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Ogélnopolskie konferencje ,,Mechanika w Lotnictwie
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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.



10 S. Zurkowski

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
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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
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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-
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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
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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
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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
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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.



Wplyw oblodzenia na charakterystyki lotne. 89

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
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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$¢ kata pochylenia toru lotu jest rowna ya =7°
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Jezeli samolot realizowatby wznoszenie pod tym katem z predko$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
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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
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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.
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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).
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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



148 A. Krzysiak

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
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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

q=1500 Pa
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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.
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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,



P. Sierpulowski, A. Tarnogrndzki

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



184 P. Rewucki, P. Sierputowski

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.
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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.



200

P. Sierputowski, P. Rewucki

“ 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
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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
prze