze
przez dtuzszy czas (przynajmniej przez kilka sekund) moze lecie¢ lotem sterowanym na
nadkrytycznych katach natarcia oraz manewrowaé z bardzo duzymi predkoSciami
katowymi (rzedu radiana na sekunde). Pojawienie sie¢ samolotow takiego typu
spowodowato powstanie nowych probleméw zwigzanych =z ich aerodynamika
i dynamika lotu.

Ruch samolotu opisywany jest za pomoca uktadu silnie nieliniowych réwnan
rézniczkowych zwyczajnych. Liczba tych réwnan zalezy od przyjetego modelu
fizycznego. Klasyczne metody badania statecznosci ruchu na  zakresie
charakterystycznych dla samolotéw supermanewrowych parametrow lotu (tj. katow
natarcie, duzych predkosci katowych i przyspieszen) zawodza. W pracy jako
podstawowg metode badann zastosowano teorie systeméw dynamicznych i teorie
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bifurkacji, umozliwiajgce stosunkowo szybkie pogtebienie wiedzy o przebiegu
i wspdtzaleznos$ci zjawisk zwigzanych z osobliwosciami lotdw na bardzo duzych katach
natarcia.

Pierwsze prace publikowane w dostepnej literaturze S$wiatowej na temat
bifurkacyjnej analizy dynamiki lotu samolotu pojawity sie na poczatku lat
osiemdziesigtych. Dotyczyty one gtdwnie probleméw niestatecznosci oscylacji typu
»wing rock”, niestatecznos$ci spiralnej, wprowadzenia w korkocigg i dynamiki ptaskiego
korkociggu (np. [2, 13, 17]). Analiza literatury wykazuje, ze zastosowanie teorii
systeméw dynamicznych do badania dynamiki lotu na nadkrytycznych katach natarcia
jest wydajnym narzedziem pozwalajagcym na efektywne badanie osobliwosci tego lotu
w tym zakresie parametrow eksploatacyjnych samolotu. Szereg niedawno
opublikowanych prac dotyczy zastosowania teorii bifurkacji do analizy dynamiki ruchu
samolotu z automatycznym systemem sterowania (np. [1, 4, 10, 11]), oraz optymalizacji
automatycznego uktadu sterowania (np. [3, 16, 20]) supermanewrowym samolotem.

Praca jest kontynuacjg badan autora dotyczacych nieliniowych probleméw dynamiki
lotu ([18, 22, 23, 24]). Zbadano w niej wptyw wybranych parametréw na stateczno$é
quasi-ustalonych stanéw lotu w szerokim zakresie katow natarcia. Uzyskano szereg
oryginalnych wynikéw potwierdzajagcych uzyteczno$¢ teorii bifurkacji i metod
kontynuacyjnych do analizy nieliniowych zagadnien dynamiki lotu samolotéw
suprmanewrowych w szerokim zakresie parametrow eksploatacyjnych, a w szczego6l-
nosci na zakresie duzych nadkrytycznych katéw natarcia.

2. Teoretyczne podstawy bifurkacyjnej analizy dynamiki ruchu samolotu

Zachowanie sie uktadu dynamicznego jakim jest samolotu mozna opisa¢ ukfadem
réwnan rézniczkowych zwyczajnych.

J =f(x(t),fi(t),t)* 1)

w 0g6lnym przypadku: X, pie g, Z oznacza przestrzen Banacha. Czesto wygodnie jest
podzieli¢ uktady dynamiczne ze wzgledu na wymiar przestrzeni g. Zazwyczaj
przyjmuje sie, ze w przypadku modeli matematycznych samolotow przestrzen Banacha
ma skonczony wymiar, tj. g = srR* (SRn 0znacza n - wymiarowg przestrzen Euklidesowa)
Oznacza to, ze uktad dynamiczny opisujacy ruch samolotu jest dyskretny

Podstawowe pojecia zwigzane z teorig bifurkacji zostang przedstawione na
podstawie modelu matematycznego opisanego uktadem réwnan rdézniczkowych
zwyczajnych (1).

Przyjmujac, ze w X e SR", N e SR" / : SR" x SR —> sr". Uklad rownan
r6zniczkowych (1) moze by¢ reprezentowany przez pole wektorowe X Rozwigzaniem
uktadu (1) jest potok fazowy f: - sr" x sr" —> sr", gdzie f(x,t) = X(t) przy warunkach
poczatkowych X = X(0). Krzywe X(t) nazywajg sie orbitami lub trajektoriami potoku.

*

Szczegb6towy opis przyjetych w dalszych analizach ruchu samolotu, definicje przyjetych uktadéw
wspotrzednych oraz dane dotyczace modelu aerodynamicznego samolotu mozna znalez¢ np. w pracach
[7, 8, 24]
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Przyjmujac, ze ruch uktadu dynamicznego (samolotu) jest opisany przez
strukture rozbicia przestrzeni fazowej na trajektorie, bifurkacyjng wartoscia
rti parametru pi nazywa sie taka warto$¢, w poblizu ktorej istnieje taka warto$¢ jih ze
potoki fO>H sgjakosciowo rdzne.

Kazdemu elementowi wektora parametréw ju odpowiada pewien uktad dynamiczny
z okre$long strukturg rozbicia przestrzeni fazowej na trajektorie, przy czym struktura
rozbicia zalezy od wektora parametrow /z. PrzestrzeA parametrow n mozna rozbi¢ na
podprzestrzenie odpowiadajgce réznym strukturom przestrzeni fazowej.
Hiperpowierzchnie rozdzielajgce te obszary odpowiadajg bifurkacyjnym wartosciom
parametrow. Przy przejsciu przez nie z jednego obszaru w drugi zachodzg pewne
zmiany w strukturze rozbicia przestrzeni fazowej w jako$ciowym uktadzie trajektorii
fazowych.

W og6lnym przypadku bifurkacje mozna podzieli¢ na statyczne i dynamiczne.
Bifurkacje statyczne zachodzg wowczas, gdy badana jest zalezno$¢ potozenia
rownowagi uktadu od wybranych parametrow. Bifurkacje dynamiczne sg bifurkacjami
wystepujacymi poza potozeniem réwnowagi (por. [12, 26]).

W przypadku zagadnienia statycznego zadanie sprowadza si¢ do wyznaczenia zer
rodziny / : 9\"—91", czyli do wyznaczenia rozwigzah stacjonarnych réwnan
algebraicznych nieliniowych:

f(x,/1)=0 (2)
gdzie wektor pijest znany. Wymiar parametru [0 nazywany jest wymiarem bifurkacji.
Zatem zagadnienie sprowadza sie do wyznaczenia punktow osobliwych réwnania (2).

W celu zilustrowania problemu przyjeto, ze x jest wielkoscig skalarng, x e
natomiast <X<°® oraz -°0 <uU<oo. Zatem f(x,fi) jest nieliniowg funkcja dwdch
zmiennych. Przy stosowaniu metod analitycznych wygodnie jest przeprowadzic¢
redukcje zagadnienia do wspotrzednych lokalnych. Zaktadajac, ze przedmiotem
rozwazan jest analiza bifurkacji w poblizu pewnego, arbitralnie wybranego rozwigzania
x(ki0), rozwigzanie to musi spetnia¢ réwnanie:

= (3)

at
Inne rozwigzanie x(/aj) + e lezace w poblizu poprzedniego musi takze spetnia
réwnanie:

d(X(/J () +e) o
............... = }i (x (Uo) +e Mo) *)

po uwzglednieniu réwnania (3) otrzymuje sie:

~ = fI(*(<Uo)+£770)-fl (*(~0)~ 0) (5)

Zatem zagadnienie sprowadza sie do wyznaczenia punktéw osobliwych réownania:
f(ldi,e) =0 (6)
przy czym:

f=f, (x("0)+£"0)-fl(*(j“0) " 0) ?)
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Rozwigzania réwnania (7) moga by¢ sklasyfikowanym w nastepujacy sposob:

1. Punkt regularny w ktérym d_ A0 lub d_ *0; przy zastosowaniu twierdzenia
p e
o funkcji uwiktanej mozna wyznaczy¢ krzywe ju(e) lub e(ju).
i 3 du(e) f (ju, e)
2. Punkt regularny graniczny w ktorym chodna d ----- zmienia znak i — af------
e u

df(u,e) df(n, e)
3. Punkt osobliwy w ktérym ------------= — ——mee-
dfi de
4. Punkt podwojny (bifurkacji) -jest to taki punkt osobliwy, w ktorym przecinajg sie
dwie krzywe o réznych stycznych.
5.  Podwdjny punkt osobliwy (bifurkacyjno-graniczny) - jest to taki punkt podwajny,

d/u(e) o
w ktorym pochodna —d-— zmienia znak.
e
6. Punkt styczny- jest to punkt kontaktu miedzy krzywymi, w rym majg one te sama

styczna.
7. Punkt osobliwy wyzszego rzedu - jest to taki punkt osobliwy, w ktérym znikajg
wszystkie pochodne drugiego rzedu.

W analizowanym przypadku x e 9?' macierz [DJ[x, )] ma tylko jedng rzeczywista
warto$¢ wiasng. Zmiana statecznosci rozwigzan moze pojawié¢ sie tylko wowczas, gdy
ta warto$¢ wtasna przechodzi, z lewej pdiptaszczyzny Gaussa na jej prawa strone, co
moze nastgpi¢ tylko w punkcie zero. Wowczas jest spetniona rownos$é [D/(0, 0)]= 0, co
z kolei definiuje punkty regularne graniczne, bifurkacyjne i bifurkacyjno-graniczne.

Wprowadzenie pojecia rozmaitoSci umozliwia geometryczng interpretacje
topologicznych wiasnosci uktadéw dynamicznych (przykiadem rozmaitosci moze by¢
przestrzen liniowa, okrag, sfera lub torus).

Na podstawie obserwacji potoku fazowego generowanego przez ukfad réwnan
rézniczkowych mozna wyciggnaé pewne wnioski dotyczace globalnej dynamiki
analizowanego uktadu. Przez stateczng niezmienniczg rozmaito$¢ W pewnego punktu
statego rozumiany jest zbidr wszystkich punktéw bedgcych poczatkowymi warto$ciami
trajektorii fazowych takimi, ze z uptywem czasu trajektorie te dazg do tego punktu
statego.

Niestateczng niezmienniczg rozmaito$cig W’ pewnego punktu statego nazywany jest
zbidr wszystkich punktow bedacych poczatkowymi wartosciami trajektorii fazowych
takimi, ze dlat— daza one do tego punktu.

Dodatnie cze$ci rzeczywiste wartosci wiasnych odpowiadajg wektorom wiasnym
tworzacym niestateczng rozmaito$¢, natomiast wektory odpowiadajgce wartosciom
wihasnym, ktérych czedci rzeczywiste sg rowne zeru, wyznaczajg centralng rozmaitosc.
Centralna rozmaito$¢ ma fundamentalne znaczenie, gdyz wyznacza ona granice miedzy
rozmaitosciami statecznymi i niestatecznymi.

Rozwiazania, ktére startujg z punktow nalezacych do rozmaitoSci E\ zmierzaja
asymptotycznie do potozenia réwnowagi (punktu statego). Rozwigzania, ktérych
punkty startu naleza do podprzestrzeni Ef, oddalajg sie od potozenia réwnowagi.
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0 zachowaniu punktéw nalezacych do centralnej podprzestrzeni Z' decydujg czlony
nieliniowe.

Ze wzgledu, ze og6lne postacie analityczne rozwigzan ukfadu rdéwnan
rézniczkowych nieliniowych nie istnieja, nalezy postuzy¢ sie innymi metodami badan.
Pomocne sg tu dwa fundamentalne twierdzenia gwarantujgce lokalne istnienie
ljednoznaczno$¢ rozwigzan, co najmniej w bliskim otoczeni punktu t = t0.

Pierwszym z nich jest twierdzenie Hartmana-Grobmana, ktére mozna sformutowaé
nastepujaco [14, 15, 21]: JeS$lijakobian dUdx. w punkcie x0nie ma wartosci wiasnych
rownych zeru lub czysto urojonych, to istnieje w pewnym otoczeniu U punkt xa
homeomorfizm h (ciggte odwzorowanie majgce odwzorowani odwrotne h') zawarty

wewnatrz przestrzeni fazowej ktory przeksztatca lokalne trajektorie uktadu
nieliniowego w trajektorie uktadu liniowego i ktdry zachowuje ich charakter
statecznosci.

Zgodnie z twierdzeniem Hartmana-Grobmana, omowione wczesniej

podprzestrzenie ukfadu liniowego, tj. E\ fi* i Z, odpowiadajg statecznym

rozmaitosciom Wok iniestatecznym rozmaitosciom W/” uktadu nieliniowego.
Drugie twierdzenie mozna sformutowaé w sposdb nastepujacy [25]:
Niech x0bedzie hiperboticznym punktem statym uktadu autonomicznego X = /(*) =

Wowczas stateczne i niestateczne rozmaitosci (*o0) ( N<>K{xo0) ° wymiarach

odpowiednio s i n sg rdzniczkowalne tyle razy, co funkcje f, i sg one styczne
odpowiednio do rozmaito$ci E\ E" uktadu zlinearyzowanego w tym punkcie. Ponadto

centralnej rozmaitosci WA odpowiada centralnapodprzestrzen Et.

Jedli badamy lokalne otoczenie punktu statego rozwazanego uktadu dynamicznego
nieliniowego, to celowe jest maksymalne zredukowanie wymiaru rozwazanego uktadu,
tak aby jego witasnosci topologiczne byly zachowane. Proces ten odbywa sie przy
wykorzystaniu twierdzenia o centralnej rozmaitosci [25],

Podstawowe typy bifurkacji [5,15]:

Bifurkacja typu siodto wezet. Zatézmy, potozeniu réwnowagi x = X0 odpowiada
warto$¢ wiasna réwnania charakterystycznego réwna zeru. Twierdzenie o rozmaitosci
centralnej pozwala na redukcje problemu do x e 9V, czyli umozliwia znalezienie
dwuwymiarowej centralnej rozmaitosci Se x 9!1przechodzacej przez punkt (jco. o).
0 nastepujacych witasnosciach:

a) phaszczyzna styczna do rozmaitosci S w punkcie (x0, AQO) jest rozpostarta na
wektorach wiasnych, odpowiadajacych wartosci wiasnej A=0, i wektorze
rownolegtym do osi er,

b) dla dostatecznie matego otoczenia punktu (x0, Oo) rozmaito$¢ Sjest klasy C\ gdzie
k jest dowolng liczbg naturalna,

c¢) pole wektorowe X =/(x,ff) jest styczne do rozmaitosci Z,

d) istnieje otoczenie U punktu (x0, 00) w ("R1x 917) takie, ze wszystkie trajektorie
zawarte w otoczeniu U przez caty czas przebywajg w rozmaitosci S.
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Bifurkacja typu widly. Najprostsze rownanie rézniczkowe opisujace bifurkacje typu

Wid’fy ma postaé x =ax —x .Dla a <0 mamy jedng gatgz rozwigzania, podczas gdy
dla A > O mamy ich trzy (dwie stateczne i jedng niestateczng). W punkcie a = 0
nastepuje bifurkacja.

Bifurkacja Hopfa. Jezeli dany potok fazowy Xi w poblizu punktu réwnowagi

X0 oraz uktad réwnan x =fv (x) zostanie zastgpiony ukiadem zlinearyzowanym

dri/dt=[D/*x0)]r], takim ze elementy macierzy [D/~x0)] zalezg w sposéb ciagty od
parametru v, wéwczas wartosci wiasne tej macierzy [D /(x0)] bedg zalezaty w sposdb
ciggly od parametru v. Jezeli ze zmiang parametru jedna rzeczywista warto$¢ wiasna
przekracza o$ urojona, wtedy taka bifurkacja nazywana jest rzeczywista. Jezeli przez o$
urojong przechodzi jedna para zespolonych sprzezonych warto$ci witasnych, wéwczas
bifurkacja tego typu nazywa sie bifurkacjg Hopfa.

Im
Am
P 1 Amp
\ &
1\
0 11 Re
Okras jednostkowy
— \
-1

Rys. 1. Schemat ilustrujgcy podstawowe bifurkacje orbity okresowej

Bifurkacje orbit okresowych. Bifurkacje orbit okresowych o wymiarze rownym 1sg
bardziej skomplikowane w poréwnaniu z bifurkacjami potozen réwnowagi o takim
samym wymiarze. W przypadku analizy numerycznej zagadnienie sprowadza sie
najpierw do znalezienia orbity okresowej, a nastepnie zdefiniowania pewnego
odwzorowania punktowego (mapy Poincarego) i wyznaczenia punktéw statych tego
odwzorowania. Punkty state odwzorowania tracg stateczno$¢ i zachodzi bifurkacja, jesli
warto$ci witasne jakobianu obliczone w tym punkcie sg réwne -1, +1 lub sg urojone
sprzezone ispetniajg rownosé |A| = 1.

Bifurkacja towarzyszaca przejSciu wartosci wilasnej przez warto$¢ +1 jest
analogiczna do bifurkacji potozenia réwnowagi z wartoscig witasng réwna zeru.
Dwuwymiarowa centralna rozmaito$¢ umozliwia petny opis zjawiska bifurkacji i jest
topologicznie rownowazna jednoparametrowej rodzinie okreslonej przez odwzorowanie

F(x,y) =x +y -x2 (8)

i opisujgcej bifurkacje typu siodto-wezet.
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Bifurkacja orbity okresowej, zwigzana z przejSciem wartosSci wiasnej przez wartos¢
-1, nie ma analogii do bifurkacji potozenia rbwnowagi. Prowadzi ona do podwojenia
okresu i pojawienia sie rozwigzania subharmonicznego

Trzeci podstawowy przypadek (przejscie pary zespolonych sprzezonych wartosci
wiasnych przez okrag jednostkowy) jest analogiczny do bifurkacji Hopfa potozenia
rownowagi. Mozliwe bifurkacje orbity okresowej zilustrowano na rys. 1. Sg one
zwigzane z przejSciem jednego multiplikatora przez okrag jednostkowy w punkcie -1,
+1 lub z opuszczeniem tego okregu przez pare wartosci zespolonych sprzezonych.

2.1. Metody numeryczne teorii bifurkacji

Metody numeryczne stuzace do rozwigzywania probleméw bifurkacyjnych
pojawity sie stosunkowo niedawno i stanowia uzupetnienie analitycznych osiggnie¢ w
tej dziedzinie [19]. Mozna wyrdzni¢ nastepujagce podstawowe trudnosci, ktore sie
napotyka przy stosowaniu tych metod:

a) numeryczne niestabilno$ci zwigzane z obliczeniami w bliskim otoczeniu punktéw
bifurkaciji,

b) problemy zwiagzane z parametryzacjg w sasiedztwie punktéw bifurkacji i punktow
granicznych,

c) konstrukcje gatezi bifurkacyjnych,

d) ustalenie, czy bifurkacja rzeczywiscie zachodzi,

e) problemy zwigzane ze zbieznoscig metody Newtona w punktach osobliwych.

Jak juz wspominano, teoria bifurkacji nieliniowych roéwnan rozniczkowych
zwyczajnych zajmuje sie uktadem roéwnan rozniczkowych pierwszego rzedu (1).
Zaleznym od wektora parametrow |i i opisujgcym ruch ukfadu dynamicznego w n -
wymiarowej przestrzeni euklidesowej 9V'. Zaktada sie, ze opisany réwnaniem (1) uktad
rébwnan rézniczkowych ma asymptotycznie stabilne rozwigzanie stacjonarne x=0.
Oznacza to, ze dla wszystkich x(0) nalezacych do tego otoczenia spetnione sg warunki:

a) Trajektoria x(t) spetnia warunek: |x(t) \<e dla t>0

b) |x(/)|—0 dla t—2°°
Rozwigzanie problemu polega na znalezieniu odpowiedzi na pytanie, jak zmiana
parametru
/ue n wptynie lokalnie na otoczenie punktu x = 0. Ze wzgledu na to, ze dla wszystkich /i
spetnione jest réwnanie:

/(0,A*) =0 (8)
Réwnanie to mozna zapisa¢ w postaci:
x(t) =H " x +f(x,/u) 9)

Przy czym H” =Dxf (0,/i) jest kwadratowg macierza charakterystyczna o elemen-

tar*h Hanvrh rnu/nanipm’

(10)

di)
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W procesie badania stateczno$ci stacjonarnego rozwigzania réwnania (7) (x=0) ma
zastosowanie przytoczone w poprzednich paragrafach twierdzenie Hartmana-
Grobmana. Stanowi ono, ze jezeli wszystkie wartosci wiasne macierzy
charakterystycznej zlinearyzowanego uktadu (7) leza w lewej poétptaszczyznie
zespolonej, tj.:

Re(Aj)<0, dla j=1,2,3...,n (U)

wowczas istnieje  pewna ciggta, homomorficzna transformacja zmiennych
sprowadzajgca lokalnie nieliniowy uktad réwnan (7) do uktadu liniowego. Oznacza to,
ze jezeli stacjonarne rozwigzanie zlinearyzowanego uktadu réwnan jest asymptotycznie
stateczne, to rowniez stateczne jest rozwigzanie uktadu nieliniowego. Z twierdzenia
Hartmana-Grobmana wynika rowniez, ze kazda jako$ciowa zmiana charakteru
rozwigzan ukfadu nieliniowych réwnan opisujagcych system dynamiczny jest
wskazywana przez pojawienie sie zerowych cze$ci rzeczywistych wartosci wiasnych
macierzy charakterystycznej Hu uktadu zlinearyzowanego.

W celu przyblizenia tematyki zostanie rozwigzane zadanie wyznaczenia punktéw
(potozen) réwnowagi. Sprowadza sie ono do rozwigzani uktadu réwnan algebraicznych
nieliniowych

f(x,n) =0 (12)

gdzie x e 9t", 91'. W celu uproszczenia rozwazan, zostanie rozpatrzony przypadek
skalarny. Przyjeto, ze skalar /i jest pewnym ustalonym, arbitralnie wybranym
parametrem. Ogo6lnie rzecz biorgc, uktad réwnan (12) moze mie¢ wiele rozwigzan,
moga to by¢ rozwigzania izolowane i na koniec moze ich nie by¢ wcale. Niestety, nie
istnieje teoria, na podstawie ktérej mozna bytoby ustali¢, z ktérym przypadkiem mamy
do czynienia. Dlatego zagadnienie to nie nalezy do tatwych, poniewaz przy uzyciu
metod numerycznych ciggle jest aktualne pytanie, czy juz wszystkie rozwigzania
zostaly znalezione. Spos$réd wielu metod, w przypadku gdy funkcje F sg ghadkie,
najczesciej stosowana jest metoda Newtona.

2.2. Przyktady bifurkacji wystepujacych w dynamice lotu
Na rysunku 2 przedstawiono granice stateczno$ci w zaleznosci od wartosci

catkowitej predkosci katowej samolotu Q =\jp2+q2+r2 i stosunku cf @/cfp.

Zaznaczono obszary niestatecznosSci aerodynamicznej, a takze wskazano obszary
wystepowanie bifurkacji: typu ognisko, typu ognisko - orbita okresowa, siodto - wezet
oraz siodto - ognisko.

3. Bifurkacyjna analiza wybranych stanow lotu

Przyktadowe obliczenia wykonano dla hipotetycznego samolotu o danych
zblizonych do danych samolotu mysliwskiego MiG-29, stosujagc program XPPAUT [9],
bedacy pracujaca w Srodowisku WINDOWS 2000 wersjg programu AUTO097 [6].

Na rysunku 3 przedstawiono powierzchnie stanéw réwnowagi samolotu.
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cfpiclp

i predkos$ci katowej obrotu samolotu Q. Zaznaczono wystepujgce bifurkacje:
a) stateczne ognisko, b) ognisko - orbita okresowa.

S1 Ideal

Rys. 3. Ptaszczyzna stanéw ustalonych samolotu

31
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Rysunki 4 i 5 przedstawiajg stany quasi-ustalone podtuznych manewréw samolotu
na umiarkowanych i duzych katach natarcia [23]. Stany ustalone przedstawione na tych
rysunkach ukazujg warunki réwnowagi ruchu podiuznego i rozbiezno$ci spiralnej.
Mozna stwierdzi¢, ze praktycznie dla wszystkich wychylen steru wysokosci samolot
osigga stateczne i niestateczne warunki réwnowagi. Warunki réwnowagi dla danego
kata wychylenia steru wysokoSci mozna odczytaé prowadzac pionowa linie
reprezentujgcg dang warto$¢ wychylenia steru; kazdy punkt przeciecia tej linii z krzywa
stanow ustalonych okre$la mozliwy do osiggniecia stan ustalony lotu samolotu. Na
przyktad, pionowa linia reprezentujgca kat wychylenia steru wysokos$ci SH=4° przecina
trzy stany ustalone. Dwa z nich sg stateczne, jeden jest niestateczny. Oznacza to, ze
samolot moze osiggna¢ kazdy z przedstawionych warunkéw rownowagi. Jeden z nich
oznacza warunki rownowagi prostoliniowego, ustalonego lotu poziomego (p=q=i-0).
Dwa pozostate punkty rownowagi odpowiadajg warunkom wyrwania i spirali.

Rys. 4. Stany quasi-ustalone samolotu: SL=8\=0, oc=f(SH

Rys. 5. Stany quasi-ustalone samolotu: SL=8\=0, g=A5H)
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Przedziat niestatecznych stanéw ustalonych miesci sie przedziale katéw wychylenia
steru wysoko$ci pomiedzy -20.5° a 12.1°. Jest to wynik wystgpienia szeSciu bifurkacji
typu siodto-wezet lub Hopfa. Bifurkacje te wystepuja przy nastepujacych warto$ciach
wychylenia steru wysokosci: -20.5° (bifurkacja typu siodto-wezet), -20.1° (bifurkacja
Hopfa), -8.8° (bifurkacja Hopfa); 7.1° (bifurkacja Hopfa), 12.1° (bifurkacja siodto-
wezet) i 12.1° (bifurkacja Hopfa).

Bifurkacja Hopfa prowadzi do pojawienia sie ruchow periodycznych, wiec dla
wychylen steru wysokos$ci mieszczacych sie w przedziale pomiedzy -20.1° i -8.8°, oraz
7.1 i 12.1° samolot zacznie wykonywaé oscylacje, ktére mozna zinterpretowac jako
drgania typu wing-rock. Bifurkacja siodto-wezet (wystepujaca przy kacie wychylenia
steru wysokosci <&e= -20.5° i 8M12.1°) wskazujg, ze samolot przy tych katach
wychylenia sterow traci podtuzng statecznosc.

90 «
80 j

70 :

01 02 03 04 05 06 0.7 08 09 1 11 12 13 14 15
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Rys. 6. Wykres bifurkacyjny

Na rysunku 6 przedstawiono wykres bifurkacyjny dla zmian kata natarcia samolotu.
Parametrem bifurkacyjnym jest tu czesto$¢ wymuszen wychylen steru wysokosci.
Srednig warto$¢ wychylenia steru wysokosci otrzymywano dla wartosci stanéw quasi-
ustalonych przedstawionych na rys. 4. Amplituda wychyler wynosita 5°. Czesto$¢
wymuszenia zmieniata sie w granicach 0.1 - 1.3 rad/sek. Mozna stwierdzi¢, ze w dla
czestosci wymuszen z przedziatéw: coe(0.15, 1.16); (0.4, 0.5); (0.86; 0.9) oraz (1.05,
1.1) wystepuje ruch chaotyczny.

4. Whnioski
Zasadniczym celem pracy bylo zastosowanie nowoczesnych metod analizy

nieliniowych réwnan rézniczkowych do badania nieliniowych zagadnien mechaniki
lotu. Opierajac sie na przedstawionych powyzej badaniach mozna stwierdzi¢, ze:
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Przedstawione wyniki obliczeh potwierdzajg celowos$¢ stosowania metod Teorii
Systeméw Dynamicznych do analizy rozwigzah réwnan ruchu samolotu.

Efektywnos$¢ opisanych metod pozwala na uwzglednienie w podejmowanych
analizach skomplikowanych modeli aerodynamicznych (uwzgledniajacych
nieliniowosci, zjawisko histerezy itp.). Mozliwe jest przesledzenie rozwigzan w
catym zakresie wychylen powierzchni sterowych.

Wiedza o wychyleniach powierzchni sterowych powodujacych wystapienie
bifurkacji pozwala na wybor najbardziej prawdopodobnych scenariuszy zdarzen
poprzedzajacych katastrofe samolotu, pozwalajac jednoczes$nie na unikanie
zakresow niebezpiecznych ruchdéw.

Zasadniczym Zrodtem problemow  jest mozliwie najdoktadniejsze
zamodelowanie obcigzen aerodynamicznych.

Przedstawione powyzej analizy moga by¢ zastosowane do przewidywania
wszelkich mozliwych przestrzennych ruchéw samolotu, dlatego tez moga zosta¢
wykorzystane w procesie modyfikacji charakterystyk dynamicznych samolotu.
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Methods for unconventional flight analysis
Summary

In the paper a study of the high angle of attack dynamics of an advanced fighter
aircraft is presented. Such dynamics reveals non-linearity, therefore the dynamical
system theory approach can be useful in the analysis. The equations of motion used in
this investigation assume a rigid aircraft with movable control surfaces. Aerodynamic
forces and moments found in the equations of motion are valid for a region of higher
angles of attack including deep stall phenomena. The results obtained from dynamical
systems theory are used in prediction of the nature of the instabilities caused by
bifurcations. Basic data on the MiG29 fighter aircraft are used.
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WYKORZYSTANIE SYSTEMOW EKSPERCKICH
DO SYNTEZY UKLADOW STEROWANIA SAMOLOTEM
PODCZAS PODEJSCIA DO LADOWANIA

Grzegorz Koreckil

Andrzej Tomczyk?2

Jedng z nowoczesnych metod sterowania jest zastosowanie systemoéw eksperckich. Ich idea polega na
wykorzystaniu wiedzy eksperta do sterowania danym procesem. Sterowanie rozmyte zastosowane
w systemach eksperckich umozliwia konstrukcje prostych algorytméw, dziatajacych w szerokim
zakresie zmiennoéci parametréw systemu. W opracowaniu przedstawiono probe zastosowania systemu
eksperckiego Takagi-Sugeno-Kanaga do sterowania ruchem bocznym samolotu podczas podejscia do
ladowania wedlug ILS-LOC. Przedstawiono o0gdlng metodyke projektowania struktury autopilota
z systemem eksperckim oraz jego poréwnanie z regulatorem klasycznym. Badania oparto na analizie
komputerowych symulacji proceséw sterowania. Opracowano odpowiednie modele i algorytmy
symulacyjne. Zaproponowano metodyke oceny jakoséci sterowania samolotem podczas podejscia do
ladowania.

1. Wstep

Najogélniej moéwiagc, celem sterowania jest uzyskanie na wyjsciu pozadanej
odpowiedzi uktadu (obiektu sterowania). Sterowanie klasyczne odbywa sie za pomoca
uktadow ze sprzezeniem zwrotnym. Wykorzystuje sie w nim opis matematyczny uktadu
sterowania.

Sterowanie rozmyte polega na wykorzystaniu wiedzy eksperta do sterowania danym
procesem. Zastosowanie systemow eksperckich umozliwia konstrukcje prostych
algorytméw, dziatajagcych w szerokim zakresie zmienno$ci parametrow systemu [1-4J.
Zalety systemow eksperckich zachecajg do préby ich zastosowania w automatycznym
sterowaniu samolotem [5].

W opracowaniu dokonano proby zastosowania sterownika rozmytego Takagi-
Sugeno-Kanaga do polepszenia jakosci sterowania ruchem bocznym samolotu, podczas
podejscia do ladowania wedtug ILS-LOC (Instrument Landing System-Localizer).
Sterowanie rozmyte jest szczeg6lnym przypadkiem realizacji systemu eksperckiecgo.
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2. Automatyczne sterowanie podejsciem do lgdowania

Podejscie do ladowania jest bardzo ztozong fazg lotu. Podczas tego manewru pilot
obcigzony jest zaréwno psychofizycznie, jak réwniez informacyjnie. Fakt ten
potwierdza liczba wypadkoéw, ktora jest wielokrotnie wyzsza niz w pozostatych fazach
lotu (10-15-krotnie). Dlatego tez w automatyzacji podejscia do ladowania i samym
ladowaniu samolotu upatruje sie mozliwos¢ zwiekszenia bezpieczenstwa lotu oraz
zapewnienia regularnosci realizacji planéw lotu [6].

Jednym z najpopularniejszych systeméw umozliwiajagcych automatyczne lgdowanie,
jest system ILS. W ponizszych rozwazaniach przedstawiono automatyczne sterowanie
w ruchu bocznym. Jest to sterowanie katem es, zawartym pomiedzy osig podej$cia do
ladowania a odcinkiem #gczacym S$rodek masy samolotu z nadajnikiem lokalizera
(LOC).

2.1. Ocena jakosci sterowania samolotem podczas podejscia do ladowania

Projektujgc dowolny uktad regulacji automatycznej, dazy sie ogo6lnie do
zminimalizowania (wyeliminowania) uchybu statycznego, uzyskania akceptowalnego
czasu regulacji oraz zminimalizowania (wyeliminowania) przeregulowan i oscylacji.
Przy ocenie uwzgledni¢ nalezy réwniez dodatkowe niekorzystne czynniki pojawiajgce
sie w danym uktadzie, mogace wynikng¢ np. z wystepowania nieliniowosci.

Dla potrzeb tworzonego ukladu automatycznego podejscia do lgdowania
zaproponowano wziecie pod uwage nastepujacych wielkosci:

* Ocena przeregulowania. Nalezy dazy¢ do tego, aby przeregulowanie byto jak

najmniejsze.

e Ocena oscylacji. Oscylacje moga wystepowaé jedynie w uzasadnionych

przypadkach. Bezwymiarowy wspo6tczynnik ttumienia uktadu d powinien byc¢
nie mniejszy niz 0.7.
¢ Minimalizacja czasu regulacji. Akceptowalny czas regulacji przyjmuje sie
w zaleznosci od klasy samolotu.
¢ Wyeliminowanie lub  minimalizacja  punktéw  przegie¢ trajektorii,
wynikajacych ze zmiany struktury uktadu sterowania.
Powyzsze oceny maja charakter jakosciowy i opierajg sie na wiedzy eksperta. Wiedza ta
jest efektem praktycznej dziatalnosci pilotdbw oraz rezultatem eksperymentow
numerycznych i symulacyjnych.

3. Autopilot podejscia do lgdowania o statych wspo6tczynnikach wzmocnien

Najprostszymi autopilotami realizujgcymi sterowanie podejsciem do lgdowania
w ruchu bocznym sa autopiloty ze statymi wspdiczynnikami wzmocnienn regulatora.
Poniewaz metodyka projektowania autopilotow opisanych w pOzniejszych
rozwazaniach jest rozwinieciem metodyki projektowania autopilota ze statymi
wspdtczynnikami wzmocnien, opisana ona bedzie w sposdb bardziej szczegétowy.
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Projektujgc klasyczny uktad automatycznego sterowania, nalezy przyja¢ odpowiedni
model obiektu. We wstepnej fazie projektowania przyjeto liniowy model samolotu
i wprowadzono uproszczenia, zgodnie z zalozeniami aperiodycznego ruchu
przechylajacego. Przy obliczeniach postugiwano sie modelem samolotu w postaci
cztonu inercyjnego pierwszego rzedu:

rP p{s) - Lb'
51 8L(s) Lp.-s+1 1)
gdzie:
p(t) - predkosé katowa przechylania,
8L(t) - kat wychylenia prawej lotki,
Lb- LP'- odpowiednie pochodne aerodynamiczne.

Zaprojektowano najpierw ukfad sterowania katem przechylenia, nastepnie ukiad
sterowania kursem i na koricu regulator sterujacy katem odchylenia od osi podejscia 3.

Sterowanie katem przechylenia i kursem zrealizowano przy pomocy regulatoréw
proporcjonalnych. Wspoétczynniki wzmocnieA dobrano w taki sposéb, aby nie
wystepowaly przeregulowania. Strukture uktadu sterowania podejsciem do lgdowania
przedstawia rys. 1 Dobrano state wspotczynniki, odpowiednie dla odlegtosci
L=2000 m, postugujac sie kryteriami oméwionymi w punkcie 2.1. Autopilot o statych
wspoétczynnikach wzmocnien ma te wade, ze sterowanie jest realizowane zgodnie
z zatozeniami tylko dla jednej odlegtosci. Gdy odlegto$¢ od nadajnika LOC jest
mniejsza niz rozwazana, zaczynajg pojawia¢ sie przeregulowania i oscylacje. Od
pewnego momentu przeregulowania i oscylacje sg tak duze, ze autopilota nalezy
wytaczy¢.

Rys. 2. Odchylenie samolotu od ptaszczyzny LOC podczas sterowania
samolotem przez autopilota o statych wspétczynnikach wzmocnien przy matej
odlegtosci od nadajnika lokalizera

Z punktu widzenia pilota niekorzystna jest rowniez r6znica czasu regulacji dla
réznych odlegtosci od nadajnika LOC. Zbyt dtugi czas regulacji moze wywotywac
niepokdj zatogi. Rowniez w razie wystgpienia zaktdcen w postaci wiatru korzystniej
jest, gdy samolot utrzymuje $ciezke, niz gdyby do niej dopiero dochodzit. Z punktu
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widzenia optymalizacji trasy lotu, korzystniejsze jest zréznicowanie czasu regulacji
w funkcji odlegtosci.

Rys. 3. Odchylenie samolotu od osi podejsScia podczas sterowania samolotem
przez autopilota o statych wspétczynnikach wzmocnien, przy
1- Lg=10000 m, 2 - L0=2000 m

4. Autopilot podejscia do ladowania o wspétczynnikach wzmocnien zaleznych
od odlegtosci

W celu polepszenia jakos$ci sterowania, uzalezniono wspo6tczynniki wzmocnien
regulatora od odlegtosci od nadajnika lokalizera [7], W ten sposéb uzyskano wartosci
wspoétczynnikdw wzmocnieri odpowiednie dla kazdej odlegtosci.

Dobierajagc wspotczynniki wzmocnien w funkcji odlegtosci, przyjeto nastepujaca
metodyke:

e« Stworzono liniowy uktad sterowania katem es i dobrano wspotczynniki

wzmochien regulatora dlajednej odlegtosci.

e Znaleziono transmitancje zastepczg autopilota kursu i przedstawiono ja
w formie cztonu oscylacyjnego.

e Znaleziono transmitancje zastepczg catego uktadu. Aby uktad miat takg samg
charakterystyke skokowg, transmitancja uktadu musi by¢ stala. Na tej
podstawie utozono zalezno$ci wspotczynnikéw wzmocnienia regulatora PD
P=m iD=g(L).

W tabeli 1 przedstawiono przyktadowe warto$ci wzmocnien, przy zastosowaniu
regulatora PD dla liniowego modelu samolotu Koliber.

Tabela 1. Przyktadowe warto$ci wspotczynnikéw wzmocnieA regulatora PD
zalezne od odlegtosci dla samolotu Koliber

L[m] 1000 5000 10000 15000 20000 40000
P 2 10 20 30 40 80
D 3.8 19 38 57 76 152
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4.1. Zastosowanie systeméw eksperckich w autopilocie podejscia do ladowania
o0 wspotczynnikach wzmocnien zaleznych od odlegtosci

Przy symulacji komputerowej bardzo wygodnym okazato sie zastosowanie prostych
systeméw eksperckich o jednym wejsciu (odlegto$¢ od nadajnika LOC) ijednym
wyjsciu (warto$¢ odpowiedniego wspoétczynnika wzmocnienia). Danymi wejsciowymi
byty cztery odlegtosci: 1000 m, 10000 m, 20000 m, 40000 m z funkcjami
przynaleznosci pokazanymi na rys. 4.

Rys. 4. Funkcje przynaleznosci odlegtosci

Wyjsciami byty cztery wartosci wzmocnien, odpowiadajgce wzmocnieniom dla
podanych wyzej odlegtosci. Podane wielkoSci w zupetnosci wystarczyty, poniewaz
zalezno$¢ pomiedzy odlegtoscig a wspotczynnikami wzmocnieA ma charakter liniowy.
Strukture sterownika przedstawiono na rys. 5.

Odlegtosc
M.
FLC P lloczyn
Odlegtos¢ D mdu/dt =
m : )
lloczyn Rozniczkowanie
FLC D

Rys. 5. Struktura regulatora PD z systemami eksperckimi

Stosujac sterownik o zaproponowanej strukturze, uzyskano ciagta, liniowag zmiane
wspétczynnikéw wzmocnienia w funkcji odlegtosci, dzieki czemu wykresy zaleznoSci
odlegtosci od osi podejscia w funkcji czasu niemal pokrywaja sie, co ilustruje rys. 6.
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Niewielkie ro6znice mozna wytlumaczy¢ bitedami obliczeniowymi programu
symulacyjnego, zwiazanymi z r6zniczkowaniem numerycznym.

Rys. 6. Odchylenie samolotu od osi podejscia podczas sterowania samolotem
przez autopilota o wspotczynnikach wzmocnieh ustalanych przez sterownik
rozmyty przy odlegtosci Lo=10000 m, Lo=20000 m

6. Kompensacja wptywu wiatru

Jesli podejsciu do ladowania towarzyszy wiatr boczny, samolot bedzie ,,schodzit”
z nakazanej trajektorii lotu. Aby rozwigza¢ ten problem, mozna zastosowac regulator
PID, w miejsce stosowanego dotychczas regulatora PD. W efekcie dziatania takiego
regulatora, uktad sterowania, w zaleznosci od predkos$ci i kierunku wiatru bocznego,
bedzie ustawiat samolot pod katem y/, rownym ujemnej wartosci kata znoszenia
samolotu. Pozwala to na kontynuowanie lotu po zadanej trajektorii.

Rys. 7. Odchylenie samolotu od osi podejscia oraz kurs samolotu podczas
sterowania samolotem przez ukfad sterowania z regulatorem PID, przy wietrze
bocznym o predkosci - 5 m/s
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6.1. Zastosowanie systeméw eksperckich do kompensacji wptywu wiatru

Regulator PID, pomimo zakidcen, steruje bez uchybu statycznego. W uktadzie
regulacji wystepuje jednak duze przeregulowanie. Wynika ono z zastosowania
catkowania. Aby je zminimalizowaé, catkowanie powinno zosta¢ wigczone dopiero
wtedy, gdy samolot bedzie sie znajdowat blisko osi podejscia do ladowania. Do zmiany
wspoétczynnikdéw catkowania, w zaleznosci od kata es i odlegtosci od teoretycznego
punktu przyziemienia, wykorzystano systemy eksperckie. Analogicznie do
poprzedniego rozwigzania, wielko$cig wejsciowg bedzie odlegtos¢ od teoretycznego
punktu przyziemienia oraz dodatkowo kat £v. Wielko$cig wyjsciowg bedzie odpowiedni
wspoétczynnik wzmocnienia. Strukture regulatora przedstawiono na rys. 8.

FLC P Mnozenie

Mnozenie Catkowanie

Mnozenie Rozniczkowanie

T

Rys. 8. Struktura regulatora PID z systemami eksperckimi

Zastosowanie regulatora o opisanej wyzej strukturze, w znacznym stopniu
polepszyto jako$¢é sterowania. Zmniejszony zostat uchyb regulacji, a takze jej czas.
Ro6znice sterowania pomiedzy autopilotem sterowanym przy pomocy regulatora PID
a regulatora PID z systemami eksperckimi prezentuje rysunek 9.

Rys. 9. Pordwnanie jakosci sterowania autopilota z klasycznym regulatorem PID (2)
oraz regulatorem PID z systemami eksperckimi (1). Odlegto$¢ od LOC: 10000 m.
Zaktdécenia: podmuch boczny -5 m/s
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7. Podsumowanie

Analizujagc  wyniki symulacji mozna stwierdzi¢, ze zastosowanie systemow
eksperckich w znacznym stopniu polepsza jako$¢ regulacji. Przy syntezie uktadow
regulacji z uzyciem systemow eksperckich, najistotniejsza jest wiedza eksperta,
dysponujgcego praktycznym doswiadczeniem pilotazowym. Wybdr wilasciwosci
systemdw eksperckich powinien by¢ poprzedzony bardzo licznymi eksperymentami
symulacyjnymi, ktérych wyniki dostarczaja niezbednej wiedzy eksperckiej. Oprécz
tego systemy eksperckie umozliwiajg ciggly rozwoj systemu. Dochodzi¢ moga nowe
reguty polepszajgce sterowanie, gdy poprzednie sa wcigz aktualne. Mozna réwniez
dotacza¢ nowe wejscia i w ten spos6b uzyskiwac jeszcze lepszg jako$¢ sterowania,
biorgc pod uwage nowe czynniki. W artykule przedstawiono jedynie pierwsze
doswiadczenia syntezy uktadéw sterowania podejsciem do lagdowania z zastosowaniem
sterownikdéw rozmytych. Wyniki eksperymentéw symulacyjnych sa jednak bardzo
obiecujace.

Niepokojacy moze by¢ fakt, ze przy dodaniu kolejnego wejscia pojawia si¢ potrzeba
utworzenia duzej ilosci regut. W tym momencie pojawia sie duze prawdopodobienstwo
pomyiki osoby tworzacej system ekspercki.

Zastosowanie systemow eksperckich w znacznym stopniu utatwia toolbox Fuzzy
Logic pakietu Matlab. Jego uzycie nie nastrecza wiekszych problemdéw. System
ekspercki tworzy sie w spos6b prosty, dzieki czemu mozna sie skupi¢ na problemie,
a nie walce z narzedziem.

Sterowanie samolotem jest procesem wieloetapowym i bardzo ztozonym. Podczas
wykonywania jednej fazy lotu, czesto zmienia sie struktura uktadu sterowania. Samolot
jest obiektem nieliniowym, z tego powodu czesto trudno jest uzyska¢ jego dokiadny
opis matematyczny. Systemy eksperckie moga wiec w znacznym stopniu ufatwic
synteze uktadu sterowania samolotem.
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Expert systems in synthesis of the approach control systems
Summary

One of the modern control methods consists in application of expert systems. They
are based on the expert knowledge of the control for a given system. The fuzzy logic
control applied to expert systems allows for the development of simple algorithms
which can be applied in the case of substantial changes in the system parameters. This
study aims at checking the applicability of Takagi Sugo Kanaga expert system to
controlling the airplane lateral motion in approach using ILS-LOC. The methodology of
designing autopilot structure is presented. An autopilot with the expert system is
compared with classical one. The research is based on computer simulation of the
control processes. The necessary simulation models and algorithms are develpoed. The
paper also discusses the methodology of control quality of the airplane control during
landing.
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ZMIANY PARAMETROW LOTU STEROWANEGO
SAMOLOTU PODCZAS STRZELANIA
ZDZIALKA POKLADOWEGO
NA PRZYKLADZIE SAMOLOTU 1-22 ,,IRYDA”

Aneta Otrebskal

Jerzy Maryniak?2

W pracy przedstawiono model fizyczny i matematyczny sterowanego samolotu w ruchu
przestrzennym w czasie prowadzenia strzelania z dziatka poktadowego.

Strzelanie z dziatka poktadowego odbywato sie w locie stromym, a liczba pociskéw w serii
wynosita 6.

1. Wstep

Wiasnosci dynamiczne samolotu w fazie strzelania z dziatka poktadowego sg
podstawg oceny samolotu pod wzgledem zastosowania bojowego. Skuteczno$¢ atakow
samolotu na cele powietrzne i naziemne zalezy od jakos$ci dziatka, systemu nawigacji
i amunicji oraz od wasnosci dynamicznych samolotu.

Dotychczasowe analizy dynamiki samolotu w fazie strzelania z dziatka
poktadowego byly prowadzone w ruchu ptaskim.

Interesujagcym zagadnieniem jest wptyw strzelania z dziatka poktadowego na ruch
przestrzenny samolotu.

Roéwnania zostaty wyprowadzone przy wykorzystaniu uktadu wspo6trzednych Oxyz
zwigzanego sztywno z samolotem. Posiada on poczatek w dowolnie przyjetym punkcie,
0$ Ox jest zawsze rownolegta do Sredniej cieciwy aerodynamicznej.

Roéwnania  opisujace  dynamike samolotu  zostaly wyprowadzone przy
wykorzystaniu rownan Boltzmana-Hamela.

dr inz. Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW

2prof, dr hab. inz. Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW
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Rys. 2. Zamocowanie dziatka na samolocie
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2. Model matematyczny samolotu 1-22 ,,Iryda” w ruchu przestrzennym
z dziatkiem GSz-23L

2.1 Zatozenia modelu fizycznego

Samolot jest traktowany jako bryta sztywna o szesciu stopniach swobody,
powierzchnie sterowe sg ruchome i majg wptyw na sity i momenty sit
aerodynamicznych. Sity i momenty sit pochodzace od dziatka zostaly wprowadzone
zgodnie z weztami mocowan dziatka.

2.2. Model matematyczny

dt (1)
(2)
gdzie:
TI =m(FO0 + Sixrc) (3)
Ostatecznie réwnania ruchu maja nastepujgcg postac:
MV +KMV=Q™* (4)
gdzie:
M =M + -zmodyfikowana macierz bezwtadnosci,
V =col[ti,V,W,P,Q,R] - wektor przyspieszen,
V =col[U,V,W,P,Q,R] - wektor predkosci,
* r i
Q =col[X,Y,Z,L,M ,N\ -wektor sit i momentow sit zewnetrznych,
oraz
m 0 0 0 Sz ~Sy
0 m 0 -Sz 0 SX
M = 0 0 m SY -SX 0 (5)
0 Sz -Sy JX 0 -Jxz
-5z 0 Sx 0 Jy 0
Sy ~SX 0 -Jxz O Jz
0 -R Q
R o -P 0
U r u
0 -w \Y 0 -R Q



334 A. Otrebska. J. Maryniak

Sktadowe wektora sit i momentow sit zewnetrznych dziatajgcych na samolot

6* =Q*“+Q*+QT+Qu+Qi (7
gdzie:
Q* -wektor sit i momentéw sit aerodynamicznych
- wektor sit i momentow sit grawitacyjnych,
Qt - wektor sit i momentéw sit od zespotu napedowego,
Q" - wektor sit i momentow sit od uzbrojenia strzeleckiego,

Qs - wektor sit i momentow sit od sterowania

oraz

-mg sin 9
mg cos9sin0
Q8: mg cos9 cos0 8
mgy cos 9 cos 0 - mgzcos 9 sin <
mgzsin9 - mgxcos9 sin P

mgx cos 9 cos 0 + mgy sin 0

~ p5Vq [cm cos/?cosa+CyasinPcosa-C " sinaj+X @ Q + 8" +XazZH

~ PSVg ~-Cm sin P +Cyacos A + YPP + YRR+ YSV8v

= 9
Qa cosPsina+CyUsin/3sina-C m cosaj+z~Q + z~*s~ +ZaZWa2W ©)
i pSVg [-W ;nracosPcosa+ClnyasinPcosa-CtnZasina] + LPP+LRR+LSL8L+1?V8v
)*pSvfi[ca(ClmasinP cosa+ CmyasinP cosa - Cfmlsina)]+ MQQ+MwW+M5h8H + MaZHa
~PSVq [-b(,Cnaacospcosa+Clnyasmpsma-C IriZzacosa)]+NpP+ NRR +NSN8v+N5'-8L
-Fu cos(p + Fuk sin ¢?
0
+FUsin<p + Fuk cose
. . (10

-(Fusine + Fuk cose)xllk +(Fucose + Fuk sin<p)z,,
0
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Ti1 ccse™ +TP cos(Pfp

Ti sin(pp" +TP sin

-T1 coseprd -TP cos

-TL(yiLCcs(Prd sin® +zv sin”~-T p~cose” sin +2TPsm(f>rzp]
Tl zji ccs(p+TPzji co&epfy

TL(xILSnea -yncos” "+ Tp~rsin”™ -y~sine”)

JTLMTLR sin <PTwzL + JTPATP R sin V tcvzp
-JjiBtiRcos (PemzL + JTPATPR cos(PTcuzp
JtIP t1(QCOSqT(0zL - P sin(pT(0zL) + JTPcoTP(Qc 0 s - PsineTmP)

Xs" 0 o XaH
o ' 0 0 '<5,,
z5" 0 0 Z«x <Yy
Ql 0 Lsv 0 «+ (12)

MS" 0 0 Man 24

0 NSv n 51 0

3. Symulacja numeryczna

Strzelanie prowadzone byto w locie stromym do celu naziemnego.

Strzelanie rozpoczeto sie w 33 sekundzie lotu, a odstep miedzy seriami wynosit
5 sekund.

Symulacja przeprowadzona byta dla 4 serii.

Gbiiczenia wyKonano aia nastepujgcych danych poczatkowych: Vo=500 km/h,
-//I=3000 m, y-0° (kat toru lotu), azw =-2° (kat zaklinowania statecznika
poziomego), m= 6.000 kg, -x =22% (potozenie $rodka masy SCA), potozenie
dziatka od 1/4 SCA: xod, =3.076 m, z0jz= 1-72 m.

Sita odrzutu dziatka: Fodl = 28430 N, sita kompensacji dziatka: Fkorp=2980 N [8].
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336
4. Wyniki symulacji dla samolotu sterowanego
3
]
ts]
Rys. 3. Wykres zmian predkosci podtuznej U w czasie t
E
>

t[s]
Rys. 4. Wykres zmian predkos$ci bocznej V w czasie t
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W linss]

t[s]

Rys. 5. Wykres zmian predkos$ci wznoszenia W w czasie t

[g)]

H

t[s]

Rys. 6. Wykres zmian wysokosci H w czasie t

22 - Mechanika w lotnictwie
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a
tls]
Rys. 7. Wykres zmian predkosci katowej przechylania P w czasie t
8
(o4

t[s]
Rys. 8. Wykres zmian predkos$ci katowej pochylania Q w czasie t



R [deg/s]
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tfs]

Rys. 9. Wykres zmian predkos$ci odchylania R w czasie t

t[s]

Rys. 10. Wykres zmian kata pochylenia samolotu 0 w czasie t
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5. Wnioski

Na podstawie otrzymanych wynikéw mozna stwierdzi¢, ze przedstawiony model
dynamiki samolotu jest wystarczajacy do przeprowadzenia analizy dynamiki ruchu
przestrzennego samolotu z uwzglednieniem uktadu automatycznego sterowania.

Samolot wykazuje sie duzg statecznosci, i szybko tlumi drgania pochodzace od
strzelania z dziatka poktadowego.

Sity pochodzace od dziatka nie maja duzego wptywu na gtéwne parametry lotu
takie jak: wysoko$¢ czy predkosc lotu.

Wyprowadzony model matematyczny jest uniwersalny, moze stuzy¢ do symulacji
numerycznej dynamiki dowolnego samolotu w trakcie strzelania z dziatka
poktadowego. Uwzglednia strzelania po naprowadzeniu na cel jak réwniez sterowanie
samolotem przez pilota lub automatycznie w trakcie strzelania.
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Changes in flight parameters of the controlled 1-22 ,,Iryda” aircraft
in a shooting phase

Summary

The paper presents physical and mathematical models of a controlled aircraft in a
shooting phase with the aircraft gun in a spatial motion.

The aircraft gun shot in diving and the number of bullets in a series was 6.

The equations of motion have been derived using the Boltzman-Hamel equations for
a material system with holonomic constrains. These equations were based on
simplifying assumptions involved by the physical model applied, i.e., symmetry of
masses and geometry symmetry.

The mathematical model has been derived on the assumption that we have an
aircraft fixed reference system and its origin is situated at 0.25 SCA of the aircraft.

The results of numerical simulation are presented in a graphical form.
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DYNAMIKA SAMOLOTU W FAZIE WZNOSZENIA
ZWZGLEDNIENIEM ODDZIALYWANIA ZMIENNEGO
PODMUCHU

Rafat+ Deptutal

Jerzy Maryniak?2)

W pracy przedstawiono sposéb modelowania wptywu zmiennego podmuchu na dynamike
sterowanego samolotu. Réwnania ruchu  wyprowadzono w uktadzie odniesienia zwigzanym
z samolotem przy zastosowaniu formalizmu Boltzmanna-Hamela dla ukladéw mechanicznych
o wiezach holonomicznych. Przyjeto, ze samolot jest brytg sztywnga o szeséciu stopniach swobody.
Pole predko$ci podmuchu opisano tréjwymiarowym modelem matematycznym. Wplyw lokalnych
parametréw wiatru na réwnania ruchu samolotu uwzgledniono przez trzy chwilowe liniowe sktadowe
wektora predko$ci wiatru i trzy chwilowe katowe sktadowe tego pola. W pracy przeanalizowano
zachowanie sie samolotu w fazie wznoszenia przez obszar oddziatywania podmuchu. Do
przeprowadzenia symulacji jako samolot testowy wybrano PZL 1-22 ,Iryda”.

1. Wstep

Zjawisko uskoku wiatru jest szczegdlnie niebezpieczne w strefie bezposredniej
bliskosci ziemi, w czasie wykonywania procedur na matych predkosciach. Wystepuje
on w potgczeniu z chmurg burzowg - cumulonimbus (Cb). Wystepuja woéwczas
intensywne pionowe i poziome ruchy powietrza, z ktérych gtéwne zagrozenie stwarzaja
prady pionowe skierowane z géry w dét oraz poziome, zgodne z kierunkiem lotu, ktére
powoduja nagte zmniejszenie predkosci wzgledem powietrza. Zdaniem niektorych
badaczy [1,2] sktadowe poziome podmuchow sg, zwtaszcza w blisko ziemi, najczestszg
przyczyng utraty sity nosnej i wynikajgcego stad zagrozenia. W pracy przedstawiono
modelowanie wptywu uskoku typu ,,microburst” na wtasnosci dynamiczne PZL 1-22
Llryda” z racji wiarygodnie oszacowanych jego charakterystyk i pochodnych
aerodynamicznych [9], Zastosowana metoda jest klasycznym sposobem podejscia do
analizy dynamiki sztywnego obiektu latajgcego.

W ustalonym locie wznoszacym wszystkie sity dziatajace na samolot musza sie
oczywiscie réwnowazy¢é. A wiec sita noSna réwnowazy cze$¢ ciezaru samolotu -

sktadowa nrnctnnciHla tr»>ni  Intu  natnwiact r*iarr oilnil/a miici OpOI*

samolotu oraz drugag sktadowga ciezaru rownolegtag do toru lotu. Tak wiec do lotu

1mgr inz. , Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW,
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wznoszacego jest potrzebna troche mniejsza sita nosna niz do lotu poziomego, ale za to
potrzebny jest nadmiar mocy silnika, od ktérego zalezy predko$¢ wznoszenia
pionowego i po torze wznoszenia.

Start, o ile to mozliwe, zawsze powinien by¢ wykonywany pod wiatr i w tozu wiatru.
Sktadowa predkosci wiatru czotowego daje zmniejszenie predkosci wzgledem ziemi
i skraca rozhieg. Zabezpiecza ponadto najwyzszy przelot nad przeszkodami w czasie
startu. W przypadku zaistnienia podmuchu microburst w niesprzyjajacym potozeniu,
wystapi¢ moze sytuacja, ze samolot bedac jeszcze na matej wysokosci wleci w obszar
wiatru tylnego i pionowego (w ddt). Nastepuje wtedy spadek sity nosnej, co zmniejsza
bezpieczenstwo lotu.

2. Modelowanie wptywu podmuchu na dynamike samolotu

Model matematyczny ,microburst” opracowano zostal na  podstawie danych
meteorologicznych z eksperymentu JAWS, ktory miat miejsce w USA w 1982 roku.
Opis formalny rozktadu predkosci w przestrzeni mozna znalez¢ w [5].

Przestrzenne pochodne (widziane przez samolot) sktadowych predkosci liniowych
wiatru w uktadzie zwigzanym z ziemig maja postac:

Wyx ny Kz
dw_ _ dw_  9W drt _ dw d,-L (D

Wyx Yy W it

Wzx Wzy W,

dt dt  ¢j dt dt

W symulacji nie uwzgledniono zmiany predkosci wiatru w czasie (pierwszy czton
réwnania), poniewaz pole predkosci wiatru moze by¢ uwazane jako niezmienne w
czasie gdyz to, ze predkos¢ samolotu jest duzo wieksza od S$redniej predkosci wiatru.
Oznacza to, ze czas trwania ,dojrzatej” formy podmuchu jest duzo wiekszy od czasu
przelotu przez samolot obszaru wiatru. Wektory predkos$ci wiatru i samolotu wzajemnie
wptywajg na powstawanie sit i momentow aerodynamicznych przez zwigzki (2) i(3):

Va =Vo-w 2
£2/1 =£2-£2w (3)
gdzie:

va - wektor wzglednej predkosci liniowej miedzy samolotem a powietrzem,
Vn - wektor predkosci liniowej samolotu,

W - wektor predkosci liniowej wiatru,

®4- wektor wzglednej predkosci katowej miedzy samolotem a powietrzem,
Q_ - wektor predkos$ci katowej samolotu,

£2W - wektor predkos$ci katowej pola wiatru.

Wptyw podmuchu wynika z oddziatywania lokalnego wektora predkosci wiatru
w srodku uktadu sztywno zwigzanego z samolotem (rozwazanego jako uskrzydlony
punkt materialny), powodujac jedynie zmiany predkosci optywu, kata natarcia i $lizgu.



Dynamika samolotu wfazie wznoszenia. 345

Lokalne sktadowe gradientéw wiatru, wprowadzono do réwnan ruchu jako efekt obrotu
masy powietrza. Jest to dobre podejscie, gdyz zaleznosci pochodnych
aerodynamicznych od predkosci katowych samolotu sg znane. Chwilowg predkosé
katowgq pola wiatru przedstawia sie przez wektor funkcji rotacji:

dw. '0W
. i K dy
B O+ S d d d dwx dwz (4)
W - = =rotW’= =A =-
Q- Qw == oy & P &
Rw Wk W. Wy
dx dy

Rys. 1. Uktady odniesienia: ziemski O/X/yiZi, samolotowy Oxyz i grawitacyjny Ox"y Zf,
oraz szczeg6ty geometryczne microburst

Nalezy stwierdzi¢, ze wiatr nie dziata na samolot jako niezalezne zaktécenie
zewnetrzne, ale jest sprzezony z ruchem samolotu. Istniejg trzy efekty sprzezenia
zwrotnego. Wektor r, okresla lokalny wektor predkosci wiatru i iego gradienty
dziatajagce na samolot, predko$¢ lotu V~t) wpltywa na chwilowag zmiane wektora
predkosci wiatru i razem z wektorem wiatru wytwarza predkos¢ optywu VA, katy
eulerowskie &(t) ,y/1 umozliwiajg transformacje predkos$ci wiatru ijego gradienty
z uktadu ziemskiego do samolotowego. To z kolei, stanowi nieustalone efekty wiatru,
szczegOlnie na réGwnania momentow.
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Bezwymiarowe wspoétczynniki sit i momentéw sit aerodynamicznych z uwzgled-
nieniem wplywu zmiennego podmuchu zalezg od kata natarcia a i kata $lizgu /? oraz
liczb Macha i Reynoldsa:

C; ,Cy ,Cwv,CIl,Cm ,C% =f(a,P,M a,Re) (5)

Katy aerodynamiczne z uwzglednieniem ruchu powietrza okreslajg nastepujace
zalezno$ci:
»  kat natarcia, zawarty pomiedzy kierunkiem naptywajgcego powietrza a Srednig
cieciwg aerodynamicznag:

a = (Xg- aw = arcsin (6)

*  kat $lizgu, zawarty pomiedzy kierunkiem naptywajacego powietrza a osig
podtuzng samolotu:
fv-wyn

P =Po~ Pw =arcsin (7
VA

Rys. 2. Predkosci: optywu VA, postepowa samolotu VOoraz wiatru w ptaszczyznie
symetrii samolotu

Na rys. 2 irys. 3 przedstawiono relacje geometryczne, ktdre wigzg aerodynamiczny
kat natarcia, kat toru lotu, kat pochylenia i kat natarcia wiatru:
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a=9-y-aw (8)

1
sinaw = — (IV siny + IV cosy) ©9)

Rys. 3. Predkosci: optywu VA, postepowa samolotu VOoraz wiatru
w ptaszczyznie poziomej

Oraz relacje wigzace kat azymutu, odchylenia, kat slizgu samolotu i kat $lizgu wiatru:

X =" +P+Pw (10
sin Pw = ——~Wxg sin % + Wyg cos %) (11)
M

3. Model fizyczny i matematyczny samolotu

Dla potrzeb budowy modelu matematycznego dynamiki samolotu przyjeto
nastepujace zatozenia upraszczajgce:

e sity aerodynamiczne i momenty sit aerodynamicznych uwzgledniono przez
wspotczynniki aerodynamiczne C,w(a,P) , Cu,,w(a,P),

e Srodek uktadu wspdtrzednych sztywno zwiagzanego z samolotem lezy w ‘A
Sredniej cieciwy aerodynamicznej samolotu,

¢ silniki sg rozmieszczone symetrycznie wzgledem plaszczyzny Oxz i sa
identyczne,

¢« samolot posiada symetrie masowg i geometryczng wzgledem ptaszczyzny Oxz,

¢ samolotjest traktowany jako bryta sztywna,

e pomija sie ruchy obrotowe kuli ziemskiej i wptyw jej krzywizny.
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Réwnania ruchu samolotu wyprowadzono w uktadzie Oxyz sztywno zwigzanym
z samolotem [6, 7, 8], Po pewnych przeksztatceniach i uproszczeniach réwnania ruchu
zapisano w postaci macierzowej:

V=M~\-KMV +Q +US) (12)
gdzie:
M =M +M - zmodyfikowana macierz bezwtadnosci,
W
vV =[U,V,W,P,Q,R]r - wektor przyspieszen,
vV =[U,V,W,P,Q,R]t - wektor predkosci,
Q =[X,Y,Z,L,M,N]T - wektor sit zewnetrznych,
us - wektor sit od wychylen steréw.

4. Symulacja przelotu przez obszar podmuchu

Dla potrzeb pracy opracowano program symulacyjny w jezyku FORTRAN do
catkowania numerycznego rownania (12) metodg Ruge-Kutty, przy zadanych
warunkach poczatkowych. Wykonano obliczenia przyktadowe dla fazy wznoszenia, dla

kata toru lotu y, =5.7° (warunkéw rownowagi wynikajacych z przyjecia predkosci
poczatkowej i kata wychylenia klap 20°). Obliczenia wykonano dla poprzecznej
wspotrzednej potozenia osi podmuchu yw = 100 m, pionowej predkosci odniesienia
wiatru Wz,t= 10 m/s. Zatozono, ze centrum podmuchu znajduje sie o xw =2500 m za
koncem pasa startowego.

5. Whnioski

Symulacja numeryczna fazy wznoszenia przez obszar uskoku wiatru ,,microburst”
data wyniki wskazujace, ze najwiekszy wptyw na zmiane trajektorii lotu ma sktadowa
pionowa wiatru (w dot), mimo, ze wartosci predkosci wiatru sg o rzad wielkosci
mniejsze od predkosci samolotu. Gradienty wiatru W,,i Wxz (rys. 13) generuja sktadowa
pochylajacg od wiatru. Zmiany predkosci katowej pochylania sg znacznie wigksze od
pozostatych dwoch skfadowych (rys. 8). Na rys. 5 pokazane sg zmiany wysokos$ci lotu
wraz ze sktadowymi predkosci wiatru. Widaé, ze najpierw samolot wlatuje w wiatr
czotowy (rys. 12) przez co nabiera wysokosci. Gdy samolot wlatuje w obszar wiatru
pionowego ok. 20 s lotu nastepuje silne duszenie, maleje kat toru lotu (rys. 6), ktére
zanika po przelocie przez te strefe.

W momencie zaistnienia sktadowej czotowej wiatru samolot zwalnia (wzrost sity
oporu powietrza) wzgledem powietrza (rys. 11). Autopilot kompensuje spadek
predkos$ci zwiekszajac kat pochylenia (rys. 6). Tam gdzie pojawia sie wiatr pionowy
szybko spada kat pochylenia.. Cigg silnika wzrasta najbardziej, gdy nastepuje spadek
kata toru lotu (rys. 4).

Autopilot musi wypracowac¢ takie sygnaty sterujace, ktére pozwolg jak
najdoktadniej trzymac sie zadanej trajektorii lotu. Przez 80 s lotu samolot osigga putap
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ok. 600 m. WartoSci wektora stanu dgzag asymptotycznie do wartosci zadanych, gdyz
wcigz na samolot dziata sktadowa pozioma wiatru (znak ujemny rys. 5 irys. 12).

Rys. 4. Zmiany kata pochylenia, natarcia i kata toru lotu

Rys. 5. Zmiana wysokosci w czasie i sktadowe predkosci wiatru wzdtuz trajektorii



350

R. Deptua, J. Maryniak

I'ls)

Rys. 6. Przebiegi katow: pochylenia, odchylenia i przechylenia

Rys. 7. Sktadowe predkosci samolotu w uktadzie samolotowym
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Rys. 8. Sktadowe predkosci katowej samolotu: pochylania, przechylania i odchylania

Rys. 9. Wychylenia sterow: kierunku, wysokosci i lotek
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Rys. 10. Zmiana ciggu silnikow wyrazona w procentach ciggu maksymalnego

1]s]

Rys. 11. Przebiegi czasowe predkosci lotu i predko$ci powietrznej
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Rys. 12. Sktadowe wektora predkosci wiatru w uktadzie ziemskim

ts|

Rys. 13. Zmiany gradientow wiatru w funkcji czasu

23 - Mechanika w lotnictwie
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Aircraft dynamics in a take-off climb phase with the microburst windshear effect
Summary

Physical and mathematical modelling of the microburst influence on the aircraft
behaviour is presented in the paper. Dynamical assumed forces equations of the
aircraft motion are derived in an aircraft-fixed coordinate system on the basis of
Boltzmann-Hamel equations for the material system with holonomic constraints.
The plane is as a 6 degree-of-freedom rigid body. For calculating aerodynamic and
moments the quasi-stationary aerodynamics approach was used. The wind shear
velocity field is represented by a three-dimensional mathematical model that was
developed on the basis of meteorological data to determine spatial distribution of
local wind speed components.

The influence of local parameters of the microburst on the equations of object
motion was taken into consideration in terms of three instantaneous linear
components of wind velocity and three angular equations. The paper presents the
analysis of aircraft dynamics in a take-off climb phase. Computations were made for
the PZL 1-22 ,lryda” as a test aircraft.
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DYNAMIKA STEROWANEGO SAMOLOTU W ZAKRECIE
Z UWZGLEDNIENIEM WPLYWU WIATRU POZIOMEGO

M ichat Cichonl

Jerzy Maryniak?2

W pracy przedstawiono uniwersalny model fizyczny i matematyczny przestrzennego ruchu
sterowanego samolotu uwzgledniajacy wptyw pola wiatru. Przyjeto czterokanalowy uktad
automatycznego sterowania lotem, mogacy sterowa¢ samolotem za pomoca wychylenia
wszystkich gtéwnych powierzchni sterowych. Przeprowadzono symulacje numeryczne zakretu
odbywajacego sie w sposéb automatyczny. Uwzgledniono oddzialywanie poziomego wiatru
atmosferycznego na przestrzenny ruch samolotu. Staty wiatr poziomy wzgledem Ziemi, z punktu
widzenia manewrujacego samolotu okazuje sie¢ wiatrem zmiennym. Wyniki uzyskano w oparciu o
witasny program napisany w $rodowisku MATLAB. Pracajest wstepem do podjecia badan réznych
szczegblnych przypadkéw lotu w trudnych warunkach atmosferycznych.

1. Wstep

Atmosfera ziemska jest skomplikowanym uktadem dynamicznym. Przez wiele
stuleci prowadzono obserwacje zjawisk meteorologicznych i prébowano wyjasni¢ ich
zagadkowga nature. W starozytnej Grecji wierzono, ze wiatr jest podmuchem
wydobywajacym sie z jaskini boga Eola. Grecki filozof Arystoteles (384-322 p.n.e),
utrzymywat, ze wiatr jest ruchem powietrza powodowanym westchnieniami
oddychajacej Ziemi.

Przez ponad tysigc lat w zasadzie nie kwestionowano stusznosci tych teorii. Jeszcze
w Sredniowieczu byli ludzie, ktérzy wierzyli, ze wiatry sa powodowane ruchami
anielskich skrzydet [14].

2. Wiatry w atmosferze

Wiatr to ruch powietrza atmosferycznego o przewazajgcej sktadowej poziomej
wzgledem powierzchni Ziemi, powstaty w skutek nierownomiernego rozktadu cisnienia
atmosferycznego na danym poziomie nad powierzchnig Ziemi. Okreslaja go dwa

ktore ust icznie sie zmieniajg podl

BRIy SOV 2T uoft2* iy S sTEpu e WL "L

1mgr inz., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW, e-mail: michalci@ meil.pw.edu.pi

2 prof, dr hab. inz.. Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej PW.


mailto:michalci@meil.pw.edu.pi

356 M. Cichon, J. Maryniok

kilku m/s, rzadko powyzej 15 m/s, podczas sztorméw lub huraganéw predkos¢ wiatru
moze przekracza¢ 60-100 m/s.

Najsilniejszy poryw wiatru zanotowano 12 kwietnia 1934 r. na Mount Washington,
lezacym w New Hampshire szczycie o wysokosci 1910 m n.p.m. Predko$¢ wiatru
wynosita 373 km/h. Srednia predko$é w ciggu 5 min. siegata 303 km/h [14].

Silne wiatry stanowiag zagrozenie dla drapaczy chmur, wiez, mostow itp.
Szczegolnie niebezpieczne sg jednak dla samolotéw podczas manewréw z malg
predkoscig i na matej wysokosci.

3. Modelowanie matematyczne pola wiatru

HpfywpKfimKgo nutninuruch

Celowosexjrr

Rys. 1. Wptyw wiatru na ruch samolotu wzgledem Ziemi

Wektory predkosci (liniowych i katowych) wiatru i samolotu wzajemnie wptywaja
na powstawanie sit i momentéw aerodynamicznych dziatajgcych na statek powietrzny
przez zwiazki (1) i (2). Pokazujg one sprzezenie aerodynamiczne miedzy ruchem
samolotu i powietrza.

Va =VO0 -V w (1)

@A=&0~&W ®)
gdzie:
VA=[U&Va,wa]t - wektor predkosci liniowej samolotu wzgledem powietrza,
VO =[t/.y.W]7 - wektor predkosci liniowej samolotu wzgledem Ziemi,
vw =[Uw,vw wwit - wektor predkosci liniowej wiatru w uktadzie samolotowym,
&a APa'Qa’Ra? "wektor predkosci katowej samolotu wzgledem powietrza,
q, =[P,q,r™ - wektor predkosci katowej samolotu wzgledem Ziemi,

QW =[/*.av.«tv]T ' wektor predkosci katowej wiatru w uktadzie samolotowym.

Wplyw pola wiatru w réwnaniach ruchu obiektu latajgcego uwzgledniono wiec
przez trzy skitadowe wektora predkosci liniowej wiatru i trzy sktadowe wektora
predkos$ci katowej wiatru.

Rozktad VA na osi uktadu Oxyz wraz z definicjg kata natarcia et i $lizgu (? zostat
przedstawiony na rys. 2 [2],



Dynamika sterowanego samolotu w zakrecie 357

a =arctg-
PA=arcsin-»

gdzie: \Va\=Va

Rys. 2. Rozktad wektora VA

Zwigzki kinematyczne miedzy sktadowymi predkosci liniowej wiatru Wx\,\Wyi,Wzi
mierzonymi w uktadzie ziemskim O\X\y\Z\ a sktadowymi predkosci wiatru Uwy wWw
w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem sg nastepujace:

VW = AyVwg 3)
czyli:

'uw ~Wix'

wo - AW

Ww Wz\ _
gdzie:

WA =[WxI, Wyl Wz\]r - wektor predkosci liniowej wiatru w uktadzie ziemskim.

Macierz transformacji A, réwna sie:

cos0 cos'V cosSsin'/' -sin®©

sin #>sin© cos'/' + sin<P>sin© sinT +
sin 0 cos©
- cos &sinV + cos<J>cosf/
cos<Z>sin0cos¥' + cos® sin© sin  +

cos0 cos©
+sin0sinV/ -sin~cosf’

4. Model fizyczny i matematyczny samolotu w polu wiatru

4.1. Zatozenia

Zatozenia modelu fizycznego:

¢ samolot jest traktowany jako ciato sztywne, o szeSciu stopniach swobody,
z ruchomymi uktadami sterowania.

e Sterowanie odbywa sie w czterech kanatach (rys. 3) przez wychylenie: steru
wysokosci 8H lotek SL, steru kierunku 8V oraz dzwigni sterowania silnikiem 5j.
Mozliwa jest zmiana kata zaklinowania statecznika poziomego Ckaw
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¢ Masa i masowe momenty bezwiadnosci samolotu nie ulegajg zmianie w czasie
(wydatek paliwa pomijamy ze wzgledu na krétki czas wykonywania manewru).

¢ Model dynamiki silnikéw jest nieliniowy. Uwzgledniane sg efekty giroskopowe
turbinowych silnikéw odrzutowych. [5]

* Warunki atmosferyczne sg zmienne, zgodnie z Miedzynarodowg Atmosferg Wzorcowsa.

Rys. 3. Dodatnie kierunki wychylen steréw i lotek

4.2. Réwnania ruchu

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu wyprowadzono w uktadzie Oxyz zwigzanym
z samolotem wykorzystujgc formalizm Boltzmanna-Hamela dla mechanicznych
uktadéw o wiezach holonomicznych.

Model matematyczny przestrzennego lotu samolotu w konfiguracji gtadkiej
z uwzglednieniem sterowania i wiatru ma postac:

m 0 0,4, s O VvV '0 -R Qg 0 0 0
0 0 0 ¢« V R 0 -p 0 0 O
0 0 m iII. 0 0 w -Q 0 0 0 0
0 g5z 0 jnp 0 xz 7 0o -W 0o -fi Q
0 _sx i o Jy 0 Q w -u R 0 -p
0 Sx 0 \.yxz © Jz R -V ou -Q pP O
(6)
" 0. s 0 g XX XT X
0 m 0 j-s;4 0 g V S Yt ' K5
0 0 m 0 _ 0 Z ZT z" pAS)
i’ Sx K A + +
0 =S, 0 1Jdx 0 _y P T e S
0 ! 0
Po Q M* Mt Ma M5
0 Sx 0 1 w 0 J, R -

Ns nt Na Nb
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Zwigzki kinematyczne predkosci katowych w uktadzie Oxyz:

0 p' 1 sin0 tan® cos0 tan® P
0 = Q=0 cOoso -sin ¢ Q
R 0 sin«> sec® cos<)> sec® R
gdzie:
sec© = -
cos©

Zwigzki kinematyczne predkosci liniowych w uktadzie 0\X\y\Z\\

\VJ u
yi =v V
Ji. v

Katy aerodynamiczne z uwzglednieniem ruchu powietrza (rys. 2):

- kat natarcia:

(\V-Ww A
a = arclg = arclg
u-uw {ua)
- kat slizgu:
V-v.W
P =arcsin
Yo-vw\
Predkosci:

- predkos¢ wiatru
WW = W - yFi/Wv2 + U2 sww
- predkos$é podrdzna:
M| =wvo =yJu2 +V2 +W2
- predkos¢ aerodynamiczna:

\Wa\=VA="JUA2 +VA2 +WA2
lub

N =VA=yI(U-Uw)2+(V-Vw)2+(W-Ww)2

4.3. Dynamika silnika samolotu [5]

e Rownanie pochodnej predkosci obrotowej i-tego silnika:

nT.max ~nT, ~ ) 1
NTi ~ === Cemmmmmmmmmmeen dTj+nT fi~nT | --oeoeee 7 r
°T, max J TiKI5 j

gdzie stata czasowa:

TiK\5(nTi) -be>+b\ nTj +b2 nT,
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U]

(8)

9)

(10)

(11)

(12)

(13)

(14)

(15)

(16)

(17
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¢« Rownanie ciggu i-tego silnika:
Tj (tif.) = +aj + 72 nTL-~ (18)

4.4. Prawa sterowania
Przyjete prawa sterowania autopilota:

* w kanale pochylania O:
TiHSh +Sh = (zj- 2\z2)+Kqg (0-0.) +5ho (19)
¢ w kanale przechylania O:

TL8I+Sl = (& -@z)+ Kif; ('F~'F2)+SLO (20)

¢« w kanale odchylania W

T?8v+8v =K% (Va -Vz)+8vo (21)

* w kanale predkosci W

fir st+8e = Kjj (Ua-Uz)+4 (0-02z)+8to (22)

Ruch przestrzenny dowolnego statku powietrznego jest wiec wynikiem dziatania
wielu czynnikéw. Nalezg do nich zaréwno obcigzenia od sterowania, otaczajgcego
Srodowiska (atmosfera i grawitacja), jak i zespotu napedowego oraz wiasnosci samego
obiektu (momenty statyczne i bezwtadnosci) [9].

5. Symulacja numeryczna

Model matematyczny, uwzgledniajacy znaczng ilo$¢ istotnych  czynnikéw
opisujagcych dynamike samolotu, postuzyt do zbudowania modelu cyfrowego.
Symulacja zostata wykonana w oparciu o wiasny program napisany w $rodowisku
obliczeniowym pakietu MATLAB.

Przeprowadzono symulacje dynamiki sterowanego samolotu w zakrecie 180°,
podobnie jak w pracach [4, 5], z réznicg ze odbywa sie on w strumieniu wiatru.
Wprowadzony zostat umiarkowany wiatr poziomy o predkosci rownej 10 m/s
w réznych kierunkach (rys 4) - trzy warianty.

Parametry poczatkowe programu i parametry autopilota przyjeto jak w [4, 5].

Wybrane parametry lotu przedstawiono na wykresach (rys. 4 + 12).



-2000

2000

4000

6000

-14000

Dynamika sterowanego samolotu w zakrecie

\
i
4 -

PN

i/

1/

Wektory wiatrc w w

uktadzii ziemskim /
1
v

- - TTT TTTTTT r /

- - Wariunl 1

— Wariant Il -=

yi ~Warinnt 111

L 1 1 J I 1
-12000 -10000 -8000 -6000  -4000  -2000 0 2000 4000

Odlegtos¢  [m]
Rys. 4. Zaleznos$¢ yi(x])

Czast [s]

Rys. 5 Zalezno$¢ VA(t) i Vg(?)

Rys. 6. Zalezno$¢ UA(t) i U(t)

6000

8000



362 M. Cichon, J. Maryniak

......... VA- LILII

— . - V-wariant Il
....... — — V -wariant Il]

\ — -
<
/
\
/
\ /
X \4 —
— \ o .
-150 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Czas t [s]
Rys. 7. Zalezno$¢ VA(t) i V(t)
1 1 I I
WA - LILII
1\ W -wariant |

. — W -wariant Il
/ . W -wariant Il

Czas t[s]

Rys. 8. Zaleznos¢ WA(t) i W(t)

Rys. 9. Zalezno$¢ H{t)



Dynamika sterowanego samolotu w zakrecie

Rys. 10. Zalezno$¢ aA(t)

Rys. 11. Zalezno$¢ P(t), Q(t), R(t)

Rys. 12. Zalezno$¢ S™t), SL(t), <5y



364 M. Cichon, J. Maryniak

6. Omowienie wynikéw

Przeprowadzona symulacja numeryczna, lotu samolotu w  zakrecie
z uwzglednieniem wiatru, ukazuje réznice wykonania manewru wzgledem Ziemi
w zaleznosci od przyjetego wariantu - kierunku dziatania wektora wiatru (rys. 4). Moze
on rozciggac zakret - wariant Il, lub zacie$nia¢ - wariant Ill.

Wiatr poziomy, w przedstawionych wariantach, nie powoduje zmiany wysokosci
lotu H (rys. 9), predkosci optywu samolotu VAUAVAWA (rys. 5 + 8), katow natarcia aA
(rys. 10) i $lizgu ff" ze wzgledu na spos6b sterowania samolotem (wzgledem powietrza)
oraz brak podmuchéw itagodny przebieg lotu. Odksztatca on jedynie tor lotu samolotu
wzgledem Ziemi na skutek wystepujacych zdecydowanych réznic w predkosciach VO,
U, V, W (rys. 5-78). Pokazuje to, ze staty wiatr poziomy wzgledem Ziemi, z punktu widzenia
manewrujacego samolotu okazuje sie wiatrem zmiennym.

7. Whnioski

Pewne zjawiska atmosferyczne moga by¢ szczegdlnie niebezpieczne dla samolotéw
podczas startu, przelotu, zakretu i lgdowania. Dlatego nalezy bada¢ wptyw wybranych
zwigzanych z atmosferg zjawisk na lot samolotu, aby w miare mozliwosci nie dopuscic¢
by staty sie one przyczyng katastrofy lotniczej.

Proces badania witasnosci dynamicznych obiektu rzeczywistego mozna
przeprowadzi¢ doswiadczalnie lub teoretycznie. Badania doswiadczalne przeprowadza
sie na istniejacym obiekcie fizycznym, lub na jego modelu. Badanie teoretyczne
wymaga za$ zbudowania odpowiedniego modelu matematycznego.

Model matematyczny umozliwia symulacje numeryczng, za$ ta pozwala na analize
dynamiczng obiektow réwniez w zadanych stanach awaryjnych oraz w sytuacjach
stwarzajgcych zagrozenie.

Zastosowany w modelowym samolocie autopilot zapewnia zatozong doktadnosc
realizacji lotu przy jednoczesnym zapewnieniu jego stabilnosci. Uktad ASL dobrze
utrzymuje samolot na zadanej H oraz sprowadza na odpowiedni kurs W i kat
przechylenia <=

W dalszym etapie prac mozna byloby pokusi¢ sie o przeprowadzenie badan
sterowanego samolotu w zmiennych warunkach atmosferycznych. Nalezy mie¢ na
uwadze, iz wystepujgce w praktyce ruchy atmosfery majg sktadowe predkosci
w kierunkach wszystkich trzech osi uktadu zwigzanego z samolotem, przy czym
wartosci tej predkosci ulegajg zmianie w czasie. Porywisty wiatr nie tylko wptywa na
predkosci liniowe ale rowniez i na predkosci katowe samolotu, zmieniajac je
niezaleznie od woli pilota, czemu musi on przeciwdziata¢ odpowiednimi sterami [13],
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Dynamics of a guided aircraft in turn, with the effect of horizontal wind included

Summary

A generai physical ana matnematical model ot a jL> guided aircraft motion has been

presented in the paper. The model applied allows for estimation of the influence a
horizontal wind exerts upon dynamics of the guided aircraft in turn. The four-channel
autopilot has been assumed, which has controlled the flight by means of deflection of all
principal control surfaces, i.e., elevator, rudder, ailerons and engines in the speed
channel.
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Numerical simulations of different turns in a windy atmosphere have been
performed for comparison purposes. The simulation has revealed differences in
executing turns, proving the wind effect, which is considerable especially when
executing manoeuvres relative the earth. That, very simple at the first glance, case
shows, however, that the wind horizontal relative to the earth, for the aircraft occurs to
be a baffling wind. The results have been obtained by means of a program written by
the Authors, using the MATLAB package. The work done creates a starting point for
investigation of different flight cases under heavy weather conditions (HWC).
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BADANIE WRAZLIWOSCI STRUKTURALNEJ
MODELU RUCHU ORNITOPTERA STEROWANEGO

Maciej Lasekll
Jozef Pietrucha?
Krzysztof Sibilski3’
Maria Ztockadl

W pracy zaproponowano badanie skuteczno$ci sterowania stabilizujagcego ruch ptaski ornitoptera.
Ornitopter modelowano jako zesp6t dwdch skrzydet i steru wysokosci, przy czym nie uwzgledniano
ich sprezystosci. Przyjeto, ze ruchy skrzydet mozna traktowa¢ jako ztozenie wahan i przekrecen.
W przyjetym modelu sterowanie ruchem odbywa sie za pomoca kata wychylenia steru wysokosci
i amplitudy kata przekrecenia skrzydta. Sterowanie zsyntetyzowane zostalo wyznaczone na

podstawie nieliniowej dynamiki odwrotnej.

1. Wstep

Pomiary przeprowadzone w tunelach aerodynamicznych wskazujg wyraznie [1], ze
lot z ruchomymi (machajacymi) skrzydtami jest bardziej ekonomiczny niz lot przy
zastosowaniu skrzydet konwencjonalnych Ilub wirnikéw nosnych. Klopoty przy
projektowaniu tzw. MAV-6w (ang. Micro Air Vehicles), czyli mikrosamolotéw,
wzmogly podpatrywanie Natury jako fabryki patentow. Zrozumienie dynamiki lotu
ptakéw i owadow ma bowiem bardzo duze znaczenie przy budowie ornitoptera. Przez
ornitopter bedziemy rozumieli maty obiekt latajgcy (o masie rzedu kilkuset graméw
najwyzej i rozpietosci do 50 cm) zbudowany przez cztowieka, ale oparty na zasadzie
lotu stworzen zywych. Ornitopter jest zatem MAV-em, ale ze skrzydtami machajacymi.

Lot ustalony ornitopteréw w takim sensie jak dla samolotéw nie wystepuje,
poniewaz istnieje state okresowe zaburzenie ruchu ornitoptera. Juz pierwsze proby
wykazaty, ze ornitoptery sa mato odporne na wiatry i ulewy. Trzeba przy tym pamietac,
ze tradycyjne metody analizy statecznos$ci i sterownos$ci opierajg sie na zatozeniu, ze
ptat nosny znajduje sie w jednorodnym strumieniu powietrza, ze jego ksztatt nie jest
skomplikowany, ze kadtub moze by¢ wyraznie odseparowany od ptata i usterzenia. Dla

1Dr inz.. Politechnika Warszawska , e-mail: mlas@ poczta.onet.pl
2 Drinz. Politechnika Warszawska, e-mail: iaDietru@ meil.pw.edu.pl
3 Dr hab. inz. Politechnika Radomska, e-mail: sibilski@ hot.pl

4 Dr inz. Politechnika Warszawska, e-mail: mzlocka@ mcil.nw.edu.pl
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konstrukcji niekonwencjonalnych, do jakich niewatpliwie nalezg omitoptery, zatozenia
te nie sg spetnione i dlatego potrzebne jest inne podejscie.

Sita ciggu ornitopterow jest wytwarzana przez ruchome platy nosne. Bardzo
waznym problemem staje sie zatem stabilizacja ruchu. Sterowanie ustateczniajgce jest
utrudnione przez brak na skrzydtach niektérych typowych powierzchni sterujgcych
takich jak lotki. W przypadku ptatéw nosnych mozna jedynie wptywac¢ na ruch przez
zmiane amplitud oraz czestosci wahan i przekrecen skrzydet, od ktorych zalezg lokalne
katy natarcia, a zatem takze sita ciggu omitoptera. W prezentowanej pracy zaktada sie,
ze skrzydta wykonuja ruchy wahajace i przekrecajace. Powazny ktopot sprawia postac
tych réwnan, gdyz jest ona silnie nieliniowa.

Celem referatu jest przedstawienie zagadnienia wrazliwos$ci strukturalnej modelu
matematycznego, ktére pojawia sie woéwczas, gdy poszukiwane jest zsyntetyzowane
prawo sterowania na podstawie modelu nieliniowego.

2. Model ornitopera sterowanego

Do opisu ruchu przestrzennego ornitoptera proponujemy wykorzystaé te same
uktady wspoétrzednych, ktére stosuje sie w mechanice lotu samolotéw (rys. 1wg [2]).

Rys. 1. Uktad wspotrzednych Oxyz zwigzany z obiektem

Przy budowie modelu do symulacji numerycznej lotu ornitoptera przyjeto
nastepujace zatozenia: ruchy skrzydet mikrosamolotu mozna roztozy¢ na wahania
i przekrecania; kazde skrzydto jest traktowane jako ciato sztywne obracajgce sie wokot
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wspolnej osi; sity aerodynamiczne wytwarzane przez skrzydta zmieniajg sie okresowo;
struktury wirowe sg generowane tylko przez krawedzie sptywu; ksztatt sladu wirowego
jest wyznaczany w trakcie obliczeri za pomocg metody krokéw czasowych.

Réwnania ruchu odniesione do uktadu Oxyz zwigzanego z omitopterem (rys. 1)
majg postac [3, 4]:

m(U +QW) +QSz -Q 25x +QSz =—pVQSCx(CL(a,u),CD(a,u))-mgsin&

m(W-QQ)-QSx-Q 25z2-Q$z =~pVQSCz(CL(a,u),CD(a,u)) +mgcos® 1)
(Jy +Jy +J$)Q +(S5z +SZ)U - (Sx + Sx )W +SZU +SXUQ +SZWQ +(j* +Jy)Q =
= —Pv0OScCm(CL(a,u),CD(a,u),Cm0,a)~mgxccos0 - mgzccosO +8 -J%y) +

R, L2 dixy  ddny Cddr dIn

dh .
— =Usin0 - WcosO0
dt

gdzie: a - kat natarcia; U, W - sktadowe predkosci ornitoptera; Q - predko$é¢ katowa;
9- kat pochylenia; li - wysokos$¢ lotu; 5 - kat machania skrzydtami; y- kat przekrecania
skrzydet; Sx ,SZ - momenty statyczne ornitoptera bez skrzydet; SX,SZ - momenty
statyczne skrzydet ornitoptera; Jy,Jy,Jy - momenty bezwladnoSci ornitoptera bez

skrzydet i momenty bezwtadnosci skrzydet. Zaktadamy, ze:

0 .n

Sz - msrjs8q(0cos 8 cos(cot) ; Sx =0

en dJy

Jy “W s * 2)
5 =50sin(ct)?); y =yO0sin(<y/ + A)

gdzie: r]s - potozenie $rodka masy skrzydta wzdtuz rozpietosci; co - czesto$¢ ruchow
skrzydet wzgledem kadtuba, A - przesuniecie fazowe miedzy ruchami.

Sity aerodynamiczne wyznaczone zgodnie z zatozeniami modelu odniesione do
przyjetych osi sg nieliniowymi funkcjami predkosci lotu, kata natarcia a, kata
przekrecenia y; kata machania 8 i ich predkosci.

W pracy dodatkowo zatozono, ze sity aerodynamiczne dla ruchu zaburzonego
mozna przedstawi¢ w postaci

CL =CLs(a,y) +CLH[pc) dH +C"(cc,y) Q 3)

gdzie: CL- sita nosna; CD- op6r aerodynamiczny; CnD- moment wzgledem 1/4 cigciwy
przykadtubowej; SH - kat wychylenia steru wysokosci. Nalezy podkresli¢, ze sity te sg



372 M. Lasek, J. Pietrucha, K. Sibilski, M. Zlocka

nadal nieliniowe zaréwno ze wzgledu na wektor stanu x =[U, W, Q, 6, h]T,jak i wektor
sterowania u=[8n,y]T-

Poniewaz proponowana w nin. pracy metoda wyznaczania sterowania wymaga
przedstawienia uktadu réwnan ruchu w postaci normalnej, liniowo zaleznej od wektora
sterowania, tzn. w postaci

x =F(x) +G(x)u @)
wiec musimy wprowadzi¢ dodatkowe zatozenia upraszczajace. W rédwnaniu (4) x(t)
oznacza wektor stanu o wymiarze n, natomiast u(t) - wektor sterowania o wymiarze
m <n . Te dodatkowe zalozenia polegajg na tym, ze zaniedbujemy zaréwno okresowe
zmiany momentéw bezwtadnosci, jak i potozenia $rodka masy omitoptera.
Przyjmujemy réwniez liniowg zalezno$¢ sit aerodynamicznych od kata przekrecenia
skrzydet. Okresowe zmiany tych sit moga by¢ niestety zrodtem zaburzen, ktére
zdestabilizujg lot. Ustatecznienie ruchu o zadanych parametrach lotu ornitoptera jest
miedzy innymi celem pracy.

3. Elementy nieliniowej dynamiki odwrotnej

Wyznaczenie nieliniowego prawa sterowania przeprowadzono na podstawie metod
nieliniowej dynamiki odwrotnej (NDO) [5], Podstawowga ideg NDO jest przeksztatcenie
za pomocg transformacji algebraicznej uktadu nieliniowego na uktad liniowy (w petni
lub czesciowo), co umozliwia juz stosowanie dobrze rozwinietych metod klasycznej
teorii sterowania. Standardowa technika linearyzacji przedstawia sie nastepujgco:
zatézmy, ze naszym celem jest zapewnienie warunku

y(t) == yz{t) (5)
gdzie.y(f) jest m-wymiarowym wektorem wyjscia w rGwnaniu wyjscia
y =h(x) (6)

natomiast yz(t) jest trajektoria zadang. Mamy zatem do czynienia z zagadnieniem
nadazania. Jego rozwigzanie polega na tym, ze kazde wyjscie y, rézniczkujemy tyle
razy az pojawi sie sterowanie. Otrzymamy woéwczas réwnanie
@)
gdzie macierz N(x) dana jest wzorem
N(x) =[LEhj(x)] (8)

natomiast macierz D o wymiarach m\m nazywa sie macierza rozprzegajacg i ma postaé

Lgj I ff1hi LGm Iff'h,
D= 9)

Kij ffXm ... LeJm
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Symbole typu Lph pojawiajace sie w wyrazeniach (8) i (9) oznaczajg tzw.
pochodne Liego [5, 6], Definicja formalna jest nastepujgca: niech h : R"~* R bedzie
funkcjg gtadka, a F:R" R'1- gtadkim polem wektorowym na R". Wowczas pochodna
Liego funkcji li wzgledem pola F jest polem wektorowym zdefiniowanym wzorem

1 dh _
LF h(x)= tr — Fi (10)

Tak wiec pochodna Liego jest po prostu pochodng funkcji h w kierunku wektora F.
Poniewaz pochodne wyzszych rzeddw pojawiaja sie w macierzy (9), wiec wazna jest
nastepujaca wiasnos¢ rekurencyjna

(12)

Zauwazmy, ze rzad najwyzszy wynosi m- 1, gdzie m oznacza tzw. stopien
wzglednosci - pojecie kluczowe w zagadnieniu wrazliwos$ci strukturalnej. Méwi sie, ze
uktad opisany modelem (4) i (6) ma wektorowy stopierr wzglednosci (r; , ... , rm)
w punkcie xO0 , jesli istnieje takie otoczenie tego punktu, ze zachodzg nastepujace
warunki:

1) LeiLphj(x) =0 dla 0<&</}-I l<i,j<m) (12)

2) det£)(x) Z 0 (13)

Catkowity stopien wzglednosci uktadu zdefiniowany jest wzorem

m

(14)

Proces sterowania bedzie realizowany, gdy stopien wzglednosci r= n. W przypadku,
gdy r < n, powodzenie sterowania zaleze¢ bedzie od tzw. dynamiki wewnetrznej [6],
ktora wigze sie $cisle z niemierzalnymi wspétrzednymi wektora stanu.

Jezeli teraz zazadamy, aby

(15)
gdzie v dobiera si¢ na podstawie (5), to uktad (4) bedzie rozprzezony za pomoca
sprzezenia zwrotnego w postaci

(16)

ktore zrealizuje postulat (5). Na ogét v dobiera sie w postaci

y=P0yz-ri Pjyu) (17)
J/0
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gdzie indeks j oznacza j-ta pochodng wektora wyjsScia, natomiast Pj sg statymi
macierzami o wymiarach mxm, przyjmowanymi arbitralnie (zob. np. [7, 8]).

4. Sterowanie ruchem ptaskim ornitoptera

Poszukiwane w pracy sterowanie ruchem ornitoptera ma na celu zapewni¢ stateczny
lot na statej wysokosci i ze statg predkoscig. W przypadku, gdy sterowanie odbywa sie
tylko za pomocg steru wysokosSci, ruch moze by¢ stabilizowany jedynie ze wzgledu na
jedng wspdtrzedng wektora wyjscia”.

Jak podkreslono w p. 3, zastosowanie metod nieliniowej dynamiki odwrotnej
wymaga przeksztatcenia uktadu (1) do rownania (4); w zapisie symbolicznym
przyhierze ono postaé

Uu=MU,W,Q,0) +fISHdH

W =f2(U,W,Q,6)+f25HSH (18)
Q =f3(U,W,Q,0) +f3SHSH

h=U sin®© -W cos0

W przypadku, gdy wektorem wyjscia jest >=[<2] do ukladu réwnan (18) nalezy
dotgczy¢ réwnanie y =Q ,z ktdrego zostanie wyznaczone prawo sterowania.

W przypadku, gdy wektor sterowania u ma w rozwazanym ruchu dwie wspétrzedne
(w nin. pracy sa to kat wychylenia steru wysokosci 8H i kat przekrecenia skrzydet y),
mogg by¢ stabilizowane dwie wspdtrzedne wektora wyjsciay. Oznacza to, ze struktura
modelu sterowanego ruchu ornitoptera bedzie zalezata od wyboru wspo6trzednych
wektora wyjscia. Po przyjeciu wektora wyjscia jako y =[h,Q\ model sterowanego

ruchu ornitoptera przebierze nastepujacg postac:
0=A(U,W,Q,G) +f]SHSH +flrY
W =f2(U,W,Q,0) +f2SHdH + f2YY (19)
Q=MU,W,Q,0) +f38HSH + f3vY
h=Usin0 - Wcos0

Do ukfadu (19) nalezy dotgczyé zrozniczkowane wspotrzedne wektora wyjscia.
Zgodnie z metodologia NDO ro6zniczkowanie przeprowadza sie az do chwili
otrzymania liniowej zaleznosci uktadu od wektora sterowania. Dla przyjetego wektora
wyjscia y =[h,Q] wspobtrzedng yt nalezy zrézniczkowa¢ dwukrotnie, a y2 -
jednokrotnie. W wyniku tych zabiegéw otrzymuje sie uktad réwnan dodatkowych

y\=h, y\ =L/sin0 +Q ([/cos0 + Wsin0)-VV,cos0 , y2=Q (20)
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Po podstawieniu do ukladu (20) réwnan (19) uzyskuje sie uktad ze wzgledu na
wspotrzedne wektora sterowania u = . Rozwiazanie tego uktadu umozliwia juz

wyznaczenie prawa sterowania ze wzoru (16).

5.  Wyniki symulacji ruchu ornitoptera

W pracy przedstawiono przyktady najprostszej stabilizacji ruchu ornitoptera sterem
wysokosci ze wzgledu na katowga predkos$¢ pochylania Q. Obliczenia wykonano dla
dwéch przypadkow potozenia $rodka ciezkosSci: w 25%  Sredniej cieciwy
aerodynamicznej (SCA) i w 45% SCA. Przebieg kata natarcia a (rys. 2) jest prawie taki
sam dla obu potozen $rodka ciezkosci.

W pierwszym przypadku sterowanie stabilizujgce sterem wysokosci jest
wystarczajgce. Predko$¢ lotu (rys. 3) i wysoko$¢ (rys. 5) nie zmieniajg sie. W drugim
przypadku, dla potozenia srodka ciezkosci w 45% SCA sterowanie sterem wysokosci
(rys. 6) ze wzgledu na katowa predkos$¢ przechylania Q (rys. 4) nie jest wystarczajace.
Zmienia sie predko$¢, a wraz z nig wysoko$¢ lotu. Potwierdza to konieczno$é
potraktowania kata przekrecenia skrzydet jako wspodtrzednej wektora sterowania.
Skuteczno$¢ stabilizacji zalezy od wrazliwosci strukturalnej modelu (zob. [9,10] ruchu
w zaleznosci od przyjetej postaci wektora wyjscia.

Rys. 2. Symulacja ruchu ornitoptera. Zmiany kata natarcia a
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t[s]
Rys. 3. Symulacja ruchu ornitoptera. Zmiany predkosci lotu V
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Rys. 4. Symulacja ruchu ornitoptera. Zmiany predkosci katowej pochylania Q
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X [m]

Rys. 5. Symulacja ruchu ornitoptera. Zmiany wysokosci h w funkcji odlegtosci
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5. Podsumowanie

Otrzymane wyniki symulacji potwierdzajg konieczno$¢ potraktowania kata
przekrecenia skrzydet jako wspoétrzednej wektora sterowania. Przy wyborze wektora
wyjscia nalezy kierowac sie stopniem wzglednosci; im jest on wiekszy, tym sterowanie
jest skuteczniejsze. Poniewaz stopien wzglednosci zalezy od wymiaru wektora stanu,
wiec skuteczno$¢ stabilizacji zalezna bedzie od wrazliwoS$ci strukturalnej modelu ruchu
omitoptera ze wzgledu na wybér wektora wyjscia. Wyznaczenie praw sterowania dla
réznych par wspoétrzednych wektora wyjscia umozliwia wyznaczenie tej wrazliwos¢
i dobranie odpowiedniej funkcji zmiany kata przekrecenia. W pracy wrazliwo$¢
wyznaczano poprzez symulacje numeryczng. W dalszych badaniach nalezatoby
zastosowac podejscie umozliwiajace badanie tendencji zmian (np. [11]).
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Investigation into structural sensitivity of an ornithopter controlled motion
Summary

The effectiveness of stabilizing control an ornithopter plane motion is studied in the
paper. The ornithopter is modeled as a set of two wings and rudder, their flexibility was
not taken into account. In the paper the flapping and feathering motions of wings are
assumed. In the proposed model the motion control is performed by means of the
rudder deflection and feathering angle amplitude. The synthesis of control has been
performed on the basis of nonlinear inverse dynamics.

Prace wykonano w ramach grantu nr 9 T12C 004 18
finansowanego przez KBN
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MODELOWANIE | SYMULACJA LOTU MIKROSAMOLOTU
ZE SKRZYDEAMI MACHAJACYMI

M aciej Lasekl
Jézef Pietrucha?
Krzysztof Sibilski3
M aria Zlocka4d

Zbudowano oprogramowanie przeznaczone do symulacji robotéow latajacych, zwanych
mikrosamolotami lub aninialopterami. Symulator lotu animalopterow sktada sie z kilku modutéw,
ktére przeznaczone sg do opisu: aerodynamiki skrzydet, ruchu kadtuba i algorytméw sterowania.
Przy budowie modelu symulacyjnego przyjeto nastepujace zatozenia: ruchy skrzydet mikrosamolotu
mozna roztozy¢ na wahania i przekrecania; kazde skrzydto jest traktowane jako cialo sztywne
obracajace sie woko6t wspélnej osi; sity aerodynamiczne wytwarzane przez skrzydta zmieniajg sie
okresowo; struktury wirowe sg generowane tylko przez krawedzie sptywu; ksztatt $ladu wirowego
jest wyznaczany w trakcie obliczen za pomocg metody krokéw czasowych. Do wyznaczenia
nieustalonego pola optywu wokét animaloptera zastosowano zmodyfikowang metode pasowa
izmodyfikowang metode panelowg. Zaprezentowano wstepne wyniki symulacji ruchu animaloptera.

1. Wprowadzenie

Lot machajagcy mikrosamolotéw (znanych takze pod nazwg animaloptery lub roboty
latajgce [5]) jest nie tylko fascynujacym sposobem poruszania sig, ale takze szansg na
wykonywanie manewréw nieosiggalnych dla samolotow, a nawet $migtowcow. Aby
uzyska¢ zadowalajace wyjasnienie osobliwosci lotu obiektow zywych, trzeba
koniecznie stworzy¢ adekwatne modele fizyczne, matematyczne i informatyczne.
Kluczem do tego jest zrozumienie jakim sposobem ztozony ruch skrzydtami stworzen
latajgcych generuje sity aerodynamiczne. Jak dotad bardzo mato wiadomo o dynamice
lotu i osiggach robotéw latajagcych. Na dobrg sprawe mozna wymieni¢ tylko jedna
prace, w ktorej .. symulowano kinematyke i dynamike skrzydet machajacych [8].
W pracy tej Smith wprawdzie sformutowat réwnanie ruchu w postaci Il zasady
Newtona dla ¢my, ale przedstawit tylko wyniki symulacji aerodynamiki.

1Dr inz. Politechnika Warszawska, e-mail: rnlas@ ooczta.onet.pl
2 Dr inz. Politechnika Warszawska, e-mail: iaDietru@ meil.pw.edu.pl
3 Dr hab. inz. Politechnika Radomska, e-mail: sibilski@ hot.pl
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Sposrod wielu metod wyznaczania obcigzeh aerodynamicznych na skrzydiach
animalopter6w (przez co rozumiemy obiekty zbudowane przez cztowieka, ale latajace
jak stworzenia naturalne: ptaki owady i nietoperze), ktérych krytyczne omoéwienie
mozna znalez¢ w pracy [6], metodg wiodacg staje sie metoda panelowa. Jest to metoda
stosunkowo nowa, nawet na gruncie klasycznych statkéw powietrznych [2], natomiast
dla obiektéw biologicznych ciggle ma znamiona nowosci [4, 8].

Wydaje sie nam jednak, ze jeszcze nie w peini wykorzystano mozliwosci metody
pasowej Podjeto wiec probe zmodyfikowania klasycznej metody pasowej poprzez
wkomponowanie nieliniowych charakterystyk profilu, uwzglednienie niestacjonarnosci
optywu i zjawiska przeciggniecia dynamicznego. Uwzgledniono takze lokalng zmiane
kata natarcia profilu spowodowang wirami generowanymi przez sgsiednie pasma. Te
mozliwosci czynig zmodyfikowang metode pasowg niezwykie pozytecznym narzedziem
w procesie tworzenia algorytmoéw numerycznej symulacji stanow lotu zywych obiektow
latajacych. Starano sie przy tym opracowa¢ spos6b wyznaczenia obcigzen
aerodynamicznych dziatajagcych na obiekt traktowany jako cato$¢ (a nie jak
w tradycyjnym podejsciu do mechaniki lotu samolotu jako zbiér oddzielnych
elementéw jak powierzchnie nosne, sterowe czy kadtub).

Poniewaz opracowane metody mogg by¢ zastosowane takze dla innych stworzen
zywych (mamy na mys$li owady, nietoperze, a nawet ryby i delfiny), wiec dla
zachowania uniwersalnosci podejscia bedziemy postugiwali sie niekiedy pojeciem
obiektu, a nie animaloptera, cho¢ ten wtasnie obiekt jest gtbwnym przedmiotem naszych
badan.

2. Model matematyczny ruchu animaloptera

Do opisu ruchu przestrzennego animalopteréw proponujemy wykorzysta¢ te same
uktady wspotrzednych, ktdére stosuje sie w mechanice lotu samolotéw (zob. rys. 1).
Z tego powodu nie przytaczamy tutaj skomplikowanych zwigzkéw kinematycznych,
ktére w tym miejscu tylko zaciemniatyby obraz sytuacji. Warto jednak zwréci¢ uwage
na to, ze w mechanice lotu ptakéw stosuje sie terminologie wzbogacong z mechaniki
lotu $migtowcow, a mianowicie: machanie (ang. flapping), odchylanie (ang. lagging)
i przekrecanie (ang. feathering).

Rdéwnania ruchu animaloptera zostaty wyprowadzone na podstawie zasad zmiany
pedu i kretu dla dowolnego punktu

----- +QxTI =F +G (D
8t
@
gdzie: ped animaloptera /7T =m(VO+£ixrc) ; wektor predkosci

katowej SI =[P,Q,R]Tw uktadzie Oxyz (rys. 1); F =[Fx,Fy,Fz}J - wektor sit

aerodynamicznych; G - wektor sit zewnetrznych; Vo - predko$¢ poczatku uktadu
wspoétrzednych Oxyz.
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Rys. 1. Uktad odniesienia zwigzany z optywem

Po przeprowadzeniu operacji wystepujagcych w réwnaniach (1) i (2) otrzymujemy
nastepujace roéwnania ruchu animaloptera:

mV +m(jQrc +jQrc +JqV +J&JQrc)- F +G 3)
piv +y(i2i+j,,nL+jy +j,a+ + Aaqg*+ + @)
+JQsv +j j Hh +jajy +jaj*Q* + =rrxc
gdzie:
'0 R Q- 0 -sz sy P-8 P+8-~
JO~ R 0 -P > 3. o, 0 5. Or= Q+Y  ii'=<+7 (9
Q P O sy Sx 0 R R

Sx, Sy, Sz - momenty statyczne animaloptera bez skrzydet; J$ - macierz momentéw
statycznych skrzydet animaloptera; JB- moment bezwiadnosci animaloptera bez

skrzydet; J B Jb- momenty bezwtadnos$ci skrzydta prawego i lewego, odpowiednio;

& = & sin(¢or) 5 = Hcocos(fur)
(6)
y =yQS,m(mt + X) y = ygcocos(cot + A)

przy czym:y - kat przekrecania skrzydet; 5 - kat machania skrzydtami; w - czestos¢
ruchu skrzydet; X - przesuniecie fazowe miedzy machaniem i orzekrecaniem.

Jak od dawna wiadomo zasadniczg trudnoscig przy wszelkich badaniach obiektow
latajgcych jest aerodynamika. Z tego powodu znaczna cze$¢ pracy jest poswiecona temu
zagadnieniu. Zaproponowano dwa sposoby wyznaczania obcigzen aerodynamicznych
dziatajagcych na skrzydta machajgce: zmodyfikowang metode pasowag [7]
i zmodyfikowang metode panelowa [1],
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3. Zmodyfikowana metoda pasowa

Obcigzenia aerodynamiczne animaioptera za pomoca zmodyfikowanej metody pasowej
wyznaczono przy nastepujagcych zatozeniach: 1) w danym przekroju sity i momenty
aerodynamiczne zaleza od lokalnego kata natarcia; 2) wzajemne oddziatywanie miedzy optywem
kolejnych sasiadujacych paséw uwzgledniono poprzez indukowany kat natarcia.

Podstawg jest schemat uktadu wirow (rys. 2) dla wyznaczenia zwigzku miedzy
wspoétczynnikiem sity nosnej i rzeczywistym katem natarcia przekroju skrzydia

animaioptera.

Algorytm postepowania jest nastepujacy: 1) skrzydto animaioptera jest dzielone
ptaszczyznami rownolegtymi do ptaszczyzny symetrii tutowia na szereg elementow
(paséw); 2) w kazdym elemencie wyznaczany jest lokalny kat natarcia i wartos¢
wypadkowego wektora predkosci; 3) z charakterystyk aerodynamicznych profilu
wyznaczane sg wspoOtczynniki aerodynamiczne sity nosnej, sity oporu i momentu
pochylajagcego. Modyfikacja klasycznej metody pasowej polega na tym, ze
wykorzystywane sa nieliniowe charakterystyki profilu, uwzgledniana jest takze
niestacjonarno$¢ optywu i zjawisko przeciggniecia dynamicznego. Uwzgledniono takze
lokalng zmiane kata natarcia profilu spowodowang wirami generowanymi przez
sgsiednie pasma. Pole optywu jest zaburzane przez dodanie do wektora predkosci
odpowiednich skfadowych wynikajacych z obrotu animaioptera z predko$ciami
katowymi pochylania, odchylania i przechylania P, Q i R, odpowiednio.

Kat a elementarnego pasa skrzydta zalezy od kata natarcia tutowia aO , kata
natarcia indukowanego przez splywajace ze skrzydta wiry i kata natarcia
spowodowanego pojawieniem sie predkosci katowych pochylania, odchylania
i przechylania. Indukowany kat natarcia definiujemy jako

Qi =arctg - L @)
'10
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Predko$¢ indukowana V, mozna obliczy¢ na podstawie prawa Biota-Savarta
(8)

gdzie r] i r2- odpowiednio odlegto$¢ lewego i prawego wiru zwigzanego od punktu A
(w ktérym liczonajest predkos$¢ indukowana).
Po odpowiednich przeksztatceniach wzor (8) mozna przedstawi¢ w postaci

/ \

cos* 2nxk(y)
aa
gdzie

cos<p3+cos<p4
p p (10)

Numeryczny etap realizacji metody zaczyna sie od podziatu skrzydta animaloptera
na pas6w (kazdy z nich o diugosci Ab=b/j). Powierzchnia pasa wynosi ASj. Po
rozwigzaniu tréjkatow predkosci ABC, ACD i AED (rys. 3) za pomocg twierdzenia
sinusow i kosinusdw otrzymuje sie wzory na kat natarcia i wartos¢ predkosci. Zmiane
kata natarcia spowodowana predkoscig indukowang oblicza sie ze wzoru (7). Predkos¢
catkowita wynosi

(11)

Wszystkie predkosci, katy, sity i momenty dla kazdego z przekrojow sg wyznaczane w
przekroju przechodzacym przez $rodek pasa. Wektor predkosci punktu A
pokrywajgcego sie z 25% cieciwy mozna obliczy¢ ze wzoru

i ik
_ . (12)
VE="kxrA=P Q R
XA yN ZA
przy czym jest wektorem fgczacym $rodek masy animaloptera z punktem A

biezacego przekroju skrzydta. Pojawienie sie predkosci katowej pochylania Q powoduje
zmienny rozktad predkosci (prostopadtej do cieciwy aerodynamicznej) wzdtuz cieciwy.
Srednia warto$¢ tej predkosci wyniesie

(13)

Na podstawie wzorow (12) i (13) sktadowe wektora predkosci VQ na kierunek
rownolegty i prostopadty do cieciwy aerodynamicznej przybierajg postac

25- Mechanika w lotnictwie
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Wj(P,Q,R) =QzAj-RYA
Wij(P,Q,R)=RxAj-P zA (14)
Vzj (P,Q,R)=P yA - Qxaj +0.25 Q cAj
Przyrost kata natarcia na profilu skrzydta spowodowany predkoscig wywotang
predkos$ciag katowa animaloptera mozna obliczy¢ na podstawie rys. 3. W tréjkacie ACD
kat CAD jest réwny a/JP), kat ADC jest réwny 90°-a; za$ kat DCA wynosi 90°+a0+a,.

Warto$¢ sumy wektorow predkosci VG i sktadowej predkosci VQ na o$ Az mozna
obliczy¢ z twierdzenia cosinusow:

va = J(PYAl- QxA+0.25 QcAf +V* + (PyA- QxAl+ 0.25 QcA)) Wjsin(«0+a;) (15)

Kat natarcia indukowany predkoscig katowg przechylania P i Q mozna obliczyé
z twierdzenia sinuséw:

Acij (V,) = arcsin ~{PyA - Qx4 + 0-25QCAj)cos(a0 +a tj) (16)

Rys. 3. Przyrost kata natarcia na profilu skrzydta

W przypadku pojawienia sie predkosci katowej odchylania R wypadkowa predkosc i
kat natarcia indukowany przez te predkos¢ oblicza sie z trojkagta AED. W tym tréjkacie
kat DAE jest rGwny A a/V x), kat EDA jest rowny 180°-[a0+a;(p)] i wobec tego mamy

Vi = 3vij + (Q z8.- Ry«)' + Vpi (8 Yoos(a, » an
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Warto$¢ kata natarcia indukowanego predkoscig katowa r i q jest wyznaczana

z twierdzenia sinusow
/

AcCj(Vx) =arcsin zA - RyAj)cos (ay +Aa.j (V.)j (18)
*i

Kat natarciaj-tego pasa przekroju skrzydta animaloptera poruszajacego sie z predkoscig
Vo, obracajacego sie wokot Srodka masy z predkosciami katowymi P, Q i R, przy
znanym rozktadzie wzdtuz rozpietosci cyrkulacji F =fly) dany jest zaleznoscia

aj =«0+Aes+ay + Accj(V,)- Aaj (VX) (19)

Dla takiego kata natarcia wyznaczane sg wspotczynniki aerodynamiczne CZ, CXj i Cmj
na podstawie nieliniowych charakterystyk aerodynamicznych. Nastepnie mozna
obliczy¢ (na przyktad korzystajac z modelu ONERA [9]) niestacjonarne charakterystyki
aerodynamiczne profilu w zakresie gtebokiego przeciggniecia dynamicznego,
uwzgledniajagc w ten sposob histereze wspotczynnikéw aerodynamicznych. Obcigzenia
te sg wyznaczane ze wzoréw:

(20)
Po zrzutowaniu sit (20) na osie uktadu Axz (zob. rys. 3) otrzymujemy
IAXj =APZ.sincty - APX *cosaj
. (21)
| AZj =-APZ cosaj - APX Sinoy™
Moment przechylajacyy-tego paska mozna obliczy¢ ze wzoru
(22)

Podobnie mozna obliczy¢é moment pochylajacy:

przy czym Ix jest odlegtoscig miedzy Srodkiem aerodynamicznym przekroju i $rodkiem
masy animaloptera.
Moment odchylajacy wytwarzany przezj-ty pas skrzydia

(24)
Catkowita warto$¢ sitv i momentu aproHvnamir7npon rrm/na  ciimio ojt
i momentéw dziatajgcych na poszczegélne pasy
APXaj = APZ.sina0-APx ,C0Sa0
(25)

APXaj = ~APZj c0Sa0-APx .Sina0
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Warto$¢ wypadkowej sity nosnej obliczanajest ze wzoru

PZa ~ INZaj (26)
Jlewe skrzydto prawe skrzydto
W podobny spos6b sg obliczana jest sita oporu oraz momenty, np.
Le= IALj toaaLj (27)

| J Jlewe skrzydto { J ) prawe skrzydto

4. Zmodyfikowana metoda panelowa

Przy zatozeniu, ze powietrze jest niescisliwe i nielepkie, jego ruch “rzadzony” jest
przez réwnanie Laplace’a

V20 =0 (28)

gdzie < jest potencjatem predkosci. Nalezy podkresdli¢, ze ruch ten opisany jest
w uktadzie inercyjnym (X,Y,Z). Podstawowy warunek brzegowy dla rédwnania (28) ma
postac

(VO +v)n=0 (29)

gdzie -v jest predkoScig punktu na powierzchni, a n=n(X,Y,Z,t) jest wektorem
normalnym do powierzchni ruchomej, ogladanej z uktadu inercyjnego. Drugi warunek
brzegowy ma posta¢ klasyczng i stanowi zadanie zanikania ruchu daleko od
animaloptera

lim V0=0 (30)
gdzieR = [X, Y, Z]T.

Po rozwigzaniu réwnania (28) rozktad ci$nienia mozna juz wyznaczy¢ z rownania
Bernoulliego

pee~p (31)
p dt 2
gdzie ” oznacza warto$¢ odpowiednich wielkosci w przeptywie niezaburzonym.

Aby jednak rozwigza¢ réwnanie (28) nalezy wpierw ustali¢ granice obszaru,
wtorym zachodzi ruch. W przypadku tré6jwymiarowym, granicami tymi sa:
powierzchnia obiektu, powierzchnie $ladéw wirowych oraz powierzchnia otaczajaca
obiekt i ptyn. Dodatkowo konieczne jest uzupetnienie zatozen o warunek na $ladzie
wirowym, tj. warunek zerowego skoku cisnienia przy przejsciu przez powierzchnie
§ladu oraz uzupetniajacy warunek Kutty-Zukowskiego, ktéry musi by¢ spetniony na
krawedzi sptywu.

Idea metody panelowej polega na wykorzystaniu 1ll tozsamos$ci Greena.
Z matematycznego punktu widzenia tozsamo$¢ ta stuzy do przejscia z catkowania
w pewnym obszarze do catkowania po powierzchni tego obszaru, co prowadzi do
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catkowego roéwnania brzegowego. Po wprowadzeniu osobliwosci typu zrédet i dipoli
mozna otrzymac nastepujgce réwnanie

anf>{P) =-\ (a(f)-ju£(}))ds+ J (Jun(}))dS+ ~(P) (32)
Sk SV

gdzie O0(P)jest wartoScig potencjatu predkosci w danym punkcie, Sb oznacza

powierzchnie obiektu, Sw- powierzchnie $ladu, natomiast p oraz a oznaczajg natezenie
dipola i zrédta, odpowiednio, zdefiniowane jako:

n=0,-0, cr=~- (33)
dn

Po przestrzennym zrézniczkowaniu réwnania (32) otrzymuje sie réwnania predkosci
w punkcie P.

Poniewaz rozwigzanie (32) nie jest jednoznaczne, zatem konieczne jest przyjecie
zatozenia dotyczacego rozktadu powierzchniowego osobliwosci. Mozliwe sg
nastepujace warianty:

1) pomija sie obecnos¢ zrodet (<r=0), co oznacza, ze rozwaza si¢ optyw wokot

powierzchni nieskonczenie cienkich;

2) pomija si¢ obecno$¢ dipoli (p=0) co oznacza, ze rozwaza si¢ bryly nienosne

o skorniczonej grubosci;

3) narzuca sie arbitralny rozktad natezen Zrédtowosci, co oznacza, ze rozwaza sie

bryty o skonczonej grubosci z uwzglednieniem ich nosnosci.

Rozwigzaniem rownania Laplace’a jest ciggty rozktad osobliwosci na powierzchni
ciata i $ladu wirowego. Mozliwe jest przyblizenie tego rozktadu poprzez podzielenie
powierzchni na dyskretne elementy powierzchniowe (panele), na ktérych zaktada sie
postaé funkcji rozkitadu natezen osobliwosci (state lub zmienne) W opracowaniu
przyjeto state natezenia osobliwosci. Przy takich zatozeniach réwnanie (32) przybiera
postac

X Jwa-V(i) ds +Y" j linwv(])dS-£ JctV()dS =4tt(0(/>) - 0,) (34)
*=| - =ls, k=2 sc

Do obliczenia natezen osobliwosci na Sladzie wykorzystuje sie ich powigzanie z
osobliwosciami na obiekcie za pomoca warunku Kutty-Zukowskiego na krawedziach
sptywu. Umozliwia to zredukowanie liczby niewiadomych i liczby réwnan do liczby
paneli na obiekcie.

Przy wykorzystaniu zatozenia o statym rozktadzie natezenia osobliwos$ci na paneli,
catki wystepujace w réwnaniu (34) mozna sprowadzi¢ do postaci funkcji zaleznych od
geometrii elementu powierzchniowego i natgezenia osobliwo$ci (nosza one nazwe
wspotczynnikéw wptywu paneli w punkcie P).

Réwnanie (341 mozna zanisa¢ Hla N nanpti i Al nnnirthu/ IsertrvinA//-d (r\ro /n\
uzupetnieniu otrzymanego uktadu réwnan o warunki brzegowe (réwniez w liczbie N)
otrzymuje sie ukfad liniowych réwnan algebraicznych, ktére mozna juz stosunkowo
prosto rozwigzaé numerycznie metodami standardowymi. W popularnym zapisie
skréconym uktad ten ma postac

A n =RHS (35)
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gdzie: A - dana macierz wspdétczynnikdw wptywu; // - wektor niewiadomych natezen
dipoli; RHS- dany wektor prawych stron (zob. [3]).
Aby przystosowa¢ opisang metode do zagadnien zwigzanych z nieustalonym

ruchem obiektu, nalezy wzbogaci¢ jg o technike znang w literaturze pod nazwg time-
stepping [2], Polega ona na tym, ze dla kazdego kroku czasowego tM —tl+ A/,
nastepuje przesuniecie obliczanego obiektu zgodnie z kierunkiem wektora chwilowej
predko$ci liniowej i obrét zgodnie z chwilowg predkosciag katowg w potozenie
koncowe.

Rys. 4. Definicja potozenia punktdw kontrolnych

Rys. 5. Schemat modelowania nieustalonego $ladu wirowego metodga time-stepping
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Slad wirowy zwiazany z obiektem w poprzedniej chwili czasowej th pozostaje
w poprzednim potozeniu, natomiast na krawedzi sptywu tworzone jest nowe pasmo
$ladu tgczace poruszajacy sie obiekt ze Sladem wirowym utworzonym w poprzednich
krokach czasowych (rys. 5). Panele $ladu zachowujg warto$¢ natezenia wirowosci
wyznaczong poprzednich krokach obliczeniowych (nieustalony warunek Kutty-
Zukowskiego), natomiast na panelach nalezacych do pasma $ladu zwigzanego
z krawedzig sptywu obiektu natezenia osobliwos$ci wyznaczane sg z ustalonego
warunku Kutty-Zukowskiego. Dodatkowo w kazdym kroku czasowym powierzchnia
§ladu wirowego jest iteracyjnie odksztatcana az do osiggniecia pozycji, w ktoérej na
zaden panel nie dziatajg sity normalne (brak skoku cisnienia w kierunku prostopadtym
do kazdego panelu na $ladzie).

Dysponujac rozwigzaniem rownania (34) w postaci rozktadu natezen dipoli mozna
wyznaczy¢ predkosci indukowane na panelach skrzydta. Dla powierzchni nieskoriczenie
cienkich predko$¢ na panelu j oblicza sie ze wzoru

Nn Na
Vindi = 'W jik + 1w ak (36)
Coksi k=\

gdzie W oznacza wektor wspétczynnikdéw wptywowych (por. (35)).
Lokalna predkos$¢ catkowita na danym panelu jest obliczana jako suma lokalnej
predkosci naptywu i predkosci indukowanej

VCi=Vi+Vin (37)
Dzieki znajomosci predkosci catkowitej na panelach mozna juz w sposéb prosty

wyznaczy¢ rozktad cisnien na skrzydtach animaioptera. Dla powierzchni nieskonczenie
cienkich $rednie ci$nienie Cp na panelu jest obliczone przez podzielenie sity danej

wzorem Kutty-Zukowskiego
Fi=pVCix(-n) (38)

przez powierzchnie panelu.
Globalne sity i momenty aerodynamiczne oblicza sie ze wzorow

FAp=q2Fini (39)

MA (40)

i=1
gdzie g jest cisnieniem dynamicznym, a rt - wektorem wodzacym punktu kontrolnego

/_ts>nr\ rlan 111 \\iuW on”io

Rys. 6 przedstawia poréwnanie bezwymiarowego wspoétczynnika sity nosnej
obliczonego metoda pasowgq i panelowg. Widac, ze zgodnos¢ jest niezia.
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~&-AC)A=10, metoda pasowa  -®-AOA=10. metoda panelowa

1.5 AOA=5 metoda pasowa -d-AOA=5, metoda panelowa
o Cr-AOA=0, metodapasowa -0 -,40/4=0, metoda panelowa
-£r-AOA=-5, metoda pasowa  -Q-/40/4=-5, metoda panelowa
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Rys. 6. Wspotczynnik sity nosnej

5. Weryfikacja eksperymentalna metod obliczeniowych

W celu weryfikacji przyjetych modeli obliczeniowych wykonano badania w tunelu
aerodynamicznym na Wydziale Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa Politechniki
Warszawskiej.

Centralna cze$¢ ornitoptera zawiera mechanizm wymuszajacy machania
skrzydtami. Mechanizm ten napedzany jest silnikiem elektrycznym pradu statego. Ruch
obu skrzydet jest wspotzalezny, tzn. nie umozliwia niezaleznej zmiany parametrow
ruchu dla kazdego skrzydta. Predko$¢ machan jest sterowana wartoScig napiecia
zasilajacego silnik elektryczny. Przekrecanie jest realizowane poprzez skokowg zmiane
kata zaklinowania skrzydta dwa razy w czasie jednego cyklu ruchu skrzydet.

Skrzydta wykonane sg z laminatu szklanego na rdzeniu styropianowym. Obrys skrzydta
jest prostokatny, profil ptasko-wypukty Clark Y o grubosci okoto 9%, staty na calej
rozpietosci.

Rys. 7. Animalopter w tunelu aerodynamicznym
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Animalopter byt zamontowany bezpos$rednio na trzykanatlowej wadze
tensometrycznej potaczonej z komputerowym systemem zbierania danych. Widok
modelu animaloptera ~ zamocowanego w  przestrzeni pomiarowej tunelu
aerodynamicznego matej predkosci na wadze pomiarowej przedstawiony jest na rys. 7.

Skrzydta wykonane sg z kevlaru i majg mase ok. 25g kazde. Uktad napedowy
pozwala na utrzymanie czestotliwosci wahan f,=5 Hz przy predkosci przeptywu od
8 do 12 m/s Odlegtos¢ konca skrzydta od osi obrotu bc= 0.24 m. Przy uzyciu skrzydet o
tej rozpietosci, ograniczenie mocy silnika napedowego nie pozwalato na uzyskanie
wahan skrzydet .W pomiarach zadawano catkowity kat wahan skrzydet y rbwny ok. 40
stopni wokot sredniego potozenia 0 stopnia.

Zmiane kata przekrecania skrzydet uzyskano poprzez obrot skrzydta wokot jego osi
podtuznej. Zrealizowano nieliniowy schemat ruchu, poprzez przemieszczanie wodzika
prostopadtego do osi skrzydta wewnatrz okna zderzaka, hamowane sprzegtem ciernym
zainstalowanym na osi. W skrajnych potozeniach, styk tego wodzika z krawedzig okna
wymuszat przekrecanie skrzydta przezwyciezajagc moment oporowy sprzegta ciernego.
Warto$¢ zmiany kata przekrecenia < wynikata z wysokosci (regulowanej) okna
zderzaka i wynosita odpowiednio 20° i 10° w dwu seriach pomiaréw. Srednia warto$¢
kata 5 przyjeto rdwng+10°, +5°, 0°, -5° -10° i regulowano zmiang potozenia pionowego
zderzaka. Oba parametry regulowano S$rubami. Na sprzegtach ciernych ustawiono
moment oporowy rzedu 0.1 Nm.

Wybrane wyniki badaf przedstawiono na tle obliczen obiema testowanymi
metodami (rys. 8) Wida¢ stosunkowo dobrg zgodno$¢ wynikow, ale trzeba wyznaé, iz
jest to raczej wyjatek niz reguta. Tym nie mniej otrzymane wyniki eksperymentalne nie
sg sprzeczne ze standardowymi wynikami Fejtka i Nehery [1],

Rys. 8. Wspotczynnik sity nosnej via obliczenia i eksperyment
6. Wyniki symulacji ruchu animaloptera

Kys. y do 12 (skrét CSA oznacza $rednig cieciwe aerodynamiczng) obrazujg wyniki
symulacji uzyskane przy wykorzystaniu sity nosnej i oporu (op6r ujemny oznacza cigg)
obliczonych metodami opisanymi w p. 3 i 4. Symulacje przeprowadzono dla ruchu
ptaskiego. Z pokazanych wykreséw wida¢ wyraznie, ze dynamika animaloptera ma
charakter oscylacyjny, co jest skutkiem sit aerodynamicznych generowanych na
skrzydtach machajacych wg zatozonej kinematyki (6).
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Rys. 9. Symulacja ruchu animaloptera. Zmiany kata natarcia a

t [s]

Rys. 10. Symulacja ruchu animaloptera. Zmiany predkosci lotu V

Potozenie $rodka
ciezkosci
- 0 - -25%SCA

Rys. 11. Symulacja ruchu animaloptera. Zmiany kata pochylania 'y
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Rys. 12. Symulacja ruchu animaloptera. Zmiany predkosci katowej pochylania Q

7. Podsumowanie

Zaproponowano dwa sposoby wyznaczania obcigzen  aerodynamicznych
dziatajagcych na skrzydta machajgce: 1) Zmodyfikowano klasyczng metode pasowej
poprzez wkomponowanie nieliniowych charakterystyk profilu, uwzglednienie
niestacjonarno$ci optywu i zjawiska przeciaggniecia dynamicznego. Uwzgledniono takze
lokalng zmiane kata natarcia profilu spowodowang wirami generowanymi przez
sgsiednie pasma. Te mozliwosci czynig zmodyfikowang metode pasowg niezwykte
pozytecznym narzedziem w procesie tworzenia algorytméw numerycznej symulacji
stanow lotu zywych obiektow latajgcych; 2) Zmodyfikowano klasyczng metode
panelowa poprzez rozwigzanie modelu optywu w postaci réwnania Laplace’a
z odpowiednimi  warunkami  brzegowymi. Rozwigzaniem jest ciaglty rozkiad
osobliwo$ci na powierzchni ciata i $ladu wirowego. W opracowaniu przyjeto state
natezenia osobliwo$ci. Dla modelu powierzchni nieskoriczenie cienkich wykorzystano
réwnowazno$¢ miedzy panelem dipolowym a pierscieniem wirowym. Opracowany
spos6b  umozliwia dla kazdego kroku czasowego wyznaczenie obcigzen
aerodynamicznych dziatajagcych na obiekt traktowany jako catosc.
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Modelling and simulation of a flapping wing micro-air-vehicle flight
Summary

The paper aims at designing software simulations of micromechanical flying robots
(so called microaircraft or animalopters). The animalopter flight simulator is an end-to-
end tool consisting of several modular blocks, which represent: aerodynamics of wings,
body motion, and control algorithms. The following assumptions are accepted to
construct the proper computational models for the simulation: motion of an MAV may
be decomposed into flapping and feathering; each wing is rigid and rotates about the
common axis; aerodynamic forces exerted by airfoils have a periodical character; wing
vortices are generated at the trailing edge only; shape of the wake is determined from
calculations using a time-stepping procedure. The modified strip theory and modified
panel method are used for computing unsteady flows of the animalopter flight.
Preliminary results of simulation of the animalopter motion are presented.
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Dynamika odwrotna jest jedng z metod syntezy sterowania ruchem nieliniowych uktadéw
mechanicznych. Zagadnienie polega na sformutowaniu najpierw programu ruchu, a nastgpnie na
wyznaczeniu sterowania realizujagcego ten ruch. Rozwigzania takiego zadania sg szczeg6lnie
uzyteczne przy projektowaniu praw sterowania samolotami bezpilotowymi, a takze projektowaniu i
cenie realizowalno$ci modelowanych manewrdéw i misji.

Sterowanie programowe ma charakter sterowania nominalnego, ktére w warunkach lotu
rzeczywistego ze wzgledu na konieczno$¢ zapewnienia stabilnoéci ruchu musi by¢ uzupetnione
sterowaniem w uktadzie zamknietym. W pracy zaproponowano koncepcje i model matematyczny
procesu syntezy sterowania programowego ze sprzezeniem zwrotnym. Przedstawione zostang
wybrane wyniki symulacji numeryczne;j.

1. Wstep

Rozwijana teoria wykorzystuje matematyczng rownowazno$¢ zagadnieA sterowania
obiektami mechanicznymi w ruchu programowym i dynamiki uktadéw nieswobodnych.
Zadanie symulacji dynamiki odwrotnej polega bowiem najpierw na sformutowaniu
zadanego ruchu uktadu, a nastepnie wyznaczeniu sterowania uktadem wymaganego dla
realizacji tego ruchu. Warunki natozone na ruch ukladu, wyrazone za pomoca
zmiennych stanu i czasu, traktowane sg w tych zagadnieniach jako wiezy programowe,
a sity sterujgce uktadem utozsamiane sg z reakcjami tych wiezédw. O ile jednak reakcje
wiezéw materialnych dziataja na kierunkach ortogonalnych do wiezéw, reakcje
sterowania zalezg od wilasnosci uktadu i moga mie¢ dowolne kierunki wzgledem
uogélnionych powierzchni wiezo6w programowych. W granicznym przypadku dostepne
sity sterujagce moga by¢ styczne do wiezéw programowych [2, 4],

Jak zostanie pokazane realizacja styczna wiezOw wigze sie z dodatkowymi
warunkami naktadanymi na ruch uktadu. Narzuca to odpowiednie warunki na

1 Dr hab. inz., Politechnika Radomska, e-mail: whlajer@ poczta.onet.pl; wblajer@ kiux.man.radom.pl
2 Drinz., Instytut Lotnictwa w Warszawie, e-mail: igraff@ilot.edu.pl

3 Drinz., Instytut Lotnictwa w Warszawie, e-mail: krawczyk@ ilot.edu.pl
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realizowalno$¢ zaktadanego ruchu programowego, zalezne zaréwno od witasnosci
dynamicznych sterowanego obiektu, jak tez przyjetego programu ruchu. Rownania
ruchu programowego formutowane sa w postaci uktadu réwnan rozniczkowo-
algebraicznych zaleznych od zmiennych stanu ruchu uktadu i parametréw sterowania.
W wyniku ich catkowania otrzymywane sa przebiegi czasowe zmiennych stanu
i sterowania programowego. Uzyskane tg drogag sterowanie nominalne (w ukfadzie
otwartym) uzupetniane jest nastepnie o0 sterowanie ze sprzezeniem zwrotnym
(w uktadzie zamknietym), zapewniajagcym stabilng realizacje ruchu programowego
w warunkach zaburzen zewnetrznych i niepewnosci modelowych [1, 8],

Rozwazania teoretyczne zilustrowano za pomocg ztozonej symulacji ruchu
samolotu. Skutecznosci sterowania programowego dowiedziono poprzez eksperymenty
numeryczne.

2. Model samolotu bezpilotowego

Rys. 1. BSL “Sowa” podczas préb na lotnisku w Modlinie
(Instytut Lotnictwa)

Samoloty bezpilotowe (rys. 1) moga stanowi¢ uzyteczne uzupetnienie tradycyjnych
samolotéow i $migtowcow bezposrednio pilotowanych przez cztowieka. Mozliwe
relatywnie mate rozmiary, ciche zespoly napedowe i potencjalnie niskie koszty
produkcji znacznie rozszerzaja zakres zastosowan BSL w poréwnaniu z pilotowymi
statkami latajgcymi. Nie bez znaczenia jest tez realizacja zadan uwazanych za
niebezpieczne lub trudne - misji wywiadowczych i szpiegowskich, dtugotrwatego
patrolowania, czy lotu rozpoznawczego w rejony uznane za hiebezpieczne z innych
powoddéw. Wszedzie tam BSL otwierajg nowe mozliwosci zastosowan.

Idea BSL polega na mozliwosci automatycznej realizacji podstawowych zadan,
zaprogramowanych przez cztowieka, bez jego ingerencji, poczawszy od startu po
ladowanie [2], W przypadku misji charakteryzujacej sie ztozonymi manewrami, nalezy
przy tym wykluczy¢ mozliwos$¢ bezposredniego wykorzystania klasycznych schematow
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sterowania automatycznego z zastosowaniem autopilota. Stawia to pod znakiem
zapytania skuteczno$¢ sterowania na podstawie uchybu.

2.1. Zatozenia modelu fizycznego

Przyjeto, ze BSL jest brytg sztywna o szeSciu stopniach swobody. Zaktada sie przy
tym klasyczng konstrukcje symetryczng, sterowang za pomocg wychylenia lotek SL,
steru wysokos$ci 8H, steru kierunku 5V oraz sity ciggu T . Przyjmuje sie tez, ze
wychylenia  powierzchni  sterowych  wplywajag wytgcznie na  zmiany  sit
aerodynamicznych, pomijajac wptyw tych wychylen na zmiany masowych momentow
bezwitadnos$ci ptatowca oraz ewentualne efekty dynamiczne typu sit bezwtadnosSci czy
giroskopowych. Poniewaz zmiana sity ciggu wiaze sie z istotnymi zmianami predkosci
katowej czesci wirujacych silnika, uwzglednione zostalty ewentualne momenty
giroskopowe.

2.2. Ukitady odniesienia

Wykorzystano nastepujace uktady odniesienia:

(.) - inercyjny Oxyz, zwigzany z Ziemia, o osi Oz skierowanej zgodnie
z kierunkiem i zwrotem przyspieszenia ziemskiego. Osie tego ukfadu nie
beda indeksowane,

(g) - grawitacyjny Oxsygzg, zaczepiony w $rodku masy samolotu O , o osiach

stale pozostajgcych rownolegtymi do osi uktadu inercjalnego,
(b) - wiasny, zwany samolotowym, Oxbybzb, zaczepiony w S$rodku masy

samolotu O, tak, ze Oxbyb jest ptaszczyzng symetrii ptatowca,
(w) - zwigzany z przeptywem (trajektorig), Oxwywzw, zaczepiony w S$rodku
masy samolotu O, o osi Oxw skierowanej zgodnie z wektorem predkosci

samolotu wzgledem powietrza V .

Orientacje uktadu (b) wzgledem (g), okre$lajg katy samolotowe: - przechylenia,
6 - pochylenia i i//- odchylenia, natomiast ukladu (w) wzgledem (g), Kkaty:
(o - obrotu wokot wektora predkosci V , y - pochylenia wektora V , % - odchylenia
od kierunku osi Ox rzutu V na ptaszczyzne Oxy. W konicu orientacje uktadu (b)
wzgledem (w) okre$lajg katy: a - natarcia i fi - $lizgu.

W analizie ruchu programowego wykorzystuje sie podane w [4] macierze
transformacji pomiedzy tymi uktadami wspdtrzednych, pozwalajgce po elementarnych

przeksztatceniach na wyznaczenie =zaleznosci katéw samolotowych 0, 9 i y/
W j Kapaw e g R Arlinviv (/'139 i
katowych samolotu: P - przechylenia, Q - pochylenia oraz R - odchylenia

w funkcji a, (3 e, y i x oraz a, $, e, y i X f4l  stanowigce
zwigzek (2)
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Abs ($,6,yf) =Abw(a,P)Awg (p.y.A) @
i cel

Q - Abw(cc/3) Bw{(Py) Y ~Bwb(P) @

R A

2.3. Model matematyczny - dynamiczne réwnania ruchu

Dynamiczne réwnania ruchu samolotu formutowane sg najczesciej w uktadzie
wiasnym Oxbybzb ¢« W modelowaniu ruchu programowego wygodniej jest jednak uzyc

dynamicznych roéwnan ruchéw translacyjnych wyrazonych w osiach uktadu Oxwywzw,
natomiast réwnann ruchéw obrotowych sformutowanych w ukfadzie Oxbybzbm

Rownania te zapisaé mozna w nastepujacej formie macierzowej

(o -(w)/(w) _ r W) ©)

J(bib) +d)[b)Ju)(b) = M (b) @)
gdzie: m i J oznaczajg mase i macierz momentéw masowych bezwtadno$ci samolotu
w (b), rwy =l 0 O]r V jest reprezentacjg predkosci samolotu V w (w),

i or -[P Q /?] , sa odpowiednio reprezentacjami predkosci katowej samolotu
a)w w uktadzie (w) i predkosci katowej samolotu co, a symbol ~ oznacza macierz
anty-symetryczng, operator mnozenia wektorowego

0 -0)z Oy
w=Fox Wy Qjr =>w= o 0 -CoXx (5)
~Coy (X O

Reprezentacje sit i momentow sit dziatajacych na samolot w locie, odpowiednio
w uktadach (w) i (b), przyjeto nastepujaco

cd cos(ce +aT)cos (3 -siny
FWw =--pSV2 g +T -cos(ce+o0:7)sin/3 +mg sinipcosy (6)
_a -sin(ce + cef-) cos (pcosy
bcf ‘0" -Qsincey
M(b):-.zpsvz caem T d +Jjoof PsinceT--RcosaT @)

ben 0 QcosaT
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gdzie: p - gesto$¢ powietrza, 5, b i ca - powierzchnia no$na, rozpigtos¢ i cieciwa
aerodynamiczna ptata, T, aT i d - dzialajagca w ptaszczyznie Oxbzbsita ciggu, kat jej
pochylenia do Oxbi odlegtos¢ linii dziatania T od O, JT i col =cot (T) - moment
bezwitadnosci czeSci wirujgcych silnika i predkos¢ katowa wirnika silnika,
cb ¢cs cL 1 ¢ cm cn ~ wspotczynniki aerodynamiczne sit i momentéw sit
aerodynamicznych

3. Program ruchu i rownania ruchu programowego

Program ruchu stanowig cztery nastepujace zalezno$ci opisujgce wiezy natozone na
ruch samolotu: trajektoria przestrzenna, potozenie samolotu w odniesieniu do tejze
trajektorii oraz zadany przebieg wartosci predkosci lotu, ktére zapisaé mozna
w nastepujacej formie:

x(s)
r =f(s) = y(s) P =j3(s) lub e =e(s), 5=s(t) (8)
z(s)

gdzie: 5jest parametrem naturalnym, rownym diugosci tuku (trajektorii), a oznaczenie
( *) odnosi sie do wielkos$ci programowych.

Opisana trajektoria (8a) jest rownowazna dwém wiezom natozonym na potozenie
przestrzenne samolotu traktowanego jako punkt materialny. Kolejno moze byé
uwzgledniona jedna z dwdch zaleznosci na potozenie katowe ptatowca (8h). Pierwsza,

wybierana najczesciej /3(s) =0, przynalezna jest grupie manewrdw charakteryzujacych

sie zakretami skoordynowanymi. Druga znajduje zastosowanie w modelowaniu
niektérych figur akrobacji lotniczej, jak beczka szybka, lub sterowana. Wreszcie

ostatnie, najbardziej naturalne wiezy natozone na predkos¢ lotu V =V(s), ktdre zawsze
moga by¢ transformowane do postaci (89 [4],

Program ruchu Samolot Sterowanie
4 wiezy 6 stopni swobody 4 wejscia

Rys. 2. ,,Paradoks”/konsekwencja stycznej realizacji wiezow trajektorii

Jak wiadomo [3, 4]realizacja wiezéw (8a) jest styczna, co oznacza, ze dysponowane
sterowania nie powodujg bezposrednio roéwnowagi sit czynnych i biernych na
kierunkach ortogonalnych do trajektorii. Zamiast tego konieczny balans sit jest
realizowany poprzez odpowiednie potozenie samolotu wzgledem trajektorii. Stanowi to
dwa dodatkowe wiezy natozone na potozenie katowe ptatowca realizowane przez
odpowiednie wychylenia powierzchni sterowych. Zjawisko to, nazywane podwojeniem
wiezéw powoduje, ze ruch samolotu opisany czterema wiezami jest z analitycznego
punktu widzenia ruchem zupetnym. Z drugiej strony wyjasnia ono takze pozorny
paradoks: po natozeniu czterech wiezOw na uklad o szeSciu stopniach swobody,

26 - Mechanika w lotnictwie
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mozemy tym ukladem sterowac przy uzyciu jedynie czterech zmiennych sterujgcych
u=[<& 8h Sy r]7. W procesie wyznaczania wektora sterowania u, realizu-
jacego przyjety program ruchu wyliczane sa takze nastepujace zmienne stanu: predko$é
katowa samolotu io(b) =[P Q [/?f, predkos¢ lotu V, jego kat natarcia a
i $lizgu /3, a takze katy e, y oraz %> okre$lajagce potozenie samolotu wzgledem

trajektorii zadanej. R6wnania ruchu programowego stanowi zatem ukad nastepujacych,
opisanych w tabeli 1, 13 réwnan algebraiczno-rézniczkowych:

Tabela 1. Réwnania ruchu programowego

Lp. Charakter zwigzku zwigzek nr ilos¢ réwnan
potozenie katowe ptatowca (8b) 1
2 predkos¢ lotu (8¢c) 1
3 styczno$¢ wektora predkosci do (8a) po jednokrotnym ’
trajektorii zrozniczkowaniu
4 bilans sit czynnych i biernych na (8a) po dwukrotnym 3
kierunkach wiezéw zrézniczkowaniu
5 réwnania ruchéw obrotowych 4) 3
6 zwiazki kinematyczne 2) 3

Analizujgc tabele 1, p. 1, konstatujemy, ze jego rozwigzanie, poza znajomoscia
modelu matematycznego samolotu zapisanego w postaci (3) i (4), determinuje takze
okre$lenie pozadanej trajektorii lotu (8d. W praktyce pierwotnie jest ona szkicowana
jako zbiér punktéw w przestrzeni (tzw. punktow drogi), ktore kolejno sa
aproksymowane (wzglednie interpolowane) przy uzyciu funkcji sklejanych. Zasady
projektowania trajektorii przestrzennych zostaty opisane w pracach [4, 8].

W zastosowaniu do zagadnieA dynamiki odwrotnej warunkiem wystarczajagcym jest
aby funkcja r (s) dana w (8a) byfa co najmniej dwukrotnie rézniczkowalna. Oznacza to

konieczno$¢ zastosowania funkcji sklejanych przynajmniej trzeciego stopnia [4],
ktérych wuzycie prowadzi jednak do niegtadkich przebiegéw zaréwno zmiennych
sterujacych, jak tez zmiennych stanu.

Przeprowadzone badania ujawnity, ze rownie niedogodne dla celéw projektowania
trajektorii sg takze funkcje stopnia czwartego, przy ktdrych na ,utozenie” krzywej
w przestrzeni zasadniczy wptyw mialy przyjete warunki poczatkowe (okreSlenie
kierunku dziatania wektora predkosci liniowej).

Z tego powodu ostatecznie w prezentowanej metodzie wykorzystywane sg funkcje
sklejane pigtego stopnia, co znacznie poprawito otrzymywane rezultaty.

W tabeli 2 zestawiono wiasnosci funkcji sklejanych I, IV i V rzedu tak, aby
uwidoczni¢, ze jedynie w przypadku zastosowania funkcji V stopnia, istnieje wymag
okre$lenia pierwszych pochodnych zaréwno w pierwszym jak i ostatnim punkcie drogi.
Oznacza to, ze podczas konstrukcji trajektorii lotu nalezy okresli¢ kierunek lotu
w chwili gdy samolot znajduje sie na jej koncach. Wtasno$¢ ta jest szczegdlnie
przydatna w przypadku tgczenia poszczegdlnych trajektorii, co w praktyce polega na
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utworzeniu nowego zbioru punktdw drogi, z dwoch lub wiecej podzbioréw
wyznaczajacych sktadowe trajektorii, ktdre zamierzamy ze sobg potaczyc.

Tabela 2. Zestawienie wasnosci funkcji sklejanych I, IV iV rzedu
Funkcja sklejana 11 rzedu 1V rzedu V rzedu
Warunki ro + + +
poczatkowe Fo© nieokreslona . .
Warunki koncowe rk ’ ' "

rki) nieokreslona nieokre$lona +
r pas + + +
() * * *
Punkty posrednie Tpos (1) + * *
Irpos(lll) nieokreslona . .
Fos) nieokreslona  nieokre$lona +

4. Prawa sterowania samolotem w ruchu programowym

Idea integracji uktadu sterowania samolotem w ruchu programowym polega na
wykorzystaniu do tego celu zmodyfikowanych praw sterowania uchybowego. Analogie
stanowi tu sposdb definiowania pojecia uchybu, ktéry podobnie jak w klasycznym
podejsciu stanowi roznice pomiedzy wartoSciami zadanymi a rzeczywistymi. Ro6znica
natomiast polega na wykorzystaniu warto$ci zaobserwowanego uchybu, ktora
w prezentowanej metodzie wykorzystywana jest do obliczenia poprawki Au
wyznaczonego wektora sterowania nominalnego u, a nie jego catkowitej wartosci.

Rys. 3. Zasada sterowania samolotem w ruchu programowym

Na rys. 3. przedstawiono pogladowo strukture uktadu sterowania realizujgcego ruch
programowy. Jego gtdwnymi elementami sg generator ruchu programowego oraz prosty
regulator. Analizujac rys.3 stwierdzamy, ze zmienne stanu i wektor sterowan
nominalnych odczytywane sg w zsynchronizowany sposéb (zegarem taktujgcym)
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z generatora programu ruchu, po czym warto$¢ sterowania modyfikowana jest
poprawka z regulatora, na ktérego wejscie wprowadzamy uchyb pomiedzy parametrami
programowymi a rzeczywistymi. Prezentowana metoda umozliwia wyliczenie wektora
sterowan nominalnych koniecznych do realizacji dowolnie przyjetego programu ruchu,
co praktycznie oznacza mozliwo$¢ sterowania samolotem po dowolnej przestrzennej
trajektorii. Jedyne ograniczenie metody podyktowane jest warunkiem realizowalnosci
programu ruchu z punktu widzenia witasnosci dynamicznych obiektu sterowania,
skutecznos$ci powierzchni sterowych oraz ciagu rozporzadzalnego.

Najistotniejszymi przestankami wprowadzenia do struktury ukfadu sterowania
regulatora proporcjonalnego byto:

*« wystepowanie zaburzen ruchu samolotu w postaci wiatru, itp.,

e niebezpieczenstwo destabilizacji ruchu samolotu,

. niepewnos$¢ strukturalna modelu samolotu,

¢ mala czestotliwo$¢ probkowania oraz btedy numeryczne obliczenn programu
ruchu.

Dobdr wspotczynnikéw wzmocnien w prawach sterowania przeprowadzono
w dwoch etapach. W pierwszym etapie zlinearyzowano nieliniowy model dynamiki
samolotu wokoét standw réwnowagi zblizonych do wyliczonych w ruchu programowym.
Na podstawie tych modeli oszacowano wstepnie wspotczynniki wzmocnien
wykorzystujagc zasade minimalizacji funkcji Hamiltona. Do optymalizacji przyjeto
kwadratowy wskaznik jakosci [8] minimalizujacy uchyb i energie konieczng do
sterowania.

W etapie drugim wykonano badania symulacyjne sterowanego lotu BSL,
w obecnosci elementarnych zaburzen. Wykorzystano w nich przyjete prawa sterowania
i obliczone wspotczynniki. Analiza uzyskanych przebiegéw poszczegdélnych zmiennych
stanu pozwolita na dokonanie poprawek niektérych wspotczynnikdw i wyeliminowanie
tych, ktorych wpltyw okazat sie nieistotny.

Ostatecznie warto$ci wyznaczonych wspotczynnikéw wzmocnien wystepujacych
w prawach sterowania, umozliwiajagce modyfikacje wektora sterowania nominalnego

u=[s51 Sh 5v r]r o wartos¢ Au stanowiacg funkcje liniowg uchybéw

poszczegblnych zmiennych stanu, wyniosty:

« dla lotek A8L

Ky - 08123, Kp = -1.3952, Kg =o0.212, K#=-090s89,

K<p:93.7831‘ Kf:0.0ZEl‘ *£=0.030 34,
e dla steru wysokosci A8H
Ky =2.4627, K$ =0.1701, Kg =-15.9048,

Kg = -s8.04a93, - 0.0148
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e dla steru kierunku ASV

Ky - 0.6199, Kp =2.6767, =-32.188, £*=0.0066,
-26.0098,

Ky = 0.0443, K$ =2.5277, kE

¢ dla uktadu napedowego AT
=9.0331, =0.3534, Afg = 6.1357,

=-0.1305, A:[ =-0.6651, K© =46.3923

5. Weryfikacja prezentowanej metody w procesie symulacja numerycznej

Do rozwigzania uktadu réwnan rézniczkowo-algebraicznych stanowigcych réwnania
ruchu programowego wykorzystano metode Eulera [5], W celu poprawienia
doktadnos$ci rozwigzania schemat numeryczny Eulera moze by¢ oczywiscie zastagpiony
inng, bardziej doktadng metoda.

Prezentowana metoda zostata zweryfikowana poprzez szereg symulacji
numerycznych. W najbardziej ztozonej uzyto rozbudowanego modelu matematycznego

samolotu 1-23 Iryda (wersja 92).

x [m]
Rys. 4. Trajektoria programowa oraz otrzymana w wyniku symulacji

Do zaprojektowania pokazanej na rys.4 trajektorii nominalnej wykorzystano
rzeczywiste rejestracje parametrow lotu wykonane podczas badan w locie systemu
nawigacji i ataku firmy SAGEM. Zatozono, ze zaréwno predkos¢ jak i wysoko$¢ lotu
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podczas symulowanego odcinka lotu bedg state i rowne odpowiednio V=130ms 1

i H =103 m, a wszystkie manewry bedg wykonywane w sposob skoordynowany,

a wiec przy zachowaniu zerowej wartosci kata $lizgu fi =0. Dodatkowo wprowadzono

zaburzenie w warunkach poczatkowych, polegajagce na tym, ze lot symulowany
rozpoczyna sie z punktu nie nalezacego do zaplanowanej trajektorii (oddalonego od niej

0 200m), a poczatkowy uchyb kursu wynosi A'F = 30°.

Analizujac rys. 4 konstatujemy, ze wprowadzenie regulatora do uktadu pokazanego
na rys. 3, ma zasadniczy wptyw na doktadnos$¢ realizacji zadania. Przy wigczonym
regulatorze, trajektoria otrzymana w wyniku symulacji lotu prawie doktadnie pokrywa
sie z zaplanowana. Jedynie w poczatkowej fazie wystapity roznice, wynikajgce
z niezgodnosci warunkéw poczatkowych, szybko eliminowane przez ukfad sterowania.
Efektywno$¢ regulatora pozwala oceni¢ dodatkowo trajektoria otrzymana w wyniku
symulacji lotu, w ktéorym byt on wylaczony. Jej przebieg wyraznie odbiega od
trajektorii zaplanowanej, a btedy maja charakter narastajacy.

Rys. 5. Wychylenia powierzchni sterowych w symulowanych manewrach
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Na rys. 5 pokazano otrzymane przebiegi wychylen powierzchni sterowych
przyjetych dla pierwszych 80s symulacji numerycznych lotu, odpowiadajgce wykonaniu
dwéch kolejnych zakretéw (rys. 4). Przebiegi wartosci nominalnych wychylen
powierzchni sterowych, obliczone za pomoca prezentowanej metody oznaczono jako
»fuch programowy”. Ich zmienione wartosci (o poprawke wyliczong w regulatorze -
rys. 3) oznaczono natomiast jako ,lot stabilizowany”.

Réznice w wychyleniach lotek <& i steru kierunku 8V w obu rozwazanych

przypadkach sg wynikiem wprowadzenia niezgodnos$ci warunkéw poczatkowych, ktora
jedynie w przypadku lotu stabilizowanego jest kompensowana. Wychylenia sg

natomiast w obu przypadkach sobie bliskie, poniewaz predko$¢ V iwysokos¢ lotu H
w chwili poczatkowej sg zgodne z ich warto$ciami programowymi. Analizujac
przebiegi wysokosci lotu zamieszczone na rys.6 konstatujemy, duza zgodnosc
otrzymanych wynikéw symulacji z planowanym programem ruchu . Jest to szczeg6lnie
widoczne w wypadku lotu sterowanego, gdzie poczatkowe oscylacje wokét wartosci
zadanej zostajg skutecznie wyttumione.

Rys. 6. Przebieg wysokosci lotu w symulowanych manewrach

Zmiany kata natarcia widoczne na rys. 7 sg skutkiem zwiekszenia sie sity nosnej
niezbednej do wykonania zaplanowanych zakretéw. Jest to wynik kompensacji sit
bezwtadnosci wywotanych ruchem po tuku. Niewielka rozbiezno$¢ jaka ma miejsce
w poczatkowej fazie symulacji, jest skutkiem wejscia samolotu na trajektorie
nominalna, w przypadku symulacji lotu sterowneao.

Rys. 8 pozwala oceni¢ dynamike modelowanego zjawiska. Zakrety sg wykonywane

przez samolot z przechyleniem dochodzagcym do <6=60". Ich przebieg w pekni
odzwierciedla fizyczng strone zjawiska i sposob pilotowania przyjety za witasciwy. Po
szybkim przechyleniu, nastepuje faza zakretu, w ktorej samolot pozostaje w takim
potozeniu, ajego predkos¢ katowa przechylania oscyluje w okolicach zera.
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Rys. 7. Przebieg kata natarcia i kursu w symulowanych manewrach

Rys. 8. Przebieg predkosci przechylania i kata przechylenia

Analiza jakosciowa przebiegdw otrzymanych sterowan prowadzi do wniosku, ze sg
one dostatecznie ,gtadkie”. Nie obserwuje sie gwattownych, krétkich (impulsowych)
i duzych (przekraczajacych mozliwosci techniczne) wychyleh steréw, ktére nalezatoby
uzna¢ za niepozadane. Wydaje sig, ze jest to skutek zastosowania funkcji sklejanej
V rzedu do modelowania trajektorii nominalnej.

6. Whnioski

Prezentowany materiat, a takze inne doSwiadczenia autoréw wynikajace
z przeprowadzonych badan [2, 3, 8], pozwalaja na sformutowanie nastepujacych
whnioskow:

1. Opracowana metoda symulacji odwrotnej oraz model matematyczny obiektu,

pozwala na dokonywanie jakosciowych i ilosciowych ocen przebiegow
czasowych: zmiennych stanu i zmiennych sterujacych.



Synteza sterowania samolotem bezpilotowym 409

2. Zmienne sterujace, wyznaczone przy wykorzystaniu oméwionej metody, mozna
traktowa¢ jako sterowania nominalne, ktéry dodatkowo nalezy uzupetnic
uktadem regulacji zapewniajgcym stabilng realizacje zaplanowanej trajektorii
lotu, modelowanej przy uzyciu funkcji sklejanych V rzedu.

3. Istniejg przynajmniej trzy obszary zastosowan opracowanej metody:

« symulacja i analiza mozliwosci wykonania szerokiej gamy manewréw,
obejmujacych takze manewry wiasciwe akrobacji lotniczej,
« projektowanie i symulacja misji obiektéw bezpilotowych,
¢ rekonstrukcja przebiegu zdarzen i wypadkéw lotniczych.
4. Opracowano prosta metode numerycznego rozwigzywania uktadu réwnan
algebraiczno-r6zniczkowych.
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Synthesis of control for a pilotless aircraft in a prescribed trajectory flight
Summary

Dynamic inversion (inverse simulation) is a systematic method of designing
controllers for nonlinear control systems. The problem involves first prescribing a
desired motion and then determining the control inputs to a dynamic system that force
the system to complete the prescribed motion. This can be especially useful for running
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unpiloted simulations, studying the required control strategies, and evaluating feasibility
of the modeled aircraft maneuvers and missions.

The inverse simulation technique was applied to the prediction of dynamic
characteristics and control of aircraft in a prescribed trajectory flight. The four motion
specifications were a desired trajectory, which means two constraints on position of
aircraft mass center, a condition on the airframe attitude with respect to the trajectory,
and a specified flight velocity. The four control inputs were then the deflections of
aileron, elevator and rudder, respectively, and the thrust change. By combining the
motion specification conditions and the aircraft dynamic equations, the governing
equations of the programmed motion are developed in the form of differential-algebraic
equations (DAEs). The solution to the DAEs consisted of variations of the aircraft state
variables and control that ensures the realization of motion specifications.

The control obtained from the analysis of program motion can be treated as a
feedforward (open-loop) control. In a real/perturbed flight this nominal control must
then be enhanced by a feedback (closed-loop) control to stabilize realization of the
specified motion. The present contribution is devoted to this problem. An idea and a
mathematical model for the synthesis of the stabilized control law in a prescribed
trajectory flight will be demonstrated. The robustness of the synthesized control will be
illustrated through some numerical simulations.
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Odlegto$ciowy system sterowania, w odréznieniu od klasycznego, umozliwia swobodne
ksztattowanie relacji przemieszczen sterownicy i ptaszczyzny sterowej. Poprzez odpowiedni dobér
zalezno$ci pomiedzy potozeniem (predkos$cig zmiany potozenia) sterownicy, a wychyleniem lotek,
steru wysokoséci i kierunku, mozna w pewnym zakresie modyfikowa¢ wiasciwosci pilotazowe
samolotu.

W ramach niniejszej pracy wykorzystano dwa niezalezne rozwigzania, umozliwiajace symulacje
pracy uktadéw sterowania odlegtoéciowego w czasie rzeczywistym. Zawierajg one rézne rozwigzania
sprzetowe. Cechg wspdlng jest jednak mozliwo$¢ tatwej i szybkiej wymiany badanych modeli.
Stoiska umozliwiajg réwniez dynamiczne sprzegnigcie komputerowych modeli z rzeczywistymi
mechanizmami wykonawczymi. Sterowanie odbywa sie przy uzyciu miniaturowej sterownicy, a dane
wizualizowane sg za pomocg standardowych przyrzadéw pilotazowo-nawigacyjnych.

W pracy pokazano, ze zastosowanie odpowiedniej funkcji ksztattujacej wiasciwosci uktadu
sterowania pozwala poprawi¢ charakterystyki pilotazowe samolotu.

1. Wstep

Termin Fly-By-Wire (FBW) jest stosowany w odniesieniu do systemow sterowania
samolotem, w ktérych urzadzenia elektroniczne przetwarzajg czynnosci pilota (ruchy
sterownicg) na sygnaty elektryczne. Po dokonaniu odpowiednich przeliczen
wypracowywane sg sygnaty, stuzace do sterowania mechanizmami wykonawczymi,
odpowiedzialnymi za wychylenia powierzchni sterowych. Proces ten odbywa sie bez
uzycia bezposrednich, mechanicznych potaczeh organoéw i ptaszczyzn sterowych [5].

W nowoczesnych systemach FBW pilot spetnia role operatora nadzorujgcego
dziatanie ukladéw automatycznego sterowania. W zalezno$ci od zaistniatej sytuacji
moze on realizowaé zadania na jednym z trzech okre$lonych poziomoéw [6, 7]:

» stan podstawowy (I) - samolot automatycznie prowadzony i stabilizowany,
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e sterowanie uproszczone (IlI) - aktywne systemy poprawiajace stateczno$é
i stabilno$¢ samolotu, ksztattujgce charakterystyki pilotazowe, itp.
e sterowanie awaryjne (II1) - wychylenie ptaszczyzn sterowych zalezne od

wychylenia sterownicy.

Niniejsza praca prezentuje probe stworzenia systemu odlegtoSciowego sterowania
samolotem, umozliwiajgcego realizacje zadan charakterystycznych dla poziomu il
i czeSciowo Il. Bedzie on w przysztosci wykorzystany do budowy zintegrowanego
systemu FBW dla samolotow og6lnego przeznaczenia. W przysztosci poszukiwane
beda rozwigzania ksztattujagce nowe wiasciwosci pilotazowe samolotu.

2. Modelowanie samolotu z odlegtosciowym uktadem sterowania

Stosujac  odpowiednie kryteria projektowe mozna w sposéb teoretyczny
przewidywac jako$¢ sterowania samolotem [1, 2, 6]. Pozwalajg one przewidzie¢, czy
dany obiekt bedzie w okre$lonych warunkach (fazach) lotu tatwy, trudny lub wrecz
niebezpieczny w pilotazu. Istniejg réwniez kryteria pozwalajgce okresli¢ obcigzenie
uwagi pilota podczas sterowania danym obiektem. Nieco wiecej problemoéw pojawia
sie, gdy na etapie projektowania padajg bardziej szczeg6towe pytania, np. o komfort
sterowania, czy tez jak zachowa sie samolot podczas konkretnego manewru. Na petna
ocene wiasnosci pilotazowych samolotu ma wptyw tak wiele czynnikéw, ze ich ujecie
w sposob Scisty jest trudne.

W niniejszych badaniach postuzono sie metodg eksperymentalng. Taka ocena
witasciwosci pilotazowych samolotu wymaga aktywnego udziatu pilota (operatora)
w badaniach. Dla potrzeb eksperymentu potrzebny jest wiec model dziatajacy w czasie
rzeczywistym. Jednocze$nie model ten trzeba wyposazy¢ w odpowiednie interfejsy
pozwalajgce stworzy¢ choc¢by namiastke kabiny rzeczywistego samolotu.

2.1. Stoisko badawcze

W ramach niniejszej pracy wykonano dwa niezalezne stoiska umozliwiajace
symulacje pracy uktadoéw sterowania odlegto$ciowego w czasie rzeczywistym.

Pierwsze z nich sktada sie z dwéch typowych komputeréw, z ktérych jeden pracuje
jako system czasu rzeczywistego XPC. Odpowiada za komunikacje ze sterownica,
mechanizmami wykonawczymi, symuluje dynamike samolotu. Drugi komputer stuzy
natomiast do wizualizacji parametréw lotu (wirtualny kokpit), przetgczania trybow
pracy i modyfikacji modelu uktadu sterowania i samolotu.

Stoisko numer 2 bazuje na komputerze wyposazonym w karte DS1103 PPC.
Pracujagc w czasie rzeczywistym, karta ta daje mozliwos$¢ symulacji dynamiki samolotu,
mechanizméw  wykonawczych (lub sterowania rzeczywistymi mechanizmami),
obstuguje sterownice jak réwniez komunikuje sie z oprogramowaniem komputera
bazowego.

W przypadku obu stoisk parametry lotu sg zobrazowane za pomocg typowych
przyrzadéw pilotazowo-nawigacyjnych: sztucznego horyzontu, predkosSciomierza,
wysokos$ciomierza, zyrobusoli, itd. Modutowe oprogramowanie tworzone w jezykach
wysokiego poziomu daje mozliwo$¢ ksztattowania zestawu wirtualnych przyrzadow.
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DS1103 lub xPC VB lub C++

Rys. 1. Stoisko do symulacji odlegtosciowego uktadu sterowania, gdzie:
dhs, dIs- sygnaty wypracowane na potencjometrach sterownicy, dhz dlz- zadane
wychylenia lotek i steru wysokosci, dh, dl - rzeczywiste wychylenia, p - wektor

wybranych parametréow lotu.

Rys. 2. Zdjecia stoiska do symulacji odlegtoSciowego uktadu sterowania

2.2. Dynamika samolotu i uktady automatycznego sterowania

Dynamika samolotu zostata zamodelowana w oparciu o liniowe réwnania stanu,
uwzgledniajagce wzajemne sprzezenie ruchu podiuznego i bocznego poprzez uktad
réwnan rézniczkowych Eulera [4, 6] opisujacy zaleznosci kinematyczne:

(o= p +tgu (g sine? + r cose)
fi=q coscp-r sincp (1)
. _ (rcose-q sin<p)
cos fi
W badaniach postuzono sie modelami samolotéw M-20 Mewa i AN-28 Skytruck.
Jednym z zalozen niniejszej pracy byto takie uksztattowanie uktadu sterowania
odlegtosciowego, aby w dziataniu przypominat tradycyjne organy sterowe

ijednoczed$nie usprawniat prace pilota. Zdecydowano wiec, ze sterownica bedzie
odpowiadata bezposrednio tylko za prace lotek i steru wysokosci. Ster kierunku
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wykorzystano natomiast do automatycznego ttumienia oscylacji holendrowania
i eliminacji kata $lizgu.

Rys. 3. Struktura zastosowanego ttumika holendrowania, gdzie: p - kat $lizgu,
Gain - wzmocnienie ttumika, MWV - mechanizm wykonawczy steru kierunku
(patrz p.2.3), Saturation - ograniczenie maksymalnego wychylenia steru,

dv - wychylenie steru kierunku

2.3. Mechanizmy wykonawcze

W pracy wykorzystano réwniez stoisko laboratoryjne stuzace do badan
rzeczywistych, elektromechanicznych elementéw wykonawczych. Jest ono wyposazone
w uktady obcigzajgce jak réwniez sterownik mocy. Sterownik posiada dwa wejscia.
Jednym z nich mozna zadawaé¢ kierunek dziatania mechanizmu (lewo lub prawo),
natomiast drugie jest sterowane sygnatem PWM i stuzy do sterowania predkoscig
obrotowg silnika napedowego. Potozenie mechanizmu mozna wyznaczy¢ na podstawie
sygnatéw z odpowiedniego potencjometru.

Kontroler odpowiadajgcy za pozycjonowanie powierzchni sterowych wykonano
jako cze$¢ systemu pracujgcego w czasie rzeczywistym na karcie DS1103. Dziegki temu
moze on wspoOtpracowaé z modelem dynamiki samolotu i uktadami ksztattujgcymi.

Rzeczywisty mechanizm wykonawczy stosowano do sterowania lotkami (lub sterem
wysokos$ci) podczas gdy drugi mechanizm wykonawczy byt symulowany. Jego
strukture przyjeto w postaci:

k / W
(d h7y > s2+2-£co-s+o>2 v A " h ?

Rys. 4. Model mechanizmu wykonawczego, gdzie: dhz- zadana warto$¢ potozenia
steru wysokosci, Q oo, s - parametry cztonu oscylacyjnego 2-go rzedu,
Rate limiter - ograniczenie predkosci dziatania mechanizmu do wmnex,
Backlash - luzy mechaniczne, histereza o wartosci h

Parametry powyzszego modelu zostaty zidentyfikowane na podstawie badan
rzeczywistego elementu wykonawczego. Otrzymano nastepujace wyniki:

<f=0.15 0 =0.7854 rad/s] k =0.6154 rad2s2
wnmx = 0.7854 rad/s/z = 0.00349 rad



Ksztattowanie wtasciwosci pilotazowych samolotu.. 415

czas [s]

Rys. 5. Poréwnanie dziatania mechanizmu wykonawczego rzeczywistego {dnw )
i modelowanego (dmmt )

Jednoczesne zastosowanie dwéch modeli mechanizmu wykonawczego jak réwniez
ich kombinacja z rzeczywistym elementem wykonawczym potwierdzity poprawno$c
procesu identyfikacji. Nie zaobserwowano wyraznych réznic wynikajacych
z zamiennego zastosowania modelu irzeczywistego mechanizmu.

3. Ksztattowanie witasciwosci pilotazowych

Pierwsze préby symulacji odlegtoSciowego uktadu sterowania prowadzone
z pominieciem mechanizméw wykonawczych wykazaty, ze mini sterownica reczna jest
do$¢ czutym urzadzeniem. Model samolotu wyraznie reagowat na dziatania pilotow,
ktérzy sg przyzwyczajeni do nieco wiekszych organ6w sterowych i dziatajgcych na nie
sit. Na rysunku 6 przedstawiono wykresy wychylen sterownicy podczas wykonywania
zakretdow o 90° (w prawo i lewo z przechyleniem 30°) jak réwniez wykresy kata
przechylenia i pochylenia.

Woprowadzenie rzeczywistych mechanizméw wykonawczych spowodowato znaczne
pogorszenie wasciwosci pilotazowych samolotu. Na wykresie 7 widaé¢, ze pilot usilnie
probowat utrzymywaé zatozony kat przechylenia w zakrecie. Opoéznienie reakcji
ptaszczyzn sterowych wprowadzato jednak uktad pilot-samolot w oscylacje, ktdérych
amplituda dochodzita w przypadku kata przechylenia nawet do 10°. Pogorszenie jakosci
sterowania widac¢ réwniez w przypadku kata pochylenia.
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Rys. 6. Przyktad recznego sterowania samolotem AN28 podczas wykonywania
zakretéw, uktad sterowania z idealnymi mechanizmami wykonawczymi

Rys. 7. Przyktad recznego sterowania samolotem AN28 podczas wykonywania
zakretow, uktad sterowania z rzeczywistymi mechanizmami wykonawczymi

W  celu eliminacji niekorzystnego  wptywu  wiasciwosci  mechanizmoéw
wykonawczych zastosowano ukiady ksztattujgce [3] zalezno$¢ wychylenia ptaszczyzn

sterowych od wychylenia sterownicy (patrz rys. 1). Jako pierwszy zastosowano uktad
o funkcji przejscia:
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przy czym

dzjruix— dsnuix = [¢4m Jj| = |*.vmm|

gdzie: ds- sygnal wypracowywany na potencjometrze (wychylenie ministerownicy),
dz-zadawane przemieszczenie ptaszczyzny sterowej.

W wyniku dziatania tego uktadu samolot stat sie znacznie tatwiejszy w pilotazu.
Utrzymanie statych parametréw w zakrecie wymagato co prawda obszerniejszych
wychylen sterownicy, dzieki temu jednak mate korekty nie zaburzaty przebiegu catosci
manewru. Samolot w opinii pilotéw zachowywat sie bardziej naturalnie niz poprzednie
modele. W konsekwencji mozna byto do$¢ doktadnie wykonywaé zadane manewry
(rys. 8).

Rys. 8. Przyktad recznego sterowania samolotem AN28 podczas wykonywania
zakretéw, uktad sterowania z rzeczywistymi mechanizmami wykonawczymi i uktadem
formujacym o funkcji przejscia (2)

Kolejnym etapem badan byto zastosowanie funkcji przejscia, uwzgledniajacej nie
tylko statyczne potozenie sterownicy, lecz takze szybko$¢ i kierunek zmian tego
potozenia [3]. Funkcje tg mozna opisa¢ w ogélnym przypadku réwnaniem:

I\f(ds) +k -¢/1] , o
m j ' ml sgn(/«s)+tov) ?3)

| dSmax J

d. =m

gdzie:
f(ds) - funkcja potozenia sterownicy, np. (2),
k - wspotczynnik wagi predkosci wychylania sterownicy.
Zatozenia analogiczne jak dla wzoru (2).

27 - Mechanika w lotnictwie
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Wprowadzenie powyzszych modyfikacji wptyneto bardzo korzystnie na
wiasciwosci pilotazowe samolotu. Oprdécz cech pozytywnych, opisanych w przypadku
zaleznosci (2), zastosowanie funkcji (3) w modelu dato nastepujace korzysci:

¢« mozliwo$é skutecznej i szybkiej korekcji tak matych jak i duzych odstepstw od
zadanych parametréw lotu,
e zmniejszenie ilosci koniecznych ruch6w sterownica.

czas [s]

Rys. 9. Przyktad recznego sterowania samolotem AN28 podczas wykonywania
zakretow, uktad sterowania z rzeczywistymi mechanizmami wykonawczymi i uktadem
formujacym o funkcji przejscia (3)

Rys. 10. Ptaszczyzna sterowania charakteryzujgca rozmytg funkcje przejscia
zastosowanego uktadu formujacego [3]
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Opierajac sie na bazie wiedzy ekspertow, zaréwno pilotdw jak i konstruktorow,
mozna zbudowa¢ rozmyta funkcje ksztattujaca reakcje ptaszczyzn sterowych
w klasycznym trybie sterowania. Powinna ona charakteryzowa¢ sie matymi
wzmocnieniami dla niewielkich i powolnych ruchow sterownicg. W przypadku
obszernych i szybkich sterowan jej wspotczynnik wzmocnienia powinien odpowiednio
rosng¢ (az do osiggniecia maksymalnych wychylen sterow). Przyktad takiej funkcji
przedstawiono na rysunku 10.

4. Whnioski i uwagi koricowe

Badania wykonane przy wspOtpracy z pilotami udowodnity, ze ksztaltowanie
wychylen ptaszczyzn sterowych, zaréwno na podstawie statycznego potozenia
sterownicy jak i jej dynamiki, powoduje naturalne i adekwatne do oczekiwan
zachowanie modelu. Dzieje sie tak, gdyz:

* duze odchylenia od zadanych parametrow lotu koryguje sie poprzez wieksze
statyczne wychylenia sterownicy (w tym zakresie powinna posiada¢ ona duze
wzmocnienie),

» malych korekt pilot dokonuje zwykle za pomocg niewielkich, lecz szybkich
ruchéw sterownicg - wazna jest tu predko$¢ wychylen, a nie ich doktadna
wartos¢  (oproécz tego blisko neutralnego potozenia, ze wzgledow
konstrukcyjnych, sterownica posiada strefe nieczutosci),

« wykorzystanie predkosci wychylania sterownicy powoduje automatyczng kontre
przy powracaniu do potozenia neutrum (tym mocniejszg im szybciej wycofano
drazek).

Duzym ograniczeniem przy ksztattowaniu wiasciwosci pilotazowych samolotu
moga okaza¢ sie uklady wykonawcze. Wraz ze spadkiem predkosci ich dziatania
szybko maleje skuteczno$¢ uktadéw kompensujgcych.

Nalezy réwniez podkres$li¢, ze przedstawiona na rys. 10 ptaszczyzna sterowania nie
jest jedynym mozliwym rozwigzaniem opisywanego zagadnienia. Prowadzone sg w tym
kierunku dalsze badania i eksperymenty.

Prezentowany sposéb ksztattowania witasciwosci pilotazowych samolotu jest
fragmentem prac zmierzajagcych do budowy zintegrowanego systemu sterowania
odlegtosciowego samolotem ogo6lnego przeznaczenia.
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Modification of piloting characteristics of a fly-by-wire aircraft.
Nonlinear simulation

Summary

Unlike the classical aircraft control systems (where the control-lever or steering-
wheel is directly connected on the control surfaces) the fly-by-wire systems enable one
to assume arbitrarily the relations between free formation of the stick-control surface.
By the proper choice of relations between the mini stick position (or/and speed) and
control surfaces deflection, we can modify piloting characteristics of the aircraft.

Two independent solutions were used in this project which allowed for the real-time
simulation of the fly-by-wire aircraft. These systems consist of different hardware
structures. They both enabled quick and easy switching between the models. This
equipment also allows for a dynamic connection between computer models and real
elements such as actuators. The mini stick is responsible for steering. Data visualisation
instruments are typical aircraft gauges.

The results of computer simulations and laboratory tests show that is possible to
improve the handling qualities of a general aviation aircraft.
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ZINTEGROWANY SYSTEM POMIAROWYDLA LEKKICH
SAMOLOTOWZ POSREDNIM SYSTEMEM STEROWANIA

Andrzej Tomczyk?

Referat przedstawia koncepcje oraz niektére rozwigzania zintegrowanego systemu pomiarowego,
przewidzianego dla samolotéw ogdlnego przeznaczenia nowej generacji, wyposazonych w posredni
(odlegtosciowy) uktad sterowania.

Zaprezentowano strukture systemu, na ktory sktadajg sie urzadzenia i czujniki pomiarowe potaczone
z centralnymi komputerami magistralg cyfrowg CAN-2. Oméwiono wybrane metody podwyzszania
doktadnodci i niezawodnosci dziatania systemu, wykorzystujace redundancje sprzetowga
i programowa.

Przedstawiono metodyke wyboru witasciwosci algorytméw uktadu orientacji przestrzennej
wykorzystujgcego tanie i mato doktadne zyroskopy pomiarowe.

1. Wprowadzenie

W ostatnich latach obserwuje sie wzrost zainteresowan samolotami lekkimi,
tworzacymi tzw. lotnictwo ogo6lne (General Aviation). Szczegélnie widoczne jest to
w USA, gdzie od 1994 roku realizowany jest program AGATE (Advanced General
Aviation Transport Experiment), kontynuowany od 2000 roku jako SATS (Smali
Aircraft Transpotation System). Programy te skupiajg kilkanascie instytucji federalnych,
uczelni i przedsiebiorstw lotniczych. Celem programu jest zbudowanie systemu
powszechnej komunikacji powietrznej przy pomocy matych samolotéw operujacych
z 5.400 publicznych lotnisk i 18.000 lokalnych Ilgdowisk. Ruch lotniczy ma by¢
zorganizowany na wzor autostrad (Free Flight, Air Highway System). Czas podrdzy ma
ulec zmniejszeniu o potowe w ciggu najblizszych 10 lat i 0 2/3 za 25 lat [5, 14],

Z wielu oczywistych powodéw w kraju mamy realng szanse na rozwdj jedynie
niektdrych gatezi lotnictwa, nie wymagajacych wyrafinowanych technologii
i wielomiliardowych inwestycji. Wydaje sie, ze mozna upatrywac¢ szanse w budowie
oryginalnych i funkcjonalnie zaawansowanych samolotéw lekkich.

Zesp6t badawczy Katedry Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszowskiej
realizuje projekt perspektywicznego uktadu sterowania samolotami lekkimi, ktory
powinien zapewni¢ mozliwos¢ bezpiecznego pilotowania samolotu osobom
z niewielkim doswiadczeniem lotniczym. Podstawowg ideg tego rozwigzania jest

1) dr hab. inz., prof. PRz, Katedra Awioniki i Sterowania, Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa, Politechnika
Rzeszowska, ATomczyk@ prz.rzeszow.pl
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zastosowanie posredniego systemu sterowania (Fly-by-Wire), a jego istotng cecha
bedzie wysoki poziom automatyzacji, prowadzacy do budowy "prawie bezpilotowego"
samolotu ogdlnego przeznaczenia [10, 11]. Nie oznacza to wyeliminowania cztowieka
z procesu sterowania, lecz zmiane jego roli w systemie. Przyjazny uzytkownikowi uktad
sterowania powinien tak uksztattowa¢ wt#asciwosci pilotazowe samolotu, aby
sterowanie byto tatwe i bezpieczne. Pilot przede wszystkim podejmuje decyzje,
a system bedzie je realizowat lub sugerowat najlepsze sposoby ich wykonania. System
taki mozna réwniez nazwac elektronicznym asystentem pilota.

Zastosowanie pos$redniego systemu sterowania oznacza, ze wszystkie jego zespoty

powinny cechowa¢ sie wysokg niezawodno$ciag i wystarczajgca (racjonalnie
uzasadniong) doktadnos$cig dziatania. W pracy przedstawiono poktadowy system
pomiarowy, bedacy Zrdditem informacji dla systemu sterowania i nawigacji.

Zasygnalizowano niektére zastosowane metody podwyzszania nhiezawodnosci
i doktadnosci dziatania systemu bazujagce na redundacji sprzetowej i analitycznej.
Prezentowany projekt wykorzystuje doswiadczenia i niektdre rozwigzania zastosowane
we weczesniejszych konstrukcjach zespotu: cyfrowym autopilocie dla samolotow
lekkich i lokalnej komunikacji (1990) oraz systemie nawigacji i sterowania
bezpilotowym aparatem latajgcym (1999) [9, 10],

2. Struktura systemu pomiarowego

Na poktadowy system pomiarowy skitada sie wiele czujnikdw i uktadow
niezbednych dla okre$lenia stanu lotu oraz wielko$ci potrzebnych dla monitorowania
urzadzen poktadowych. Uproszczona strukture zintegrowanego systemu pomiarowego
przedstawia rys. 1. Podstawowym zréddiem informacji o orientacji przestrzennej
samolotu jest uktad odniesienia ikursu (AHRS - Attitude and Heading Reference
System), parametry ruchu samolotu wzgledem powietrza okresla centrala aerometryczna
(ADC - Air Data Computer). Zesp6t nawigacyjny sktadajacy sie z zintegrowanego
odbiornika GNS-530 (GPS, VOR. ILS, radiostacja #acznos$ci) oraz rezerwowego
odbiornika GPS-35 zapewnia niezbedne informacje nawigacyjne. Blok "Inne"
reprezentuje pozostate czujniki i uktady pomiarowe, ktére nie bedg omawiane
w niniejszym artykule. Uktady pomiarowe sg zwielokrotnione (redundacja sprzetowa),
a integracje systemu umozliwia potrojona magistrala cyfrowa CAN-2 tgczaca wszystkie
elementy systemu z komputerami sterujgcymi [1], Oprogramowanie komputeréw
sterujacych  realizuje  funkcje redundancji  analitycznej, wykonuje procedury
diagnostyczne oraz rekonfiguracji systemu w przypadku wykrycia uszkodzenia.
Generalng przyjeta zasadg projektowag jest zatozenie, ze prawdopodobienstwo
jednoczesnego uszkodzenia dwoch uzupetniajgcych sie urzadzen jest nie wieksze niz
klasycznego mechanicznego uktadu sterowania (rzedu 10'8w czasie 1 godziny lotu).

2.1. Redundancja sprzetowa ianalityczna, diagnozowanie i rekonfiguracja systemu

Decydujace znaczenie dla bezpiecznego funkcjonowania posredniego ukiadu
sterowania ma niezawodno$¢ okres$lenia orientacji przestrzennej samolotu. Z tego
powodu zastosowano 3 niezalezne uktady pomiarowe AHRS, z ktorych pierwszy jest
bezkardanowym uktadem opartym na Swiattowodowych zyroskopach optycznych (FOG
- Fiber Optic Giro), dwa pozostale wykorzystujg znacznie tansze monolityczne
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zyroskopy wibracyjne. Kazdy z systeméw realizuje odmienny algorytm obliczeniowy

oraz wewnetrzne procedury diagnostyczne. Poprawno$¢ dziatania AHRS okreslana jest

dwoma niezaleznymi sposobami:

a) przez poréwnanie sygnatow wyjsciowych trzech urzadzen,

b) przez poréwnanie pomierzonych katow pochylenia i przechylenia z estymowang
warto$cig tych katow, obliczonych na podstawie sygnatdéw z innych urzadzen
pomiarowych (redundancja analityczna).

Rys. 1 Ogolna struktura poktadowego uktadu pomiarowego

W przypadku uszkodzenia jednego z czujnikdw nalezy dokonaé¢ rekonflguracji
systemu, ado kontroli poprawno$ci dziatania pozostatych nalezy wykorzysta¢
ESTYMOWANA warto$¢ analizowanej wielko$ci, uzyskang niezaleznie od
obserwowanego uktadu pomiarowego. Przykladowo kat przechylenia <$ mozna
wyznaczy¢ z przyblizonego zwiazku kinematycznego:

0 =arctg dYGS VGS (1)
dt g
gdzie:
Wdcs pochodna kata drogi mierzonego przy pomocy GPS,
t
Vgs - predkos$é lotu wzgledem Ziemi mierzona przez GPS.

Kat pochylenia 0 moze by¢ oszacowany z zaleznos$ci aerodynamicznych:
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©=y+a mrcsin e
VTAS
(2)
a=b- M b=eV-, 05
vias COSY H=const
gdzie:

Y - kat toru,
a - kat natarcia,
wc - predkos¢ pionowa wzgledem Ziemi,
Vtas ~ predkos$é rzeczywista,
Vias ~ predkos$¢ instrumentalna,
nz - wspotczynnik przecigzenia pionowego,
b - wspotczynnik wyznaczony w ustalonym locie poziomym.

t [s]
Rys. 2. Poréwnanie pomierzonych w locie (Cessna Citation IlI, /i=3500m (a),

Koliber, /i=500m (b ic)) oraz estymowanych katéw: a) kat pochylenia, atmosfera
spokojna, b) kat pochylenia, silna turbulencja, c) kat przechylenia, silna turbulencja

Powyzsze estymaty sg przyblizone (zatozenia: zerowy kat $lizgu, brak ruchow mas
powietrza), lecz pozwalajga wykry¢é najczesciej wystepujace uszkodzenia systemu
pomiarowego.
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Rekonfiguracja systemu polega na wyborze poprawnie dzialajagcej grupy urzadzen
pomiarowych. W przypadku braku uszkodzehA nadmiarowos$¢ pomiaru wykorzystuje sie
do zmniejszenia statystycznego btedu pomiarowego zmiennej x, np. wg zaleznosci:

X = E di; i « = l (3)

gdzie:
Xj - pomiary,
a, - wspotczynniki wagowe uwzgledniajace doktadnos¢ /-tego pomiaru.
Przyktadowe poréwnania mierzonych i estymowanych katow pochylenia i przechy-
lenia przedstawia rys. 2.

3. Uktad orientacji przestrzennej i kursu

Dla potrzeb zintegrowanego systemu pomiarowego opracowano dwie wersje
konstrukcyjne bezkardanowych uktadéw odniesienia i kursu réznigce sie rodzajem
zastosowanych zyroskopow pomiarowych. W pierwszym rozwiazaniu ().ilRU-3)
wykorzystano S$wiattowodowe zyroskopy optyczne (FOG *iFORS-36), w drugim
(jalRU-5) monolityczne zyroskopy wibracyjne (Murata ENC-05E). Model [alRU-3 jest
zmodyfikowang wersjg modelu (ilRU-1, stosowanego wcze$niej na pokladzie
bezpilotowego aparatu latajgcego [9, 12]. Dazac do zmniejszenia kosztéw systemu
pomiarowego w modelu |iIRU-5 zastosowano tanie zyroskopy monolityczne, ktérych
wiasciwosci metrologiczne sg jednak znacznie gorsze [7], Czujniki te sg bardzo
wrazliwe na zmiany temperatury, co powoduje konieczno$¢ umieszczenia ich
w izotermicznym pojemniku o temperaturze stabilizowanej z doktadnoscig 0.5 K.

Rys. 3. Dryfzyroskopéw wibracyjnych Murata ENC-5E po ustaleniu sie temperatury
wewnatrz obudowy (a) oraz efekt filtracji gérnoprzepustowej (7>=60 s) - widoczny
szum pomiarowy czujnikéw £0.05 °/s (b) [13]

Laboratoryjne badania wykazaty, ze nawet po ustaleniu sie temperatury obser-
wowany dryf pomiarowy 3 czujnikéw zawiera sie w granicach 0.2-"0.5°/s (rys. 3a).
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Takie wiasciwosci czujnikbw pomiarowych wymagajg zastosowania specjalnych
algorytmoéw obliczeniowych, ktére zminimalizujg wptyw btedéw pomiarowych [4,6, 8].
Przyktad zastosowania filtracji gérnoprzepustowej przedstawia rys. 3b.

co=[p.q.r] Pomiar predkos$ci katowych
Tps Wstepna filtracja
Tps +1 gérnoprzepustowa
033 -q-r Macierz propagacji
P r-q ioné
q-r op kwaternionow
rqg -PO
X . o
Q(k+\)={\+A dt) Q{k) Catkowanie kwaternionéw,
/=50 Hz
Q= Q Normowanie kwaternionéw
121
/=0.2 Hz
Obliczanie wektora orientacji
)[(Cﬂ‘Q) | przestrzennej na podstawie
Ale =[ct>c .0 ¢y ¢ redkosci katowych
Qe =KX) pre g y
Q=P\Q+P2Q . P
Korekcja kwaternionow Tk * Filtracja gérnoprzepustowa
Tks+ 1 (komplementarna)
Wektor orientacji
$ przestrzennej
1 . .
Filtracja dolnoprzepustowa
Tks +1 (komplementarna)
Uktad logiczny korekcji:
VjaS' Iv d*/dt- ko-mpensaCJ.a btedéw
klinometru i magnetometru,
odtgczenie

we—{ oMl Pomiar korekcyjnego

Klinometr wektora orientacji
Magnetometr

Rys. 4. Uproszczony schemat obliczert bezkardanowego uktadu odniesienia jxIRU-5
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Katy orientacji obliczane sa na podstawie catkowania predkosci katowych obrotu
samolotu wzgledem ukiadu zwigzanego z Ziemia, a btedy pomiaru predkosci
korygowane sg sygnatami pionu grawitacyjnego i kursu magnetycznego. Zasadnicza
cze$¢ algorytmu stanowig obliczenia kinematyczne oraz filtracji komplementarnej [2, 3,
12]. Uproszczong strukture obliczen przedstawia rys. 4. Estymowany wektor orientacji
przestrzennej X obliczany jest poprzez sumowanie w filtrze komplementarnym | rzedu
wektora orientacji Xc obliczonego przy pomocy rachunku kwaternionowego na
podstawie pomierzonych predkosci katowych oo z korekcyjnym wektorem orientacji XK
pomierzonym  przy pomocy  klinometru i magnetometru.  Kwaterniony  sg
normalizowane oraz okresowo korygowane do warto$ci zblizonej do estymowanej.
Zapobiega to narastaniu réznicy pomiedzy wektorami orientacji Xc i XK , co jest
rezultatem  wzglednie duzej predkosci dryfu  zyroskopéw  monolitycznych
(ok. 0.1°/s). Ta dodatkowa petla sprzezenia modyfikuje wiasciwosci filtru
komplementarnego, ktéry staje sie filtrem 1l rzedu, a wiec jest niewrazliwy na staty
i liniowo narastajagcy dryfczujnikow predkosci katowych.

Wiasciwosci  filtru  komplementarnego zdeterminowane sg wielkoscig statej
czasowej TK W pracy [12] przedstawiono oszacowanie pozwalajagce na wstepny wybor
statej czasowej filtru w zalezno$ci od wielkosci dryfu zyroskopéw predkos$ciowych oraz
przewidywanych  zaktécen  dziatajacych na  korekcyjne uktady pomiarowe.
W rzeczywisto$ci btgd chwilowy obliczenia estymowanego wektora orientacji
przestrzennej zalezy od charakteru zaktocen, ktore trudne sg do teoretycznego
modelowania. W niniejszym opracowaniu zaproponowano wyboér statej czasowej filtru
komplementarnego poprzez minimalizacje btedu pomiarowego powstajgcego podczas
typowych manewréw samolotu, bedgcego pod wpltywem rzeczywistych (pomierzonych)
zaktocen oraz uwzgledniajac rzeczywiste dryfy zyroskopdw. Do oceny jako$ci pomiaru
przyjeto funkcjonat kwadratowo-catkowy J(TK):

gdzie:
AX(t) - btad chwilowy pomiaru,
AX=[A0. AG. A'F]T,
R - macierz wagowa, przyjeto i?=diag[/'i, r2, r3],
AT - czas obserwacji (symulacji).

Z powodu sprzezenia ruchdéw katowych samolotu poszukiwano minimum
funkcjonatu J{TK) jednoczesnie wzgledem statych czasowych trzech filtrow
komplementarnych dla katow przechylenia, pochylenia i odchylenia.

Do eksperymentéw symulacyjnych wykorzystano dwa sposoby generowania tablic
danych imitujgcych sygnaty czujnikéw pomiarowych:

A.  Wariant analityczny:

¢ na okresowo zmienne funkcje predkosci katowych p. g ir (przebiegi teoretyczne)

natozono state lub okresowe dryfy wolnozmienne,

« teoretyczne sygnaty korekcyjne zaktécono okresowymi zaburzeniami o nieskore-

lowanych czestotliwosciach.
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B. Wariant eksperymentalny:
* wykorzystano rzeczywiste dane pomiarowe z lotéw prébnych, zarejestrowane
predkosci katowe traktujgc jako warto$ci teoretyczne,
e do przebiegébw teoretycznych dodano dryf zyroskopéw predkosciowych
pomierzony na stanowisku laboratoryjnym,
¢ uwzgledniono rzeczywiste (pomierzone) zaktdcenia grawitacyjnych czujnikéw
uktadu korekcji oraz magnetometru.

Rys. 5. Przyktadowe realizacje symulacji obliczen uktadu AHRS wykorzystujacych
rzeczywiste dane z lotow pomiarowych samolotu PZL-110 Koliber: a) kat przechylenia,
b) kat pochylenia, c) kurs, d) biad obliczen

Obliczenia wykonane dla wariantu analitycznego (A) pozwolity zweryfikowac
poprawno$¢ dziatania algorytméw obliczeniowych oraz oszacowaé wrazliwo$¢ statych
czasowych filtrow komplementarnych na zmiane dryfu zyroskopéw oraz czestotliwo$¢
i amplitude zaktocen. Zasadnicze obliczenia projektowe wykonano wykorzystujgc dane
z lotow pomiarowych wykonanych na samolocie Cessna Citation Il w Delft University
of Technology oraz na samolocie PZL-110 Koliber zrealizowanych w Politechnice
Rzeszowskiej podczas badan w locie systemu sterowania i nawigacji APC-4 [9].
Wybrano charakterystyczne i réznigce sie miedzy sobg fragmenty lotobw w spokojnej
(Cessna) i turbulentnej (Koliber) atmosferze, gdy samolot prowadzony byl przez
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autopilota lub pilotowany recznie. Przyktadowe realizacje obliczen symulacyjnych
stuzacych do obliczania wartosci minimalizowanej funkcji celu przedstawia rys. 5.
Wykonano szereg cykléw obliczen i wyznaczono wartosci statych czasowych
minimalizujgcych funkcjonat (2). Dla macierzy wagowej /?=diag[0.3,0.5,0.2] uzyskano
usrednione wartosci statych czasowych: 70=12 s, T0=23.8 s, Tv=39.\ s. Sredniokwad-

ratowe btedy obliczen przyjmuja $rednig wartos¢ AX = 0.8°,0.7°,1.2° .Wartosci

skrajne statych czasowych réznig sie od $rednich o ok. 60%, zastosowanie tych wartosci
zwieksza btedy obliczen o ok. 30% w stosunku do optymalnych (minimalizujgcych
funkcjonat jakosci).

Proponowany spos6b wyboru parametréw algorytmu bezkardanowego uktadu
odniesienia uwzglednia rzeczywiste (w tym roéwniez indywidualne) witasciwosci
zyroskopéw pomiarowych oraz charakter zaktocen typowych dla danej klasy
samolotow, wykonujacych loty w najczesSciej spotykanych  warunkach
meteorologicznych. Jest to wiec proba "indywidualizacji" wiasciwosci urzadzenia
pomiarowego. Wariantem rozwojowym systemu bedzie wyposazenie go w mechanizm
adaptacji, dostosowujacy parametry algorytmu obliczeniowego do aktualnych
warunkéw lotu i stanu burzliwosci atmosfery.

4. Podsumowanie

Zintegrowany system pomiarowy jest elementem sktadowym poktadowego systemu
nawigacji i sterowania samolotem lekkim. Zaproponowane rozwigzania pozwalajg
spodziewa¢ sie, ze uzyskana bedzie niezbedna niezawodno$¢ dziatania systemu,
ajednocze$nie pomimo zastosowania tanich elementéw pomiarowych, doktadnosc
pomiaru bedzie wystarczajaca dla realizacji funkcji automatycznego sterowania
samolotem, oraz poprawnego dziatania systeméw modyfikujgcych witasciwosci
pilotazowe samolotu. Istotng cechg systemu jest jego modutowos$¢, zastosowanie
zwielokrotnionej cyfrowej magistrali danych oraz integracja wskazan wielu przyrzadow
w celu uzyskania mozliwie duzej dokfadnosci i niezawodno$ci pomiaréw poprzez
zastosowanie rekonfiguracji systemu pomiarowego. Istotng role w systemie
pomiarowym spetnia uktad odniesienia i kursu (AHRS), dlatego tez warto stosowaé
algorytmy minimalizujgce jego btedy pomiarowe, w tym poszukiwa¢ odpowiednich
metod adaptacji tych algorytméw. W proponowanym rozwigzaniu zastosowano
redundancje sprzetowga i programowa, a takze specjalistyczne algorytmy obliczeri dla
uzyskania satysfakcjonujacych wiasciwosci systemu pomiarowego.
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Integrated measuring system for a general aviation aircraft equipped
with a Fly-by-Wire control system

Summary

The paper presents the idea and some technical solutions of the integrated measuring
system designed for new generation of a general aviation aircraft.

Research team of Rzeszow University of Technology has undertaken the task of
designing, building, and testing of a new version of the flight control system, user-
friendly for pilots with limited aviation experience. The main idea of the project is to
use a specialized Fly-by-Wire control system. Accordingly, all its subsystems should
ensure a high level of reliability and sufficient precision of operation.

In the paper one of the subsystems is presented: the on-board measuring system. Its
structure, which consists of the set of sensors connected to the central processor unit
using CAN-2 digital bus, is presented. Some methods for improving precision and
reliability of the equipment are also discussed.
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The Attitude and Heading Reference System (AHRS) plays a major role in the
instrumentation system, so basic algorithms assuring minimization measurement errors
are described. That is especially important since the applied solution is based on cheap
sensors, not revealing a very high performance characteristics. The hardware and
analytical redundancy as well as specialized algorithms were used to obtain satisfying
metrological properties of the system.

The results of computer simulations and laboratory tests are presented.
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PROJEKT AERODYNAMICZNY PROFILI SKRZYDtA
SZYBOWCA WYCZYNOWEGO

Krzysztof Kubrynskil

W artykule oméwiono metodyke oraz podstawowe problemy obliczeniowego projektowania
klapowych profili laminarnych do skrzydta szybowca wyczynowego. Celem projektowania byto
uzyskanie zaréwno niskiego oporu w catym uzytkowym zakresie wspétczynnikéw sity nosnej, jak
réwniez duzej no$nosci maksymalnej oraz malej wrazliwosci na zabrudzenie powierzchni skrzydta.

1. Wprowadzenie

Konkurencja na rynku szybowcowym sprawita, ze osiggi szybowcéw osiggnety
niemal putap teoretycznych mozliwosci dla klasycznych rozwigzan odnosnie ich
aerodynamiki. Aby to osiggnag¢ powszechne stato sie zastosowanie nowoczesnych
metod obliczeniowych aerodynamiki oraz technik eksperymentalnych. Proces
projektowania aerodynamicznego szybowca obejmuje zwyczajowo trzy etapy.
Pierwszym jest projekt profili dla skrzydta i usterzen. W przesztosSci stosowano
okreslony profil na skrzydto, dostepny w katalogach profili (gtdwnie Wortmanna
i Epplera). Aktualnie, dzieki znacznemu postepowi metod obliczeniowych [I] profile
projektuje sie specjalnie do danego szybowca w taki sposéb, aby spetniat on w sposob
mozliwie najlepszy wymaganie postawione przez konstruktora. Pozwala to jednocze$nie
zastosowa¢ zmienne profile wzdtuz rozpietosci, dla optymalnego dopasowania ich
wiasnosci do zmiennej liczby Reynoldsa wynikajgcej z ksztatltu obrysu skrzydia.
Projekt profili aerodynamicznych zwykle obejmuje tez weryfikacje eksperymentalng co
najmniej niektorych z tych profili. Profile tak projektowane nie sg juz ogdélnodostepne
i na ogo6t nie podaje sie do publicznej wiadomosci ich wiasnos$ci ani geometrii. Drugi
etap projektowania aerodynamiki szybowca obejmuje analize aerodynamiki kadtuba.
Ostatnim, zamykajagcym etapem projektowania jest eliminacja niekorzystnych efektow
interferencji aerodynamicznej [2], ktéra powoduje, ze rzeczywiste charakterystyki
osiggowe szybowca mogg do$¢ znaczaco odbiega¢ od przewidywanych. Opor skrzydia
stanowi od ok. 55% w warunkach duzej predkosci do nawet 95% oporu catkowitego
szybowca przy duzych wspétczynnikach sity nosnej. Powoduje to, ze dobre wlasnosci
profilu ptata majg zasadniczy wptyw na wiasnosci szybowca. Profil taki powinien
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oprécz matego oporu charakteryzowa¢ sie duza nosnoscig maksymalna, dobrymi
wiasnos$ciami  wytrzymatosciowymi i sztywno$-ciowymi oraz stosunkowo matg
wrazliwos$cig na zabrudzenie powierzchni (owady) oraz opad atmosferyczny. Maly
opor uzyskaé mozna poprzez rozlegtg laminaryzacje optywu profilu. Prowadzi to
jednak do niebezpieczehAstwa oderwania warstwy laminarnej (np. w postaci pecherza
oderwania laminarnego) i w efekcie do degradacji wtasnosci aerodynamicznych. Aby
temu zapobiec stosuje sie w koncowym fragmencie optywu laminarnego wymuszong
turbulizacje warstwy laminarnej w oparciu o mechaniczne Ilub (coraz czesciej)
pneumatyczne turbulizatory. Opor profilu, jego charakterystyki no$ne oraz wrazliwos¢
na brud zalezy zasadniczo od rozktadéw cisnienia najego powierzchni. Projektowanie
aerodynamiczne prowadzi sie gtéwnie w oparciu o tak zwane metody odwrotne. Polega
to na zadaniu rozktgdu cisnienia na konturze profilu i nastepne wyznaczenie geometrii
ktéra mozliwie wiernie generuje taki rozktad. Sprawa projektowania wyraznie sie
komplikuje w przypadku profili klapowych, w ktérych stosuje sie wychylenia klap dla
adaptacji profilu do zmiennych warunkéw przelotowych (zmiana predkosci i masy
szybowca). Krytycznym parametrem, ktéry decyduje o ostatecznym efekcie
projektowania w oparciu o metody odwrotne jest trafne okreslenie wymaganych (tzw.
konstrukcyjnych) rozktadéw cisnienia. W artykule zaprezentowano elementy procesu
projektowania profilu skrzydta do wyczynowego szybowca o rozpietosci 18m z klapa
predkosciowg. Profil przeznaczony jest na cze$¢ wewnetrzng skrzydta (cieciwa ok.
700 mm).

2. Metodyka projektowania i wyniki

Z uwagi na brak danych poréwnawczych w postaci informacji o profilach
najlepszych szybowcoéw wyczynowych projektowanie objeto dwa etapy. Pierwszym
byta préba uzyskania takich danych dla profilu jednego z najlepszych szybowcow
wyczynowych klasy 15 m: ASW-27, ktoérego dos$¢ szczeg6towe dane projektowe (ale nie
geometria) byty opublikowane [3]. W szczegdlnosci opublikowane byty rozktady
ci$nienia dla trzech punktéw konstrukcyjnych (katéw natarcia i konfiguracji - katéw
wychylenia klap) profilu DUB89-134/14 zastosowanego na tym szybowcu.
Przedstawione zostaty rowniez niektére wyniki badan tunelowych. Profil ten
zaprojektowany zostat stosunkowo dawno (1989) i zastosowany na szybowcu ok.
czterech lat pozniej, jednak wcigz pozostaje w czotéwce jezeli chodzi o uzyskiwane
osiagi. W oparciu o metode optymalizacji [4] wyznaczono geometrie, ktora realizuje
zadane rozktady cisnienia dla trzech katéw natarcia i trzech réznych katéw wychylenia
klap. Uzyskana geometria odtwarza do$¢ wiernie (Rys. 1) konstrukcyjne rozktady
ci$nienia i posiada tag samg grubos¢ (13.4%) co pierwowzdr, nalezy sie wiec spodziewac,
ze jest bardzo zblizona do oryginalnej. Projekt aerodynamiczny nowego profilu
realizowany byt w oparciu o w/w metode optymalizacyjng oraz o program XFOIL,
pozwalajagcy zaréwno na rozwigzanie zagadnienia odwrotnego dla przeptywu
potencjalnego jak i analize optywu profilu uwzglednieniem oddziatywania warstwy
przy$ciennej oraz takich zjawisk jak przejscie laminarno-turbulentne (w oparciu
o analize  stabilnosci  warstwy laminarnej), oderwanie warstwy laminarnej
z formowaniem pecherza laminarnego, oderwania warstwy turbulentnej w obszarze
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sptywowym oraz oddziatywanie $ladu lepkiego za profilem. Pozwala réwniez
oszacowac warto$¢ Cz_mex profilu.

MULTIPOINT AIRFOIL DESIGN WITH SPEED FLAP

X'C

Rys. 1 Wymagane i uzyskane rozktady cisnienia na konturze profilu

Projektowany profil miat grubos¢ wzgledng 13%. Najistotniejszymi parametrami,
ktore podlegaty okreSleniu w procesie projektowania byly: rozciggtos¢ obszaru
przeptywu laminarnego na spodzie i gdrze profilu, cieciwa klapy oraz gradienty
cisnienia w tylnej czesci profilu. Ich wiasciwe okre$lenia rzutuje w sposéb najbardziej
istotny na efekt koricowy procesu projektowania. Szczegdtowa analiza doprowadzita do
przyjecia cieciwy klapy 17% (jest to wyraznie wiecej niz w konstrukcjach aktualnie
budowanych) oraz 92% przeptywu laminarnego na dolnej powierzchni (na szybowcu
ASW-27 95%). W procesie projektowania rozwazano rézne wartosci tych parametrow,
katow wychylenia klap i ksztattdw rozktadu ci$nienia na goérnej i dolnej powierzchni.
Analizowano charakterystyki aerodynamiczne dla zmiennej liczby Reynoldsa,
odpowiadajagcej warunkom lotu poziomego przy obcigzeniu powierzchni nosnej
36 kg/m2.  Zabrudzenie lub zmoczenie powierzchni symulowano wymuszonym
przejsciem w okolicy noska profilu (5% cieciwy). Typowym zjawiskiem wystepujacym
na profilach laminarnych, jest oderwanie warstwy przysciennej w obszarze sptywowym
przy przedwczesnym przejsciu warstwy laminarnej w turbulentng i wynikajgca z tego
degradacja witasnosci aerodynamicznych. Objawia sie ona zaréwno znacznym wzrostem
oporu jak i spadkiem sity nosnej. W szczegdlnosci rozktad cisnienia na koricowych
40% gobrnej powierzchni okazat sie¢ wyjatkowo znaczacy dla wynikéw koncowych,
przebiegu charakterystyki sity nosnej w okolicy krytycznych Kkatéw natarcia
i wrazliwos$ci na brud.
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Rys. 2. Optyw profilu w warunkach swobodnego przejscia warstwy przysciennej

Rys. 3. Optyw profilu w warunkach przedwczesnej, wymuszonej turbulizacji
warstwy przysciennej

Rysunki 2 i 3 przedstawiajg rozktady cisnienia na odtworzonym profilu przy kacie
wychylenia klapy 12.5°, liczbie Reynoldsa ImIn i kacie natarcia 1.71°. W warunkach
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swobodnego przejscia (rys. 2) warstwy przysSciennej obliczeniowa warto$é
wspotczynnika sity no$nej wynosi 1.0, a doskonato$¢ aerodynamiczna profilu siega 150.
W warunkach wymuszonego przejscia warstwy laminarnej w turbulentng w 5% cieciwy
(Rys. 3) pojawia sie¢ rozlegte oderwania na gérnej powierzchni w poblizu sptywu.
Powoduje to zarowno silny spadek wspétczynnika sity nosnej (ponad 26%) jak i bardzo
znaczacy wzrost oporu (blisko 2.5-krotny). Dobierajgc w sposéb wiasciwy rozktad
ci$nienia na konturze profilu mozna zminimalizowac¢ te niekorzystne zjawiska Rys. 4
przedstawia ksztatty profili: odtworzonego i zaprojektowanego w oparciu o przyjete
wiasne parametry charakteryzujace przeptyw. Problem analizy aerodynamicznych
parametrow konstrukcyjnych i wiasciwego doboru rozktadéw cisnienia stanowit
zasadniczg cze$¢ prezentowanej pracy. W rozwigzaniu tego problemu pomoégt tez
cze$ciowo program (i doswiadczenie w jego zastosowaniu) realizujgcy zagadnienie
odwrotne dla warstwy przySciennej [5], Zaprojektowany profil oznaczony jest jako
PW_K_10/17. Profile wydajg sie by¢ bardzo zblizone, jednak zaréwno rozktady
ci$nienia oraz zjawiska przeptywowe jak i wynikowe charakterystyki aerodynamiczne
réznig sie (obliczeniowo) bardzo znaczaco.

Rys. 4. Geometria profilu odtworzonego oraz zaprojektowanego

Na rysunku 5 przedstawiono przebieg charakterystyk dla profilu odtworzonego przy
niewychylonej klapie w warunkach przejScia swobodnego i wymuszonego. Widac
zaréwno znaczacy wzrost oporu profilowego, jak i bardzo znaczacg redukcje wartosci
wspoétczynnika sity nosnej i jej nachylenia dla profilu brudnego. Charakterystyka
nosnosci przy przejsciu swobodnym jest rowniez do$¢ charakterystyczna (badania
tunelowe jg w petni potwierdzaja) z zakresem katow natarcia powodujacych spadek C-
i pézniejszym ponownym wzrostem. Jest to zjawisko, ktére oceniane jest niekorzystne
z punktu widzenia witasnosci lotnych szybowca. Rysunek 6 przedstawia obliczone
charakterystyki profilu zaprojektowanego. Jak widaé przebieg ich jest znaczgco inny.
Na rysunku 7 poréwnano charakterystyki obu profili dla niewychylonej klapy
i swobodnego przejscia warstwy laminarnej.  Profil ten, w poréwnaniu do profilu
odtworzonego, charakteryzuje sie nieco mniejszym obszarem optywu laminarnego
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i zasadniczo rézng statecznoscig warstwy laminarnej, posiada mniejszy opor minimalny

i zupetnie inny (tagodniejszy) charakter przeciagniecia.

BEC_89-1 34/14: (bf - 0] ReffL - 1200000 Ha/CL - 0.000 Nom - 12.000
RECJ39-134/14; (bf = 01 Re 1200000 HaCL - 0.000 Nem = 4.000

Rys. 5. Charakterystyka dynamiczna profilu odtworzonego przy zerowym
wychylenia klapy w warunkach swobodnego i wymuszonego przejscia

PUI_K_10/17 1bf = Q)  ReftL - 1200000 MaftL - 0.000  Ncrlt - 12.000
PU_K_10/17 Ibf - 0) PeiCL = 1200000 MartL = 0.000 Nem = 4.000

104 - Co et xtr /c

Rys. 6. Charakterystyka aerodynamiczna profilu zaprojektowanego przy zerowym
wychylenia klapy w warunkach swobodnego i wymuszonego przejscia
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REC_e9-134/11 ibF = 0) Re/CL - 1200000 Ha/CL - 0.000 Went - 12.000
PU_K_10/1? Ibf - 01 Re/CL = 1200000 HaCL =0.000  Ncrlt = 12.000

Rys. 7. Porownanie charakterystyk profili: odtworzonego i zaprojektowanego
w warunkach swobodnego przejscia

Wymuszona turbulizacja przeptywu praktycznie nie powoduje zmian przebiegu
wspotczynnika sity nosnej, a spowodowany tym wzrost oporu jest znaczgco mniejszy.
Czuto$¢ profilu na zanieczyszczenie nieco wzrasta wraz z wychyleniem klapy, jednak
obliczeniowe  charakterystyki  zaprojektowanego  profilu  pozostaja wyraznie
korzystniejsze w poréwnaniu do wyjsciowego profilu poréwnawczego. Z uwagi na
obszerno$¢ materiatu nie zostaly one zaprezentowane w artykule. Rys. 8 przedstawia
sumaryczne, obliczeniowe wiasnosci profilu PW_K_10/17 dla réznych katéw
wychylenia klap. Obwiednia biegunowej jest bardzo korzystna

3. Whnioski

Efektem prezentowanej pracy jest laminarny profil skrzydta przeznaczony do
szybowca wyczynowego. Obliczeniowe charakterystyki aerodynamiczne sg bardzo
zachecajace. Obwiednia oporu prezentowana na Rys. 8 jest lepsza od analogicznej
obliczonej dla poréwnawczego profilu odtworzonego =z rozkiadéw cisnienia.
W szczeg6lnosci profil powinien by¢ stosunkowo mato wrazliwy na zabrudzenie.
Niekorzystng konsekwencjg przyjetych parametrow przeptywu jest konieczno$é
zastosowania stosunkowo wielu ustawied klapy w celu optymalnej adaptacji profilu do
biezacych wymagan. Peina satysfakcja z zaprezentowanych efektéw projektowania
mozliwa bedzie jednak dopiero po pozytywnej weryfikacji eksperymentalnej tych
wiasnosci.  Aktualnie przygotowywany jest model segmentu ptata w petnej skali
i stoisko do badan w locie. Powinno to pozwoli¢ na weryfikacje prezentowanych
wynikéw w warunkach niemal identycznych do tych, panujacych w rzeczywistym
optywie skrzydta szybowca.
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PU K 10/17 Ibf - 01 Res"L = 1200000 Ma\tL = 0.000 Ncrit = 12.000
PW K 10/17 Ibf - 3.51 RavtL - 1200000 MasT. - OOQD  Merit - 12.000
PW K 10/17 <bf =7) rb/cl - 120000a  MavtL - 0.000  Norlt —12.000
PV K 10/17 Ibf = 10.5] Ro/CL - 1200DDQ  MHflZL - aDQD  Ncrlt —12.000
PU_K__10/17 Ibf = 14) Re/CL - 1200000 Ha/CL - 0.000 Ncrit - 12.000
Pu_k_10/17 Ibf = 201 R ed = 1200000 Ha\VL =0.000 Ncrit = 12.000
10'4- Cd a xtr /c

Rys. 8. Charakterystyki aerodynamiczne zaprojektowanego profilu dla réznych katow
wychylenia klap
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Aerodynamic design of wing sections for high a performance sailplane

Summary

The paper presents a procedure and most important problems of aerodynamic design
of laminar wing sections for a high performance sailplane. The adaptation of the airfoil
to the actual flight conditions is performed by the means of the trailing edge flap. The
most important objective is to ensure a low drag within the whole range of Iift
coefficient, but low sensitivity of maximum lift coefficient to any roughness (e.g.
insects) was also considered.
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Przedmiotem artykutu jest nowa, oryginalna i nowatorska technologia sterowania optywem profilu
oraz generowania w ten sposéb pozadanych charakterystyk aerodynamicznych. Do sterowania
optywem profilu stosowane jest urzadzenie nazwane slotem-deflektorem. Slot-deflektor instalowany
jest w odpowiedni sposéb w rejonie krawedzi natarcia profilu Gtéwnym celem prezentowanej nowej
metody byto osiggnigecie lepszych rezultatéw od uzyskiwanych przy konwencjonalnym statym slocie.
Badania eksperymentalne iobliczenia numeryczne w petni potwierdzity przyjete na wstepie
zatozenia. W poréwnaniu do klasycznego statego slota uzyskano podobne maksymalne wartosci
wspotczynnika sity nosnej i krytycznego kata natarcia oraz znacznie mniejsze wspétczynniki oporu
iduzo wieksza doskonato$¢ w zakresie przelotowych katéw natarcia.

1. Wprowadzenie

Aktywne sterowanie optywem powierzchni nosnych to jedno z podstawowych
zadan wspotczesnej aerodynamiki. Wiagze sie ono z praktyczng, w warunkach lotu,
realizacjg wielokryterialnej optymalizacji uktadu sit i momentéw dziatajagcych na
skrzydto samolotu.

Jednym z najwazniejszych celéow stawianych w procesie projektowania
aerodynamicznego samolotu jest okreslenie jego geometrii zewnetrznej, ktéra spetni
takie wymagania jak: duze wartosci maksymalnych wspo6tczynnikéw sity nosnej, matg
wartos¢ wspoétczynnika oporu, odpowiednig stateczno$¢ warstwy przysciennej
i pozadany (zwykle fagodny) przebieg rozwoju oderwania, matg wrazliwo$¢ na
zabrudzenie, zmoczenie i deformacje powierzchni itd., przy zachowaniu mozliwie
daleko idacej prostoty konstrukcyjnej rozwigzania i niskich kosztach produkcji
i eksploatacji. Zwykle  wymagane jest spetnienie  powyzszych  wymogéw
aerodynamicznych nie w pojedynczym punkcie konstrukcyjnym, lecz w szerokim
zakresie parametrow lotu, od predko$ci minimalnej, poprzez warunki manewru z duzym
przecigzeniem do warunkéw lotu poziomego z maksymalng predkoscig (mate C-).

1Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika Warszawskiej
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Wymagania te stoja zwykle we wzajemnej sprzeczno$ci, np. maty opor kidci sie
z wymaganiem duzej nosnosci. Jednym z powszechnie stosowanych dotychczas
sposobow i urzadzen do sterowania optywem skrzydta oraz generowania pozadanych
charakterystyk aerodynamicznych sg klasyczne sloty. Sloty state powodujg bardzo duzy
wzrost minimalnej wartosci wspoétczynnika oporu, dlatego w praktyce stosuje sie
wieksze przelotowe katy natarcia w celu zachowania mozliwie duzej doskonatosci
aerodynamicznej. Odbywa sie to niestety przy duzych wartosciach wspotczynnika
oporu, powodujacych znaczny wzrost zuzycia paliwa. Natomiast sloty wysuwane
czynig konstrukcje skrzydta skomplikowang, powodujg znaczny wzrost jej ciezaru
i rbwniez znaczny, niekorzystny wzrost oporu w czasie startu. Przedmiotem referatu
bedzie nowa, oryginalna i nowatorska technologia sterowania optywem profilu
i generowanie w ten sposéb odpowiednich charakterystyk aerodynamicznych.
Koncepcja ta jest przedmiotem projektu badawczego, finansowanego przez Komitet
Badan Naukowych. Sterowanie optywem profilu odbywa sie w tym wypadku przez
odpowiednio zaprojektowang mechanizacje jego krawedzi natarcia. Elementem
mechanizacji profilu jest wurzadzenie nazwane obrotowym slotem-deflektorem.
Specyficznie uksztattowany slot-deflektor jest instalowany w odpowiedni sposéb
w rejonie krawedzi natarcia profilu.

Glownym celem prezentowanej nowej metody sterowania optywem skrzydia przez
slot-deflektor byto uzyskanie podobnych maksymalnych wartosci wspoétczynnika sity
nosnej i krytycznego kata natarcia jak w przypadku klasycznego statego slota oraz
zmniejszenie wspo6tczynnika oporu w zakresie matych katéw natarcia przy
jednoczesnym uproszczeniu rozwigzan konstrukcyjnych i zmniejszeniu ich ciezaru.

2. Modele iwarunki badan

Badania eksperymentalne przeprowadzono w tunelu matych predkosci (z otwarta
przestrzenig o $rednicy 1.16m) Instytutu Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
Politechniki Warszawskiej. Model segmentu skrzydta z profilem NACA 2415 byt
wyposazony w dwie ptyty brzegowe, w efekcie czego uzyskano efektywne wydtuzenie
3.55. Cieciwa profilu wynosita 0.3 m, a rozpieto$¢ 0.6 m. Slot-deflektor byt instalowany
przed krawedzig natarcia modelu w réznych miejscach. Przebadano trzy wersje
geometryczne slota-deflektora z profilami  wklesto-wypuktymi, dwuwypuktymi
i symetrycznymi. Zmieniona byta réwniez cieciwa i grubos¢ slota-deflektora.

Rys. 1. Geometrie slota-deflektora i ich usytuowanie
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Badania eksperymentalne i obliczenia numeryczne prowadzone byty przy liczbie
Reynoldsa 840 000.

Pomiary wspotczynnikéw aerodynamicznych przeprowadzone byty przy uzyciu
tréjsktadowej wagi tensometrycznej podczas gdy pomiary rozktadéw cisnienia przy
pomocy automatycznie sterowanego multimanometru kolumnowego z wyjsciem
cyfrowym. Pomiary w warstwie przy$ciennej przeprowadzono przy uzyciu aparatury
termoanemometrycznej Obliczenia numeryczne prowadzone byly przy wykorzystaniu
programu MSES [2}.

3. Wyniki badan eksperymentalnych

Zaprezentowane w artykule wyniki stanowia tylko niewielka cze$¢ z przeprowa-
dzonych pomiaréw eksperymentalnych.

Na wstepie nalezy przede wszystkim powiedzie¢, ze uzyskane rezultaty w peni
potwierdzity weczesniejsze oczekiwania i kierunki zmian charakterystyk aerodyna-
micznych.

Najlepsze rezultaty z punktu widzenia minimum oporu i maksimum doskonatos$ci
aerodynamicznej uzyskane w trakcie badarn tunelowych przedstawiono na rys. 2.
Zaprezentowane na rys. 2a charakterystyki aerodynamiczne dotyczg konfiguracji profilu
z wersjg B 1slota-deflektora, dla roznych jego katéw nachylenia q

Wykres ten pokazuje, ze slot-deflektor powoduje znaczny wzrost zaréwno
maksymalnej warto$ci wspotczynnika sity nosnej C,,,Ir, jak i krytycznego kata natarcia
akr. Uzyskana w tym przypadku warto§¢ C-m(U=1.59 jest troche mniejsza niz
w przypadku klasycznego slota (1.69), podczas gdy krytyczne katy natarcia sa podobne
w obu rozwigzaniach. Jednakze slot-deflektor spowodowat znaczgce przyrosty
pochodnej dCJda. Ten rezultat byt duzym zaskoczeniem poniewaz klasyczne sloty nie
powodujg zmiany tej pochodnej.

Biegunowe profilu ze slotem deflektorem C,(CA, przy jego réznych Kkatach
nachylenia, prezentowane sg na rys. 2¢c. Na podstawie tego rysunku widzimy jak slot-
deflektor wplywa na wspdtczynnik tej konfiguracji. W zakresie bardzo matych
wspotczynnikdw sity nosnej C- i przy wiekszych katach slota deflektora powoduje duzy
wzrost wspotczynnika Cx. W miare wzrostu C- op6r takiej konfiguracji szybko jednak
maleje i na krzywych C;(CA profilu ze slotem-deflektorem zaczynajg sie ksztattowaé
siodta, podobnie jak to ma miejsce w przypadku profili laminarnych, czy tez klap
szybkosciowych i manewrowych. Efektem tego jest przeciecie krzywej CZ4CX
izolowanego profilu przez krzywe profilu ze slotem-deflektorem, osiggajace
w szerokim zakresie C. znacznie mniejsze wartoSci wspoOtczynnika oporu od
izolowanego profilu. Taki przebieg tych zaleznosci dosadnie o pozytywnej interferencji
pomiedzy profilem a slotem-deflektorem. Wida¢ z tego, ze wprowadzenie slota-
deflektora w przeptyw przed noskiem profilu nie tylko nie powoduje wzrostu oporu,
lecz znacznie zmniejsza opo6r profilu ze slotem-deflektorem. Omawiane korzystne
zmiany prowadza w konsekwencji do duzego zwiekszenia doskonato$ci profilu ze
slotem-deflektorem w poréwnaniu do izolowanego profilu (rys. 2b).
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Rys. 2. Charakterystyki aerodynamiczne profilu ze slotem-deflektorem
przy réznych katach nachylenia slota-deflektora

Patrzac na rys. 2b mozemy wyciggna¢ wniosek, ze alternatywnym rozwigzaniem dla
obrotowego slota-deflektora moze by¢ realizacja wariantu statego slota-deflektora.
Takie rozwigzanie moze by¢ zrealizowane dla kata nachylenia slota-deflektora 25°. Jak
wida¢, przy takim rozwigzaniu zarowno biegunowa jak idoskonato$¢ bytyby
nieznacznie gorsze jedynie w zakresie matych i duzych wartosci wspdtczynnikow sity

nosnej.
Na rys. 3 zaprezentowano porownanie biegunowych i doskonatosci dla izolowanego
profilu, profilu ze slotem-deflektorem i profilu z klasycznym statym slotem.

Przedstawione wykresy pokazujg dobitnie, ze slot-deflektor jest lepszym rozwigzaniem
od klasycznych slotow. Slot-deflektor, w poréwnaniu do klasycznego statego slota,
prowadzi do zmniejszenia oporu w warunkach przelotowych nawet do okoto 50%
i zwigkszenia maksymalnej doskonato$ci prawie o 70%.
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Rys. 3. Porownanie biegunowych i doskonatosci ré6znych konfiguracji

Charakterystyki aerodynamiczne najlepszego rozwigzania (z badanych), z punktu
widzenia maksymalnych warto$ci Czmax, zaprezentowano na rys. 4. W tym przypadku
wersja slota-deflektora A, usytuowanego w potozeniu 2 (rys. 1) pozwala na uzyskanie
Qw«=1-71 (1.69 dla klasycznego statego slotaO). Doskonato$¢ takiego rozwigzania jest
jednak mniejsza anizeli dla wersji B 1.

29 - Mechanika w lotnictwie
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Ci

- airfoil NACA 2415
— with slat-deflector A2- cp-15°
— B - with slat-deflector A2- cp-20°
— A — - with slat-deflector A2 cp-25°

- with slat-deflector A2- cp-30°

Rys. 4. Wplyw kata slota-deflektora na charakterystyki aerodynamiczne

4. Wyniki obliczen numerycznych

Obliczenia numeryczne prowadzono gtdwnie w oparciu o program MSES, bazujacy
na rozwigzaniu roéwnan przeptywu nielepkiego (Eulera) oraz réwnan warstwy
przysciennej z silnym oddziatywaniem lepko-nielepkim. Dostepne w literaturze dane
pokazuja, ze jest to jeden z najlepszych programow komputerowych do analizy
charakterystyk aerodynamicznych ukfadéw wieloelementowych. W szczegélnosci daje
on lepsze okreslenie charakterystyk niz, wydawatoby sie, bardziej zaawansowane
programy bazujace na rozwigzaniu réwnan Naviera-Stoksa. Fakt ten wynika
z uwzglednienia w nim takich zjawisk jak przejscie laminarno turbulentne z analiza
stabilnosci warstwy laminarnej, oderwania laminarnego z formowaniem pecherza,
oderwania warstwy turbulentnej, zlewania (mieszania sie) warstw przysciennych
z réznych elementéw oraz z duzej rozdzielczoSci numerycznej. Posiada rowniez bardzo
uzyteczne opcje projektowania odwrotnego i optymalizacji wielopunktowej. Dostepne
aktualnie programy, bazujagce na réwnaniach Naviera-Stoksa, sg pod tym wzgledem
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mniej zaawansowane, maja mniejszg rozdzielczo$¢ oraz sg znacznie mniej wydajne ze
wzgledu na dtugi czas obliczen. Metody bazujace na sprzezeniu z warstwg przyscienng
nie pozwalajg jednak na szczegOtowa analize struktury pola predkosci. Jest to
prawdopodobnie jedna z przyczyn roOznic iloSciowych pomiedzy wynikami
eksperymentalnymi a obliczeniowymi.

Rysunek 5 prezentuje rezultaty obliczen charakterystyk aerodynamicznych
izolowanego profilu i konfiguracji profilu ze slotem-deflektorem dla réznych katow
slota-deflektora. Na podstawie przedstawionego wykresu mozna stwierdzi¢, ze wyniki
wykazujg takie same tendencje jakie wynikajg z badan eksperymentalnych.

@ (b)

przy liczbie Re=840000

Na krzywych C,(CY wida¢ rowniez i jeszcze silniej zarysowane siodta. Wyniki
ztych badan réznig sie jednak ilosciowo. W pewnym zakresie mniejszych
wspoltczynnikow sity nosnej wida¢, ze slot-deflektor powoduje tylko minimalny
przyrost oporu, ale nie powoduje jego zmniejszenia. Obliczenia nie wykazaty
praktycznie zwiekszenia pochodnej dC/da. Jedng z przyczyn takich wynikow moze
by¢ to, ze ze wzgledu na do$¢ wysoki poziom turbulencji w tunelu aerodynamicznym
(powyzej 0.5%), w obliczeniach przyjeto wspotczynnik wzmocnienia n=2. Znaczy to,
ze jezeli w optywie pojawig sie tylko warunki do przejScia z przeptywu laminarnego
w turbulentny, to takie przejscie nastapi. Druga tego przyczyng i pewnie istotniejsza jest
to, ze stosowany w obliczeniach program nie uwzglednia w stopniu dostatecznym
wzajemnych oddziatywan. Natomiast gtowng przyczyng roznic pomiedzy Carlix dla
izolowanego profilu jest prawdopodobnie interferencja miedzy skrzydtem a ptytami
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brzegowymi, prowadzaca w konsekwencji do wcze$niejszego oderwania warstwy
przySciennej w tym rejonie. Na rys. 6 przedstawiono pewng symulacje, polegajaca na
tym, ze do oporu izolowanego profilu dodano minimalny opdér slota-deflektora przy
a=0°. Jak widzimy z zaprezentowanych zaleznosci op6r uktadu profilu ze slotem-
deflektorem, prawie w catym zakresie wspotczynnikéw C-, jest mniejszy niz mégtby
by¢ oczekiwany chociazby z racji oporu tarcia slota-deflektora. Uzyskane rezultaty
Swiadczg zatem niezbicie o korzystnej interferencji uktadu profil-slot-deflektor.

Rys. 6. Biegunowe dla ré6znych wersji profilu ze slotem-deflektorem przy Re=840000

Obliczenia wykonane dla rzeczywistych liczb Reynoldsa wykazaty natomiast, ze
wprowadzenie slota-deflektora w optyw powoduje, ze opdr takiej konfiguracji jest juz
mniejszy (w pewnych zakresach) od oporu izolowanego profilu, cho¢ nie w takiej skali
jak to wynika z badarn eksperymentalnych.

5. Whnioski

Badania eksperymentalne i obliczenia numeryczne potwierdzity mozliwosci
sterowania optywem profilu przy zastosowaniu urzadzenia nazwanego slotem-
deflektorem, ktdry jest lokalizowany przed krawedzig natarcia profilu.

Zaprezentowana nowa technologia sterowania optywem profilu, przy zastosowaniu
slota-deflektora, prowadzi do poprawy wszystkich charakterystyk aerodynamicznych
w poréwnaniu do klasycznego statego slota.
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Rys. 7. Biegunowe profilu ze slotem-deflektorem przy Re =4 000 000~/c.

Mozliwosci dostosowania kata nachylenia slota-deflektora do aktualnych warunkéw
lotu zwiekszajg poziom bezpieczenstwa, poniewaz zapobiega to oderwaniu warstwy
przyscienne;j.

Konstrukcja skrzydta ze slotem-deflektorem bedzie mniej skomplikowana, a jej
ciezar mniejszy niz w przypadku klasycznych slotow.

Zaprezentowane rozwigzanie ze slotem-deflektorem przyniesie znaczne korzysci
zarébwno podczas startu i lgdowania, jak i w warunkach przelotowych, co zaowocuje
zmniejszeniem zuzycia paliwa, zwigkszeniem predkos$ci lotu, zwiekszeniem zasiegu,
skréceniem diugosci startu i lgdowania oraz zwiekszeniem bezpieczenstwa lotu.
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Aerodynamic characteristics of the wing-slat deflector system.
New idea of the flow around the wing control

Summary

In the paper a new idea of the flow around the wing control is presented. The
desired aerodynamic characteristics are developed by means of the so called slat-
deflector. This new solution aims mainly at drag reduction under cruise condition when
compared to the case of a fixed slat, retaining, however it’s good characteristics at high
angles of attack. The slat-deflector is located at a fixed position relative the main wing,
but can be rotated about a fixed hinge point. Compared to the classical fixed slat, the
slat-deflector is located at a slightly different position. Also the optimum shape of such
a slat is different - a cross section is almost symmetrical with max. thickness at about
20% of the slat chord. Both, the experimental and computational results fulfil the
expectations. The critical angles of attack and max. lift coefficient are about the same
as in the case of classical fixed slat, but the drag coefficient under cruise conditions is
significantly lower, even lower than the drag of an isolated, single element wing.

Praca jest przedmiotem projektu badawczego finansowanego przez
Komitet Badan Naukowych
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NOWY SPOSOB STEROWNIA STATKIEM POWIETRZNYM

Edward Marganskil

W trakcie realizacji prac nad projektem odrzutowego samolotu szkolno-
treningowego EM-10 “Bielik”, ktéry powstaje w naszej firmie, mieliSmy okazje do
gtebszego przemyslenia wielu zagadnien, zwigzanych z jego optymalizacja.

Analizy i przemyS$lenia zawigzane z checig zapewnienia naszemu samolotowi
dobrych witasnosci manewrowych oraz krétkiego startu i ladowania, doprowadzity do
sformutowania pewnej idei, ktora kotatata sie gdzie$ tam w naszym umysle od wielu lat.

Rzecz dotyczyta wyeliminowania bardzo niekorzystnej cechy wystepujacej
w kazdym samolocie czy szybowcu, a mianowicie faktu, ze w szerokim zakresie lotu na
usterzeniu poziomym wystepuje sita ujemna, co jest warunkiem zapewnienia
niezbednego zapasu statecznosci.

Rzecz nie ma zasadniczego znaczenia w przypadku, gdy sita ta stanowi
umiarkowany procent catkowitej sity nosnej, a wiec w przypadku samolotow
o stosunkowo duzym ramieniu LHdziatania tej sity oraz samolotéw latajagcych wyraznie
z predkoscig poddzwiekowa> gdzie wedréwka $rodka ciezkoSci zwigzana z kryzysem
falowym jest do pominiecia.

W przypadku samolotéw, ktérych owe LH jest mate oraz w ktorych predkosc
zblizona jest do predkosci dzwieku, dodatkowa sita nosna, ktérg nalezy wytworzy¢ na
skrzydle dla skompensowania sity na usterzeniu poziomym jest coraz to trudniejsza dla
zaakceptowania przez konstruktora w jego dazeniu do zabudowania mozliwie
najdoskonalszego samolotu.

W przypadku “Bielika”, ktérego aerodynamika jest bardzo zblizona do
aerodynamiki samolotéw generacji F-16, F-18 czy MIG-29 i SU-27, problem ten
wydawat nam sie bardzo istotny, tym bardziej, ze ze wzgledu na mozliwosci
wykonawcze nie mogliSmy sobie pozwoli¢ na zbudowanie samolotu ze zdecydowanym
przesunieciem do tylu $rodka ciezkosci, a wiec samolotu z reguly niestatecznego,
w ktérym owg stateczno$¢ uzyskuje sie w sposéb sztuczny.

Pan doktor Krzysztof Kubrynski, gtéwny tworca aerodynamiki naszego samolotu,
dazyt wiec w ramach rozsadnych kompromiséw, do osiagniecia zadawalajacych
rezultatbw bez siegania po drogie i skomplikowane systemy elektroniczne

1Mgr inz., Zaktad Remontéw i Produkcji Sprzetu Lotniczego, Bielsko-Biata, e-mail: .marganski@ pro.onet.pl
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i hydrauliczne. Wzorem tu byt raczej MI1G-29, w ktérym doskonate parametry uzyskano
gtéwnie dzigki inwencji aerodynamikoéw.

Projekt “Bielika” powstat przy zastosowaniu wyprébowanych juz rozwigzan
aerodynamicznych i konstrukcyjnych. Dodatkowe uproszczenia w konstrukcji uzyskano
przez przyjecie zatozenia iz w odréznieniu od wymienionych wyzej samolotow, jest to
samolot poddzwiekowy oraz o masie kilkakrotnie nizszej niz wyzej wymienione.

Przyjecie “na dzi$” konwencjonalnych rozwigzan nie oznacza jednak wecale
rezygnacji z nowego spojrzenia na stare problemy.

Analizy przebiegu rozbiegu i startu naszego samolotu oraz manewrdw z duzymi
przecigzeniami, w podswiadomosci konstruktora wywotywata pragnienie wytworzenia
na nosie samolotu sity skierowanej do géry. Najlepiej byloby oczywiscie, aby to byta
jaka$ sita metafizyczna zmieniajagca wywazenie samolotu, lecz nienaruszajgca jego
statecznos$ci. Jaka$ taka antygrawitacja, no a moze w ostatecznos$ci sterowany przez
pilota silniczek rakietowy. ldea piekna lecz jaka$ taka abstrakcyjna. A moze jednak?
Moze istniejg mozliwos¢ wytworzenia sity aerodynamicznej zaleznej tylko od woli
pilota, lecz niezaleznie od konfiguracji samolotu, jego predkosci, a przede wszystkim
od kata natarcia?

Okazuje sie, ze takie sformutowanie problemu to juz p6l drogi do sukcesu. Do
wytworzenia takiej sity wystarczy odpowiednio sterowana powierzchnia nosna. Jak
sterowana?

Tak aby sita na tej powierzchni byta zalezna od woli pilota (moze by¢ nie
ozywiony),lecz byta niezalezna od kata natarcia, konfiguracji samolotu ijego predkosci.
Jak to zrobi¢? To juz problem inzynierski mozliwy do rozwiazania na wiele sposobdw.
Pierwszy narzucajacy sie sposob, to zawieszenie tej powierzchni na osi znajdujacej sie
w odpowiedniej odlegtosci z przodu wzorem znanego od wiekdéw kurka na dachu
i przyktada¢ do tej osi staly lecz zalezny od pilota moment. Czy to nam statecznego
samolotu nie rozstateczni? Jezeli ten moment bedzie réwny zero to pewnie nie, ale
jezeli wytworzymy jaka$ site, a wiec moment wzgledem $rodka cigzkos$ci? Pamietajac,
ze zapas statecznosci statecznej jest pochodng momentu pochylajgcego, a ze ta
sktadowa momentu jest wielkoscig stalg to stateczno$¢ nie powinna sie zmienic.
Oczywiscie, ze jest to pierwsze, czy nawet zerowe przyblizenie nie uwzgledniajace ani
dynamiki uktadu, ani wplywu zabudowy dodatkowej powierzchni na inne zespoty
samolotu czy tez innych czynnikéw. Sformutowanie rozwigzania problemu to pierwszy
etap, w nastepnym nalezy ten pomyst zweryfikowac¢. Najprostszg forma weryfikacji jest
oczywiscie dyskusja. Dyskusja najpierw we wilasnym gronie, po6zniej konsultacje
i dyskusje z autorytetami. Dyskusje, ktére toczyliSmy w trakcie ostatnich 2 lat
wykazaty ze:

e pomystowi nie mozna zarzucac¢ braku poprawnosci;

« efekty mozliwe do uzyskania sg bardzo znaczgce;

e nikt z dyskutantéw nie mégt nam podaé przykitadu, ze tego typu pomyst zostat
juz opracowany i ewentualnie wprowadzony wzycie.

Po wielu miesigcach dyskusji i “dojrzewania” pomystu, postanowiliSmy go wspélnie
z Panem inzynierem Wiodzimierzem Mystowskim opatentowaé i w poczatku tego roku
zatozyliSmy w Urzedzie Patentowym stosowne zgtoszenie.
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Istote pomystu przedstawia przedstawiony nizej fragment ze zgtoszenia
patentowego.

Sposo6b sterowania statkiem powietrznym

Sposob sterowania statkiem latajacym, wedtug wynalazku, charakteryzuje sie
tym, ze do ptatowca o wymaganym stopniu statecznosci dodaje sie z przodu
w znacznej odlegto$ci przed srodkiem ciezko$ci ptatowca dodatkowg powierzchnie
sterujgcg na ktdrej wystepuje stata sita aerodynamiczna niezalezna od kata
natarcia ptatowca, kata ustawienia powierzchni sterowej i innych elementéw
konfiguracji ptatowca, ktéra zalezna jest od dziatania pilota na potgczenie
elektryczne i/lub hydrauliczne organéw sterowania z dodatkowg powierzchnig
sterowg takze okreslonemu wychyleniu organu
sterowania odpowiada okreslona sita na dodatkowej powierzchni sterujgcej, przy
czym zawiesza sie tg powierzchnie na osi poprzecznej usytuowanej przed
wypadkowq sit aerodynamicznych dziatajacych na ta powierzchnie, za$ do tej osi
przyktada sie staty moment regulowany, ustalany przez pilota (rys. 1) lub ze
zmienia sie wychylenie tej powierzchni tak aby uzyska¢ statg lecz sterowang przez
pilota réznice cisnien w wybranych miejscach na gdrnej i dolnej stronie tej
powierzchni (rys. 2).

Rys. 1

Dla prezentacji pomystu oraz dla przekonania sie 0 jego poprawnosci,
postanowiliSmy go sprawdzi¢ na modelu sterownym radiem. Na modelu tym
zainstalowaliSmy w dziobie wywazone masowo skrzydetka z osig obrotu przed
$rodkiem parcia i w pierwszym etapie bez przyktadania do tej osi zadnego momentu.
Zabudowa skrzydetka o powierzchni 'A powierzchni ustawienia poziomego jakie
posiadat model nie spowodowat zadnych zauwazalnych zmian we witasnosciach lotnych
modelu.
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wypadkowa sita

0$ obrotu dodatkowej

powierzchni sterowej
powierzchnia
sterowa

Rys. 2

Rys. 3



Nowy sposéb sterowania statkiem powietrznym 459

Dalsze proby postanowiliSmy kontynuowa¢ na zbudowanym przez nas modelu
"Bielika” w skali 1:5 (rys. 3).

W modelu, na ktérym prowadziliSmy préby zastosowaliSmy prosty mechanizm do
wywotania zadanego momentu, a wiec sity na skrzydetku. Moment ten wytwarza
naciggnieta guma, ktoérej wstepne napiecie jest kilkakrotnie wieksze niz jego zmiana
wywotana obrotem rolki na osi skrzydetka, do ktorej ta guma jest przyczepiona.
W efekcie mozna zatozyé¢, ze w zakresie katowych ruchéw skrzydetka, moment ten jest
w przyblizeniu staly. Zmiana naciggu gumy nastepuje cze$ciowo na ziemi (zmiana
ilosci gumy ijej wstepnego naciggu), a po czeSci w locie przez zmiane naciggu gumy
specjalnym serwomechanizmem.

W trakcie préb chcemy wykazaé, ze zabudowa skrzydetka do statecznego
dotychczas modelu nie wptywa w istotny sposéb najego stateczno$¢ co jest mozliwe do
oceny jakoSciowej przez modelarza - pilota oraz zarejestrowaé przy pomocy kamery
wideo efekty jego zainstalowania.

To drugie chcemy uzyskaé przez zarejestrowanie na zdjeciach poklatkowych wychylen
powierzchni sterowych (skrzydetko, klapy na skrzydtach, usterzenie poziome) przy
przelocie przed kamerg z minimalng predkoscig przy réznych nastawach sity na
skrzydetku. Wydaje sie nam, ze takie przedstawienie naszego pomystu bytoby (o ile
préby to wykazg) wystarczajacym argumentem za kontynuowaniem prac w tym
kierunku.

W rzeczywistych zastosowaniach naszego pomystu podstawowym efektem moze
by¢ uzyskanie zadawalajacej statecznosci samolotu przy utrzymaniu takiego stanu
rbwnowagi, w ktdrym na wszystkich powierzchniach no$nych uzyskuje sie jednakowy
kierunek i zwrot sity nosnej.

Ma to zasadnicze znaczenie jezeli uwzgledni sig, ze dla klasycznego uktadu
niezbednym jest wytworzenie duzej sity ujemnej na usterzeniu dla:

e utrzymania samolotu na duzych katach natarcia;

¢ skompensowania momentu pochylajgcego powstatego wskutek wychylenia
klap;

e podniesienia przedniego kota przy rozhiegu;

« skompensowania przesuniecia srodka parcia na skrzydita przy zmianie liczby
Macha.

Inng, niejako wtérng mozliwoscia jest mozliwo$¢ uzyskania przesunigcia samolotu
w kierunku prostopadtym do ruchu samolotu bez zmian potozenia (pochylenia,
odchylenia) kadtuba samolotu.

Ta mozliwo$¢ w praktycznym zastosowaniu to na przyktad zbudowanie samolotu,
ktory przy ladowaniu z bocznym wiatrem nie musiatby trawersowaé, a boczna
sktadowga ruchu wzgledem powietrza uzyskiwat by zgodnym dziataniem steru kierunku
oraz dodatkowej powierzchni zainstalowanej na nosie samolotu. Tg dodatkowa
powierzchnig mogtaby by¢ odpowiednio uksztattowana ostona przedniego podwozia.

Jako konstruktorowi wydaje mi sie, ze najlepsze efekty mozna by uzyskaé¢ dla
samolotéw w uktadzie delta.
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W tym wypadku mozna zastanowi¢ sie, czy umieszczona na krawedzi sptywu
skrzydta powierzchnia sterowa musiataby petni¢ funkcje sterowania podtuznego (stery
wysokosci), czy tez przeznaczy¢ je do wytwarzania dodatkowej sity nosnej (klapy) tak
potrzebnej przy manewrach lub starcie czy lagdowaniu.

Funkcje sterow moga bowiem petni¢ dodatkowe powierzchnie z przodu samolotu,
na ktére pilot dziata nie przez zmiane kata ich wychylenia lecz przez zmiane sity, ktéra
na tych powierzchniach powstaje.

Nie licytujac sie co do zakresu mozliwych zastosowan mozna powiedzieé, ze sg one
natury tak zasadnicze, ze warto je zbadac.

Co do podobnych idei to:
znany jest uktad “kaczka” oraz wady i zalety z nim zwigzane;

poprawng manewrowo$¢ w samolotach “Mirage”, F-16, F-18 i innych
uzyskano przez istotne przesuniecie do tylu Srodka ciezkosci oraz
wprowadzenie “sztucznej statecznosci”;

w jednym z eksperymentalnych wersji MIG-21 zabudowano z przodu
swobodnie zawieszong dodatkowg powierzchnie nosng, ktérg blokowano przy
zblizaniu sie samolotu do predko$ci dzwieku, kompensujgc tym samym zmiane
potozenia $rodka parcia zwigzang z kryzysem falowym;

w samolocie Tu-144 wprowadzono wypuszczane przy starcie i lgdowaniu
wieloszczelinowe (zapewne dla ograniczenia wpltywu zmian kata natarcia)
dodatkowe skrzydetko na nosie samolotu;

obserwujgc zarejestrowane na filmie sekwencje startu i lgdownia B-70 mozna
stwierdzi¢, ze rzeczywiscie dodatkowa powierzchnia z przodu stuzy tylko do
ttumienia wahan podituznych, za$ dla sterowania podiuznego stuzg normalne
stery na krawedzi sptywu.

Rys. 4
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Zdajac sobie sprawe z faktu, ze nawet najlepsze pomysty mogg ulec zapomnieniu,
a potem zdezaktualizowaniu, postanowilismy dla wypromowania naszego pomystu
zrealizowaé skromny program badawczy, ktéry zamierzamy wykonaé we wiasnym
zakresie.

Celem tego programu ma by¢é wykazanie poprawno$ci naszego pomystu oraz
jakosciowe wykazanie mozliwych do uzyskanie efektow.

W pierwszym etapie zamierzamy kontynuowac nasze préby na modelu “Bielika”.

W drugim etapie zamierzamy zbudowaé¢ nieco wiekszy model (rys. 5)
0 zdecydowanie mniejszym obcigzeniu powierzchni (problem ze startem i lgdowaniem)
oraz udzwigu zapewniajacym zabudowe kilkukanatowego rejestratora lotu, ktory
powstat w “Bieliku”.

Ostateczny ksztalt i wymiary modelu zostang ustalone po zaawansowaniu préb
modelu “Bielika” i po uwzglednieniu wnioskdw wynikajacych z tych préb.

Rys. 5

Przedstawione wyzej préby stuzy¢ maja z jednej strony do jakoSciowej oceny
efektow zastosowania naszego pomystu, z drugiej za$ do jego zareklamowania
i promocji.

Gdyby wszystko odbywato sie mniej wiecej zgodnie z naszymi zamieszczeniami
oraz efekty naszych prob modelowych daty wyniki pozytywne, to chcielibysmy dalsze
badania realizowac na rzeczywistym samolocie.

Oczywistym wyborem wydaje sie wykonywanie préb na prototypie “Bielika”. Poza
wzgledami aerodynamicznymi przemawia za tym fakt, ze w prototypie przewidzieliSmy
w nosowej czesci samolotu pustg przestrzen do zabudowy balastu niezbednego do
realizacji prob w locie. Efektem tego jest tatwa mozliwo$¢ zabudowy skrzydetka
i systeméw jego sterownia. Rozpoczecie tego juz profesjonalnego programu
badawczego musi by¢ jednak poprzedzone znacznym naktadem pracy na badania
tunelowe, a przede wszystkim na teoretyczne prace obliczeniowe.
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METODYKA NUMERYCZNYCH OBLICZEN
POCHODNYCH AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU

Krzysztof Kret?l

W pracy przedstawiono metodyke numerycznych obliczeA pochodnych aerodynamicznych
stateczno$ci. Omoéwiono zasady przetwarzania danych zrédtowych ialgorytmizacji metod obliczen,
na bazie ktérych opracowano numeryczng procedure umozliwiajaca szybka analize charakterystyk
statecznosci w obliczeniach projektowych. Pokazano wybrane wyniki obliczed pochodnych
i statecznos$ci samolotu.

1. Wstep

Jedng z istotnych grup wymagan technicznych  formutowanych  wobec
projektowanego lub  modyfikowanego samolotu sa wymagania dotyczace
charakterystyk statecznosci. Na wstepnym etapie projektowania analiza statecznosci
wymaga szybkich obliczen pochodnych aerodynamicznych nawet kosztem spadku ich
doktadnos$ci. Wiaze sie to z faktem, ze obliczenia sg wielokrotnie powtarzane, a wiec
tym bardziej dtugotrwate i kosztowne im bardziej ztozone.

Z powyzszych wzgledéw do fazy doboru cech geometrycznych samolotu racjonalne
jest zastosowanie ,globalnych” metod obliczen pochodnych aerodynamicznych
w oparciu o teoretyczno-eksperymetalne dane zrédtowe [1, 2, 3, 4, 5] za§ metody
wymagajace obliczen rozktadéw obcigzen aerodynamicznych [6, 7] stosowane by¢
powinny w drugiej fazie, do weryfikacji uzyskanego rozwigzania projektowego.

Przywotane wyzej globalne, teoretyczno-eksperymentalne dane zrédtowe podawane
sg w klasycznej postaci, zbiorow wykresow i tablic lub rzadziej formut analitycznych,
nadajacej sie do obliczen ,recznych”. Z natury rzeczy ich bezposrednie uzycie
w obliczeniach numerycznych  jest niemozliwe i wymaga opracowania
podporzadkowanej technikom komputerowym metodyki.

Zastosowa¢ mozna dwa podejscia:

¢« Dane w formie wykresow wprowadzi¢ do procedury numerycznej jako tablice,

a wiec ciggte krzywe zastgpi¢ zbiorem punktéw i wartosci odpowiednich funkcji
wyznacza¢ metodg interpolacji (np. liniowej). Podejscie takie majednak te wade,
ze sam proces poszukiwania granic przedziatow interpolacji jest wzglednie
dtugotrwaty, musi by¢ powtarzany w kazdym cyklu obliczert i trwa tym diuzej
im funkcjajest bardziej ztozona (np. zalezna od trzech zmiennych).

1drinz., Politechnika Rzeszowska, Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa, e-mail: krzykret@ prz.rzeszow.pl
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* Przywotane wyzej dane aproksymowa¢ mozna funkcjami analitycznymi. Ma to
te zalete, iz eliminuje faze poszukiwania granic interpolacji, a przy wiasciwie
dobranej postaci funkcji aproksymujacych zapewnia te sama doktadno$é. Takie
podejécie wymaga jednak pracochtonnej, wstepnej analizy wszystkich danych
zrédtowych, poszukiwania odpowiednich funkcji aproksymujacych i weryfikacji
doktadnosci obliczen w zatozonym zakresie zmian parametrow geometrycznych
samolotu.

Ponizej przedstawiono przyktady metodyki obliczeri pochodnych aerodynamicznych
samolotu wg drugiej ze wskazanych metod. Pokazano takze przykfadowe wyniki
obliczen pochodnych i charakterystyk statecznosci samolotu BA Jetstream 31.

2. Konwencja opisu pochodnych aerodynamicznych

Przyjeto, ze najbardziej uniwersalng postacig opisu oddziatywan aerodynamicznych
na samolocie bedzie okreslenie wspotczynnikéw sit i momentéw aerodynamicznych.
W klasie zadan obejmujacych mate zaburzenia parametrow lotu wartosci odpowiednich
wspoltczynnikow opisaé mozna jako sume ich poczatkowych warto$ci w ustalonym
stanie lotu oraz zmian bedacych liniowa kombinacjg pochodnych aerodynamicznych
i odpowiednich miar zaburzen parametréow lotu. Zaktadajac brak sprzezenia miedzy
zmianami symetrycznych parametrow ruchu i asymetrycznymi oddziatywaniami
aerodynamicznymi i odwrotnie mozemy zapisa¢ w postaci macierzowe;j:

u
Je_
xe 2CX(“CXU -cze+cxa ic*d 1 cvg a
ze [t 2czet czu | CX€ +Ca I cza 1 czq Ma_
0 . 2V
2cine * cmu cma tema j c'»«
M dla
2V
\p V 2sla (1)
P
Py
i pv2s c I A
0 m ~ph
cip i p [ Cr -
\p V 2Sb 0 A 2V
"N cnp tepjor
\p V 2Sb 2V

W przyjetej konwencji kolumnowe macierze po lewej stronie réwnan maja charakter
definicji odpowiednich wspoétczynnikéw sit i momentdéw, a macierze po prawej to:
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macierz wspoétczynnikéw w stanie poczatkowym (ustalony, symetryczny lot
prostoliniowy),

macierz pochodnych aerodynamicznych (uwzgledniono sprowadzenie zmian sit
aerodynamicznych do kierunkéw dziatania odpowiednich sit w stanie
ustalonym),

macierz bezwymiarowych miar zaburzen parametréw lotu.

3. Metodyka obliczen wybranych pochodnych aerodynamicznych

Pochodna wspoétczynnika oporu samolotu wzgledem kata natarcia determinowana
jest zmiang oporu ptata i moze by¢ wyznaczona w postaci:

fi, N
dcx dcx dc7 dcxS

_ aS ) M= (2)
da \def MM, da e dess W=Me (BDIMEW,

Poniewaz wptyw zmiany oporu profilowego jest pomijalny w poréwnaniu ze zmiang
oporu indukowanego wiec wg [4, 5]:

2c
dCXS nX

dla a <0.2
(3)

dCZS
N dla a >02
(1 +ERHV )+
We wzorze tym 5], < oznaczajg teoretyczne wspoiczynniki uwzgledniajace

wptyw obrysu ptata. We wszystkich zrédtach (np. w [4]) podawane sg one w formie
graficznej jako funkcje dwéch zmiennych (rys. 1A i 2A).

Rys. 1. Zr6dtowa poprawka <§ (A) i funkcje sktadowe jej aproksymacji (B)

Analiza przebiegu tych funkcji pozwala opisaé w postaci:

<5, -<5j +0.5 (A -8 ) /:~" (4)

30- Mechanika w lotnictwie
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gdzie 5j, zalezg od zbiezno$ci ptata, a ich przebieg ilustruje rys. 1B:

§ =0.1478- 0.9743r +2.3752t2- 2.2925r3+0.82r4

ksa =0.0245- 0.1328 ¢ + 0.2782 x2- 0.2103 r 5+ 0.0604 r 4 ©
Poprawke < jako zalezng od kata skosu i wydtuzenia ptata aproksymowano funkcja:
L =1 +8"52A (6)
gdzie 82 (rys. 2B) jest funkcja kata skosu:
§2 = 1.06+i0-5 X25 +1-57 «1CT5 X25; z5M @)
Rys. 2. Zrédtowa poprawka S2 (A) i funkcje sktadowe jej aproksymacji (B)
natomiast kg2X zalezy od wydtuzenia ptata i przyjeto jg w postaci:
0.05+ 0.308 A-0.025A dla 3<A<6
AEA = (8)

1 dla A>6

Poprawka SMe w (3) uwzglednia $cisliwo$¢ powietrza i w [5] podana jest wprost
w postaci analitycznej.
Przyrost oporu indukowanego wywotany lepkos$cig powietrza Aprzyjeto wg

wykresu w [4], ktory aproksymowano funkcja:

0 dla 0.0<a <0.2
(9
0.12(a-0.2) dla 0.2<a<1.0

przy czym do obliczeh przyjeto:
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tg (a-aos) CC-Cios 28 @0)
tg |cckrS - a05) tg (@krS - aos) as tg (akrS- aos)

co ostatecznie pozwolito wyznaczy¢ figurujacg w (3) pochodna:

0.24 cz5 0.2 !
dezs as (akiS-aos) aS~ (akrS ~a0s)

Na podstawie obliczen sprawdzajgcych stwierdzono, ze w calym zakresie
stosowalnosci przyjetego opisu pochodnej cXa btad aproksymacji nie przekracza 5%

(u)

i miesci sie w granicach btedu samej metody wyznaczania pochodnej.
Innym przyktadem pochodnej wymagajacej zmudnych poszukiwan analitycznej
funkcji aproksymujacej jest pochodna statecznosci bocznej (cip)s , opisujaca ttumienie

przechylania w czesci pochodzacej od plata. Zrédta, np. [1], podaja ja jako funkcje
trzech zmiennych w formie rodziny wykreséw, gdzie zmienng niezalezna jest kat skosu,
parametrem krzywych - wydtuzenie, a parametrem rodziny - zbiezno$¢ (przyktad
pokazano narys. 3A)

2W 1-M 2
“Clhp(S)~~n prof

Rys. 3. Zrédtowe dane obliczeniowe dla r = 0.5 (A) i funkcja bazowa aproksymacji (B)

Analiza mozliwych przyblizen analitycznych doprowadzita ostatecznie do
skonstruowania funkcji aproksymujacej w postaci:
(CiP)s = 24- Klpx KkIPz klpy + AciPcx

We wzorze tym C¢lpx jest , zalezng od efektywnego kata skosu ptata, wartoscia

pochodnej wzietg dla A= 10 oraz r = 0.5 (pokazano jg na rys. 3B):

kpx = 0.5372-5.25-10-5U M25)2 (13)
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Wptyw wydtuzenia izbieznosci ptata uwzgledniono wprowadzajagc funkcje
poprawkowe kipx i k . Poniewaz jednak wartosci tych funkcji zmieniajg sie z kolei

odpowiednio z katem skosu i wydtuzeniem, wyznaczono je metoda liniowej interpolacji
miedzy weztami definiowanymi przez charakterystyki pokazane na rys. 4A oraz 4B -
kat skosu w stopniach:

k>Pa0 0
40

klpM =-0.04643+ 0.2393 A-0.0248 A2 +1.551-10 3 A3-4.143-10 5 A4 (14)

25

klp\40 = -0-1107 + 0.3162 A- 0.0406 A2 +2.724-10-3 A3-7.102-10-5 A4

kIPr10 klPz2

KPr ~kPr2+ 190 (72

klpr2 =0.88 +0.6693t -1.4613 r2+1.4827 t3-0.5547r4 (15)

KlpriQ = 0.7 + 1.3033 t - 2.2333 T2+ 2.0267 r3- 0.7467 r4

Rys. 4. Weztowe funkcje liniowej interpolacji wptywu wydtuzenia na poprawke od
zbieznosci (A) i kata skosu na poprawke od wydtuzenia (B)

Wptyw wzniosu ptata i konfiguracji skrzydto-kadtub ujety w {12) opisa¢ mozna wg [3]:

i2
_ N
nl.~gsk\hk siny+ 12 fi"Eg hK sin2y (16)
’ o
za$ wptyw oporu ptata mozna przyblizy¢ zaleznoscig: =
0 00 2
Ac; *c75 -0.1 25 %x08 (17)

TPe. cos(l. 15725)
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Podobnie jak w przypadku pochodnej cXa sprawdzono, ze analityczne przyblizenie

(12) daje btedy nie przekraczajgce 5%, a umozliwia opracowanie szybkiej i efektywnej
procedury numerycznych obliczeri pochodnej ap .

4. Przyktad obliczen pochodnych i charakterystyk statecznosci dynamicznej

Wykorzystujac opracowane procedury numeryczne wykonano przykladowe
obliczenia pochodnych aerodynamicznych i charakterystyk statecznosci dynamicznej
samolotu z zablokowanymi sterami. Przyjeto dane geometryczne samolotu BA
Jetstream 31 pokazanego na rys. 5.

Rys. 6. Pochodne wspo6tczynnika oporu wzgledem predkos$ci postepowej i kata
natarcia oraz wspoétczynnika sity nosnej wzgledem kata natarcia w funkcji predkosci
i wysokosci
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Na rys. 6 pokazano przyktad wynikéw obliczen pochodnych aerodynamicznych
statecznos$ci podtuznej cxu, cxa i cm , a narys. 7 pochodnych statecznosci bocznej cip
i cnp w funkcji predkosci i wysokosci lotu. Podkresli¢ nalezy, iz dla wybranego
samolotu obliczenia w zakresie predkosci V >600 km/h majag wytgcznie charakter
pogladowy (M kr0 =0.64 ). Opracowana procedura umozliwia jak wida¢ szybka analize

pochodnych w catym zakresie predkosci eksploatacyjnych i np. okreslenie udziatow
poszczegdlnych zespotdw samolotu w catkowitej wartosci pochodne;j.

1
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Rys. 7. Pochodne wspdtczynnika momentu przechylajgcego i odchylajgcego wzgledem
predkosci katowej przechylania w funkcji predkos$ci i wysokosci lotu

Rys. 8. Okres i czas potowienia amplitudy oscylacji dtugookresowych
samolotu BA Jetstream 31
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Rysunk 8 ilustruje wyniki obliczen okresu i czasu potowienia amplitudy oscylacji
dtugookresowych. Wida¢ wyrazny wptyw S$cisliwosci powietrza przy nadkrytycznych
liczcbhach Macha. Na rys. 9 pokazano zalezno$¢ odwrotnosci czasu potowienia
promienia spirali od predkosci i wysokos$ci lotu. Jak wida¢ analizowany samolot jest
niestateczny spiralnie w zakresie matych predkosci lotu. Jest to jednak akceptowalne
przez pilotow - w skali Coopera/Harpera jego charakterystyki oceniane sg na poziomie
lepszym niz przecietne PR < 3.5.

5. Podsumowanie

Przedstawiona metodyka obliczen pochodnych aerodynamicznych adoptuje
klasyczne metody do wymagan obliczeA numerycznych. Pozwala na szybkie
i wiarygodne analizy stateczno$ci dynamicznej samolotu zaréwno jako integralna czes¢
komputerowego systemu obliczen projektowych jak i narzedzie wspomagajgce
tradycyjne metody projektowania. Moze by¢ stosowana przy projektowaniu samolotéw
w uktadzie klasycznym, w szerokim zakresie wydtuzen, zbieznosci i katéw skosu ptata:

4<A<20, 0.2<r <1, Xis " 40°-
Pracg wykonano w ramach projektu badawczego KBN 8 T12C 041 21.
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Methodology of the aircraft aerodynamic derivatives computations
Summary

The paper deals with the methodology of aerodynamic derivatives computations.
The presented methodology adapts the classical methods to the computer methods,
mainly by the source data approximation. Sample computations prove that the
procedure works with an error up to 5% of source data values, which limits the
accuracy of source methods. The developed methodology can be used for calculations
of all stability derivatives in subsonic regime of flow within a wide range of wing aspect

ratios (4 < A< 20), taper ratios (0.2 <r < 1) and sweepback angles (X2 - 40°).



Polskie Towarzystwo Mechaniki
Teoretycznej i Stosowanej

Mechanika w Lotnictwie

ML"X 2002

WPLYW WYWAZENIA ROGOWEGO STERU WYSOKOSCI
NA STATECZNOSC PODLUZNA SAMOLOTU

Jacek A. Goszczynskil
AndrzejRadlicz?2

W pracy przedstawiono problem wplywu wywazenia rogowego steru wysokos$ci na statecznosé
statyczng podtuzng samolotu z drazkiem trzymanym ipuszczonym. Dodatkowo przeanalizowano
wplyw zabudowania w uktadzie sterowania sprezyny, ktéra do$¢ czesto wystepuje w samolotach
lekkich.

W okre$leniu statecznosci postuzono sie definicjami typowymi dla mechaniki lotu, np. zapasem
statecznos$ci, jak i pojeciami zwigzanymi z wymaganiami w; stertujacymi w przepisach lotniczych
FAR 23, np. gradientem sit na drazku wzgledem predkosci oraz wspétczynnika obcigzen nz w
otoczeniu zadanej predkos$ci wywazenia.

Problem zmiany wywazenia rogowego wymaga bardzo dogtebnej analizy, a ograniczenie rozwazah
wytacznie do zmiany pochodnych wspétczynnikéw zawiasowych, a co za tym idzie, tylko do
zmiany warto$ci momentu zawiasowego w locie ustalonym, jest dalece niewystarczajace.

Wiasciwy dobér wywazenia, poprzedzony zaprezentowang analiza, pozwala na dos$¢ proste
poprawienie statecznoéci podtuznej samolotu, zwtaszcza z tylnym potozeniem $rodka ciezkosci, a co
za tym idzie, na spetnienie wymagan przepiséw, np. FAR czy JAR.

1. Analiza wptywu wywazenia rogowego na charakterystyki
aerodynamiczne usterzenia poziomego

Wiele razy wyniki badan w locie wskazujg na niedostateczng stateczno$c
podtuzng samolotu z puszczonym drazkiem oraz na wystepowanie matych
gradientow sit na drazku, ktére sa jednym z wymogdéw stawianych w zakresie
stateczno$ci przez przepisy lotnicze, np. FAR 23 [1]. Jedng z mozliwosci
poprawienia istniejgcego stanu rzeczy jest zmiana szeroko$ci wywazenia rogowego
steru wysokosci. Celem niniejszej analizy jest zatem przebadanie wplywu
powiekszenia wywazenia rogowego steru wysokosci na stateczno$¢ podiuzng
samolotu, oraz na gradienty sit na dragzku w funkcji predko$ci oraz wspdtczynnika
obcigzen nz.

W pracy postuzono sie pojeciami stateczno$ci statycznej z trzymanym
i puszczonym drazkiem. Miarg statecznosci statycznej bedzie zapas statecznoSci, tzn.
odlegto$¢ S$rodka ciezkosci wzgledem punktu neutralnego samolotu, czyli punktu,
wzgledem ktérego pochodna wspotczynnika momentu pochylajgcego wzgledem

1dr inz., Instytut Lotnictwa, e-mail: jagoszcz@ilot.edu.pl

2
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wspoétczynnika sity nosnej dCmN /dCz =0 [4, 5, 7]. Analize przeprowadzono
wykorzystujac klasyczne lotnicze uktady odniesienia [3, 9], rys. 1.

Rys. 1. Przyjete uktady odniesienia

Zmiana szerokosci wywazenia rogowego wpltywa w istotny spos6b na nastepujace
charakterystyki catego usterzenia:
e« pochodng wspotczynnika sity nosnej wzgledem kata wychylenia steru
dcC.

«2 dSH (1)

¢ pochodne wspétczynnikbw momentéw zawiasowych wzgledem kata natarcia
na usterzeniu oraz kata wychylenia steru:

dc,.,.

bl daH &)
dCm

b2 4o 3)

Uwzgledniajagc wptyw wywazenia rogowego na pochodng <M przyjeto nastepujacy
algorytm obliczen:
e dla zerowej powierzchni wywazenia pochodna a2wjest niezmienna,
e dla powierzchni wywazenia rownej catej powierzchni statecznika przed osig
obrotu, czyli szerokosci wywazenia réwnej polowie rozpietoSci usterzenia
(usterzenie ptytowe) - pochodna a-m = a\H.

Ten sposob przeliczen oparty jest na zatozeniu, ze na usterzeniu wystepuje
prostokatny rozktad sity nosnej wzdtuz rozpietosci. Jezeli uwzgledni sie przy tym fakt,
ze szeroko$¢ wywazenia rogowego stanowi zwykle okoto 20% rozpietoSci steru,
zatozenie prostokatnego rozktadu na takiej rozpietosci wprowadza nieistotne biedy,
totez jest dopuszczalne. Wywazenie rogowe nie wptywa na pochodng a iw.

Geometria wywazenia rogowego zostata zaprezentowana ponizej na rys. 2.
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Rys. 2. Definicja szeroko$ci wywazenia rogowego steru wysokosci

Wymiar szerokos$ci wywazenia rogowego okreslany jest dla jednej potéwki steru,

obliczenia za$ wraz z prezentowanymi wartosciami uwzgledniaja caty ster.
Przedstawiona metoda jest bardzo prosta, a brak inzynierskich metod
uwzgledniajacych opisywany wpltyw wywazenia na pochodng a2 wymusza takie

wiasnie podejscie.
Wynik analizy prezentuje rys. 3.

4T
3.5'L
2 3"
0
1.5-
p 1 % % } 1-—-f- k 1 k2 1 1
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22

wywazenie [% rozpietoSci potowki steru]

pochodna al
pochodna a2
Rys. 3. Wplyw szerokosci wywazenia rogowego na pochodne aw i ci2n
Okre$lajac  wptyw  wywazenia na pochodne wspoétczynnikbw momentéw
zawiasowych b\ oraz b2 mozna postuzy¢ sie algorytmami zawartymi w literaturze;

w niniejszej pracy postuzono sie ESDU Data Sheets [11].
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Wptyw szerokos$ci wywazenia na pochodne b, oraz b2przedstawiaja rys. 4-

wywazenie [% rozpietosci potowki steru]
------ przyrost pochodnej wzgledem kata natarcia
------ przyrost pochodnej wzgledem kata wychylenia steru

Rys. 4 Przyrost pochodnych b,i b2w funkcji szerokos$ci wywazenia rogowego

wywazenie [% rozpietosci potdwki steru]
------- pochodna wzgledem kata natarcia b1
------- pochodna wzgledem kata wychylenia steru b2

Rys. 5. Pochodne b\ i b2w funkcji szeroko$ci wywazenia rogowego
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szeroko$¢ wywazenia [m]
pochodna wzgledem kata natarcia bl
pochodna wzgledem kata wychylenia steru b2

Rys. 6. Pochodne b\ i b2 w funkcji szeroko$ci wywazenia rogowego

2. Wptyw wywazenia rogowego na statecznos¢ statyczng samolotu

W niniejszym rozdziale przedstawiono analize statecznosci statycznej podiuznej
samolotu z trzymanym oraz puszczonym sterem, tzn. wyznaczono zapasy Statecznosci
w uktadzie samolotowym Oxyz (wartoSci ujemne oznaczajg potozenie punktow za KA
SCA). Wyznaczono takze gradienty sit na dragzku podczas manewrowania (zgodnie
z FAR 23.155 al) [1],

Algorytm obliczen oparto na [4, 5], Przeliczen dokonano dla wielkoSci wywazen:
Om, oraz 0.14m.

2.1. Punkt neutralny statecznosci

Punktem neutralnym stateczno$ci N nazywamy taki punkt, w ktdrym pochodna
wspotczynnika momentu pochylajgcego wzgledem wspdiczynnika sity nosnej jest
réwna 0 [4, 5, 7]:

dc...
-5~ -0

W celu znalezienia potozenia punktu neutralnego wzgledem S$rodka uktadu
samolotowego Oxyz nalezy przeprowadzi¢ ponizszy ciag obliczen.
Suma momentéw w formie bezwymiarowej wzgledem punktu neutralnego N:

Cmon =Cmpy -C A -+c  S™ X" ~XN p:
La ° La
gdzie: ca - cieciwa odniesienia ptata (Srednia cieciwa aerodynamiczna SCA)
CmN - wspotczynnik momentu pochylajagcego samolotu wzgledem punktu
neutralnego,
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CmbH ~ wspdtczynnik momentu pochylajagcego samolotu bez usterzenia
wzgledem poczatku uktadu samolotowego,

Cz - wspotczynnik sity nosnej samolotu,

C-ji - wspotczynnik sity nos$nej usterzenia poziomego,

S - powierzchnia odniesienia (powierzchnia ptata),

Sh - powierzchnia usterzenia poziomego,

xH - odlegtos¢ 'A SCAh (SCAh - S$rednia cigeciwa odniesienia usterzenia

poziomego) wzgledem poczatku uktadu samolotowego (Vi SCA) -
wymiar w uktadzie samolotowym,

xN - odlegto$¢ punktu neutralnego statecznosci wzgledem poczatku uktadu
samolotowego (7i SCA) - wymiar w uktadzie samolotowym.

W rownaniu (5) nie uwzgledniono masy, gdyz ten czton zostatby i tak wyzerowany
w trakcie wyznaczania ponizszych pochodnych. Mozna przyjaé, dla $cistosci, ze Srodek
masy znajduje si¢ w punkcie neutralnym.

Podstawiajgc rownanie (5) do (4) otrzymuje sie:

dCmbH xN SH xH -xN 0 (6)
dcz ca dcz
przy czym:
d dC d dCzH dai
_gzu_ _ dCz, da z al e
dC7 dcc dC, daH da
dCz
a takze: — — =a\H (8)
daH
9)
da da

Zdefiniowano pojecie zapasu statecznosci statycznej, jako potozenie punktu

neutralnego w formie bezwymiarowej: =A (10)
a

Po potgczeniu ze sobg wzorédw (6)-w 10) otrzymano:

dCnbH ciw sh 7i  de\
AN = dcCz ca al 5 n
a, 5 da"'
gdzie: a\ = dla samolotu
da
aH - kat natarcia na usterzeniu poziomym
e - kat odchylenia strug za ptatem

Réwnanie (11) opisuje zapas statecznosci statycznej z drazkiem trzymanym. W celu
znalezienia formuly na zapas statecznoSci z drazkiem puszczonym nalezy
przeprowadzi¢ dodatkowe przeliczenie, zaprezentowane ponize;j.
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Bezwymiarowy wspotczynnik momentu zawiasowego z uwzglednieniem trymera
przyjmuje postac:

C,nzH =aHbl + &4b2 + 8,rymth, (12)
gdzie Strym- kat wychylenia klapki trymera oraz
dc,,
(13)
trym
Gdy CnzH = 0, wtedy
Su = (14)

Zerowanie sie momentu zawiasowego o0znacza, ze po puszczeniu drazka ster
pozostanie nieruchomy - nie zmieni kata wychylenia, a wiec sitag nosna na usterzeniu
bedzie taka sama dla dragzka puszczonego i trzymanego:

CZfj -a\HaH +a2HSH - CzH (15)

gdzie: - wspobtczynnik sity nosnej usterzenia z puszczonym sterem

Podstawiajgc rownanie (14) do (15) otrzymuje sie:
CtP ~aH a\H X a2H *SQrym -~a2H (16)
Upraszczajac wzoér (16) mozna go zapisac:

A"ZH ~aHa\H +*ryma3H (17)

Wprowadzajagc zatem pojecie zastepczej pochodnej wspdtczynnika sity nosnej na
usterzeniu ze sterem puszczonym afH , otrzymano:
a\FI>-| ~a\H ~7-a2H (18)
bz

Przebieg w funkcji szerokosci wywazenia rogowego pokazano na rys. 7.

szeroko$¢ wywazenia [m]

Rys.7. Wptyw szerokosci wywazenia rogowego na pochodng ap,
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Z powodu zerowania sie pochodnej b2 dla wartosci szeroko$ci wywazenia okoto
0.27 m (rys. 7) pochodna apH dazy do nieskofAczonos$ci. Jest to osobliwos$¢ przyjetego

modelu matematycznego.
Gdy zalezno$¢ (18) zostanie podstawiona do (11), uzyska sie formute wyznaczajaca
zapas stateczno$ci statycznej z drazkiem puszczonym:
y a ¢
dcz
1. 2P ¢ de\
da'
Przedstawiona zalezno$¢ (19) jest takze funkcjg szerokos$ci wywazenia rogowego

IN (19)

poprzez zalezno$¢ na afH , w ktérej wielkosci a2H bh oraz b2 zalezg bezposrednio od

wywazenia.
Przebieg zapasu stateczno$ci w funkcji kata natarcia z uwzglednieniem zaréwno
szeroko$ci wywazenia rogowego, jak itrzymanego drazka przedstawia rys. 8.

kat natarcia [deg]
-—----- ster puszczony, szeroko$¢ wywazenia= 0 m

ster trzymany
ster puszczony, szeroko$¢ wywazenia = 0.14 m

Rys. 8. Zapas statecznos$ci statycznej samolotu wzgledem 'A SCA

Zmniejszeniu zapasu statecznosci dla katow natarcia 13°+15.5° wynika z przebiegu
charakterystyki momentu pochylajgcego samolotu. W tym zakresie charakterystyka
nieznacznie wyptaszcza sie powodujac zmniejszenie, co do modutu, wartosci pochodnej
momentu pochylajgcego wzgledem kata natarcia, a wiec i wzgledem wspotczynnika sity
nosnej Cz

2.2. Wptyw wywazenia rogowego na potozenie punktu neutralnego sterownosci

Aby wyznaczy¢ gradienty sit na drgzku sterowym, co jest jednym z celéw obliczen
w niniejszym rozdziale, nalezy wyznaczy¢ przebiegi zapasu sterowno$ci samolotu
z drazkiem trzymanym oraz puszczonym dla wybranych szerokosci wywazen rogowych
steru wysokosci, tj. bez wywazenia oraz z wywazeniem szerokosci 0.14 m.
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Punktem neutralnym sterownosci M nazywamy taki punkt, w ktérym pochodna
wspotczynnika momentu pochylajgcego wzgledem wspdétczynnika obcigzenia nz jest
rowna 0 [4, 5, 7]:

dCm
r
dnz
W definicji punktu neutralnego sterownos$ci pojawit sie wspo6tczynnik obcigzen nz, co
oznacza, ze analiza zwigzana bedzie z rozpatrywaniem dynamiki ruchu samolotu.
Reprezentowana bedzie ona poprzez uwzglednienie predkosci katowej pochylania
samolotu g oraz, jak juz wspomniano, przez wspdtczynnik obciazen nz.
Wyprowadzenie szukanych zaleznos$ci uzyskuje sie w nastepujacy sposob:
pochodna wspotczynnika momentu pochylajgcego wzgledem punktu neutralnego
statecznosci podtuznej N po predkosci katowej pochylania q (bezwymiarowa
dcn A

=0 (20)

postaé ——)
\%

c XH-xNS )

W

wspoltczynnik sity nosnej na usterzeniu poziomym pows"taty w wyniku predkosci
katowej pochylania g

_ g(xH -x N)
ZH ~ ~a\H ---—-- N[ (22)
po prostych przeksztatceniach:
_ _ (xH~xn)"Sh (xH -h Ncay S H
cm, - -°\H e | J—— T - [V S T (23)
ca ca 6

suma momentéw wzgledem punktu neutralnego sterownosci M:
C»m = \pV 2ScaC,,IN + \pV 2ScaCnii » L -1 pv2SC.(xM - xN) (24)

xN - odlegto$¢ punktu neutralnego sterownosci wzgledem poczatku uktadu
samolotowego - wymiar w uktadzie samolotowym

wypadkowa sita na kierunek Oz z uwzglednieniem ruchu z predkosciag katowa g po

trajektorii o promieniu r.

V2
P.-mg="" =mvq (25)

definiujgc wspotczynnik obcigzen

N2 ~ ~ = e (26)

otrzymuje sie:

31 - Mechanikaw lotnictwie
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Po prostych przeksztatceniach, wykorzystujac (27), (24) oraz (20) uzyskano:

XM ~XN _ 2 , . MXH _V cq)2 SH
cn m yN‘h’m_b""'""c"2 """"" J--
a (28)
\P$H (xH -hNca)2
o m ca

Analogicznie, jak w przypadku zapasu statecznosci, zdefiniowano pojecie zapasu
sterownosci samolotu wzgledem $rodka uktadu samolotowego (A SCA):
% =XM =XR -XIL+ x™=HL L dL+hN ()]

ca ca ca ca
Ostatecznie, zapas sterownos$ci ze sterem trzymanym ma nastepujaca postac:

(xH ~hNca)2
m ca

I{iM -~cli\n

thiy &

Modyfikujac cztony w réwnaniu (30) zwigzane z wywazeniem rogowym otrzymuje sie,
jak w przypadku zapasu stateczno$ci, zapas sterownos$ci samolotu z drgzkiem
puszczonym, co przedstawia sie nastepujaco:

. (3D
ni ca

ZaleznoSci na zapasy stateczno$ci oraz sterownosci zostaty wyznaczone wzgledem
$rodka uktadu samolotowego (% SCA), nalezy zatem wyznaczy¢ formuty okreslajgce
zapasy statecznosci i sterownosci wzgledem dowolnego potozenia srodka ciezkosci xsc:

hN xsc =hN +(*.«m -0.25)
hNx =hN +(x-c- 0.25)

(32)
IIMxsc = fIM + (xsc -0.25)

fMXsr  hM +”xsc- 0-25)

xsc-potozenie Srodka ciezkosci w czesSciach SCA

2.3. Wplyw wywazenia rogowego na gradienty wychylen steru oraz sit na drazku

Wyznaczenie potozen punktow neutralnych jest wytgcznie rozwazaniem teore-
tycznym - sa abstrakcyjne, gdyz nie mozna ich utozsamic¢ z jakim$ charakterystycznym
punktem na ptatowcu. Nalezy zatem wyznaczy¢ parametry, ktore zjednej strony beda
definiowaty stateczno$¢, z drugiej za$ - beda one mierzalne poprzez wielkosci
wychylen drazka oraz sit na nim. Bedzie to zatem kryterium statecznosci odczuwalne
przez pilota, a zarazem wymagane przez przepisy, np. FAR 23[1],

2.3.2. Gradienty wychylen steru oraz sit na drazku wzgledem predkosci lotu

Rownowaga momentu pochylajgcego samolotu wzgledem 'A SCA (tj. poczatku
ukfadu samolotowego) ma nastepujaca postac:
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M =-mg (0.25- xsc)ca +"p V 2ScaCm + *pV 2SHCZHxH =0 (33)

Ze wzgledu na matg roznice pomiedzy predkoscig przeptywu niezaburzonego,
a predkoscig na usterzeniu wysokos$ci, przyréwnano obie predkosci.

Zaktada sie, ze przebieg funkcji wspétczynnika momentu pochylajgcego samolotu
bez usterzenia ma nastepujaca postac:

dc
— mh
Crth =Cmhco t je W c, (34)
gdzie: C,,, - wspoétczynnik momentu pochylajgcego samolotu wzgledem 'A SCA
C,.bhCzo - wspotczynnik momentu pochylajgcego samolotu bez usterzenia

wysokosci dla wartosci C:=0
Obie strony rownania (34) zostajg podzielone przez pV Sca/2 wprowadzajac
jednoczes$nie zaleznos$¢ (15) oraz:

SHXH (35)

Sc,,

Tak wiec po przeksztatceniach uzyskano:
dC
2mg (0.25 e * dCT:Tm c
mg (0.25 - xsc ,
g( ) a\H aH (36)
pV~SX Ha2u a2H

Teraz nalezy do rownania (36) podstawi¢ ponizsze zaleznosci:

\'pvs
dCc7
«i = ga 37)
da CT mg
a~a0+~\E‘~Cz~aO+— ~a0+
dCz ax \p V 2Sax
de A de
aH =a 1- £0 +azH md -e0 +azH (38)
da da
Réwnanie (36) przybiera postac:
dCpip
2mg(0.25-xsc) CmbhC0 dcC, mg

8h

PV SXHa2H AHa2H xHa2H J PV s (39)
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Z zaleznosci (39) obliczona zostaje pochodna:

dsi. 4m dc, de
g (xsc - 0.25) + - moh N w A (40)
dv. pV3sXHa2H dc. a da
Ostatecznie otrzymuje sig:
ddtf 4mg SH ci\H de
(xsc - 0.25) +hh 1+ 1- (41)
av pV3SXHa2H S a\ da

Nastepnie zostanie wyznaczona pochodna sity na dragzku po predkosci iotu. Przyjeto
dodatnig warto$¢ sity na drazku, gdy pilot musi go odpychac.
Sita na drazku przyjmuje nastepujacg postac:

1
Fd =~fd~PV Sfcf (b\aH +b2"H +b2rki)+ Fspr (42)
gdzie: Fd - sita na drazku [N],
fi - przetozenie w ukfadzie sterowania - stosunek kata wychylenia steru do

przemieszczenia liniowego uchwytu drazka [rad/m],
Sf - powierzchnia steru,
cf - cieciwa odniesienia steru,
Sw - kat wychylenia trymera,
Fs - sita od sprezyny zamontowanej w uktadzie sterowania.

Uwzglednienie dodatkowej sity od sprezyny w ukladzie sterowania wynika z faktu
bardzo czestego jej zastosowania, jako elementu ustateczniajgcego, co pokazane
zostanie w ponizszej analizie.

Analize pochodnych prowadzi sie wok6ét punktu réwnowagi, tj. dla lotu
wyréwnowazonego (wytrymowanego), a wiec:

Fd =0 (43)
Zatozono nastepujacy przebieg sity sprezyny w funkcji wychylenia steru:
Fgpr -
— spr
Feor = Fsprdue * “ds/1 °H (44)
gdzie: Fsprsho- sita sprezyny dla zerowego wychylenia steru wysokosci.
Po podstawieniu i przeksztatceniach otrzymano:
mg de
Pd=-fApV2Sfcf {bl alO+ 1- -e0 +ocZH
pV 25ci\ da
dCmbh
2m- 0.25-Xsc) cnHiCO m
RO R ) dCz g (45)
PV Sv~Ha2H
m f de !
a\H «Q+' g -e0 +azH ]+A3 }+ Pm
a2H i pV 254 da
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Obliczajagc pochodng sktadowej sity Ft pochodzacej od aerodynamiki (tj. od momentu
zawiasowego stera) nalezy zauwazy¢, ze na podstawie réwnania (42) i (45):

mg de
«0 + 1- -£9 + @zh
%pV 2Sax da
dC,
2mg(0.25-xxc) CmhhCO dcC
9( ) mg 46)
m de
awH «0 + g 1- q - e0+ozH }+Db3Skl =
a2H \pV 2Sax a fd \ PV2SfCf
Z kolei:
dFspr  dFspr dSH (47)
dav dv ds8fj dv
. . . . A . do .
Podstawiwszy do réwnania (47) wyliczong wczes$niej zalezno$¢  ~ otrzymuje sig:
@Fspr _ dFgpr 4m SH aw de
pr——ose g (xst ~0-25) + hy 1+ , (48)
dv dSH [pV3SXHa2H S 4 da
Po przeksztatceniach ostatecznie otrzymuje sie:
drd_ 2Fspr
dv \%
= ams o leyzs T2 Qr,-0.25) +/ip 1481 AW + (49)
pv3sX,az2ll 2 S ai | da
dF SH d
P (xsc - 0.25) + hgy 1+ avg0e
ddy S al da

2.3.2. Gradienty wychylen steru oraz sit na drazku wzgledem wspoétczynnika
obcigzen nz
Réwnowaga momentu pochylajgcego samolotu wzgledem $rodka ciezkosci ma
nastepujaca postac:
Mg —M”" —PFd/ (xe —Xpj) —0 (50)

gdzie: indeks C - oznacza $rodek ciezkosci,
indeks N - punkt neutralny statecznosci,
X - potozenie punktu w uktadzie samolotowym

xc =(0.25-x,()ca (51)
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Rozpisujac réwnanie (50) otrzymuje sie:

A
Mc =~pV 2ScaCniNA p S ca2Cm" g{nz ].)+
-mgnz (xc -xN)=0
N < MH /co\
Gdy- CmN = mbh Czbu ZH c (53)
ca 0 ca
gdzie indeks A oznacza $rodek uktadu samolotowego (% SCA),
oraz: Czbufz Cz~CzH " f- (54)
otrzymuje sie:
CmN ~Cmbh~Cz ~ + (°\HaH +a2H"H)~"—- ~ (55)
Ca [¢] Ca
L dMr-
Jezeli e —=0 (56)
dnz
dCm
to jej uwiktang sktadowg jest pochodna -—é-—-— i wowczas nalezy przeprowadzic¢
nz
analize:
dCmn _ dCHN A dCmN ~dCmN DEf) (57)
dnz dnz OCZ dnz d8H onz
o . dCm ) )
Z definicji punktu neutralnego statecznosci ------—=0 . Jednocze$nie na podstawie
dCz
. dCm . .
réwnania (56) pochodna czgstkowa --&---—:O . Stad réwnanie (57) przybiera zatem
nz
postac:
dCmN _ SH xH dSH
“aiz " 2 T s e P8
Wdwczas réwnanie (56) ma nastepujacg forme:
\ pV2Scaa2H~ — j — +” pSca2CmN g-mg(xc -xN)=0 (59)
dnz 2 S ca oni 2 1
Po prostych przeksztatceniach otrzymuje sie:
98H mgca (hM +(xsc -0.25
_ mgea( ( )) (60)
-P v2sHa2HxH
Po zrézniczkowaniu réwnania (47):
+-1EL (61)

dii7 dii-. dnz
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mgnz
\Pvds
« =N - 62
ia (62)
7
a :a0+---§a--C§:aQJ+’\ ,:aQ, - /((,e<7<_
Cz ax \pv Sax
aH=a\l de -e0+azZH - XHd (63)

da
Uwzgledniajac wzory (27) oraz (61), otrzymuje sie:

mgnz ! de -
aH = a0+ M9 N £04 A7H xH (nzs___l_?“q_ (64)
\p V 2Sax da
Zatem:
daH ms ( de  XHs (65)

dn7 J pVv Sax da

Z kolei:
dFspr 9Fspr  dFspr d5h
dnz dnz 3(5// dnz
Podstawiajgc wiec do roéwnania (61) réwnanie (66) otrzymuje sie po prostych
przeksztatceniach:

(66)

dFd mSca (hM + (xsr -0.25))

fd-pV 2Sfcfb2- —iEL
dnz 2 /12

19 ddH
-pV SHa2HxH (67)

1 de”ri xHp
-fd s.fcf b\mS Sl da om

3. Analiza obliczeniowa gradientéw sit i wychylen steru

Ponizej zaprezentowano wykresy obrazujace przebiegi gradientéw sit i wychylen
steru, opisane wzorami w rozdziale 0.

Obliczenia przeprowadzono dla nastepujacych warunkéw:
masa samolotu 1150 kg
potozenie $rodka ciezko$ci xx=28.5% oraz 35%
kat natarcia 15° (z wykresow zapasu statecznosci wynika, ze jest to kat
krytyczny ze wzgledu na statecznos¢, rys. 8)
sita na dragzku od sprezyny Fspr= -4 kG (wyrywa pilotowi drazek) ijest tak
wprowadzana w uktad sterowania, ze nie zalezy od kata wychylenia steru,
wywazenie rogowe: Om oraz 0.14m
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Obliczenia przeprowadzono dla ukfadu sterowania ze sprezyng oraz bez. Rdéznice
pojawiajg sie tylko w przypadku pochodnej dFd/dV , gdyz dla statej wartosci sity
pochodna tejze w formule na dFd Idn” zeruje sie, za§ w gradientach katéw wychylen

w ogdle sita od sprezyny nie pojawia sie.

V  [km/h]
000 ***“28.5% - wywazenie =0m
oo xC=28.5% - wywazenie = 0.14 m
KX* **c=35%- wywazenie =0m
— - XJC=35% - wywazenie = 0.14 m

Rys. 9. Przebieg pochodnej dSH/dV w funkcji predkosci

140 160 180 200 220 240 260 280
V  [km/h]
000 xsc=2S.5% - wywazenie =0m
e ee xJC*28.5% - wywazenie =0.14 m
*** xsc=35% - wywazenie “ Om

— m *jc=35% - wywazenie = 0.14 m

Rys. 10. Przebieg pochodnej d5” Idnz w funkcji predkosci
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V' [km/h]
00Q *jc=28.5%- wywazenie “ Om
eee *jc-28.5% - wywazenie - 0.14 m
xsc"35% - wywazenie =0m

— - Xxsc~35% - wywazenie - 0.14 m

Rys. 11. Przebieg pochodnej clFd / dnz w funkcji predkosci

Dla szeroko$ci wywazenia w-0m

| [ x,6=28.5% -bez sprezyny
XXX xX=28.5% - ze sprezyng
. Xjc=35% - bez sprezyny
« « +  y«=35% - ze sprezyna

Rys. 12. Przebieg pochodnej dFd IdV w funkcji predkosci dia steru
bez wywazenia rogowego
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Dla szeroko$ci wywazenia W~0.14 m

Ngo

1t
*d

|.}  xJC=28.5% - bez sprezyny
XKX *7r=28.5% -ze sprezyna
0 xsc=35% - bez sprezyny

e s« XgC-35% -ze sprezyng

Rys. 13. Przebieg pochodnej dFd /dV w funkcji predkosci dla steru
Z wywazeniem rogowym

4. Whnioski

Odpowiednie zastosowanie zarowno dodatkowych elementow w ukladzie

sterowania, jak sprezyna, oraz zwiekszenie szerokos$ci wywazenia rogowego w bardzo
prosty spos6b pozwala na ustatecznienie samolotu, nawet dla skrajnie tylnych potozen
srodka ciezkosci. Jest to metoda do$¢ czesto stosowana w przypadku samolotow
lekkich, co takze moze $wiadczy¢ o jej skutecznosci i nie skomplikowaniu pod
wzgledem konstrukcyjnym.
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Influence of an elevator horn balance on aircraft longitudinal stability
Summary

In the paper presents the problem of influence of an elevator horn balance on
aircraft longitudinal static stability with free and in a fixed position controls,
respectively. Additionally, the problem of spring application to the control system very
often used in the case of light aircraft is considered. In stability description typical
definitions of mechanics of flight, e.g. stability margin, as well as the terms connected
with requirements of the aviation regulations FAR 23, e.g. force gradients on control
stick as functions of velocity or load factor h2 are used.

The problem of changing of elevator horn balance width requires very thorough
analysis and considering only the influence on the hinge moment in a steady flight is
insufficient.

The proper choice of the elevator horn balance, based on the presented method,
allows one to improve the aircraft longitudinal stability in a simple way and meets the
requirements of FAR or JAR regulations. It is very useful especially in the case of
stability problems connected with the rear center of gravity position.
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BADANIA AERODYNAMICZNE MODELU SKOCZKA
NARCIARSKIEGO W LOCIE W KONFIGURACIJI
GRAFA-BOKLOEVA

Stawomir Tomczakl

Jerzy Maryniak 2

W artykule przedstawiono opis badan tunelowych modelu skoczka narciarskiego w konfiguracji
Grafa-Bokloeva, tzw. styl V. Rozpatrzono kilka ustawied kata rozchylenia nart. Dla kazdej
z powyzszych opcji zastosowano siedem réznych konfiguracji potozenia ciata skoczka wzgledem
nart. Przedstawiono poréwnanie omawianych konfiguracji stylu Grafa-Bokloeva ze stylem
klasycznym (réwnolegtym). Zastosowano uktad klasyczny dla konfiguracji kI, co stanowi
odniesienie dla wszystkich siedmiu konfiguracji rozpatrywanych kolejno dla X=0°;15°; 25°; 45°.
Wyniki przedstawiono w formie graficznej w postaci charakterystyk aerodynamicznych w funkcji
kata natarcia.

1. Wstep

W latach 70-tych i 80-tych w Instytucie Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej
(ITLIMS) Wydziatu Mechanicznego Energetyki i Lotnictwa (MEiL) Politechniki
Warszawskiej (PW) przeprowadzono badania aerodynamiczne modelu skoczka
narciarskiego z nartami ustawionymi w obowigzujgcym w tamtych czasach uktadzie
klasycznym (réwnolegtym), a nastepnie otrzymane wyniki zastosowano do symulacji
numerycznej skoku dla réznych konfiguracji skoczka.

Obecnie narciarze wykonujg skoki stosujgc uktad V zw. stylem Grafa-Bokloeva.
Jest to technika pozwalajgca na oddawanie skokéw dtuzszych i bezpieczniejszych. Styl
ten umozliwia wykonywanie skokéw w réznych konfiguracjach, przy katach rozwarcia
nart A=15°-m5 °

Badania miaty na celu sprawdzenie zachowania sie modelu skoczka narciarskiego
w roéznych ustawieniach i okre$lenie wptywu nastepujacych parametrow: katow ip, i ip2
opisujgcych konfiguracje skoczka oraz kata rozchylenia X nart na przebieg
charakterystyk aerodynamicznych (rys. 1). Badania zostaly przeprowadzone w tunelu
aerodynamicznym znajdujacym sie w Zaktadzie Aerodynamiki ITLIMS MEIL PW.

1mgr inz.., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej P.W., e-mail: stl214@ meil.pw.edu.pl

2 prof.dr hab.i,}z., Instytut Techniki Lotniczej i Mechaniki Stosowanej P.W.
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Rys. 1. Oznaczenia katow

2. Cel izakres badan

Celem badan byto uzyskanie charakterystyk bezwymiarowych wspotczynnikow
aerodynamicznych: sity nosnej Cz, oporu aerodynamicznego Cx i aerodynamicznego
momentu pochylajagcego Cm w funkcji kata natarcia a, dla danej konfiguracji (katy ip\
i 99 oraz kata rozchylenia nart X. Charakterystyki Cz(a) oraz Cx(a) postuzyty do
okreslenia doskonato$ci aerodynamicznej K(a) = Cz(a)/Cx(a). W tym celu zostaty
wykonane pomiary sity nosnej Pz, sity oporu Px oraz momentu pochylajagcego Mo,
dziatajacych na model skoczka narciarskiego zawieszony w przestrzeni pomiarowej
tunelu aerodynamicznego dla poszczeg6lnych ustawienn wzgledem  Kierunku
przeptywajacego powietrza. Zakres kata natarcia a w zaleznosci od konfiguracji
wynosit: a =-10° + 20°; 30°; 40° (patrz tabela 1).

Tabela 1. Wykaz katéw konfiguracji skoczka

Konfiguracja i i A a
kl 10° 0° 0°; 15°;25°;45° >+ O
kl 10° 10° 15°;25°;45° o+ &
B 10° 20° 15°;25°;45° P &
k4 e 0° 15°;25°;45° P48
k5 20° 20° 15°;25°;45° P+
k6 300 0° 15°;25°;45° >y IR
kl 30° 30° 15°;25°;45° o 2o°

Wyrézniono trzy katy rozchylenia nart, tj. /t=15° ( rys. 2), 25° ( rys. 3), 45° (rys. 4).
Dla kazdego z tych ustawien przebadano siedem réznych konfiguracji potozenia
tutowia i noég, oznaczonych odpowiednio kI, Y2,....kl (rys. 1 oraz tab. 1). Ponadto dla
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konfiguracji kIl zastosowano klasyczny (réwnolegty) uktad nart A=0°. Konfiguracja ta
byta przez diuzszy czas obowigzujgca w tej dyscyplinie sportu i dlatego traktujemy ja
jako konfiguracje odniesienia.

Rys. 2. Rozchylenie nart Rys. 3. Rozchylenie nart Rys. 4. Rozchylenie nart
o kat,1=15° o kat x=25° o0 kat 1=45°

3. Przygotowanie modelu

Badania zostaty przeprowadzone na drewnianym modelu uzywanym od 1971 roku,
teraz odpowiednio zmodyfikowanym, aby umozliwi¢ dodatkowo zmiane i regulacje
kata X. Dokonano réwniez zmiany elementu mocujgcego model skoczka w tunelu.
Weczesniej, z uwagi na roéwnolegte ustawienie nart, byt on zawieszony na drutach
mocowanych do nart. Teraz mocowanie w ten sposéb bylo niemozliwe i dlatego
zastosowano zamontowang na drutach ptytke (rys. 5), do ktdrej przykrecono model
w czesci biodrowej (rys. 6). Stanowita ona dla modelu baze ustaiajgcajego potozenie

Rys. 5. Plytka ustalajaca Rys. 6. Mocowanie modelu skoczka na
zawieszona na drutach ptytce ustalajacej (widok z dotu)
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w tunelu i dlatego przy kazdej zmianie konfiguracji mozna byto odkreci¢ model od
ptytki i dokonaé¢ zmian katow tpi, 2 oraz Aprzy pomocy odpowiednich wzornikéw.

4. Stanowisko badawcze

Badania zostaty przeprowadzone w tunelu nr 1 Zaktadu Aerodynamiki (ITLiMS
PW) ($rednica przestrzeni pomiarowej 1.16 m) wyposazonym w wage Witoszynskiego
(rys. 2) [1], Badany model skoczka, poprzez plytke mocujaca, zostat zawieszony na
drutach na ramie obejmujgcej catg przestrzen pomiarowa. Przy zerowym kacie natarcia
0§ nart byta réwnolegta do kierunku przeptywu. Aby dla kazdej rozpatrywanej
konfiguracji uzyskac takie potozenie nart nalezato na samym poczatku odpowiednio
ustawi¢ ptytke mocujgca (do Kktorej przykrecany jest model). Plytka zostata
zamocowana na drutach tak, ze przy ustalonym jako zerowe potozeniu wagi (w naszym
wypadku -5°) o$ wagi przechodzita przez $rodek krawedzi $cianki przylegajacej do
modelu, a 0o$ tunelu biegta wzdtuz $rodka symetrii tej $cianki.

Rys. 7. Schemat wagi laboratoryjnej

Napiete druty mocujgce model do ramy przenosity na nig wszystkie sity
wystepujace na modelu. Rama wagi zamocowana byta obrotowo. Przez pokrecenie
Slimaka F (rys. 7) mozna byto jg obracaé pod roznymi katami wzgledem osi tunelu.
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Z uwagi na katy zwigzane z konfiguracjg skoczka, kat natarcia a=0 uzyskuje sie dla
kazdej z tych konfiguracji poprzez odpowiednie ustawienie kata obrotu na wadze.
W zwigzku z ograniczonymi mozliwo$ciami obrotu ramy wagi wzgledem osi tunelu
(¥25°) zakres kata natarcia byt rézny dla poszczeg6lnych konfiguracji. | tak dla
konfiguracji ki, k2 i k3, rzeczywistemu katowi natarcia a=0 odpowiadat na skali wagi
kat -15°, a zakres mozliwego do ustawienia kata natarcia wynosit: -10-5-40°. Dla
konfiguracji k4 ik5 rzeczywistemu katowi natarcia cs=0 odpowiadat na skali wagi kat
-5°, a zakres mozliwego do ustawienia kata natarcia wynosit: -10-5-30°. Dla konfiguracji
k6 i kI rzeczywistemu katowi natarcia ce=0 odpowiadat na skali wagi kat 5°, a zakres
mozliwego do ustawienia kata natarcia wynosit -10-5-20°.

Konstrukcja wagi umozliwiata obrét catej ramy wraz z zamocowanym modelem
wzgledem wybranej odpowiednio jednej z trzech prostopadtych osi. Uzyskano to przez
wybo6r odpowiedniej pary sworzni S i zwolnienie pozostatych. Sita, wzglednie moment
dziatajagcy na model zostaty za pomocg uktadu dzwigni dwuramiennych przeniesione na
tensometryczny przetwornik sity i réwnolegle z nim na wage szalkowa stuzgca do
wzorcowania sitomierza (przetwornika) [2],

W celu pomiaru sity nosnej nalezato wkreci¢ sworznie Sz o osi réwnolegtej do
kierunku przeptywu i potaczy¢ drazkiem H rure E, bedaca przedtuzeniem ramy C,
z waga znajdujaca sie w ptaszczyznie prostopadiej do osi tunelu. Przy pomiarze sity
oporu nalezato wkreci¢ sworznie Sx o osi prostopadtej do osi tunelu a site, potrzebng do
utrzymania wagi w potozeniu niewychylonym, mierzy sie sitomierzem zwigzanym
z wagga rownolegta do osi tunelu. W celu pomiaru momentu nalezato wkreci¢ sworznie
pionowe Sm i uzy¢ tego samego przetwornika co do pomiaru sity oporu.

Stanowisko badawcze sprzezone byto z komputerem zawierajgcym program
umozliwiajagcy pomiar odpowiednio kazdej ze sktadowych sity aerodynamicznej .

Pomierzone sity aerodynamiczne byty wielkosciami brutto i nalezato je skorygowaé
odejmujac od nich tare wagi oraz poprawke na druty, co uwzgledniat program. Wyniki
otrzymane z pomiaru zawieraty juz tag zmiane.

5. Zmiana pomiarowego uktadu odniesienia

Wszystkie zmierzone podczas badan parametry (sita nos$na, sita oporu, moment
aerodynamiczny) byly mierzone w ukiadzie laboratoryjnym zwigzanym z plytka
mocujacg model skoczka. Przez ptytke przechodzita o§ wagi oraz o$ tunelu. Aby
uzyska¢ wyniki poréwnywalne z uprzednio przeprowadzonymi badaniami i aby méc je
wykorzysta¢ w przysztoSci do symulacji numerycznej nalezato przenies¢ punkt
zaczepienia uktadu wspo6trzednych do punktu bedacego $rodkiem odcinka tgczgcego
punkty zaczepienia nart.

W zwigzku z tym w obliczeniu wartosci momentu uwzgledniono wptyw sktadowych
Pxi, Pzl oraz momentu Moi na warto§¢ momentu Mo w nowym uktadzie odniesienia,
przeniesionym z punktu OL do punktu 0. Wobec powyzszego w punkcie 0 nowego
uktadu odniesienia oprécz przeniesionych wprost sktadowych sit i momentu pojawiaja
sie rowniez momenty pochodzace od sktadowych PxL i Pzl, tj.

Mo = Moi + PxL-r2 + Pzcr\ 1)
Zasade te obrazuje rys. 8.

32 - Mechanika w lotnictwie
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Rys. 8. Zasada obliczania poprawek

6. Obliczenia bezwymiarowych wspétczynnikéw Cz, Cx i Cm

Majac otrzymane bezpos$rednio site nosng Pz(a), site oporu Px(a) oraz obliczony po
uwzglednieniu poprawki (1) moment pochylajagcy Mo(a) kolejnym krokiem byto
wyznaczenie wspétczynnikbw  aerodynamicznych: sity nosnej Cz(a), oporu
aerodynamicznego Cx(a) i aerodynamicznego momentu pochylajagcego Cm(a) zgodnie
Z ponizszymi wzorami:

Crfays-22@) Cx(a) =PX(@ emfa)=- M@ ()
- P - v -pv2sin

gdzie:
p - gestos¢ powietrza; p=1.225 kg/m3
V - predko$¢ przeptywu strumienia powietrza w tunelu ; VASOm/s
S - powierzchnia nart; S=0.034739 m2
L, - ditugos¢ narty; /,,=0.705 m.

Majac policzone Cz(a) i Cx(a) mozna wyznaczy¢ doskonato$¢ aerodynamiczng K(a)
zgodnie ze wzorem:

K(a)=¢5\k) ©)

Wyniki przedstawiono na wykresach (rys. 9-16) stosujagc oznaczenie [7]
konfiguracji jako fcX_y, gdzie X oznacza numer konfiguracji w zalezno$ci od katow ¢i
ig2 ( tab. 1) za$ y kat rozchylenia nart A np. k3_25 oznacza konfiguracje, ktora
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charakteryzujg katy e>i=10°, 92=20° oraz 2=25°. Na wykresach poszczeg6lnych
konfiguracji umieszczono dla poréwnania charakterystyki otrzymane dla konfiguracji
k\ w ustawieniu réwnolegtym.

7. Podsumowanie i wnioski

« Badania tunelowe konfiguracji k\ w uktadzie réwnolegtym (k1_0) zostaty
wykonane w celu uzyskania charakterystyk poréwnawczych dla konfiguracji stylu
Grafa-Bokloeva. Dla k1_0 Cznlixa)=1.16 dla a=40°, a doskonato$¢ aerodynamiczna
Kmax(a)=\m dla a=21°.

« Dla konfiguracji k\_y (rys. 10) najwiekszg wartoscig wspétczynnika sity nos$nej oraz
doskonato$cig aerodynamiczng charakteryzuje sie konfiguracja kl_45, gdzie
Czma(a)=1.53 dla a=40° za$ AnfiGa)=1.58 dla a= 10°.

« Dla konfiguracji k2_y (rys. 11) najwiekszg wartoScig wspoétczynnika sity nosnej
charakteryzuje sie konfiguracja kl_45, gdzie Czma(a)=L49 dla a=40° za$
najwieksza doskonatoscig aerodynamiczng konfiguracja k2_\5, gdzie Kmex(a)=1.52
dla a= 12°.

« Dla konfiguracji k3_y (rys. 12) ) najwiekszg wartoScig wspotczynnika sity nosnej
charakteryzuje sie konfiguracja k3_45, gdzie Czmifa)=1.41 dla a=40° za$
najwiekszg doskonatoscig aerodynamiczng konfiguracja &3 15, gdzie Kmex{a)=1.47
dla a= 18°.

« Dla konfiguracji k4_y (rys. 13) ) najwieksza wartoscig wspdtczynnika sity nosnej
charakteryzuje sie konfiguracja k4_45, gdzie Cz,.,,(a)=1.46 dla a=30° za$
najwiekszg doskonatoscig aerodynamiczng konfiguracja k4_25, gdzie Kntlxa)=\.49
dla a= 2.5°.

¢ Dla konfiguracji k5_y (rys. 14) ) najwieksza warto$cig wspoétczynnika sity nosnej
charakteryzuje sie konfiguracja k5_45, gdzie Czm,,(a)=:1.30 dla a=30° za$ ajwiekszg
doskonato$cig aerodynamiczng konfiguracja k5_25, gdzie Kmilx(a)=\36 dla a= 7.5°.

» Dla konfiguracji k6_y (rys. 15) najwiekszg wartoscig wspoétczynnika sity nosnej oraz
doskonato$cig aerodynamiczng charakteryzuje sie konfiguracja &6_45, gdzie
Czmai(a)=1.37 dla a=20° za$ Kmilx(a)=1.36 dla a= 1.5°.

» Dla konfiguracji kKI_y (rys. 16) najwiekszg wartoscig wspotczynnika sity nosnej oraz
doskonatoscia aerodynamiczng charakteryzuje sie konfiguracja k\_45, gdzie
Cznuu(a)=1.14 dla a-20° za$ Knlixa)=1.25 dla a= 5.5°.

Przedstawione wyniki badan po raz pierwszy zostaty wykonane w tak szerokim
zakresie, dotychczas niespotykanym w dostepnej literaturze.
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Rys. 9. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajacego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji kI w uktadzie
réwnolegtym oraz charakterystyki doskonato$ci aerodynamicznej (Cz/Cx)

w funkcji kata natarcia
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Rys. 10. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajacego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji k\
dla A=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonato$ci aerodynamicznej (Cz/Cx)
w funkcji kata natarcia
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Rys. 11. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajgcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji k2
dla X=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonato$ci aerodynamicznej (Cz/Cx)
w funkcji kata natarcia
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Rys. 12. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajgcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji k3
dla A=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonato$ci aerodynamicznej (CzJCx)
w funkcji kata natarcia
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Rys. 13. Bezwymiarowe wspoétczynniki aerodynamiczne sity no$nej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajagcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji k4
dla X=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonatosci aerodynamicznej (CzJCx)
w funkcji kata natarcia
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Rys. 14. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajgcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji kb
dla ~=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonatos$ci aerodynamicznej (Cz/Cx)
w funkcji kata natarcia
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Rys. 15. Bezwymiarowe wspdtczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cy,
momentu pochylajgcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji kb
dla X=15° 25°, 45° oraz charakterystyki doskonatosci aerodynamicznej (Cz/Cx)
w funkcji kata natarcia



Badania aerodynamiczne modelu skoczka narciarskiego 507

X.  JL-J
” to

B
45

oz®
on
o

Rys. 16. Bezwymiarowe wspotczynniki aerodynamiczne sity nosnej Cz, oporu Cx,
momentu pochylajgcego Cm w funkcji kata natarcia dla konfiguracji kl

dla X=15°, 25°, 45° oraz charakterystyki doskonato$ci aerodynamicznej (Cz/Cx)

w funkcji kata natarcia
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Badania modelowe w wagowym tunelu aerodynamicznym dla konfiguracji
skoczek+narty w uktadzie klasycznym (réwnolegty uktad nart) wykonano w ITLiMS
PW w latach 1971 [3] oraz w 1990 [5]. Wykorzystano je do opracowania modeli
matematycznych i analizy dynamiki skoczka w locie [2, 3, 4, 5, 6, 10]. Obecnie
przeprowadzone badania wykonano dla konfiguracji skoczek+narty w konfiguracji
Grafa-Bokloeva [7]. Styl ten, stosowany obecnie w lotach narciarskich, w latach
sze$¢dziesigtych okre$lano ztoSliwie jako ,rozpaczliwy”. Jako pierwszy skakat tak
Polak Mirostaw Graf w latach 60.

Przedstawione wyniki pozwalajg na peing analize lotéw narciarskich
z uwzglednieniem zmiennej konfiguracji ciata skoczka i nart pozwalajgcej uzyskac
najlepsze wyniki.
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Aerodynamical investigations of a model of a ski jumper in flight assuming the
Graf-Bokloev configuration

Summary

Wind tunel investigations of a ski jumper model in the Graf-Bokloev configuration,
i.e. style V have been described in the paper. The following three values of the angle the
skis made were assumed i.e. A=15° 25° 45° In each case seven different
configurations of the jumper’s body relative the skis (angles (p\ and (fa) were applied.
The range of angles of attack a, depending on a configuration was: ce=-10° + 20°; 30°;
40°.These configurations of the Graf-Bokloev style were compared to the classical style
for which A=0°. A classical arrangement for kl configuration was applied, creating the
reference configuration for the seven considered ones, i.e. for A=15°; 25°; 45°,
respectively. The results obtained have been presented in a graphical form in terms of
aerodynamical characteristics versus the angle of attack.
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