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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

O B L IC Z A N IE  N IE S T A C J O N A R N Y C H  O B C IĄ Ż E Ń  
A E R O D Y N A M IC Z N Y C H  P R O F IL U  W  F U N K C JI Z M IE N N Y C H  

S T A N U 1

J anusz Na r k iew icz

Politechnik* WarMzawtka

Jacek  Sy r y c zy ń sk i

IDS-PZL,

Przedstawiono metodę wyznaczenia niestacjonarnych obciążeń aerodyna
micznych profilu lotniczego w funkcji zmiennych stanu, wykorzystującą 
aproksymację funkcji Theodorsena wielomianami Pade’go. Metoda ta może 
być stosowana dla dowolnego płaskiego ruchu profilu dla małych kątów na
tarcia. Przeprowadzone obliczenia przykładowe elementarnego flatteru łopaty 
wirnika śmigłowca potwierdziły poprawne działanie opracowanego algorytmu.

W ykaz oznaczeń

wielomiany aproksymacyjne Pade’go, 
położenia środka aerodynamicznego,
0.5 średniej cięciwy aerodynamicznej, 
długość cięciwy,
uogólniona funkcja Theodorsena, 
pionowe przemieszczenie profilu, 
wydatki źródeł na powierzchni profilu, 
moment bezwładności przekroju łopaty, 
sztywność skrętna zredukowana do przekroju łopaty, 
sztywność giętna zredukowana do przekroju łopaty,

'Praca wykonana w ramach projektu nr 449/91 finansowego w 1991/92 roku przez Komitet 
Badań Naukowych i wygłoszona na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”

A (s ),B (s )  -  
ab -
6 
c
C (s)
h(t)
H + ,H -
I*
K a
K h
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1 (f) - całkowita siła nośna,
Lc (t) - cyrkulacyjna część siły nośnej,
Lnc (t) - niecyrkulacyjna część siły nośnej,
m - masa zredukowana przekroju łopaty,
M (t) - całkowity moment aerodynamiczny,
Me(t) - cyrkulacyjna część momentu aerodynamicznego,
M ^ t ) - niecyrkulacyjna część momentu aerodynamicznego,
Q (t) - prędkość opływu na krawędzi spływu,
sa - moment statyczny przekroju łopaty,
t ,t  i - czas,
v(t) - prędkość opływu niezaburzonego,
V0 - średnia prędkość opływu niezaburzonego,
w (x,t) - rozkład prędkości wokół profilu rzeczywistego,
W o.W ,

“

składowe prędkości normalnej do szkieletowej profilu 
opływie niecyrkulaćyjnym,

Wa(xA ) - całkowita prędkość normalna do profilu,
X - współrzędna wzdłuż prędkości napływu,
X - wektor dodatkowych zmiennych stanu, X  — [ X j ,X 2],
«(<) - kąt natarcia,
7 ( 6 0 - gęstość cyrkulacji w śladzie wirowym dla czasu t,
cs - położenie elementu płynu w śladzie wirowym,
61 - zmienna pomocnicza, cos# =± | dla x g <  —6,6 >,
P - gęstość powietrza,
f ( x j ) - całkowity potencjał prędkości,

- potencjał cyrkulacyjny prędkości,
9nc - potencjał niecyrkulacyjny prędkości,
k - częstość zredukowana,

4 - } - przekształcenie Laplace’a,
- pochodna względem czasu,

/(O - funkcja Heaviside’a.

1 . W prow adzenie

Klasyczne metody obliczania niestacjonarnych obciążeń aerodynamicznych w 
przestrzeni częstości potwierdziły swoją przydatność w zagadnieniach aerosprę-
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żystości samolotów [1,2].
Bezpośrednie zastosowanie tych metod do wiropłatów jest trudne ze względu na 

leżące u ich podstaw założenia. Głównymi ograniczeniami dla przypadku układów 
wirujących jest:

• zmienna w czasie prędkość opływu,

• okresowe wymuszenia parametryczne,

• brak jednej dominującej częstości flatteru.

W  trakcie opracowania nowych sposobów sterowania łopat wirników śmig
łowców pojawiła się potrzeba bardziej niż to robiono dotychczas precyzyjnego 
modelowania niestacjonarnych obciążeń aerodynamicznych.

Prowadzone są więc prace rozszerzające klasyczne modele aerodynamiki nie
stacjonarnej [3,4,5]. Głównym celem tych badań jest wyrażenie niestacjonarnych 
obciążeń aerodynamicznych przez zmienne stanu. Pozwoli to na:

» obliczanie obciążeń dla dowolnego, a więc także nieharmonicznego ruchu 
profilu,

® bezpośrednie włączenie opracowanych metod do algorytmów jakościowej ana
lizy aeroelastycznej wiropłatów.

W  artykule omówiono opracowany na podstawie [3] algorytm wyznaczania nie
stacjonarnych obciążeń aerodynamicznych na podstawie aproksymowanej funk
cji Theodorsena, sposoby przybliżania funkcji Theodorsena oraz przedstawiono 
wyniki zastosowania tej metody dla analizy obciążeń aerodynamicznych w przy
padku skokowej zmiany prędkości opływu oraz dla flatteru elementarnego łopaty 
śmigłowca.

2. M od e l opływ u

Rozpatrywany jest cienki, mało zakrzywiony profil lotniczy (rys.l) poruszający 
się ruchem płaskim w płynie nielepkim i nieściśliwym. Prędkość opływu niezabu- 
rzonego V (t)  jest dowolną funkcją czasu.

Konsekwencją przyjętych założeń jest możliwość wykorzystania wyników teorii 
małych zaburzeń. Po rozkładzie zagadnienia na symetryczne i niesymetryczne, ba
dane są opływy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny uzgodnione przez warunek Kutty.
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Rys. 1.

2.1. Teoria małych zaburzeń

Zakładając małe: grubość i krzywiznę profilu można wykazać, że potencjał 
prędkości ip powinien spełniać równanie Laplace’a:

V V  =  0 . (2 .1)

Aby opisać badany opływ równanie to należy rozwiązać z warunkiem brzegowym 
dla rozkładu prędkości normalnej wzdłuż profilu:

w =  W a{ x , t ) . ( 2 .2 )

Po wyznaczeniu rozkładu potencjału prędkości, można obliczyć obciążenia aero
dynamiczne na profilu z zależności:

(2.3)

M(t) = ~2p j ( ^  + V & )( ,  -  ab)dx .

2.2. Rozkład na zagadnienia: symetryczne i niesymetryczne

Opływ profilu zastępowany jest (rys.2) superpozycją opływów:

• profilu symetrycznego o  osi równoległej do przepływu niezaburzonego,



• szkieletowej profilu ustawionej pod kątem a (t) względem przepływu nieza- 
burzonego.
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RyB. 2.

W  przypadku profilu  sym etrycznego rozkład ciśnienia na górnej i dolnej 
części profilu jest identyczny. Nie powstają więc na nim siła nośna ani moment ae
rodynamiczny. Obciążenia aerodynamiczne powstają w tylko w przypadku opływu 
niesym etrycznego szkieletow ej profilu.

2.3. Rozkład opływu na niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny

Korzystając z założenia malej krzywizny, opływ szkieletowej profilu rozkładany 
jest na opływy: niecyrkulacyjny i cyrkulacyjny. Stąd, potencjał prędkości jest 
sumą potencjałów: niecyrkulacyjnego i cyrkulacyjnego:

Y> =  <Pnc +  <Pc ■ (2.4)

Całkowite obciążenia aerodynamiczne będą także sumami obciążeń niecyrkulacyj- 
nych i cyrkulacyjnych:

L(t) =  Lnc(t) +  Lc( t ) ,
(2.5)

M(t) =  Mnc(t) +  Mc(t) . ’

H+
z

X

H“
Rys. 3.

O pływ  niecyrkulacyjny modelowany jest warstwą pojedynczą, czyli uk
ładem źródeł i upustów pokazanych na rys.3. Wydatki H + i H~ zw ijan e są z 
rozkładem prędkości normalnej W a na profilu, tzn.: H + =  2Wa, H~ =  - 2 W a.
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Prędkość normalna do profilu dla ruchu płaskiego może być przedstawiona jako 
suma dwu rozkładów (rys.4): stałego i liniowego:

Wa(x J ) =  W0 + W 1[^  +  a) . (2 .6)

W„

stały rozkład prattenaci

Rys. 4.

Potencjał warstwy pojedynczej:

y>ne =  WobsmO +  W0& sin 0(0.5 cos 0 -  a ) , (2.7)

jest rozwiązaniem równania (2.1) z warunkiem brzegowym (2.2). Podstawiając 
go do zależności (2.3) oblicza się niecyrkulacyjne części siły nośnej i momentu
pochylającego:

U < )  =  *pb(W0 - aW , ) ,

(2 .8)

Mncit) =  xpb2(v W 0 -  aVW 1 +  abW0 -  bWx ( i  +  a2) )  ,

Opływ  cyrkulacyjny (rys.5) modelowany jest śladem wirowym o rozkładzie 
gęstości cyrkulacji 7 (£, t). Kształt śladu wirowego wynika z ruchu krawędzi spływu 
profilu. Zakłada się, że przemieszczenia śladu wirowego w kierunku prostopadłym 
do wektora prędkości opływu niezaburzonego są male.

r ( c . t )

x
C

Rys. 5.
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Indukowana przez ślad wirowy prędkość normalna:

"■<*'*> = - Ś / t ( 2'9) 
- 6

£

pozwala wyznaczyć potencjał warstwy pojedynczej dla opływu cyrkulacyjnego:

/(C - f c ) ( l  +  costf)
« . =  — *“  ^  K  +  6) ( l - c o , « )  ' <2' 10)

Cyrkulacyjne części obciążeń aerodynamicznych obliczone na podstawie (2.3) 
wynoszą:

x(t)
1

(2 .11)
x(t)

c(i) =  A>V6 /  _ * 7 (£, *)<*£,

2 .4 . W a r u n e k  K u t t y

Opływy niecyrkulacyjny i cyrkułacyjny związane są warunkiem Kutty: nie 
może być skokowej zmiany prędkości na krawędzi spływu. Wynika stąd konieczno
ść zapewnienia, na krawędzi spływu profilu, równości prędkości indukowanej przez 
opływ cyrkułacyjny (ślad wirowy) i prędkości indukowanej przez opływ niecyrku
lacyjny (rozkład źródeł i upustów) lub prędkości normalnej do profilu:

*(<)

o

3. O bciążenia aerodynam iczne w  funkcji zm iennych stanu

Dla harmonicznego ruchu profilu obciążenia aerodynamiczne obliczane były w 
[6,7]. Ślad wirowy modelowano cyrkulacją rozłożoną wzdłuż sinusoidy o malej 
amplitudzie. Gęstość cyrkulacji była funkcją harmoniczną.

Próbę uogólnienia teorii na dowolny ruch profilu podjęto w [5]. Modyfikacja 
dotyczyła opływu cyrkulacyjnego.
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Podstawę wyznaczania obciążeń stanowią: warunek Kutty (2.12) i równania 
definiujące obciążenia cyrkulacyjne (2 .11).

Wyznaczanie obciążeń aerodynamicznych dokonywane jest w czterech etapach:

1. sprowadzenia równań do postaci splotu funkcji,

2. zastosowania przekształcenia Laplace’a i twierdzenia Borela do wyelimino
wania z równań gęstości cyrkulacji,

3. aproksymacji funkcji Theodorsena wielomianami,

4. zastosowania odwrotnego przekształcenia Laplace’a dla wyznaczenia siły no
śnej i momentu pochylającego w funkcji czasu.

Zakładając, że zaburzenie opływu rozchodzi się ze średnią prędkością Vo, 
położenie elementu płynu w śladzie wirowym określa się jako:

Podstawiając (3.1) do (2.11) i (2.12) otrzymuje się postać splotową rozważanych
równań:

Po zastosowaniu do równań (3.2) i (3.3) przekształcenia Laplace’a i twierdzenia 
Borela otrzymuje się równania w dziedzinie obrazu:

£ =  £(t — h )  =  b +  V0(t -  <o) • (3.1)

(3.2)
t

Mc(t) j  [Fx(t -  h )  -  ( i  +  a)F2(t -  *x)] [V(tx)7 (fi)]<fti
2irbV(t)

o
t

(3.3)
o

gdzie wprowadzono oznaczenia:

(3.4)

(3.5)

(3.6)
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y  v ’  (3.7)

c { w § ) }  =  -  ( i + * ) £ { w ) l £ { n * ) T ( o } .

£ {F 1(t)}£ {F (t)7 (0 } =  " 2 *hQ{*) • (3-8)

Równania (3.7) i (3.8) można traktować jako układ trzech równań algebraicznych 
z trzema niewiadomymi wyrażeniami: F (t)7 (ż), Lc(t)/(pV(t)) i Mc(t)/(pbV(t)).

Eliminując z tych równań wyrażenie V (t)i ( t )  i wprowadzając uogólnioną 
funkcję Theodorsena:

(3-9)

otrzymuje się dwa równania na obciążenia aerodynamiczne w przestrzeni obrazu: 

9 W  (3.10)

L pbV(t)

Bezpośrednie znalezienie odwrotnej transformacji równań (3.10) jest trudne ze 
względu na skomplikowaną postać funkcji Theodorsena.

4. A proksym acja  funkcji Theodorsena

Aby obliczyć transformację odwrotną równań (3.10), funkcję Theodorsena 
aproksymuje się w taki sposób, aby było możliwe znalezienie odwrotnej trans
formaty dla funkcji przybliżonej.

Proponowane w [3] przybliżenie polega na zastąpieniu funkcji Theodorsena 
ilorazem wielomianów Pade’go zmiennej zespolonej s:

c w - < " >

Wprowadzenie dodatkowej zmiennej stasu X (a) zdefiniowanej jako iloraz:

X ( , ) = | g .  (4.2)
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umożliwia znalezienie odwrotnej transformacji Laplace’a równań (3.10).
Przez podstawienie (4.1) i (4.2) do (3.10) otrzymuje się obciążenia aerodyna

miczne w przestrzeni czasu:

Lc(t) =  27rpF(0ŁC-1{A (S)X (s ) }  , (4.3)

M c(t) =  ( i  +  a )iL e(t) -  * p V {ty P £ -l {Q {» ) }  . (4.4)

Dodatkowa zmienna stanu Jf(s) we wzorach (4.3) i (4.4) jest rozwiązaniem równa
nia różniczkowego zwyczajnego, które otrzymuje się w wyniku transformacji pra
wej strony (4.2) do przestrzeni czasu. Rząd otrzymanego w ten sposób równania 
różniczkowego jest równy rzędowi wielomianu aproksymującego B(s).

5. W ynik i ob liczeń  przykładow ych

W celu zilustrowania stosowania algorytmu obliczania obciążeń aerodynamicz
nych podane zostały dwa przykłady różnych aproksymacji funkcji Theodorsena. 
Aproksymacje te zostały obliczone dla ruchu harmonicznego w ten sposób aby 
możliwie dobrze przybliżały przebieg funkcji Theodorsena w przestrzeni częstości 
przy możliwie niskim rzędzie aproksymacji.

Obliczenia przeprowadzono dla aproksymacji pierwszego i drugiego rzędu. Na 
rysunkach 6 — 12 liniami przerywanymi zaznaczono wyniki obliczeń dla aproksy
macji pierwszego rzędu, a ciągłymi dla aproksymacji drugiego rzędu.

5.1. Przykład 1

Aproksymacja wielomianami Pade’go pierwszego rzędu:

0.81s +  0.04 
c ( , ) =  s +  0.04 •

Dodatkowa zmienna stanu X  jest rozwiązaniem równania różniczkowego:

X (t)  +  0.04JT(t) =  Q (t) .

Obciążenia aerodynamiczne oblicza się z następujących zależności:

Le(t) =  2wbV(t){o.8\V0X (t)  +  0.04) ,

Me(t) =  ( i  +  a )b lc(t) -  *pV(t)b2Q(t) .
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5.2. Przykład 2

Aproksymacja wielomianami Pade’go drugiego rzędu:

0.5s2 +  0.2808s +  0.1365
C (s) =

s2 +  0.3455s +  0.01365

’ Xi ( t )  '
X 2(t)

' X i(t )  ' +
1

X 2(t) Q(t)

W  tym przypadku dodatkowe zmienne stanu X\ i są rozwiązaniami układu 
dwu równań różniczkowych zwyczajnych pierwszego rzędu:

0 1 
-0.01365 T̂o2 -0.3455Vo

Obciążenia aerodynamiczne oblicza się z następujących zalężności:

Lc(t) =  27rfrF(f)(0.006885Vro2A'1(0  +  O.IOSOSV^XjCI)) +  pV (t)Q (t) , 

Mc(t) =  ( i  +  a)bLc(t) -  xpV(t)b2Q (t) .

Funkcja Theodorsena C(lk)

Rys. 6.

Na rys.6 zostały pokazane sparametryzowane przez częstość drgań aproksymo 
wane funkcje Theodorsena obliczone dla obu przykładów.

Na rys.7 i 8 przedstawiono części rzeczywiste i urojone tych funkcji. Dodat
kowo wyniki aproksymacji porównano z nieaproksymowaną funkcją Theodorsena 
(krzywa 1).{
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Czosc rzeczywisto C(lk)

1

L
__

__
__

__
__

__
__

__
J

• 1 \

i ł  \  

j ____ X . ______

i 1 v
j 4 \

i v --------- - )
L_—  —  J

( ó  d J

!

a ..................' i i

Rys. 7

Rys. 8.

Rys. 9.
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Obliczenia flatteru elementarnego łopaty wirnika śmigłowca przeprowadzono 
dla modelu fizycznego pokazanego na rys.9. Równania ruchu przekroju mają po
stać:

mh +  50a +  K h(h,a) =  F  ,

Sah +  Iaa  +  K a(h, a ) =  M  — abF .

Dane liczbowe obliczeń flatteru podano w Tabeli I.
Przyjęto, że prędkość opływu jest harmoniczną funkcją czasu:

V (t)  =  97 +  30sin(26.78f).

Tabela I
masa zredukowana przekroju łopaty m =  9.5 [kg/m]
moment statyczny przekroju łopaty Sa =  0.059 [kg]
moment bezwładności przekroju łopaty Ia =  0.072 [kgm]
długość cięciwy c =  0.44 [m]
gęstość powietrza p =  0.125 [kg/m3]
sztywność zredukowana giętna K h =  7949.9 [N/m'2]
sztywność zredukowana skrętna Ka =  783.8 [N/rad]
odległość środka aerodynamicznego 
od środka skręceń a — 0.0 [m]

Na rys. 10 i 11 pokazano zmiany kąta nastawienia a i wychylenia h w funkcji 
czasu otrzymane dla dwu aproksymacji funkcji Theodorsena.

Wykonano także obliczenia dla skokowej zmiany prędkości opływu:
\

V (t) =  97 +  351(t -  93) .

Przebiegi obciążeń aerodynamicznych pokazano na rys.12 i 13.

6 . Podsum ow anie

Przedstawiono metodę wyznaczania obciążeń aerodynamicznych profilu poru
szającego się ruchem płaskim, gdy prędkość opływu jest dowolną funkcją czasu. 
Metoda, wykorzystująca aproksymację funkcji Theodorsena, obowiązuje dla przy
padku małych zaburzeń opływu.

Pokazano możliwość zastosowania tej metody do wyznaczania obciążeń łopaty 
wirnika nośnego śmigłowca.
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K r z y s z t o f  J .  J e s i o n e k

Politechnika Wrocławska

Przedstawiono metodę obliczeń warstwy przyściennej w przepływie dyfuzoro- 
wym, zapewniającą wysoką zbieżność wyników teoretycznych z rezultatami 
badań doświadczalnych. Podano równanie ogólne, oraz na jego podstawie 
odpowiednie wyrażenie szczegółowe dla poddźwiekowych dyfuzorów pierście
niowych. Zaproponowany sposób nie wymaga korzystania z dodatkowych, 
eksperymentalnych współczynników korekcyjnych.

1. W stęp

W  wielu urządzeniach oraz układach maszynowych związanych z ruchem płynu 
wyłania się często potrzeba opóźnienia przepływu. Z tego też względu ważnym ele
mentem większości maszyn i dynamicznych systemów przepływowych jest dyfuzor. 
W  elemencie tym strumień rozszerza się i energia kinetyczna płynu napływającego 
z dużą prędkością ulega w pewnym stopniu konwersji w energię potencjalną. 
Najważniejszym celem dyfuzora jest więc zamiana możliwie największej części ci
śnienia dynamicznego strumienia wlotowego na ciśnienie statyczne.

W  lotniczych silnikach turbinowych zastosowanie dyfuzora, umieszczonego za 
wirnikiem turbiny spalinowej, powiększa rozporządzalny spadek entalpii stopnia. 
Dyfuzor więc spełnia rolę podobną do skraplacza parowej turbiny kondensacyj
nej. Bardzo ważnym zagadnieniem jest takie zaprojektowanie tego kanału, aby 
nie wystąpiło w nim zjawisko oderwania warstwy przyściennej. Wtedy bowiem 
nie jest efektywnie wykorzystywana, pod względem przepływowym, przestrzeń dy- 
fuzorowa. W  wyniku oderwania spada znacznie odtworzenie ciśnienia statycz
nego. Ujemne oddziaływanie wspomnianego zjawiska dotyczy zarówno części sil
nika przed dyfuzorem (zmniejsza się bowiem rozporządzalny spadek entalpii stop
nia turbiny spalinowej), jak i bezpośrednio za nim (wprowadzenie niekorzystnych 
warunków przepływowych poprzez znaczne odkształcenia pól prędkości np w do
palaczu lub też w dyszy wylotowej).

‘ Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Sprecyzowanie optymalnych, dla danego zastosowania, parametrów geome
trycznych dyfuzora jest bardzo trudne, ponieważ jego osiągi zależą od wielu zmien
nych. Obecny poziom mechaniki płynów umożliwia teoretyczne określenie zacho
wania się dyfuzora tylko dla najprostszych przypadków.

Przewidywanie warunków przepływu w dyfuzorach jest nadal nie rozwiązanym 
problemem w mechanice płynów. Najważniejszym komplikującym zagadnieniem 
jest tutaj obecność skierowanego przeciwnie do kierunku strumienia płynu gra
dientu ciśnienia statycznego, którego dokładny wpływ na rozkład prędkości nie 
daje się ująć metodami analizy matematycznej. Problem staje się coraz trudniej
szy w miarę wzrostu złożoności konstrukcji kanału dyfuzorowego. Pojawia się bo
wiem wtedy coraz więcej bezwymiarowych parametrów geometrycznych których 
oddziaływanie na warunki przepływu w dyfuzorze powinno być najpierw poznane, 
a następnie uwzględnione w procesie projektowania.

2. Straty całkowite

Bilans energetyczny dla poddźwiękowego przepływu dyfuzorowego można w 
najprostszej postaci zapisać w sposób następujący [1,2]:

Cl—2 +  (w +  Cp1-2 =  1 , (2.1)

gdzie:
Ci—2 ~ współczynnik strat wewnętrznych na odcinku pomiędzy prze

krojami kontrolnymi: wlotowym -  1 i wylotowym -  2 , 
c .  -  współczynnik straty wylotowej,
Cp\-i -  współczynnik przyrostu ciśnienia statycznego.

Strata całkowita, która jest sumą strat wewnętrznych (tarcia i oderwania) i 
straty wylotowej określona jest przez współczynnik:

Cc — Ci—2 +  Cw i (2 .2)

który może być także wyrażony w postaci równania A.S.Ginevskiego [3]:
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p -  gęstość przepływającego czynnika,
n -  stopień rozwarcia dyfuzora (stosunek pól przekrojów wyloto

wego A 2 do wlotowego A i),
A j -  względna powierzchnia przepływu odpowiadająca stracie wy

datku. Z definicji, dla i-tego przekroju:

A* / /  d:\dA

o
przy czym dodatkowo wprowadzone wielkości to:

A* -  miara powierzchniowa straty wydatku, 
c' -  prędkość lokalna,

-  prędkość czynnika w rdzeniu potencjalnym.
Dla niewielkich przyrostów ciśnienia w dyfuzorze, zmiana gęstości jest do 

pominięcia. Ponieważ wtedy p\ ~  p2, więc:

Cc = n2( l  -  A j )2 ' (2'5)

Przytoczone zależności są ważne dla przypadku wyrównanego profilu prędkości 
w przekroju wlotowym.

3. R ów nanie ogólne dla przepływ u dyfuzorow ego

Względną powierzchnię przepływu odpowiadającą stracie wydatku można 
także wyznaczyć w sposób teoretyczny na podstawie np ogólnej zależności dla 
turbulentnego przepływu w kanałach dyfuzorowych, wyprowadzonej w pracy [4]:

- .  0-0288//Ln3( l  -  A ^)3 f  -  (Ai/Aj)2s
2 a e ^ A o n r 1 J ' ( i -  A ;* 0-8)2-8*0-* ’ ^

gdzie:
L -  długość dyfuzora,
x -  współrzędna analizowanego przekroju, rys.l,
x -  bezwymiarowa współrzędna, x  =  z /L ,
II -  obwód przekroju poprzecznego kanału,
H  -  parametr kształtu warstwy przyściennej, H =  S‘ /6*
S* -  miara liniowa stTaty wydatku,
£** -  miara liniowa straty pędu,
S -  grubość warstwy przyściennej, rys.l,
a  -  kąt rozwarcia dyfuzora, rys.l.



22 K .J.J e s io n e k

Równanie (3 .1) daje możliwość teoretycznego obliczenia wartości względnej 
powierzchni AJ w przekroju wylotowym dowolnego kanału dyfuzorowego pod 
warunkiem, że nie zachodzi w nim zjawisko oderwania warstwy przyściennej i 
zachowany jest jeszcze rdzeń potencjalny.

4. M odel przepływ u dla dyfuzora pierścieniowego

Rozpatrując przypadek stosowanej często w maszynach osiowych klasy kanałów 
dyfuzorowych jakimi są dyfuzory pierścieniowe, należy odpowiednio przekształcić 
zaproponowane równanie ogólne. W tym celu do zależności (3.1) podstawia rą, 
mając na uwadze rysunek 1, następujące wyrażenia charakterystyczne:

Rys. 1. Geometria dyfuzora pierścieniowego



A, n? — d?
2 ±  -  _4_____ 1_  _  a« (4  4>|
Ai *£__*£ D\ -  ą  ' ( '

4 4

Teraz, wykorzystując proste zależności geometryczne, określić można odpowie
dnie wyrażenia opisujące średnice lokalne:

A  =  A [ l + * ( v / n 7 - l ) ]  , (4.5)

a także:
di = dl |l + x ( y a z  -  l)J , (4.6)

gdzie:

"■ =  ( § ) ’  ■ <4-7> 
jest stopniem rozwarcia stożka zewnętrznego, oraz:

n”  =  ( d f )  * (4‘8)
dla stożka wewnętrznego.

W  związku z powyższym, wykorzystując (4.5) oraz (4.6), zależności (4.3) i (4.4) 
można przedstawić w sposób następujący:
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(4.9)

oraz:

-  A [ i  +  x [y/ n ^ ~  l ) ]  +  dl [l +  x ( y a ^ - l ) ]  
n, =  ’

Ai Z??[l + f ( ^ - l ) ] 2 + rf?fl + x(>/ń^-l) ] 2 
A i ~  D \ - ą  ■ (4 1 0 )

Zależności (4.1), (4.2), (4.9) i (4.10) podstawia się teraz do ogólnego równania
(3.1), a następnie, po wykonaniu szeregu przekształceń dochodzi się do postaci:

AJ =  B,n2( l  -  A ;)* Ih (D l -  4 ) 1Ji ■
'  '  »mmmmrn^mmm w m  i m ✓

j  (D l[l  + « ( V ^ . -  1)] +  d i [ l + x ( ^ -  1)])~18

i ( i? i[ i  +  - 1)] -  <f,{i +  1 )])2’8
S.-------------■ .. ... . ............ .. ............. . 7

dx
(1 -  A^i0-8)2-8*0-2 ’ t4’11)

Dla analizowanego przypadku obliczeń aerodynamicznych dyfuzora, wygodniej 
jest posługiwać się liczbą Reynoldsa, w której charakterystycznym wymiarem linio
wym nie jest długość kanału L, tylko średnica przekroju wlotowego Di. Dlatego 
też w miejsce:

ReŁ =  ^  , (4.12)
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gdzie: v -  kinematyczny współczynnik lepkości, 
wprowadza się liczbę:

=  ~ ~ ~  i (4-13) 

wykorzystując następującą zależność pomiędzy nimi:

ReL =  ^ R e Dl . (4.14)

W rezultacie w równaniu (4.11) wystąpi współczynnik Bs, który zdefiniowany jest 
przez następującą zależność:

<«•*>

Dla uogólnienia przeprowadzanych rozważań wygodniej jest posługiwać się bez
wymiarowymi parametrami geometrycznymi. W  tym celu przyjąć można, na 
przykład wymiar Di na rysunku 1 jako podstawowy, i do niego odnosić wszystkie 
pozostałe występujące w równaniu (4.11) średnice i długości. Postępując zgodnie 
z powyższym, oraz wykorzystując zależności (4.7) i (4.8), można zaznaczoną część 
wyrażenia (4.11) zapisać w sposób następujący:

j  DT1£{[1 +  a ( fe  -  1)] +  f r [ l  +  x ( %  -  1)]}
- 1.8

TT”
o

Uwzględniając natomiast, że:

£  -  k  , (4.16)

£  =  D , , (4-17)

d2 d,2 • D\ d2 

d\ di • Di di
(4.18)

oraz upraszczając wyłączone uprzednio przed nawiasy średnice D\, równanie 
(4.11) doprowadzić można do postaci:

a ;  =  fl.n 2( i - A ; ) 3( i - 4 )1’8 *
V '  (4.19)

j  {[1  +  x (D 2 -  1)] +  dl +  x(d3 -  d l ) }  1£x~0J2dxf  \lA T — l )\ T  “ i T  * 1.02 — “ UJ

/  |{1 +  — 1)] — di — x(d j — d j) } (1 -  AJ* 0-8)2-8
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Zwraca uwagę fakt, że powyższe wyrażenie wyprowadzone na podstawie ogólnej 
postaci zaproponowanego równania (3.1) ma nieco prostszą formę, aniżeli podobna 
zależność otrzymana na podstawie całkowego związku Karmana przez M.E.Dejcza 
i A.E.Zarjankma [1], gdzie po szeregu przekształceń otrzymuje się:

przy czym:

c. „  Z . _  „ ( ^ - f l l ^ l - A ; ) 3-34
2 “  d * 0 z - Ą ) ( i - ą r 2 •

I  [1 +  x (P 2 -  1)11-25(1 -  A ^ 0-5) - 3-92^  

i  { [ l  +  ż ( 5 2 - l ) ] 2 - ^ [ l  +  i ( j - l ) j 2}

B =

(4.20)

2 -, 3.92

0.8

0.144 ZT ,(Jl \
Re?-2 1

(4.21)

Przeprowadzając natomiast podobny wywód według metody Zarjankina otrzy
mano w pracy [1]:

A * _ D „0,2/1 a*\3(1 + ^l)(^2 -  <?2)3'8A 2 - B kn (1 — A 2) -------------------------------

j  ([1 +  x(D 2 -  l )]2 -  [dx +  x(d2 -  <fx)]2)  ~ldx 
1  [(1 -  di) +  x{D 2 - 1) +  dx -  d2]( 1 -  a ;x°-5 )2-8

(4.22)

gdzie:
0.0576#,r L 'soxD 2iT

Re?-2 1 ' h

przy czym, zgodnie z oznaczeniami zamieszczonymi na rys.l:

D2 +  d2
D2 ir =  

h =

2
D2 — d2

(4.23)

(4.24)

(4.25)

5. Zakończenie

Wykorzystując równanie (4.11) oraz zależność (2.5) i (4.15) określić można
współczjramik strat całkowitych dla dyfuzorów pierścieniowych. Konieczna jest w
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tym celu znajomość parametru kształtu H  warstwy przyściennej. W analizowa
nym przypadku zastosowano empiryczną zależność podaną w pracach [1] i [2]:

f •
F = -  =  1.4 1 + y/n — 1 (5.1)

Przed obliczeniami wartości współczynnika strat całkowitych, należy za pomocą 
odpowiednich kryteriów [5,6] i [7] sprawdzić, czy w kanale dyfuzorowym nie 
występuje zjawisko oderwania. Wtedy prezentowany sposób umożliwia wyzna
czenie wartości £e z dokładnością rzędu 0  -r 10 % w stosunku do wyników badań 
eksperymentalnych, a więc z dokładnością błędu pomiaru. Dokładność ta jest także 
nieco lepsza od obydwu wyżej wspomnianych metod.
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B A D A N I A  M O Ż L IW O Ś C I ZN A C ZN E J R E D U K C JI W Y B R A N E J  
P O C H O D N E J W S P Ó Ł C Z Y N N IK A  M O M E N T U  Z A W IA S O W E G O  

ST E R U  W Y S O K O Ś C I N A  D R O D Z E  M O D Y F IK A C J I JE G O
G E O M E T R II1

Z y g m u n t  W y s o c k i

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1 . W stęp

Prace badawcze mające na celu, ogólnie rzecz biorąc, optymalizację geome
trii elementów sterowania samolotu z punktu widzenia charakteru, przebiegów i 
wartości współczynnika momentu zawiasowego oraz jego pochodnych względem 
kąta natarcia a i wychylenia steru %  są istotnym elementem eksperymentów 
tunelowych.

Z reguły wymagają one indywidualnego, specyficznego podejścia. Zależy ono 
zarówno od geometrii badanej konfiguracji jak i od wymagań narzuconych przez 
konstruktora.

Tematem niniejszych rozważań będzie określenie możliwości znacznego zmniej
szenia wartości pochodnej b? współczynnika momentu zawiasowego ChH steru 
wysokości względem kąta jego wychylenia , na drodze zmian geometrii steru.

2 . O m ów ienie założeń eksperym entu

Eksperyment został przeprowadzony w tunelu ^ 1.5 m na modelu w skali 
1:4 izolowanego usterzenia wysokości, w układzie odniesienia przedstawionym na 
rys.l.

Ogólna geometria usterzenia widoczna jest na kolejnym rysunku, rys.2, zaś 
rys.3 i rys.4 są natomiast ilustracją badanych modyfikacji steru wysokości.

Pierwotnym układem była konfiguracja, w której ster mi a] nosek kołowy (NIC), 
kompensacja osiowa wynosiła zaś Ko =  25%.

W  wyniku wcześniejszych, tak eksperymentów jak i analizy teoretycznej, do
konano modyfikacji geometrii noska, nie zmieniając kompensacji steru:

1 Refera  ̂ wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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— modyfikację tą (NM  1) określono tak, by w zakresie niewielkich kątów 
wychylenia steru Sjj =  ±5° opóźnić wyjście noska z obrysu profilu teoretycznego
-  było to podyktowane wymaganiami związanymi z dużymi prędkościami.

Dla obu powyższych konfiguracji osiągnięto wprawdzie poprawny charakter 
liniowości przebiegów ChH — / ( a ) w dość szerokim zakresie kątów wychyleń 
6ff jak też zbliżoną do wymaganej wartość pochodnej dChfj/da, to równo
cześnie jednak wartość pochodnej dCi^j/dSjj była zdecydowanie zbyt wysoka 
62 =  —0.0060 [1/deg] (przy zadawalającej jednakże liniowości przebiegu zależności 
ChH = I(6h ) )•

• Wymagane przez konstruktorów wartości pochodnych współczynnika mo
mentu zawiasowego określono na poziomie:

bi =  -0.00075[l/deg] 
ki =  -0.00600(1/deg]

dla zakresu Ma = 0.2 — 0.3.

Przeprowadzone badania jak i obliczenia wskazywały, że osiągnięcie wymaga
nych wartości pochodnych tak względem kąta natarcia a jak i kąta wychyle
nia 8u  byłoby możliwe dopiero przy znacznych wartościach kompensacji osiowej 
Ko >  30%. Mogłoby to jednak doprowadzić do przekompensowania steru.

Istotnym zatem zagadnieniem było dążenie do znacznego zmniejszenia war
tości pochodnej b? i zapewnienie liniowości charakterystyk Cuj =  bez 
konieczności tak radykalnych zmian Ko-
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Rys. 2. Geometria usterzenia wysokości
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Rys. 4. Geometria badanych wariantów kompensacji rogowej
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Przeprowadzono badania i analizę zmian wartości 62 dla następujących mo
dyfikacji geometrii steru:

-  zmiana kompensacji osiowej steru,
-  zmiana kształtu noska steru,
-  zmiana grubości krawędzi spływu steru,

wprowadzenie i modyfikacja geometrii kompensacji rogowej steru.

3. K rótk ie om ów ienie w yników  prac badawczych

Wpływ poszczególnych czynników geometrycznych na zmiany pochodnej 62 
współczynnika momentu zawiasowego przedstawiono na kolejnych rysunkach rys.5 
-r 7 w postaci uogólnionych zależności. Na rys.8 przedstawiono natomiast wpływ 
zmian geometrii kompensacji rogowej na zmiany wartości 62 badanego usterzenia.

3.1. Wpływ kompensacji osiowej

Wzrost kompensacji osiowej wpływa na zmniejszenie bezwzględnych wartości 
pochodnych 61 i 62, przy czym zmiany te są silniejsze dla pochodnej 62.

Dla badanego izolowanego usterzenia wysokości wzrost kompensacji osiowej z 
Kq — 25% na Ko =  28% powoduje spadek pochodnej 62 do poziomu c.a. 0.7 -j- 
0.75 wariantu wyjściowego (rys.5).

- 0 8
24 25 26 27 28 29 

_  KoM
D 02 -  b2M>2o/b2o

Rys. 5. Wpływ kompensacji osiowej
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3 2. W p ły w  kształtu  noska steru

t2

Z l
WM3 NM2 JiK NU1

Kształt Tęsko -- (<3a Ks*»',ł8s)
O b2-b2I-b2 Ml/b2 S41

Rys. 6. Wpływ zmiany Kształtu noska

Zaproponowane modyfikacje nosków NM  2 i NM  3 polegały na stopniowym 
wypełnianiu noska (jak na rys.3). Modyfikacje te w istotny sposób wpłynęły na 
spadek pochodnej 62 współczynnika momentu zawiasowego izolowanego usterzenia 
wysokości -  do poziomu 0.6 -f 0.7 wartości wyjściowej (iys.6 ).

3.3. W p ły w  gru b ośc i kraw ędzi spływ u

3.0
- 0.1
- 0.2
-0L3
- 0 .4
-0 3

T H

g3”-»0.18 9 0  90—I
Ordoosa krjipL -  0-.M-KG-2.ete.}

D b 2 * -b 2 i-& 2 §s /ó  2^0

Rys. 7. Wpływ grubości krawędzi spływu

Dotychczas przedstawione zależności byty przede wszystkim wynikiem ba
dań poszczególnych konfiguracji steru z grubą krawędzią spływu -  stalą na calei 
rozpiętości steru. (g0 =  2.5 mm na modelu, 10 mm na samolocie -  odpowiadało 
to orientacyjnie 1.25% cięciwy końcowej usterzenia zaś 0.7% jego cięciwy przy- 
kad łubowej).

Zdecydowano się na przeprowadzenie badań mających ustalić możliwości 
zmniejszenia pochodnej b2 poprzez pocienienie krawędzi spływu -  stopniowo do 
50% i 16% grubości wyjściowej g0.
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Zaobserwowano znaczny, korzystny wpływ zmniejszania grubości krawędzi 
spływu na wartość analizowanej pochodnej 62 (rys.7).

Osiągnięty końcowy poziom wartości pochodnej 62 (odpowiadający c.a. 0.6 -j-
0.8 wartości przy go) spełniał w zadawalający sposób wymagania konstruktorów.

Uzyskano je dla dwu następujących wariantów:

• pierwszy — z krawędzią spływu 0.5<?o> noskiem NM  3 przy Ko — 27%;

• drugi -  z krawędzią spływu 0.16po, nieco mniej wysklepionym noskiem 
NM  2 lecz przy wyższej kompensacji Ko =  28%.

Dla powyższych wariantów steru wysokości otrzymano również liniowość prze
biegu charakterystyk ChH =  / ( « )  i ChH — f {p n )  w szerokim zakresie kątów 
natarcia i wychylenia steru (rys.9 i 10).

Niezależnie od przedstawionych wyżej zmian grubości krawędzi spływu, zasto
sowano także krawędź spływu o ostrym, trójkątnym charakterze (rys.3). Wpraw
dzie pochodna 62 spełniała założone wymagania lecz charakter zmian zależności 
Cha — / ( a )  był dość silnie nieliniowy.

3.4. Wpływ kompensacji rogowej

o  K o -2 5  « .  qtrr i  K o-23 * . 90; ♦ Ko—27 * . 9% x K o-28 * . «3 ;

Rys. 8. Wpływ kształtu kompensacji rogowej

Przebadano również, w ograniczonym zakresie, wpływ zmian geometrii kom
pensacji rogowej na charakter przebiegu zależności współczynnika momentu zawia
sowego w funkcji kątów natarcia a i wychylenia steru bjj.

Począwszy od wariantu noszącego oznaczenie W  IV  uzyskano liniowość prze
biegów charakterystyk ChH — f  (a ) i Cfcff =  f(&n) w szerokim zakresie ta>k kątów 
a  jak i Sr .
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Nie zaobserwowano jednak istotnego wpływu zrealizowanych zmian geometrii 
kompensacji rogowej na wartości pochodnych i 62-

W arto jednak zaznaczyć, że wartość pochodnej by była niewielka i spełniała 
założenia konstruktorów.

Dopiero łączne zastosowanie kompensacji rogowej, wyższych kompensacji osio
wych jak i pocienienie krawędzi spływu pociągnęło za sobą znaczny spadek wartości 
pochodnej 62-

M ożna zatem stwierdzić, że, z punktu widzenia celu pracy, zastosowanie, takich 
jak zrealizowano, zmian geometrii kompensacji rogowej, nie przyniosło oczekiw a
nych efektów w postaci spadku 6 2 .

Na wykresach przedstawionych na rys.9 i 10 zaprezentowano przebiegi 
Chii =  /(<*) i ChH =  f ( h l )  uzyskane dla wariantu wyjściowego oraz jednego z 
wytypowanych wariantów spełniających założone wymagania.
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Rys. 10. Zależności Cha — /(^ h )

W poniższej tabeli zamieszczono natomiast zmiany wartości pochodnych bx i 
62 dla wybranych wariantów modyfikacji badanego steru wysokości.

Badany wariant dChjj/da dChu/dSu
NM  1; K 0 =  25% 

00
-0.0015 -0.0057

NM  2; K 0 =  28%
93

- 0.0002 - 0.0021

W  V I I ; Ko =  27%
S3

S  0 -0.0026

4. W nioski

Z przedstawionej powyżej analizy wyników widać, że poprzez zastosowanie
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proponowanych modyfikacji geometrii steru wysokości takich jak zmiana kształtu 
noska i grubości krawędzi spływu, możliwe jest znaczne zmniejszenie wartości po
chodnej 62. Modyfikacje te zapewniają także liniowość przebiegu charakterystyk 
tak Ckh =  / ( « )  jak i C kh =  / (% )•

Osiągnięcie pożądanych wartości pochodnej wymaga, w przypadku bada
nego steru wysokości, zastosowania wyższej od wyjściowej wartości kompensacji 
osiowej.

Należy jednak dodać, że przedstawione wyżej warianty modyfikacji geometrii 
steru są korzystne w zakresie małych prędkości.





M E C H A N I K A  
W  LO TN ICTW IE

O P E W N E J M E T O D Z IE  U P R A S Z C Z A N IA  M O D E L U  R U C H U  
S A M O L O T U 1

M a r ia  A. Zł o c k a

Politechnikm Warszawska

Modele ruchu stosowane do badania własności dynamicznych korkociągu sa
molotu nie zawsze mogą być wykorzystane w pełnej formie. Konieczne są 
uproszczenia modelu w przypadku wymagania aby czas symulacji ruchu był 
zbliżony do czasu rzeczywistego lotu. W pracy zaproponoweno zastosowanie 
metody badania wpływu uproszczeń modelu oa symulowany ruch.

W ykaz w ażniejszych oznaczeń

a -  wektor stałych współczyników,
8 -  macierz w równaniach wrażliwości,
Cd  -  opór aerodynamiczny,
Cl -  siła nośna,
Ciq -  bezwymiarowa pochodna momentu pochylającego względem

bezwymiarowej składowej prędkości kątowej q,
Cx -  bezwymiarowy współczynnik siły aerodynamicznej wzglę

dem osi Oz,
CXk -  bezwymiarowa pochodna siły względem bezwymiarowej

składowej prędkości kątowej, k = p,q, r,
CXi -  bezwymiarowa pochodna siły względem kątów wychyleń po

wierzchni sterowych,
C z -  bezwymiarowy współczynnik siły względem osi Oz,
F q -  wektor główny sS,
g -  przyspieszenie ziemskie,
h -  wysokość lotu,
JX1 Jv, Jz -  momenty bezwładności,
J „  -  moment dewiacji,
K q -  wektor krętu,

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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L, M ,N -  współrzędne momentu sił w układzie 0xyz,

P , Q , R -  współrzędne wektora pędkości kątowej,
P, r -  bezwymiarowe współrzędne wektora prędkości kątowej,
n -  wektor prędkości kątowej,
T -  siła ciągu,
t -  czas,
X -  wektor stanu,
X , Y ,  Z -  współrzędne wektora sił w układzie 0xyz,
Xp , X q , X r -  pochodne siły względem składowych prędkości kątowej,
V 0 -  prędkość środka masy samolotu,
a -  kąt natarcia,
P -  kąt ślizgu,

-  kąt wychylenia powierzchni sterowej,
Afc -  bezwymiarowy współczynnik aerodynami rzny,
G , $ , 9 -  kąty Eulera -  lotnicze.

1 . W stęp

Ruchowi samolotu w atmosferze towarzyszy wiele skomplikowanych zjawisk, 
których dzisiejszy poziom nauki nie pozwała jeszcze w pełni uwzględnić. Konieczne 
są zatem uproszczenia modelu. Dotyczą one, zależnie od rozpatrywanego ruchu, 
stopni swobody, opływu łub postaci działających sił. Założenie, że samolot jest 
ciałem sztywnym z ruchomymi ale nieodksztakałnymi układami sterowania po
zwala zredukować liczbę stopni swobody do sześciu, a opływ samolotu traktować 
jako quasi-stacjonarny. Zmiana położenia powierzchni sterowych w przyjętym 
modelu wpływa na siły aerodynamiczne, nie wpływa na parametry masowe, które 
uważa się za stałe. Siły aerodynamiczne, które w rzeczywistości zależą w skompli- 
kowny sposób od kształtu samolotu i jego ruchu, dla dowolnego przestrzennego lotu 
wyznacza się w przybliżony sposób w oparciu o współczynniki aerodynamiczne, 
otrzymane z obliczeń numerycznych i pomiarów doświadczalnych [2,9]. Sposób 
obliczania sił znacząco wpływa na czas wykonywanej symulacji numerycznej ru
chu samolotu. W  przypadku wymagania aby czas symulacji mchu był zbliżony do 
czasu rzeczywistego lotu konieczne są dalsze uproszczenia modelu. Istotnym staje 
się problem wpływu uproszczeń na symulowany ruch.
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2. P rzy jęte  układy odniesienia

W  celu wyprowadzienia równań ruchu samolotu zostały przyjęte dwa rodzaje 
układów współrzędnych: układ inercjalny i układy nieinercjałne związane z samo
lotem. Układ inercjalny Zh&d związany jest z Ziemią, której ruch pominięto. W  
układzie tym określono jest położenie środka masy samolotu względem Ziemi. Jest 
on układem kartezjańskim prawoskrętnym, równoległym do nieinercjalnego układu 
zwanego układem grawitacyjnym, w którym jedna oś ma kierunek i zwrot przy
spieszenia ziemskiego. Układ grawitacyjny wraz z dwoma pośrednimi układami
i układem podstawowym ’’dynamicznym” 0xyz  sztywno -  związanym z samolo
tem wyznaczają kąty Eulera -  lotnicze [2). Oś Oar układu podstawowego leży w 
płaszczyźnie symetrii samolotu i jest równoległa do średniej cięciwy aerodynamicz
nej. Oś Oj? poprowadzona jest wzdłuż prawego skrzydła. Układ podstawowy jest 
układem kartezjańskim prwoskrętnym. Macierz transformacji z układu grawita
cyjnego do układu 0xyz  ma postać:

cos 0  co s !? cos <9 sin W — sin <9
siu # cos O  cos W — cos # sin 9  sin # sin <9 sin!? + co s#  c o s #  s in #  cos 6  
co s # s in @  cos!? +  sin # s in #  cos # sin 0  s in !? — sin# cos S? co s 4>cos O

(2 -1)
Współczynniki aerodynamiczne wyznaczone metodą badań tunelowych podane są 
w układzie związanym z opływem modelu. Wyznaczenie macierzy transformacji 
dowolnego wektora z układu aerodynamicznego (związanego z opływem) wymaga 
zdefiniowania kąta natarcia a  i kąta ślizgu 0:

a =  arctan (£) - n < a < n ,
(2 .2)

=  arcsin(— )  -  II < /3 < II ,

gdzie U, V  i W  są współrzędnymi wektora prędkości samolotu V 0 =  [U. V, W7]1" 
w układzie 0xyz.

Po uwzględnieniu powyższych założeń macierz:

cos a  cos /? — cos a sin /? sin a
-  sin /? cos /? 0

■ sin a  cos /3 -  sin a  sin /3 -  cos a
(2.3)

jest macierzą transformacji z okładu aerodynamicznego (tunelowego) do układu 
0xyz.
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3. Rów nania ruchu sam olotu w locie  przestrzennym

Dynamiczne równania ruchu samolotu zostały wyprowadzone przy zastosowa
niu podstawowych twierdzeń:

^  +  Q x P 0 =  F0 ,
dt (3 -D

~  +  n x K 0 =  M 0 , 
d t

gdzie:
Po -  pęd samołotn Po =  m Vo,
K 0 -  wektor krętu względem początku układu współrzęd

nych 0 xyz,

~ Poc^°dne lokalne,
F 0 -  główny wektor sił F 0 =  [X ,Y ,Z ]r ,
Mo moment sił liczony względem początku układu

M 0 = [L,M,N] t ,
Cl -  prędkość kątowa samolotu f l  =  [P,Q,JŻ]t .

Po uwzględnieniu płaszczyzny symetrii samolotu równania ruchu samolotu 
można sporowadzić do postaci normalnej:

U =  —Q W  + R V + - ,  
m 

V  =  - R U  +  P W  +  — , 
m 

W  =  - P W  +  Q U  +  —  , 
(3-2)

P — ( ~ ^2 — ^xz i (\ "x \  l  JxzN
V Jx JXJZ)  D \ Jz )  JX ~ W  J~D JXJZD  ’ 

Q =  f  P Q  +  J-IŁ  (* 2  _  p2 \ t
y Jy Jy '

D _  /  ^xz Jy ~  Jx\ P Q  , f  Jy — Jz Jxz Q R  , JxzL  , N
Jz ) D v Yx *~TZ "d" T^D ^

gdzie:
Jx, Jv, Jz ~ momenty bezwładności,
Jxz -  moment dewiacji,

p
D =  1 -  **

J*J, ’
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Do układu (3.2) należy dołączyć związki kinematyczne:

<ź> ■ 1 sin #  tan 0  cos #  tan 0 ' P  '
0 = 0 cos $  — sin ^ Q
V 0 sin $  sec 0  cos #  sec 0 R

(3.3)
d

—i
- h

’ u  '
=  L~4 V

w

tworzące razem układ dwunastu nieliniowych równań różniczkowych, w którym 
dziewięć jest wzajemnie zależnych i można je przedstawić w postaci wektorowej:

(3.4)

gdzie:
x  =  [U ,V ,W ,P ,Q ,R ,Q ,$ ,  fe]T jest wektorem stanu,
$ — [<$L,óy, <$//, T]t jest wektorem sterowania, w którym współrzędne to kąty 

wychyleń powierzchni sterowych (rys.l) i siła ciągu,
a jest wektorem stałych parametrów.
Trzy ostatnie współrzędne wektora stanu sprzęgnięte są z pozostałymi w rów

naniu (3.4) przez siłę ciężkości i siły aerodynamiczne. Pozostałe równania z układu
(3.2) uwzględniane są jeżeli konieczne jest określenie położenia samolotu w prze
strzeni, łub jeżeli wymaga tego prawo sterowania.

4. Siły i m om enty aerodynam iczne

Wyznaczenie sił i momentów arodynamicznych działających na samolot jest 
istotnym problemem w symulacji numerycznej i badaniu własności dynamicznych 
ruchu samolotu. W przypadkach dowolnnego przestrzennego ruchu, szczególnie 
na dużych kątach natarcia siły te zależą w skomplikowany sposób od kształtu 
samolotu, wychyleń powierzchni sterowych, prędkości, kątów natarcia i ślizgu. 
Składową siły (3.1) można przedstawić jako sumę:

X  =  £ x , ( a , / U 'o , t f , * ; , a fc)  (4.1)
' i

sił pochodzących od poszczególnych części samolotu [9], w której Sj jest współ
rzędną wektora sterowania (3.4), ak jest współrzędną wektora parametrów. Opra
cowane do tej pory metody (teoretyczne i doświadczalne) nie wyznaczją dokładnie 
tych sił dla dowolnego przestrzennego ruchu samolotu, szczególnie dla ruchu na
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nadkrytycznych kątach natarcia. W  przypadku tym stosuje się metodę superpo
zycji [2,9], w myśl której siłę (3.4) można przedstawić:

X  — —m g sin O 4- X a(a,/3) +  ^  Xs,(a,  0)6j +  Xp(a, f3)P +  

+  X Q(a,P)Q +  X R(a ,0 )R  +  Tx + ,
(4-2)

gdzie:

X P = dX
X Q =

dX
X r =

dX  
dR 'dP  ’ '* w ~ dQ '

Tx -  składowa siły ciągu względem osi Oz.
Składowe w równaniu (4.2) wyznaczone są na podstawie badań tunelowych i 

badań w locie, w których określone są bezwymiarowe współczyniki aerodynamiczne 
[2,3,4]:



O  PEWNEJ METODZIE UPRASZCZANIA. 45

Cxtj (<*,/?) =  X^ p y fs J — H ,L ,V  , (4.4)

c **(Q^ ) = : ^ M r  k =  p , Q , R ,  (4-5)
i^Vo

gdzie:
p -  gęstość powierza,
5  -  powierzchnia nośna płata, 
c -  średnia cięciwa aerodynamiczna, 

odniesione do układu osi Oxyz (rys.l).
Siła określona równaniem (4.2) liniowo zależy od kątów wychyleń powierzchni 

sterowych i od współrzędnych wektora prędkości kątowej. Jest to tradycyjnie 
stosowane uproszczenie [2,3). W  przypadku zaburzonego lotu prostoliniowego 
dla podkrytycznych kątów natarcia (kąt ślizgu jest mały i małe są składowe 
prędkości kątowej samolotu) siły aerodynamiczne występujące w równaniach ru
chów "podłużnych” zależą od współrzędnej Q prędkości kątowej Q oraz od kąta 
wychylenia steru wysokości óH [2,3] (współczynniki CX(l , CX6v, Cxp, CXR są 
równe zero). Przybliżenie to dła dowolnego przestrzennego ruchu samolotu, a 
szczególnie na nadkrytycznych kątach natarcia może być stosowane po analizie 
wpływu uproszczeń na symulowany ruch. Do analizy tej proponuje się wykorzy
stanie teorii wrażliwości.

5. Zastosowanie analizy wrażliw ości do  upraszczania m odelu  ruchu
sam olotu

i
Teoria wrażliwości częściej stosowana do badania wpływu zmiany parametrów 

konstrukcyjnych na stateczność zaburzonego ruchu ustalonego samolotu [5 ,9 ,10,11] 
jest również przydatna do badania symulowanego ruchu na nadkrytycznych kątach 
natarcia w symulacji cyfrowej korkociągu samolotu. W  tym celu wyznacza się 
funkcje wrażliwości [1,8,9] zdefiniowane następująco:

(£, a j,..., aj +  Adj, an J — 
riij =  hm —^------------------------- — L----- i--------------------L , (5 .1)

Z A  U  j

Tworzą one macierz wrażliwości U =  [ttfJ], w której i dotyczy współrzędnych 
wektora stanu, a j  odpowiedniego, zmienianego parametru.

Funkcje wrażliwości można otrzymać w wyniku rozwiązania równań wraż
liwości:

Uj =  Bu, +  Cj , (5.2)
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w których:
_  rdU_ dV dW  dP dQ 8R 8 6  d<P dh |T 

l daj ’  daj ' daj ’  daj ’ daj ’  d a ,  ’ d a j  ’  daj ’ da_, J ’

macierz B taka sama dla wszystkich równań wrażliwości ( j  =  l ,n )  ma postać:

B =  5 Ą M  , (5.3)
aa:

a wektor Cj wyznaczany jest dla każdego parametru a; wg zależności:

c>=dĴ r  (54)
Jężeli wybranym parametrem jest warunek początkowy x,o to wektor Cj w rów
naniu (5.2) jest równy zero. *

Na rys.3 -f 71 przedstawione zostały funkcje wrażliwości wektora stanu na 
zmianę pola pwierzchni usterzenia pionowego S V  i na zmianę warunków począt
kowych współrzędnych U i W  wektora Vo- Efektywność działania usterzenia 
pionowego może być zmniejszona przez negatywne odziaiywanie usterzenia pozio
mego i z tego względu ważne jest wyznaczenie wspomnianych funkcji. Wejście w 
korkociąg rzadko zaczyna się od warunków równowagi czyli przeciągnięcia statycz
nego. Wobec powyższego pokazane na rys.6 i 7 funkcje wrażliwości dostarczają 
istotnych informacji o symulowanym ruchu.

Przedstawiona analiza wrażliwości może być zastosowana do uproszczania mo
delu symulowanego ruchu samolotu. Po zastosowaniu podanej w równaniu (4.2) 
postaci sił aerodynamicznych wektorowe równanie (3.4) można przedstawić:

*  =  / 0( M , « ) + X ^ A fc/ fc( M , a ) ,  (5-5)
fc=i

gdzie A/t są dużo mniejszymi od występujących w pierwszej składowej rów
nania współczynnikami aerodynamicznymi (10 4- 12), które można przyjąć za 
stałe w dużym zakresie kątów natarcia i ślizgu. Po wyznaczeniu funkcji wraż
liwości, dzjd\k, (k — 1,..., n) i sprawdzeniu wpływu zmian wspomnianych 
współczynników na wektor stanu zmienia się strukturę modelu przez przyjęcie, 
że A* jest równe zero, a tym samym upraszcza się równanie (5.5).

6 . W ybran e  przykłady obliczeniow e

Przykładowe obliczenia zostały wykonane dla samolotu typu szkolno-trenin- 
gowego z napędem śmigłowym. Samolot ten o masie 1550 kg ma płat trapezowy o

1 rysunki zamieszczono na końcu pracy
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powierzchni 12.28 m2 i małym skosie (2.5°). Na rys.2 przedstawiono charaktery
styki aerodynamiczne gładkiej konfiguracji dla opływu symetrycznego, odniesione 
do układu prędkościowego Cx, C o  i do układu związanego z samolotem Cx, 
Cz przyjęte na podstawie dmuchań tunelowych wykonanych w Instytucie Lotnic
twa. Symulowany był korkociąg samolotu zaczynający się od przeciągnięcia sta
tycznego. Po przepadnięciu samolot wykonaj jedną zwitkę, po czym następował 
manewr wyprowadzenia z korkociągu. Na zamieszczonych wykresach (rys.3 — 8) 
przedstawione w funkcji czasu współrzędne wektora stanu ilustrują przepadanie i 
zwitkę korkociągu. Na rys.3 — 5 przedstawiono współrzędne wektora stanu i ich 
funkcje wrażliwości na zmianę poła powierzchni usterzenia pionowego S V  =  2.5 
m2. Zmniejszenie efektywności usterzenia pionowego najbardziej wpływa na ślizg 
samolotu. Nieduża zmiana warunków początkowych Uo, Wq w  rozpatrywanym 
przedziale czasu nie zmieni charakteru ruchu (samolot wejdzie w korkociąg i wy
kona zwitkę). Na rys.6 i 7 przedstawiono współrzędne U, 6  i ich funkcje wraż
liwości na zmianę wymienionych warunków początkowych.

W  rozważanych równaniach ruchu samolotu zastosowanych w symulacji nume
rycznej korkociągu mogą być pominięte składowe sił od niektórych pochodnych 
krzyżowych [7j. Wynika to z obliczonych funkcji wrażliwości przedstawionych na 
rys.8 -f- 10. W  rozpatrywanym przedziale czasu zmiana wartości współrzędnej R 
w wyniku pominięcia składowych sił i momentów od bezwymiarowych pochodnych 
CXp i Cią jest tak mała, że można przyjąć ją za zero. Wpływ tych pochodnych na 
pozostałe współrzędne wektora stanu jest mały (rys.9 i 10) i założenie, że pochodne 
te są równe zero może być również w tym przypadku zastosowane.
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Rys. 2. Charakterystyki aerodynamiczne opływu symetrycznego w funkcji
kąta natarcia a



O  PEWNEJ METODZIE UPRASZCZANIA.. 49

t (s)
Rys. 3. Boczna składowa prędkości samolotu V  i jej funkcja wrażliwości względem pola 

powierzchni usterzenia pionowego SV

Rys. 4. Składowe prędkości kątowej P, Q i ich funkcje wrażliwości względem pola 
powierzchni usterzenia pionowego SV
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Rys. 5. Kąt przechylenia i jego funkcja wrażliwości liczona względem pola powierzchni
usterzenia pionowego SV

Rys. 6. Składowa prędkości samolotu U i jej funkcja wrażliwości względem *varunków
początkowych Uo, W0
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Rys. 8. Składowa prędkości kątowej R i jej ftmkcja wrażliwości na zmianę wybranych
pochodnych aerodynamicznych
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Rys. 9. Funkcje wrażliwości wybranych współrzędnych wektora stanu ma zmianę 
pochodnej aerodynamicznej CXr

Rys. 10. Funkcje wrażliwości wybranych współrzędnych wektora stanu na zmianę 
pochodnej aerodynamicznej Cię
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1 . W stęp

W  imitator ach szkolenia nawigatorów naprowadzania samolotów obraz sytu
acji powietrznej obejmuje jednoczesne zobrazowanie -  na ekranie wskaźnika ra
diolokacyjnego (imitatora wskaźnika) -  przestrzennego położenia kilkudziesięciu 
sterowanych różnych typów samolotów. Opracowano matematyczne modele dy
namiki lotu wraz z komputerowymi programami do zobrazowania przestrzennego 
położenia samolotów w ww. imitatorze.

Zastosowano w tym celu popularny mikrokomputer IBM PC-XT/AT. Ogra
niczona moc obliczeniowa tego mikrokomputera wymaga zastosowania uproszczo
nych matematycznych modeli dynamiki lotu samolotu. Modele te muszą jednak 
odzwierciedlać podstawowe charakterystyki osiągowe rzeczywistego samolotu w 
pełnym zakresie użytkowym.

Przedstawiono rozwiązania organizacyjne i strukturę oprogramowania omawia
nego bloku generacji obrazu. Zamieszczono wyniki porównawcze parametrów ru
chu rzeczywistego samolotu i jego komputerowego modelu.

2 . R ów nania ruchu

Model matematyczny dynamiki lotu oparto na równaniach ruchu samolotu 
traktowanego jako punkt materialny. Przy założeniu, że lot odbywa się bez ślizgu, 
równania ruchu opisujące zmiany w czasie: prędkości łotu V , kursu !? i pochylenia 
toru lotu samolotu O przyjęto w postaci:

1 Referat wygłoszony aa IV Ogólnopolskiej Konferencji ’’ Mechanika w Lotnictwie”
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V =  g( nz -  sin©) ,

(2.1)
' V  cos© /

© =  g(nz cos #  — cos © )— ,

gdzie:
nr , n* -  przeciążenie podłużne i normalne,

r - p* ^ns --------------, n , =  —  ,
mg mg

$ -  kąt przechylenia samolotu,
T -  ciąg silników,
Px, Pz -  siła oporu i siła nośna,

Pr =  Ct Sqh , P , =  CzSqh , (2.3)

Cr , C2 -  współczyniki sił,
-  ciśnienie dynamiczne na wysokości h lotu, 

m -  masa samolotu,
g -  przyspieszenie ziemskie.

Zależności określające ciąg silnika przedstawiono w postaci algebraicznego wie
lomianu, w którym zmiennymi są: prędkość obrotowa wirnika silnika, tempe
ratura gazów w dopalaczu oraz parametry lotu samolotu (liczba Macha lotu, 
gęstość powietrza). W analogicznej postaci przedstawiono zależności określające 
współczynniki sił (2.3). W przypadku wielomianów określających te współczynniki 
zmiennymi niezależnymi są: kąt natarcia, kąt skosu skrzydła (w przypadku samo
lotu o zmiennej geometrii skirzydła), kąt wychylenia kłap i liczba Macha lotu.

Do wyznaczenia współczynników wymienionych wielomianów zastosowano 
metodę identyfikacji [3]. Stosując wymienioną metodę, okreśkmo wskaźniki jakości 
identyfikacji oraz dodatkowo przeprowadzając doświadczalną weryfikację modelu 
[2], ustalono postać zależności określających ciąg silnika i współczynniki sił (2.3) 
w najprostszej postaci, zapewniającej wymaganą dokładność odwzorowania samo
lotu przez jego komputerowy model.

Do rozwiązania podanych wyżej równań oraz określenia położenia samolotu 
względem grawitacyjnego układu współrzędnych zastosowano metodę przyrostową.

Przykładowo prędkość lotu samolotu w chwili t jest równa:

V{t ) =  V(t  -  A t) +  A tV (t -  A t) , (2.4)

gdzie: A ł jest krokiem czasowym.
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Sterowanie samolotem (modelem samolotu) jest całkowicie odmienne od stero
wania stosowanego w klasycznych modelach symulacyjnych [1,4].

Sterowanie w rozpatrywanym przypadku odbywa się przez zmianę: przecią
żenia normalnego n2, kątów pochylenia 6  i przechylenia <P, prędkości obrotowej 
wirnika silnika, temperatury gazów w dopalaczu itp. Przebiegi czasowe wymienio
nych parametrów sterowania odpowiadają przebiegom rzeczywistego samolotu w 
danym manewrze (zakręt na określony kurs, wykonanie figury akrobacji lotniczej, 
rozpędzanie do określonej prędkości itp.).

3. Struktura programu komputerowego

Zobrazowanie sytuacji powietrznej na ekranie wskaźnika radiolokacyjnego obej
muje N  sterowanych samolotów.

W  tym celu opracowano komputerowy program, którego schemat funkcjonalny 
pokazano na rys.l.

Rys. 1. Schemat funkcjonalny programu komputerowego; BIS -  blok identyfikacji 
samolotu, IK -  identyfikacja komend nawigatora, PSI 4- PSk -  procedury określające 

prawa sterowania, RR1 -4- RRm -  równania ruchu, BGO -  blok generacji obrazu sytuacji
powietrznej.

Wielkościami wejściowymi do programu (bloku idenfikacji samolotu BIS) są 
żądane parametry ruchu Pwe l-tego (/ G 1, samolotu (zmiana kursu o
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określoną wartość, uzyskanie określonej prędkości lotu, wykonanie figury akroba
cji lotniczej itp). Parametry Pwe =  PW {1) są zawarte w komendach operatora 
imitatora naprowadzania szkolonego nawigatora i dotyczą realizacji lotu przez /-ty 
samolot.

W  bloku identyfikacji komend IK następuje wybór odpowiedniego prawa ste
rowania samolotem (PSI -r PSk) oraz określonego typu równań ruchu (RR1 -f 
RRm). Układ m równań ruchu stanowi m szczególnych przypadków równań

Przykładowy zestaw realizowanych przez opracowany program elementów lotu 
(manewrów) modelu samolotu pokazano na rys.2. Niżej zamieszczono wybrane 
zależności określające prawa sterowania oraz równania ruchu dla realizacji wybra
nych manewrów samolotu.

W zakręcie model samolotu sterowany jest kątem przechylenia <P. Zmiana 
w czasie kąta $  jest zbliżona do przebiegów w rzeczywistych lotach -  odpowie
dnio dla danego typu samolotu. Z trzeciego równania (2.1) z wykorzystaniem
(2.2) i (2.3) wyznacza się współczynnik siły nośnej Cz {O =  0). Następnie oblicza 
się współczynnik Cx. Zmiany prędkości oraz kursu wyznaczone są odpowiednio 
z pierwszego i drugiego równania układu (2.1). W  przypadku zakrętu ze stałą
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prędkością, w każdym kroku obliczeń wyznaczana jest prędkość obrotowa wirnika 
silnika (w przypadku silnika z dopalaczem dodatkowo temperatura gazów w dopa
laczu) z warunkiem V  =  0.

Sterowanie modelem samolotu w lotach wznoszących i nurkowych realizowane 
jest bezpośrednio kątem 0  lub składową pionową prędkości lotu.

Sterowanie w manewrach skomplikowanych takich jak: półpętla, zwrot bojowy
i półprzewrót wykonywanych od wysokości h0 do żądanej wysokości hz (z prze
chyleniem #o), realizowane jest przeciążeniem n,. W  lotach tych przeciążenie 
założono w postaci:

n* =  ~ ~  > (3-1)

gdzie zmianę kątowej prędkości pochylania Q w funkcji wysokości lotu przyjęto 
w postaci:

a) liniowej

b) nieliniowej

e  =  j [ l  +  ^ c o . » ( x  +  i ^ ) ] ,  (3.3)

R =  0.5(h, ~ ho)— ^ -r  ■ (3.4)
cos#o

W  zależnościach (3.2) i (3.3) i] i n określają intensywność zmian prędkości ką
towych (krzywizny toru lotu). Stosowanie zależności (3.3) umożliwia dokładniejsze 
odwzorowanie toru lotu samolotu przez model. W rozpatrywanym przypadku ruch 
modelu opisują: pierwsze i trzecie równanie (2 .1) oraz nw. zależności określające 
kątowe prędkości Eulera: ,

#  = Q sin #tg G ,
Q =  Q cos §  , (3.5)

9  — Q sin #  1

oraz

cos Q

4. Weryfikacja modeli

Niżej zamieszczono wybrane wyniki porównawcze parametrów lotu modeli
i rzeczywistych samolotów. Wymienione wyniki dotyczą szkolno-bojowego sa
molotu poddźwiękowego (SBSP) oraz samolotów naddźwiękowych: myśliwskiego 
(MSN) i szturmowego (SSN).
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W tablicach 1, 2 przedstawiono porównanie niektórych wyników uzyskanych z 
badań modelu z wynikami prób w locie podczas wykonywania półpętli (tablica 1)
i zakrętu na stałej wysokości (tablica 2).

Tablica 1. Parametry lotu modeli i samolotów w półpętli (m -  model, 
s -  samolot)

Parametry początkowe Parametry końcowe
vp

pan/h]
h
M

f tz p

H
vk

[km/h]
h

[m]
nzk
H

t r

[s]
m 5.1 324 1.2 16

SBSP 717 2150 3500
s 4.8 323 1.4 16
m 4.3 640 1.8 26

MSN 1100 2000 6000
s 5.0 670 1.3 25
m 4.4 670 2.1 25

SSN 1100 730 4630
8 5.0 630 1.4 27

Tablica 2. Parametry lotu modeli i samolotów w zakręcie (m  -  model, 
s -  samolot)

[deg]
tr

[s]
vP

[km/h]
vk

[km/h]
m 24 370

SBSP 90 410
s 25 390
m 41 790

SSN 220 823
s 39 788

Wyniki zamieszczone w tablicy 1 (dla półpętli) otrzymano dla przeciążenia nz
(3.1), w którym kątowa prędkość pochylania Q została wyznaczona z (3.3). Loty 
rozpoczynano (w przypadku modelu i samolotu) z jednakowymi prędkościami Vv. 
Uzyskano przy tym praktycznie jadnakowe czasy realizacji tT figury. Różnice w 
wartościach prędkości i przeciążenia w chwili zakończenia manewru Vk i nzk 
mieszczą się w granicach występujących w rzeczywistych lotach.

W  przypadku zmiany kursu o kąt AlP (tablica 2) uzyskano praktycznie 
całkowitą zgodność wyników modelu z próbami w locie.

Na rysunku 3 porównano przebieg zmiany wysokości lotu SBSP i modelu pod
czas wykonywania lotu na pułap ze zmienną prędkością wznoszenia w. Charakter 
zmiany to =  w(h) przyjęto tak jak w rzeczywistych lotach, linia przerywana do
tyczy samolotu rzeczywistego a linia ciągła modelu.
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Rys. 3. Lot samolotu na puiap

X Ckm3
Rys. 4. Tory lotu samolotu i modelu w półpętli dla różnych przebiegów przeciążenia
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Na rysunku 4 pokazano tor lotu SBSP i modelu podczas wykonywania półpętli. 
Dla modelu założono trzy różne przebiegi przeciążenia normalnego podczas ma
newru:

a -  przebieg taki jak na samolocie rzeczywistym, 
b, c -  stałe w czasie, różne wartości przeciążenia.

Czas wykonania figury wynosi:
o -  15 s,
6 -  18 s, 
c -  14 s, 

w rzeczywistym locie -  16 s.
Wyniki uzyskane z badań symulacyjnych modeli są bliskie wynikom uzyska

nym z prób w locie. Występujące różnice nie mają istotnego znaczenia z punktu 
widzenia przewidzianego zastosowania.
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NUM ERYCZNA ANALIZA PARAM ETRÓW  RUCHU MODELU  
SAMOLOTU BOJOWEGO W  NAW IGACYJNYCH UKŁADACH

WSPÓŁRZĘDNYCH1

G r z e g o r z  B ę c z k o w s k i  

J e r z y  M a n e r o w s k i  

St a n i s ł a w  R y m a s z e w s k i  

F r a n c i s z e k  Z g r z y w a

Instytut Techniczni Wojtk Lotniczych, Wartztwa

W  oparciu o wyniki [1] przedstawiono komputerowy model symulacyj
ny lotu współczesnego samolotu wojskowego w nawigacyjnych układach 
współrzędnych z uwzględnieniem wybranych elementów zastosowania bojo
wego.
Przedstawiono wyniki obliczeń uzyskanych za pomocą opracowanego modelu, 
które stanowią jedynie ilustrację jego zastosowań.

1. Wstęp

W  pracy [1] przedstawiono model dynamiki lotu sterowanego samolotu w na- 
wigacyjnych układach współrzędnych. W  wymienionej pracy ruch samolotu roz
patrywany jest względem Ziemi, traktowanej jako elipsoida obrotowa. Podane 
są tam ogólne zależności umożliwiające realizację lotu po z gÓTy założonej trasie. 
W  opracowanym tam modełu wykorzystywany jest klasyczny model dynamiki lotu 
(ruch samolotu rozpatrywany jest względem nieruchomego układu współrzędnych), 
opracowany metodą identyfikacji z wykorzystaniem prób w locie [2].

Niniejsza praca stanowi rozwinięcie problemów podjętych w [1], Wykorzystano 
tu przedstawione w ww. pracy równania rachu wraz z zależnościami i algorytmami 
umożliwiającymi określenie położenia samolotu względem Ziemi i założonej trasy 
lotu oraz ogólne prawa sterowania samolotem w lotach trasowych.

Opracowany w niniejszej pracy model umożliwia realizację (nierozpatrywa- 
nych w [1]) następujących elementów lotu sterowanego automatycznie modelu 
naddiwiękowego samolotu o zmiennej geometrii skrzydła:

Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie*
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• lot trasowy składający się z określonej liczby odcinków wybranej trasy (z 
możliwością powrotu na pierwotnie założoną trasę lotu po odejściu od trasy 
aa zakresie sterowania ręcznego),

• automatyczne i półautomatyczne podejście do lądowania, 

e zastosowanie bojowe.

2. Opis modelu

s ierow er.i
r * c z n e

V

Mode 1 dynam  i k i 
1o t u  ( k 1a s y c z n y )

lotu

sterowania
autom atyczne

M odel UASL

-tłuaienic ruchów krOtkookraaowych 
-doprowadzanie do lotu poziomego 
■stabilizacja parametrów ruchu 
•nawigacja (loty traaowe) 

bojowe

Rys. 1. Schemat funkcjonalny modelu

Schemat funkcjonalny opracowanego modelu symulacyjnego przedstawia rys.l. 
Omawiany m odel opiera się na modelu dynamiki lotu samolotu w klasycznej po
staci [2] oraz modelu układu automatycznego sterowania lotem (UASL). Model 
dynamiki rozszerzono o równania określające położenie samolotu w nawigacyj
nych układach współrzędnych [1]. Uwzględniono przy tym wpływ wiatru geostro
ficznego na parametry ruchu samolotu. Model UASL stanowią układy równań 
różniczkowych i algebraicznych opisujących wychylenia steru wysokości, steru kie
runku i lotek, w funkcji parametrów ruchu samolotu i wybranego zakresu pracy 
UASL. Rozpatrywane zakresy pracy UASL przedstawiono na rys.l. Dla pierw
szych trzech z ww. zakresów, prawa sterowania przyjęto jak dla rzeczywistych 
układów sterowania stosowanych na współczesnych samolotach wojskowych [3]. 
Dla zakresu pracy UASL ’’ nawigacja” przyjęto w modelu, że linią pozycyjną po 
której realizowany jest lot trasowy samolotu jest ortodroma. W  tym przypadku 
podstawowym prawem sterowania samolotem w kanale przechylenia jest prawo ste-
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rowania lotką tzw.” lot po trasie” ,określone równaniem różniczkowym w postaci: 

« 4  + Su =  /(*n, P , P, 9) , (2-1)

gdzie:
-  aktualne i nakazane przechylenie samolotu,

P -  prędkość kątowa przechylania,
9 -  ciśnienie dynamiczne,
a -  współczynnik równania,

0 -  pochodna względem czasu.
Nakazane przechylenie samolotu opisane jest równaniem, którego prawa strona 

zależna jest od parametrów nawigacyjnych (Z  i Z):

b K  +  *n =  izZ +  i i Ż , |*„|<30<\ (2.2)

gdzie:
Z, Ż  -  zboczenie i prędkość zboczenia z trasy lotu, 
b, iZ} ii -  współczynniki równania.

Dla omawianego zakresu prawo sterowania w kanale pochylenia odpowiada 
zakresowi "stabilizacja” .

Zakres "zastosowanie bojowe” określony w modelu UASL, umożliwia realizację 
automatycznego bombardowania wybranych celów z lotu poziomego, nurkowego 
oraz z pętli ze stałym przeciążeniem normalnym. Do wyznaczenia czasu zrzutu 
bomby wykorzystano w modelu klasyczne równania ruchu rzutu ukośnego punktu 
materialnego w ośrodku stawiającym opór. Rozwiązując powyższe równania nume
rycznie dla aktualnych warunków początkowych zrzutu wyznaczanych w oparciu
o znane parametry lotu samolotu oraz dla znanego położenia samolotu względem 
celu obliczany jest czas, w którym następuje zrzut bomb. Wymieniony czas odpo
wiada czasowi, w którym pozioma odległość samolotu do celu jest równa zasięgowi 
bomby zrzucanej z samolotu.

W  opracowanym modelu współrzędne geograficzne celu mogą być wprowadzone 
jako punkt leżący na zaprogramowanej trasie lotu co gwarantuje prawidłowy nalot 
na cel oraz umożliwia wyznaczenie odległości do celu z zależności nawigacyjnych
[I]-

3. Wyniki obliczeń symulacyjnych

Przedstawione poniżej wyniki analizy numerycznej parametrów ruchu modelu 
samolotu dotyczą zakresów "nawigacja” i "zastosowanie bojowe” .
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Rys. 2. Trasa lotu na mapie o odwzorowaniu stożkowym

Na rys.2 pokazano na siatce mapy o  odwzorowaniu stożkowym wyniki lotu 
modelu samolotu na zakresie nawigacja po założonej trasie wraz z podejściem do 

. lądowania do wysokości 50m. Charakterystyczne punkty prezentowanego lotu to:

• L -  lotnisko,

• 1,2 ,3,4 -  punkty zmiany trasy zwane też punktami zmiany kursu,

• O', l ',2 ',3 ',4 ' -  punkty początkowe kolejnych odcinków trasy,

• PN2 -  wyniesiony punkt nawigacyjny.

Współrzędne geograficzne lotniska i punktów zmiany trasy 1, 2, 3, 4 są danymi 
wejściowymi do modelu i stanowią opis zadanej trasy lotu. Współrzędne punktów 
O', 1', 2', 3', 4' są współrzędnymi geograficznymi samolotu wykonującego zakręt na 
kolejny punkt zmiany trasy. Zapamiętywane są one automatycznie przez model w 
chwili, gdy aktualny kurs samolotu różni się o 5° od kursu nakazanego na kolejny 
punkt zmiany trasy. Punkt PN2 jest punktem charakterystycznym budowania 
manewru do lądowania. Współrzędne tego punktu wyznaczane są automatycznie 
przez model na podstawie znanego położenia lotniska, nakazanego kursu lądowania
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i strefy dolotu do lotniska. Lot samolotu po zaprogramowanej trasie pomiędzy 
kolejnymi punktami zmiany trasy jest zatem realizowany po budowanych automa
tycznie przez model ortodromach cząstkowych O '-l, l '-2 , 2 '-3, 3,-4 . Po dolocie do 
punktu 4 (końcowy punkt trasy) realizowana jest procedura powrotu na lotnisko, 
która obejmuje lot po ortodromie 4'-PN2 oraz pozostałe podzakresy nawigacyjne 
lotu ze sterowaniem automatycznym (przedstawione poniżej).

W  przedstawionym na rys.2 locie, wykorzystywane są następujące podzakresy 
sterowania nawigacyjnego:

o w kanale przechylenia czyli sterowanie lotką;
-  "lot po trasie” czyli lot po ortodromach cząstkowych (od punktu 

0' do punktu leżącego 7 km przed PN2),
-  wyjście na określony kurs lotu (3-ci zakręt na kurs prostopadły do 

kursu lądowania oraz 4-ty zakręt na kurs lądowania),
-  lot wg radiolatarni kursowej lotniska (etap podejścia do lądowania),

» w kanale pochylenia czyli sterowanie sterem wysokości;
-  stabilizacja wysokości barometrycznej,
-  zniżanie po tarze zniżania zaprogramowanym w modelu UASL,
-  lot wg radiolatarni zniżania do wysokości 50 m (etap podejścia do 

lądowania),

• w kanale odchylenia czyli sterowanie sterem kierunku;

-  tłumienie.

Na rys.3 pokazano trasę lotu w układzie przestrzennym X mapv, Ymapy oraz 
wysokość. Na rysunku tym widoczny jest pionowy profil trasy lotu, składający 
się z poprzednio wymienionych pod zakresów nawigacyjnych UASL (widoczne są 
zakresy lotu realizowane w kanale pochylenia).

3.2. W pływ  wartości współczynników praw sterowamia na parametry lotu tra
sowego samolotu

Wartości współczynników iz oraz t* w przedstawionym powyżej prawie ste
rowania lotką tzw. ” lot po trasie” dobrano w modelu UASL metodą kolejnych 
przybliżeń. Wpływ zmiany wartości tych współczynników na sposób dolotu sa 
mołotu do wyznaczonej trasy, pokazano na rys.4. Założono przy tym, że w chwili 
zerowej samolot znajdował się w odległości 570Gm od trasy, lecąc kursem: równo
ległym do niej.
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Rys. 3. Trasa lotu
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Linia punktowa na rys.4 to nakazana trasa lotu (Z  =  0), linia ciągła przed
stawia zmianę w czasie zboczenia samolotu od założonej trasy dla dobranych 
wartości współczynników iz oraz ii, zaś linie przerywane odpowiadają wartości 
współczynnika ii większej o 50% (linia 1) i mniejszej o 50% (linia 2) od dobranej.

Jak widać dobór współczynników ma istotny wpływ na efektywność lotu tra
sowego, co ma szczególne znaczenie przy wykonywaniu zadań bojowych, np. na
prowadzanie na cel.

3.3. W pływ  wiatru na param etry ruchu sam olotu

Rys. 5. Wpływ wiatru na parametry lotu

Opracowany model dynamiki lotu samolotu uwzględnia wpływ wiatru na para
metry ruchu, w tym na parametry nawigacyjne. Na rys.5 pokazano wpływ wiatru 
geostroficznego na zmianę kursu lotu i zboczenia z trasy w funkcji czasu. Przyjęto, 
że w chwili t =  0 samolot porusza się z prędkością V,, kursem geograficznym 89°
i zboczeniem z trasy równym 90 m. Linią punktową pokazano na rysunku kurs 
nakazany trasy lotu i założoną trasę lotu, zaś linią ciągłą zmianę kursu i zbo
czenia samolotu bez wpływu wiatru (Vw =  0). Linie przerywane przedstawiają
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zmianę omawianych parametrów z uwzględnieniem oddziaływania stałego wiatru 
wiejącego z północy z prędkościami Vw\ — 5 m/s i Vwj  =  10 m/s.

Jak widać ruch samolotu w przypadku oddziaływania wiatru realizowany jest 
po założonej trasie ( Z =  0) z kursem geograficznym poprawionym o wielkość 
znoszenia samolotn przez wiatr (poprawki A*fi i AS^). Poprawki są przez model 
generowane automatycznie (por. (2 .2 )).

3.4. Zastosowanie bojow e

Na rys.6 i 7 przedstawiono wyniki obliczeń uzyskane z modelu, wykorzysty
wanego do bombardowania celu o współrzędnych położenia, wysokości H =  0 i 
odległości Dc — 0. Na ww. rysunkach pokazano tor lotu samolotu (linia ciągła) i 
bomby (linia przerywana).

Zamieszczone wyniki dotyczą bombardowania z lotu nurkowego (rys.6) i pętli 
(rys.7). W przypadku bombardowania z lotu nurkowego podano wyniki dla dwóch 
kątów nurkowania 7  i dwóch prędkości lotu V. W drugim przypadku bombardo
wania celu (rys.7) założono stałe przeciążenie normalne w pętli (nx =  4 i nz =  3).

W  rozpatrywanych przypadkach samolot sterowany jest automatycznie, a lot 
odbywa się z zerowym kątem ślizgu.
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4. Uwagi końcowe

Przedstawiony komputerowy model symulacyjny, umożliwia praktycznie rea
lizację lotów z elementami zastosowania bojowego rzeczywistego samolotu wojs
kowego.

Model może być wykorzystywany do analizy pracy i doboru układów automa
tycznego sterowania do istniejącego, nowoopracowywanego łub modyfikowanego 
samolotu.

Zamieszczone wyniki obliczeń stanowią jedynie ilustrację zastosowań opraco
wanego modelu.
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M E C H A N I K A  
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WPŁYW STOPNIA UPROSZCZENIA MODELU NA SYMULACJĘ 
DYNAMIKI SAMOLOTU JAKO OBIEKTU STEROWANIA1

J e r z y  B o r o w s k i 

W ie sł a w  So b ie r a j

Wojtkowa Akademii Techniczna, Warszawa

1. Modele

Synteza adaptacyjnego układu sterowania lotem, może być przeprowadzona w 
sposób poprawny przy wykorzystaniu symulacji komputerowej. Niezbędna jest 
przy tym znajomość właściwości dynamicznych obiektu sterowania jakim jest sa
molot, oraz zjawisk fizycznych zachodzących w środowisku ruchu.

W  zaproponowanym układzie symulacyjnym zdeterminowane właściwości śro
dowiska ruchu samolotu zostały opisane zależnościami zgodnymi z Atmosferą 
Wzorcową. Właściwości stochastyczne uwzględniono natomiast w modelu tur
bulencji atmosfery. Model ten schematycznie przedstawiono na rys. 1.

Rys. 1. Model turbulencji atmosfery

Ze względu na to, że opracowano wiele modeli dynamiki samolotu uwzględ
niających różne czynniki, symulację komputerową przeprowadzono dla kilku wy
branych modeli w różnych stopniach uproszczenia. Decyzja o  wyborze modelu 
powinna być poprzedzona badaniem przydatności z punktu widzenia specyfiki syn
tezy oraz dokładności odtwarzania, parametrów ruchu w stanach nieustalonych.

Badania takie przeprowadzono w oparciu o  charakterystyki aerodynamiczne i 
konstrukcyjne rzeczywistego samolotu.

G EN ER A TO R Y  -  
SZUMU 

i B IA Ł E G O  I -

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”l
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Podstawą dla większości modeli dynamiki ruchu samolotu jest układ równań 
wektorowych:

» i

gdzie:
G — miVi -  główny wektor ilości ruchu (pędu), 

t
K  =  J2(Ti x miVt) ~ główny moment ilaści ruchu (kręt).

1.1. Model nr 1

Pierwszym uproszczeniem ogólnych równań ruchu jest założenie, że samolot 
jest ciałem doskonale sztywnym oraz jego masa pozostaje niezmienna w czasie.

Otrzymany w ten sposób model dynamiki można przedstawić układem nieli
niowych, uwikłanych równań różniczkowych:

m (~<F ~  rVfc +  *“ *) =  *

m ( l F  ~  pWk +  rtlfc)  =  &*>&**"-) »

~ Quk +  PVk) =  Z(<», o^ , V, ń„,9,&m,/},l3w, ...) ,

-  I*z (pq +  + (/* -  Iv)qr +  /„ (r*  -  ę2) +  (p7 -  ^ )  =

= L(Vy H ,/?, f3w,Pię, r,6n, ńny...) ,

/v§ +/xi^ 2 ~ + ”  J*)rp+J»* (9P Ixy (9 r~ ^ ) ~

— Al (ot* Q) OtfUi OtfmVy H yflnyQ)Pi Ty&Ull J 

J  "  r« ) +  (7» -  7x)M  -  I y * (r p -  +  /* » (f2 -  P2) -

gdzie:
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H -  wyskokść geopoŁencjałna, 
aw -  kąt natarcia wiatru,

-  kąt ślizgu wiatru, 
fin -  obroty względne silników, 
m -  masa samolotu.

Pozostałe oznaczenia zgodne z PN-83/L-01010.
Pierwsze trzy równania to równania równowagi sił, pozostałe to równania rów

nowagi momentów w stanach dynamicznych.
Schemat ogólny modelu przedstawiono na rys.2.

H ym uszenio zaJcfócajĄce

Vl 

-5

<uo
S1V%>

w*
i i  i

NIELINIOWY MODEL DYNAMIKI 
SAMOLOTU W RUCHU ZŁ020NYM.

NIELINIOWY MODEL ŚRODOWISKA 
RUCHU SAMOLOTU.

4-
IV

i
T "
i
X

■l
V.. i I TV h H ..ty

Rys. 2. Schemat ogólny nieliniowego modelu dynamiki układu ”samołot-środowisko” w 
ruchu złożonym; /* , / , ,  f ,  -  składowe siły zaburzającej ruch w układzie współrzędnych 

związanych z samolotem; mx,m y,m, -  składowe momentu zaburzającego ruch w 
układzie współrzędnych związanych z samolotem; h -  wysokość geometryczna lotu 

samolotu; pozostałe oznaczenia jak poprzednio

Jest to najogólniejszy z rozpatrywanych modeli, gdyż pozostałe otrzymywano 
przez wprowadzenie określonych założeń upraszczających.

1.2. Model nr 2

Model nr 2 to nieliniowy model dynamiki samolotu w izolowanym ruchu 
podłużnym. W  modelu tym oprócz typowych dla tego typu przypadku upro
szczeń, założono stałą wartość przyspieszenia ziemskiego. Nie rozróżnia się przy 
tym wysokości geometrycznej i geopotencjalnęj. Nie uwzględniono w nim również 
dodatkowych sił związanych z dobowym ruchem Ziemi i momentów giroskopowych
pochodzących od wirujących mas silników napędowych. Można go przedstawići
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f

układem nieliniowych uwikłanych równań różniczkowych: 

dVk

fdO da
—mVk ~ — Fyk(Yi B,ot,ctw,h ni6m, 0 , ...) 

dPd

~ § ’  =  V ^  “ “ ( *  “  t t )  *

gdzie:
Fxk, Fvk ~ składowe wypadkowej siły w okładzie współrzędnych 

związanym z torem lotu.
Model ten schematycznie przedstawiono na rys.3.

c-i  <u
* ~*1 ęr •
I  I '

Wymuszenia zakłócające

*u
1

t ,  -V
i  i

1 . NIELINIOWY MODEL DYNAMIKI 
SAMOLOTU V IZOLOWANYM 
RUCHU PODŁUŻNYM.

2 . NIELINIOWY MODEL ŚRODOWI SKA 
RUCHU SAMOLOTU.

i — i— i— i  i  r
H n. n t* tx

9

6

Rys. 3. Schemat ogólny nieliniowego modelu dynamiki układu * samolot-środowisko” w
izolowanym ruchu podłużnym

1.3. Model nr 3

Model nr 3 to pełny linearyzowany model dynamiki samolotu w izolowanym 
ruchu podłużnym. Model ten uzyskano przez linearyzację modelu nr 2. W modelu 
tym rozpatrywane są tylko przyrosty wokół punktu pracy. Można go przedstawić
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Rys. 4. Schemat strukturalny pełnego linearyzowanego modelu dynamiki samolotu
izolowanym ruchu podłużnym

w postaci zapisu macierzowego:

bii bl2 - •• bik
bii 622 • ■ • &2fc

ł>wl bw 2 bwk

*1
«2

1

&1V

n u  n i2 ••• n l 3 
n2i n2 2 • ■ • «2j

nu ni2 ■■■ n

Pi
P2

.  P' .

BS = N P ,

gdzie:
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B -  macierz współczynnikiów względem wymuszeń,
5  -  wektor przyrostów wymuszeń,
H -  macierz współczynników względem parametrów lotu,
P  -  wektor przyrostów parametrów lotu.

Elementy macierzy B i N zostały wyznaczone dwoma metodami:

® metodą analityczną,

• metodą numeryczną.

Jako metodę numeryczną przyjęto zmodyfikowaną metodę małych zabu
rzeń, wykorzystującą cztery przyrosty zaburzeń wokół punktu pracy. Wartości 
współczynników macierzy obliczone zostały w oparciu o  wielomian dogładzający 
3-go rzędu wyznaczony metodą najmniejszych kwadratów.

Dokonując transformaty Laplace’a równania macierzowego, model nr 3 można 
przedstawić w postaci schematu strukturalnego zgodnie z rys.4.

1.4. M odel nr 4

Jako ostatni model oznaczony nr 4 rozpatrywano linearyzowany model dyna
miki samolotu w krótkookresowym ruchu podłużnym.

Model ten opracowano w oparciu o model nr 3 przy uwzględnieniu specyfiki ru
chu krótkookresowego. Uwzględniono więc tylko te elementy macierzy B i M które 
mają decydujący wpływ w czasie pierwszych kilku sekund lotu, po wystąpieniu za
burzenia.

Model ten można opisać układem operatorowych równań ruchu:

(s + nn )A F  + n ^A ff  + n ^ A a = buAńn  + 613/® + &16A a w ,

TI2 4 S& 9  +  (s -I- ti26)A q  =  &21 A n n +  bmA6 m +  621/ -  +  &2&Aaw , 
s(s  +  7234) A# +  ( 7137.S +  ri3s )A a  =  631 Ań. n +  632 A  +

-f&35̂ v + (1>36 + sb37)A a w ,

+ n ^ A a  + s A H  =  0 .

Model ten przedstawiono na rys.5.

2. W ynik i

Wymienione modele poddane były badaniom w układzie komputerowej symu
lacji, której schemat przedstawiony jest na rys.6 .
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Rys. 5. Schemat strukturalny linearyzowanego modelu dynamiki samolotu w ruchu
krótkookresowym

Rys. 6. Schemat układu do badania dynamiki samolotu jako obiektu sterowania w 
różnych stopniach uproszczenia



78 J.B o r o w s k i , W .S o b ie r a j

Dokonano analizy porównawczej przedstawionych modeli.
Analiza miała na cela:

1. Określenie wpływu dokonywanych uproszczeń na dokładność odtwarzania 
parametrów lotu samolotu w stanach nieustalonych.

2. Sprawdzenie przydatności wymienionych modeli z punktu widzenia specyfiki 
syntezy adaptacyjnego układu sterowania samolotem.

Porównania przebiegów ?mia.n parametrów lotu przy różnych wymuszeniach 
dokonano metodą jednoczynnikowej analizy wariancji.

Przy każdym rodzaju wymuszenia testowano, czy przebiegi zmian parametrów 
lotu pochodzą z tej samej populacji generalnej, przy założonym poziomie istotności.

Przykładowe przebiegi zmian parametrów lotu i weryfikacje hipotez Hq, 
zakładających, że pochodzą one z jednej populacji generalnej przedstawiono na 
rys.7 4- 14.

Rys.7 i 8 ilustrują, że różnice w odtwarzaniu parametrów lotu dla modeli nie
liniowych i linearyzOwanych pogłębiają się przy większych wartościach wychylenia 
steru wysokości. Nieliniowe modele dla tych przypadków nie różnią się istotnie 
względem siebie podobnie jak modele linearyzowane.

Przebiegi zmian parametrów na iys.9 i 10 są ilustracją zasady, że zmiana wa
runków lotu nie wpływa na tendencje rozbieżności między modelami nieliniowymi
i linearyzowanymi.

Na rys.ll i 12 pokazano, że istnieją przypadki kiedy dla jednych parametrów 
lotu wszystkie modele różnią się istotnie między sobą, dla innych parametrów 
natomiast przy tym samym wymuszeniu i tych samych warunkach początkowych 
stwierdzamy, że nie różnią się istotnie.

Rys. 13 jest ilustracją skrajnego przypadku, kiedy linearyzowany model ru
chu krótkookresowego dobrze odtwarza przebieg zmian wybranego parametru w 
przedziale czasu charakterystycznym dla ruchu długookresowego. W  większości 
przypadków natomiast model dynamiki ruchu krótkookresowego zgodnie z oczeki
waniami znacznie odbiega od pozostałych dla długich przedziałów czasu.

W  przypadku wymuszenia turbulencją atmosfery w większości przypadków 
zmian parametrów modele nieliniowe istotnie różnią się od modeli linearyzowa- 
nych. Jako przykład pokazano na rys. 14 zmianę kąta natarcia

3. Wnioski

Przeprowadzone badania obejmowały 120 testów porównawczych przebiegów 
zmian parametrów przy różnych wymuszeniach.
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Czas ( s )

Rys. 7. Zmiana kąta pochylenia samolotu A9 =  / ( f )  po wychyleniu steru wysokości
6m -  -0 .5  [deg]

WysokoSC lotu ho=4000 (m )
Prędkość lotu V*,=500 ( km /h )

Czas (s)
Rys. 8 . Zmiana kąta pochylenia samolotu A# — f(t)  po wychyleniu steru wysokości

=  - 2  [deg]
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Model nr 4

Rys. 9. Zmiana kąta natarcia Aa =  f(t)  po skokowym wychyleniu steru wysokości
<$m =  - 2  [deg]

0.12

Wysokość lotu 
PrędkoSC lotu 
Masa samolotu
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Rys. 10. Zmiana kąta natarcia Aa =  f(t)  po skokowym wychyleniu steru wysokości
*m =  - 2  [deg]
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Wysokoi’* |otu b0 -4 0 0 0  (m )  
Predkose lotu V(„=500 (k m / h ) 
Moso samofotu m = 5 0 0 0  (k g ) 
Stało C20SU silników T f=  1.5 (s )

T E S T H o

Gl obal 0

1 -  2 0

1 -  3 0

1 -  4 0

2 - 3 0

2 - 4 0

3 - 4 0

* * * * *  Model nr 1 
r a ra s a  Model nr 2 

Model nr 3 
Model nr 4

Czas (s)
11. Przyrost prędkości zmian kąta pochylenia. A# =  f ( t )  pG zmianie obrotów 

siłników napędowych A « „  =  10 %
Wysokość lotu ho= 4 0 0 0  (m )
Prędkość lotu V«>=500 (k m / h )
Masa samolotu m = 5 0 0 0  (k g )
Stolo czasu silników Tr=  1.5 (s )

TFST Ho

Global ! 1

1 -  2 1
1 - 3 1
1 -  4 1

2 - 3 1
2 - 4
5 -  4 i 1 i

........ : 'i - ................7-1-1 rTTTTrrrrrTT
0-00 -f.OO 2-00 -5-0D 400

Czas (s )
Eys. 12. Przyiest prędkości samolotu AV* =

Aa» =

***** Motfel rir 1
i Model nr 2*«**,&* Model ty 3

Mbdei hi 4
5.00

obrotów silników



82 J .B o r o w s k i , W .S o b ie r a j

Wysokość lotu h0=4000 (m ) 
PrfdkoSC lotu Vm=5Q0 (Knt/h) 
Masa samolotu nr=5000 (itg) 
Czas .nnpulsu +„„* 2(fr)
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Rys. 13. Przyrost prędkości zmian kąta pochylenia A.6 — f (t )  po impulsowym 
wychyleniu steru wysokości -  ruch długookresowy
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Rys. 14. Przyrost kąta natarcia A  a =  f ( t )  po skokowym wychyleniu steru wysokości 
6m =  —2 [deg] i zaburzeniu turbulencją atmosfery
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Wnioski z analizy są następujące:

1. W  przeważającej liczbie przypadków modele 1 i 2 nie różniły się między 
sobą w sposób istotny. Zasada ta dotyczy również modeli 3 i 4 dla krótkich 
przedziałów czasu po wystąpieniu zaburzenia.

2. Modele linearyzowane w większości przypadków różniły się istotnie od modeli 
nieliniowych.

3. Różnice w odtwarzaniu parametrów lotu były zależne od następujących czyn
ników:

-  wielkości zaburzenia,
-  rodzaju zaburzenia,
-  analizowanego parametru lotu,
-  warunków początkowych analizowanego ruchu.

Różnice te powiększały się przy zwiększaniu przedziału czasu analizy zmian 
parametrów.

Jednoznacznie więc nie można stwierdzić, który z wymienionych modeli jest 
najbardziej przydatny dla potrzeb syntezy adaptacyjnego układu sterowania sa
molotem; W ybór modelu zależny będzie m.in. od przyjętego prawa sterowania 
wykorzystującego odpowiednie parametry ruchu samolotu.

Czas obliczeń przy modelach nieliniowych znacznie się wydłuża. Dla przyjętej 
metody rozwiązywania równań różniczkowych i przyjętej metodzie interpolacji cha
rakterystyk aerodynamicznych samolotu stosunek czasów obliczeń dla modelu nr 
4 i 1 jest jak 1 : 35. Stosunek czasów jest bardzo zależny od przyjętej metody 
interpolacji charakterystyk aerodynamicznych samolotu.



Łr THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

A  fully acrobatic turboprop tandem two-seat military 
trainer which, as a result of specific design,comprises jet 
like handling qualities, maintaining low training costs, 
charakteristlc for turboprop power. Due to these features, 
a wide training syllabus is possible, containing also the 
phases normally executed on costly jets only. Tho jet-pilot 
cues on a propeller driven plane are the result of the 
following:
-aircraft general geometry - low aspect ratio wing and 
high surface loading, maintaining low draw and power 
loading;
-  cockpit Interior design, general arrangement and 
Instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.
A combined effect of the minimal overall dimensions, low 
weight and high power, result in:
- excellent perfomance - both, level speed and jet-like 
climb;
possibility to take significant underwing stores, giving a 
wide spectrum of training tasks.
The aircraft consists of a semimonocoque all metal low 
wing structure with retractable tricycle- type landing gear 
and Is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 H P) or by 3 other kinds of 
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated 
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).
It comprises systems like the electric, hydraulic, 
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the 
escape (ejection seats) systems.
An audio integrating system controls the audio services 
from all the communication, navigation and Interphone 
systems. O n customer demand, single or dual VH F, U H F  
and/or H F systems may be installed. Both cockpits are to 
be fully instrumented and furnished according to 
customer's specification. The optional equipment pattern 
Includes various avionic and flight Instrumentation 
systems from simple ones, up to very sophisticated with 
GPS, LORAN, ILS, MLS, FM S, EFIS and H U D  included 
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g 
etc. may be installed.
Any other requirement of the customer-, will be 
investigated with great care. The manufacturer is ready to 
start talks concerning details of equipment any tkno.TTte 
deliveries can start In about one year after contract 
signing.
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M O D E L P R O C E SU  W S T Ę P N E J O R IE N T A C JI 
B E Z K A R D A N O W E G O  SY ST E M U  N A W IG A C JI IN E R C JA L N E J1

A lb er t  O rty l

W ojskow a A k a d e m ia  T e ch n iczn a , W arszaw a

1. W prow adzenie

Lotnicze inercjalne system y nawigacyjne w sposób autonom iczny wyznaczają 
parametry charakteryzujące pozycję , prędkość i położenie przestrzenne statku p o 
wietrznego (S P ). Jako dane wejściowe do wyliczenia tych parametrów wykorzystują 
inform acje o liniowym i kątowym  ruchu SP względem przestrzeni inercjalnej, m ie
rzone przez elementy pomiarowe wchodzące w skład systemu. W  systemach karda- 
nowych elementy pomiarowe zamontowane są na stabilizowanej giroskopowo plat
form ie, natomiast w systemach bezkardanowych są bezpośrednio zamontowane na 
kadłubie SP.

Blok pom iarowy rozpatrywanego bezkardanowego systemu nawigacji inercjal
nej składa się z trzech przyspieszeniomierzy i trzech urządzeń mierzących prędkości 
kątowe, które w ogólności nazywać będziem y giroskopami. Osie pom iarowe przys
pieszeniom ierzy i giroskopów wyznaczają pom iarowy układ współrzędnych P  w 
taki sposób, że na każdej osi układu znajduje się jeden giroskop i jeden przy- 
spieszeniomierz. Założono, że pom iarowy układ współrzędnych w sposób idealny 
pokryw a się z układem związanym ze SP. W  ten sposób sygnały z przyspieszenio
mierzy i giroskopów reprezentują składowe wektorów przyspieszenia pozornego i 
prędkości kątowej ruchu SP względem przestrzeni inercjalnej wzdłuż osi pom iaro
wego układu współrzędnych. A by realizować zadania nawigacyjne należy przyjąć 
pewien bazowy układ współrzędnych B , w którym  będzie rozwiązywane główne 
równanie nawigacji inercjalnej:

a =  w -  g , (1.1)

gdzie:
a -  wektor przyspieszenia pozornego; 

w  -  wektor przyspieszenia bezwzględnego, w =  

g  -  wektor przyspieszenia siły ciężkości.

'Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Zmierzone w pomiarowym układzie współrzędnych sygnały są przeliczane do 
układu bazowego zgodnie ze wzorem:

gdzie:
B, P

B =  C fP  ,

wektory odpowiednio w bazowym i pomiarowym uk
ładzie współrzędnych

(1 .2)

CB -
C li c 12 c 13 
Ca C22 C23 
C31 C32 C33

detC =  1 , CTC =  CCT =  E ,

T -  symbol transformacji macierzy,
C -  macierz transformacji z pomiarowego do bazowego 

układu współrzędnych,
E -  macierz jednostkowa.

Wymaga to wyznaczenia macierzy transformacji C, do czego wykorzystuje się 
sygnały wyjściowe z giroskopów mierzących ruch kątowy SP w przestrzeni iner
cjalnej. Zależności pomiędzy zmierzonymi prędkościami kątowymi a położeniem 
przestrzennym określa poniższe równanie:

gdzie macierz:

U p  =
0 —Wf3 U-P2 

<»*P3 0  —U p i
—Upi U)pi 0

(1.3)

określa zmierzone prędkości kątowe ruchu SP względem inercjalnego układu 
współrzędnych.

Macierz transformacji C w dowolnym momencie czasu możemy otrzymać 
całkując równanie ( 1.2 ) z uwzględnieniem warunków początkowych dla t =  0. 
Informacje o warunkach początkowych otrzymujemy podczas przygotowania do 
pracy systemu nawigacji inercjalnej. Zakres ten obejmuje dwie podstawowe czyn
ności [1]:

1. wstępną orientację bloku pomiarowego;

2. określenie początkowych wartości współrzędnych położenia i prędkości SP.
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Pod pojęciem wstępnej orientacji w ogólnym przypadku rozumie się określenie 
orientacji przestrzennej pomiarowego układu współrzędnych P  względem układu 
bazowego B. Może to być zarówno analityczne określenie wzajemnej orientacji 
dwóch układów współrzędnych bądź też zestaw czynności pozwalających na uz
godnienie osi tych dwóch układów (systemy kardanowe).

Przeprowadzenie wstępnej orientacji wymaga rozpatrzenia dwóch głównych 
układów współrzędnych:

1. pomiarowego układu współrzędnych P  związanego z elementami pomiaro
wymi;

2. bazowego układu współrzędnych B.

Rys. 1. Wzajemne położenie układów współrzędnych B, Bc, I oraz umiejscowienie 
wektorów prędkości kątowej ruchu dobowego Ziemi Oz oraz przyspieszenia

siły ciężkości g

W  niniejszych rozważaniach jako bazowy układ współrzędnych przyjęto układ, 
którego osie skierowane są odpowiednio: 5 j  -  na północ N, B 2 -  na 
wschód E, £3  -  wzdłuż pionu miejscowego i tworzą prawoskrętny, prostokątny 
układ współrzędnych (rys.l). Fizyczna realizacja konkretnej metody często wy
maga wprowadzenia dodatkowych układów współrzędnych -  inercjalnego układu 
współrzędnych I  i bazowego-wyliczonego układu współrzędnych Bc. Niezależnie 
od tego jakimi środkami pomiarowymi dysponujemy wszystkie metody wstępnej 
orientacji mają jedną łączącą je cechę -  każda mierzona wielkość jest wielkością 
wektorową. Mimo, że zmierzone w procesie wstępnej orientacji wielkości mogą
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być przedstawione w postaci wektorów, to do właściwego przeprowadzenia tego 
procesu wystarczy określić tylko ich kierunek. Określenie modułu wektora i jego 
składowych nie jest warunkiem koniecznym a tylko procesem pośrednim do okreś
lenia kierunku wektora.

Można wykazać [2], że określenie przestrzennego położenia pomiarowego układu 
współrzędnych przy pomocy wielkości wektorowych wymaga pomiaru minimum 
dwóch niekołinearnych wektorów, których orientacja względem bazowego układu 
współrzędnych jest znana.

Przy realizacji wstępnej orientacji względem płaszczyzny horyzontu i południka 
geograficznego oraz ze względu na przyjętą konfigurację bloku pomiarowego., jako 
te wektory przyjęto wektor prędkości kątowej ruchu dobowego Ziemi £źg oraz 
wektor przyspieszenia siły ciężkości Należy jednak zaznaczyć, że w rejonach 
podbiegunowych następuje zakłócenie warunku mekolin earnośd mierzonych wek
torów (rys.l).

2. Sform ułowanie psabłejrm

2.1. Założenia

W  niniejszych rozważaniach założona, że przygotowanie systemu beskardano- 
wego do pracy ma odbywać się w sposób jak najbardziej automatyczny i autono
miczny, czyli bez korzystania z zewnętrznych źródeł informacji.

Nieruchomy system bezkardanowy będzie prawidłowo zorientowany, gdy war
tości składowych przyspieszenia aglc, o ® B 3c prędkości kątowych mchu 
układu bazowego B  względem układu inercjalnego I  uiBic-y WB2cr wB3c spełniają 
poniższe warunki:

« B łe 3 a -n
tt®2 = «B 2c = f (1 .1 )

« » 3 *3Sfc I a p s

W SI ^ B ic Q z c o s t p U^pj

= U & tc = 0 > (2 -2 )
WJ53 t*B3c —O z s m < p Ufp3

gdzie:
SI z  ~ prędkość kątowa radiu dobowego Ziemi, 

Qz =  15.04°/fe;
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(fi -  początkow a szerokość geograficzna;
Cp  -  m acierz transform acji z układu pom iarow ego do bazo 

wego;

Cp c -  m acierz transform acji z układu pom iarow ego do bazo-
w ego-w ylk zon ego; 

a P \ ,  aF2> a P 3  ~  sygnały wyjściowe z przyspieszeńiom ierzy; 
w p i, w p2, w f>3 -  sygnały wyjściowe z giroskopów.

W  wyniku niedokładnych obliczeń zam iast m acierzy transform acji C otrzym u
jem y macierz Cc, co  prowadzi do błędnego przeliczenia zm ierzonych składow ych 
przyspieszeń i prędkości kątow ych do układu bazowego B  -  czyli zam odelow any 
został bazow y-w yłiczony  układ współrzędnych Bc. B łędy te są uzależnione od  war
tości m acierzy C, w obec czego m ożem y wprowadzić pętlę sprzężenia zw rotnego, 
w której błąd przeliczenia przyspieszeń i prędkości kątowych SP jest podaw any 
na wejście system u w cełu uaktualnienia bieżącej m acierzy transform acji tak, aby 
doprow adzić do zrównania się m acierzy Cc i  C; zapewnia to  spełnienie warunków
(2 .1 ) i (2 .2 ).

A b y  przejść z układu bazow ego B  do bazow ego-w yliczonego Bc, należy złożyć 
kolejno trzy obroty  [3]:

1. o  kąt odchylenia W w okół osi J53;

2. o  kąt pochylenia  0  w okół osi B'2\

3. o  kąt przechylenia #  w okół osi 2?lc .

W  dalszej części zostaną rozpatrzone niezależnie każdy z obrotów  oraz ich 
złożenie.

Założono, że została przeprowadzona zgrubna wstępna orientacja i kąty !?, 0 ,
#  można uznać za małe. Wówczas macierz Cc można uznać za ortogonalną, tzn.:

C jC c =  E , (2 .3 )

gdzie E -  macierz jednostkowa.

2-2. Obrót wokół osi B\ o  kąt przechylenia $

Obrót wokół osi B i o kąt przedstawiony jest na rys.2.
Bazowy—wyliczony układ współrzędnych Bc jest powiązany z układem bazo

wym B równaniem macierzowym:

Bc = R(#)B , (2.4)
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gdzie R (#) -  jest macierzą obrotu zdefiniowaną jako:

'  1 0 0 ' '  1 0 0 ' '  0 0 ' 0 '

R(<?) ~ 0 1 $ = 0 1 0 — 0 0
0 1 0 0 1 0 0

Z równania (1.2) i (2.4) otrzymujemy:

B c  =  R { # ) C p P  .

Macierz C c  otrzymujemy z równań (1.2) i (2.5):

=  m c f ,

C f ‘  =  ( E - # ) C ?

(2.5)

(2.6) 
(2.7)

Aby uzgodnić osie bazowego-wyliczonego układu B c z osiami układu bazowego 
2?, należy wyznaczyć odpowiednie sygnały różnicy i sprowadzić kąt <? do  zera.

Zmierzone składowe przyspieszeń ap\, ap2 , ap3  są przeliczane do bazowego- 
wyliczonego układu współrzędnych Bc wg zależności:

k 3 c  =  (E -  # )C | A p  , 

która po rozwinięciu ma postać:

(2.8)

(2.9)

Z równania (2.9) widać, że składowe a.B2c i <*B3c SĄ obarczone błędem 
wynikającym z istnienia kąta przechylenia # . Wzorem metody poziomowania

« B l c ( C l i Cl2 C13 0 0 0 \ a p i
« S 2 e

= C21 CZ2 C23 +  # C31 C32 C33 aP7
«B 3 c \ . C31 C32 C33 — c m - C 22 - C 23 ) aPZ
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systemów kardanowych, można wykorzystać składową aB2c do wyliczenia sygnału 
korekcyjnego, który dokona analitycznego obrotu wokół osi Bi o kąt ( —£ ) (uak
tualnienie macierzy Cc):

d ^  1 Q ^— CB‘  -  CS'£d dt p  ~
gdzie:

£p =
0 —£P3 £P2 

£ p 3 0  — Epi 

—£P2 £P I  0

(2.11)

Sygnały korekcyjne £pi, £pi, £P3 otrzymamy poprzez przeliczenie sygnału agic 
do pomiarowego układu współrzędnych:

£ P i a B2c
£P2 0

£P3 0
(2.12)

gdzie:
Cp = (cf-)T.

Można wykazać [4], że przy takiej pętli sprzężenia zwrotnego kąt przechylenia <P 
wraz z upływem czasu maleje wykładniczo do zera ze stałą czasową l/y :

—# + g$  = 0 . 
at (2.13)

Innymi słowy, bazowy-wyliczony układ współrzędnych Bc dąży do pokrycia się 
z rzeczywistym układem bazowym B  czyli jest realizowana wstępna orientacja 
względem osi B\.

2.3. Obrót wokół osi Bj o kąt pochylenia &

Obrót wokół osi B? 0 kąt O przedstawiony jest na rys.3.
Bazowy-wyEczony układ współrzędnych Bc powiązany jest z układem pomia

rowym P  zależnością podobną do (2.5), a mianowicie:

Bc =  R(0)C|P , (2.14)

gdzie R(<9) jest macierzą obrotu zdefiniowaną jako:

1 0 - e ' '  i 0 0 ' 0 0 0 'R(0)~ 0 i 0 = 0 1 0 - 0 0 0
e 0 i 0 0 1 -e 0 0
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Zmierzone składowe przyspieszeń api, ap2, aps są przeliczane do bazowego- 
wyliczonego układu współrzędnych Bc wg zależności:

A bc = (E -  Q)CfAP , 

która po rozwinięciu przyjmuje postać:

aB lc ( Cli c 12 c 13 - C 31 —C32 —C33
a B2c = C21 C22 c 23 +  6 0 0 0
aB3c V C31 <=32 C33 c n c 12 c 13

n a P l

a P2) a PZ

(2.16)

(2.17)

Z równania (2.17) wybieramy składową (~aBlc) jako daną do wyliczenia sygnałów 
korekcyjnych en , eP2, eP 3 , takich aby dokonać analitycznego obrotu wokół osi 
B2 o kąt ( - 0 ) .  Sygnały korekcyjne otrzymamy przeliczając ' { -a Blc) do układu 
pomiarowego P:

(2.18)

Podobnie jak przy obrocie wokół osi Bx można wykazać, że przy takiej pętli 
sprzęzenia zwrotnego kąt pochylenia 6  maleje wykładniczo do zera ze stałą czasu
I/? :

Jt 0  +  90  =  0 • (2.19)

£P1 0
£P2 -  Cp -a s ie
£p3 0

2.4. Obrót wokół osi B3 o  kąt odchylenia V

Obrót wokół osi B3 o kąt 9  został przedstawiony na rys.4 .
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Rys. 4.

1 9 0 ' ’ 1 0 0 ‘ 0 - 9 0 '
R(!P) ~ - 9 1 0 = 0 1 0 — 9 0 0

0 0 1 0 0 1 0 0 0

Bazowy-wy liczony układ współrzędnych Bc jest powiązany z układem pomia
rowym zależnością:

Bc =  R(PJCfP , (2.20)

gdzie R(l?) jest macierzą obrotu zdefiniowaną jako:

(2.21)

W  tym przypadku z uwagi na to, że obrót jest realizowany w płaszczyźnie hory
zontu, sygnały z przyspieszeniomierzy nie mogą być danymi do wyliczenia syg
nałów' korekcyjnych. Można natomiast wykorzystać wielkości zmierzone przez gi- 
roskopy -  składowe prędkości kątowej ruchu dobowego Ziemi Qz-

Przeliczamy zmierzone składowe prędkości kątowej przez zgrubnie wyznaczoną 
macierz transformacji Cc do bazowego-wyliczonego układu współrzędnych zgodnie 
z zależnością:

Wflc = (E -  ®)Cpu>P , (2.22)

która po rozwinięciu przyjmuje postać:

UBlc { Cli C12 Ci3 C21 C22 C23 \ w pi
Wfi2c = C21 C22 C23 +  9 —C u — C12 —C13 UP2
<*>B3c V C31 C32 C33 0 0 0 WP3

(2.23)

Aby system bezkardanowy był prawidłowo zorientowany to zgodnie z równaniem
(2.2) wyraz u>B7c (tzw.składowa wschodnia) powinien się zerować. Wobec tego 
można wykorzystać tę wartość do wyliczenia sygnałów korekcyjnych sp\, £p2, 
£j>3 , takich aby dokonać obrotu wokół osi B$ o kąt (— 9). Sygnały korekcyjne
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otrzymamy, przeliczając (— u > b 2c )  do układu pomiarowego P\

£ P i 0

£P2

II 0

EP3 . ~ «B 2c

Podobnie Jak w poprzednich przypadkach można wykazać [1], że przy takiej 
pętli sprzężenia zwrotnego kąt 9  maleje wykładniczo do zera ze stałą czasu 
l/\f?zcos^>):

^-9  +  Qz& ca&<p =  0 . (2.25)

2.5. Złożenie trzech obrotów

Bazowy—wyliczony układ współrzędnych Bc można otrzymać z układu bazo
wego B, dokonując obrotów o kolejne trzy kąty &,4> co jest przedstawione na 
rys .5.

Rys. 5.

Macierze obrotów R(#), R (0), R (?) zostały zdefiniowane wyżej. Bazowy- 
wyliczcmy układ współrzędnych Bc jest wobec tego powiązany z układem pomia
rowym P  zależnością:

Re =  R (# )R (e )B (# )C fP . (2.26)

Jeżeli zdefiniujemy O jako antysymetryczną macierz postaci:

fi =  R (# J * (e )* (# ) ~
0 - 9  6  
*  0 -4> 

- 0 * 0

(Z27)
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to równanie (2.26) można zapisać w postaci:

Bc = (E -Q )C fP . (2.28)

Wielkości błędów konieczne do wyliczenia sygnałów korekcyjnych macierzy trans
formacji wybieramy następująco:

1. wielkość a-Boc wykorzystana będzie do korekcji odchylenia wokół osi Bx\

2. wielkość ( —asie) zastosujemy do korekcji odchylenia wokół osi B}',

3. wielkość ( —̂ B2c) wykorzystamy do korekcji odchylenia wokół osi B x i B3.

Wielkości te otrzymamy przeliczając zmierzone składowe przyspieszeń i pręd
kości kątowych do bazowego-wyficzonego układu współrzędnych Bc:

&3c — CpcAp  , (2.29)

(2.30)

Sygnały korekcyjne otrzymamy, przeliczając aB2c, - a g i c ,  - w B2c do pomiarowego 
układu współrzędnych P :

(2 .31)
£ p i

-  C p
a B2c

£P2 - « S l c

.  £ p s  . —<^B2c _

Zgodnie ze wzorem (2.10) mamy:

d c B* -  r s <= 
d t p  ~

(2.32)

Schemat blokow y układu realizującego tę m etodę wstępnej orientacji przedstawia 
rys.6.

3. W nioski

W  systemach kajdanowych w celu przeprowadzenia procesu wstępnej orien
tacji wykorzystujemy sygnały z elementów pomiarowych do generowania sygnałów 
korekcyjnych, sterujących silnikami ruchomej platformy (poziomowanie i oriento
wanie w azymucie).

W  systemach bezkardanowych, które nie posiadają ruchomej platformy nie 
możemy w ten sposób wykorzystywać sygnałów korekcyjnych. Dlatego należy
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Rys. 6. Schemat blokowy procesu wstępnej orientacji

wprowadzić do algorytmu pracy systemu specjalny program, realizowany przez 
komputer nawigacyjny, na wejście którego podawane są sygnały z bloku pomiaro
wego. Komputer w sposób analityczny ’’ obraca” platformę pomiarową wyliczając 
nową, dokładną macierz transformacji.

Dowolny mały błąd zgrubnej wstępnej orientacji maleje wykładniczo do zera, 
przy czym stała czasu przy poziomowaniu wynosi l/g, natomiast przy obrocie w
azymucie l/(f2z  cosv)-

W przedstawionych rozważaniach założono, że nie występują drgania SP, a ele
menty pomiarowe nie są obarczone błędami. Celowe byłoby przeprowadzenie badań 
modelowych zarówno bez jak i z uwzględnieniem tych warunków oraz wprowadze
nie filtru optymalnego poprawiającego parametry procesu wstępnej orientacji.
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G r z e g o r z  C ię żk i 

W iesław  So b ie r a j

Wojtkowa Akademia Tcckniczna, Wartza%ia

1. W prowadzenie

Systemy sterowania lotem ze śledzeniem rzeźby terenu stosowane są w statkach 
powietrznych już od kilkunastu lat (np. samoloty F-16, rakiety Cruise). Obniżenie 
wysokości lotu w celu wykorzystania maskujących właściwości terenu pozwala na 
zmniejszenie skuteczności radarowych systemów obronnych przeciwnika. O ile 
zastosowanie ’’ optymalnego” systemu śledzenia terenu w każdym samolocie jest 
ekonomicznie nieuzasadnione, o tyle dobrze jest znać szanse jakie ma dany samolot 
na dotarcie do celu bez wykrycia przez przeciwnika. Szanse te w znacznym stopniu 
zależą od zastosowanego w nim systemu sterowania umożliwiającego lot na małej 
wysokości.

W artykule przedstawiono wyniki analizy właściwości dynamicznych samolotu 
I—22MS w aspekcie wykonywania lotów na małej wysokości z uwzględnieniem pew
nych ograniczeń. Przyjęte ograniczenia wynikają z możliwości fizjologicznych pi
lota i stopnia uproszczenia rozwiązań technicznych mających swoje odzwierciedle
nie w kosztach realizacji.

Wyniki te pozwalają wstępnie określić:

• maksymalną wysokość przeszkody;

• minimalną odległość od przeszkody;

• zasięg stacji radiolokacyjnej śledzącej rzeźbę terenu;

• przedział zmian sygnałów sterujących.

Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji * Mechanika w Lotnictwie*i
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2. Założenia

1. Lot odbywa się na małej wysokości w terenie średnio pofałdowanym. Mier
nikiem pofałdowania jest odchylenie standardowe wysokości Hn uzyskanej 
w procesie próbkowania:

dT =
»=1

gdzie:

N  -  liczba próbek w strefie;

Hn -  wysokość terenu uzyskana przy n-tym  pomiarze.
I tak za teren średnio pofałdowany przyjmuje się teren, dla którego:
41.8 m < dr <111 m.

Gdy brak danych o pofałdowaniu terenu to przyjmuje się że spodziewana 
wysokość przeszkody wynosi: Hp max =  '&dT.

Do analizy przyjęto: Hv jT =  100 m; Hv max =  300 m.

2. H0 =  100 m -  wysokość bezwzględna przyjęta jako wysokość lotu fazy I.

3. Obroty ń zespołu napędowego pozostają niezmienne w całym zakresie lotu.

4. Moment bezwładności Jy w trakcie lotu pozostaje niezmienny.

5. Zmiana masy wynika ze średniego zużycia paliwa m =  m — Qpt.

6. Lot odbywa się w atmosferze niezaburzonej.

7. Samolot wchodzi do strefy wykonywania zadania lotem ustalonym prostoli
niowym.

8. Dopuszczalne przeciążenia pionowe n2 £ (O-f 3.5) zgodnie z normą M IL-F- 
8785B.

3. Rozwiązanie problemu

Analizę oparto na rozwiązaniach układu uproszczonych nieliniowych rów
nań izolowanego ruchu samolotu w płaszczyźnie pionowej zapisanych w układzie
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przepływu i w układzie ziemskim o początku w punkcie rozpoczęcia wykonywania 
manewru:

dV, _  y ,

—  = yaSlU70 , 
dx0 

dt

(3.1)

=  V, cos 70

Jako dane do obliczeń wykorzystano charakterystyki aerodynamiczne samolotu
I-22MS uzyskane z badań tunelowych modelu i aproksymowane wielomianami 
aproksymującymi n-tego stopnia o postaci:

N

n=0

Zagadnienie podzielono na dwie fazy. Pierwsza faza to prostoliniowy lot usta
lony do strefy wykonywania manewru, a druga -  krzywoliniowy lot w płaszczyźnie 
pionowej wymuszony stałym wychyleniem steru wysokości Sh.
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3.1. Faza I

Wykorzystując warunki:

E ^  = o ,  

£ m ,  =  o ,

(3.2)

można fazę tę nazwać fazą przygotowania samolotu do wykonywania manewru. 
Podczas jej trwania zostają ustalone wielkości parametrów będących niezmiennymi 
w fazie drugiej -  czyli tzw warunki początkowe. Najeżą do nich obroty zespołu 
napędowego ń oraz kąt zaklinowania statecznika poziomego iph. zapewniający 
spełnienie warunku J2 M y =  0. Wyznaczono także przedziały zmian kąta natarcia 
Qo w funkcji masy i prędkości samolotu. Analiza przeprowadzonych obliczeń ogra
niczyła zakres prędkości lotu na danej wysokości ze względu na ciąg rozporządzalny 
Pr zespołu napędowego do V, G< 0.3 -ł- 0.6 > Ma.

Zlinearyzowana i uproszczona postać dwóch ostatnich równań układu (3.2):

określa transmitancję samolotu w ruchu krótkookresowym o ogólnej postaci:

(—i -f n2Q)Aa + (s + « 2e)A ©  = n^sk^h
(3.3)

(n^aS +  » 3i )A a  +  (s2 + n3qs) A 0  = nm A«5̂

4’tfceta

3 ---- <&>P.

. . .  -daeti
Ha=0.b

—dzefs 
Ha=O.S

rr> (19=0.5
4000 4500 5500 J500 600C (500 1000 f i00 S0X 

Rys. 2. Wykres bezwymiarowego współczynnika tłumienia ruchu krótkookresowego

Rozwiązanie układu równań (3.3) dla przyjętych wariantów masowych i pręd
kości określiło przedział zmian bezwymiarowego współczynnika tłumienia (  w 
ruchu krótkookresowym.



Wg MIL-F-8785B powinien on zawierać się w przedziale <  0.35 -f 1.3 > . Jak 
widać na rys.2 samolot I-22MS ” bez automatyki” ze względu na (  nie spełnia 
warunków w /w  normy. Jest samolotem "przetłumionym” .

Element ten należy uwzględnić przy projektowaniu systemu automatycznego 
sterowania (SAS).
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3.2. Faza II

Ruch samolotu w fazie II opisany jest układem równań (3.1). Sygnałem 
sterującym jest stale wychylenie steru wysokości Sh £<  — 0.5 —  7 > ° mające na 
celu wymuszenie ruchu w płaszczyźnie pionowej. Układ równań (3.1) rozwiązywany 
jest metodą Rungego-Kutty czwartego rzędu. Wyniki obliczeń wykorzystano do 
wyznaczenia (dla założonej masy i prędkości):

-^0100 _ drogi, na której samolot osiąga wysokość H p =  / / 10o =  100 m
(rys.3);

A'o300 drogi, na której samolot osiąga wysokość Hv =  300 m (rys.4);
Umax “ maksymalnej wysokości jaką jest on zdolny osiągnąć przy

stałym £/, (rys.5);
drogi, na której osiąga HmlLX (rys.6);

n2 przeciążeń jakim podlega pilot w trakcie wykonywania ma
newru (rys.7);

e  . - kąt pochylenia samolotu w momencie osiągnięcia Umax
(rys.8).

Jak wynika z rys.5 dla znaczącej części zakresu sterowań maksymalna wy-
sokość jaką może osiągnąć badany samolot jest określona wysokością, na której 
następuje przepadanie (a > akr) lub kąt pochylenia toru lotu 7„ przekroczy 
wartość 90°. Wraz ze wzrostem prędkości zakres ten rozszerza się. Z tego też 
względu należy przyjąć za rzeczywistą Hmax wysokość mniejszą od wyliczonej 
Umax- Dla prędkości lotu z liczbami Macha równymi 0.5 i 0.6 ffmax wielokrotnie 
przekracza założoną maksymalną wysokość spodziewanej przeszkody. Minimalna 
wartość Hmax dla tych prędkości wynosi 1900 m. Z tego też względu zakresy te 
są poza zainteresowaniem. W  przypadku gdy V„ =  0.3 Ma maksymalna wartość 
Hmax dla masy m — 7000 kg wynosi 600 m. Dla parametrów tych samolot nie 
osiąga Hpmax gdy |^| < 0.5° oraz |£h| >  6.5°.

Rys.6 ilustruje w jakiej odległości od przeszkody o wysokości Hmax powinien 
rozpocząć się manewr omijania ze stałą wartością kąta wychylenia steru wysokości 
6h- Dla średnich wartości masy i prędkości lotu (6000 kg; 0.5 Ma) w badanym 
zakresie 6h £ <  —0.5 4— 6 > ° droga ta zawiera się w przedziale Xomax £ <  12000 -f. 
1600 >m . Ominięcie przeszkody o wysokości Hpmax =  300 m wymaga drogi
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(a)
Droga potrzebna do osiągnięcia Hp=)00n

Kąt uychalenia steru wsottóci [deal

(b)

(c)

Droga potrzebna do osiągnięcia H>=tOOn

1500

1000

300

Dro9a potrzebna do osi^gufcia H»=10fc 
X100 Cal

2.5 5

Kąt uchylenia steru iwsotasci [degj

Rys. 3.
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(a ) Droga potrzebna do osiągnięcia tł=330»

Dr:-35 poir2?bna cC osiągnięcia H^30Cfc

(c)
Oroga potrzebna do osiągnięcia tV=300s>

Kat uychylenia stem lysoktrici td?g3 

Rys. 4.
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(a)
Maksy"fcln5 uysokośc o s ik a n a  przez I-22K?

Kat wychylenia steru wysokości £deg3
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1-235
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---rj=SX0ifę
—  *=5C3>;
<Ł

(c)

Kat uychylenia steru  i^jsotości ideąj

Maks^jsaini uys o k -;-: osisgana przez

Kąt uychulenia steru i*eota=ti laegl

Rys. 5.
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3000
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Xo In. __________________________

0 2 .5  5  7 .5

Ką1 uychylenia steru wysokości IdegJ

Rys. 6.
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Rys. 7.

IteŁsyjialny kąt pochylenia saaolotu prTy 
osiąganiu H>=JOOa 

Teta Łdeg]____________________ t1a=0.3

; I
I i

!
J •

- ..... . ! -

__L .
—

i

--------
i / »

i
i.* —....

—  tft=-4.5 
Ha=0.6

—-  nz dop

---- *=-0.5
Ha=0.5

—  dh=-8 
Ma=O.S

—  <tv=-0.5 
lteFO.3

—  £*=-10 
m Ha=0.3

■s
- -HF7000te

-• »=eooota
—  bf9300I«5

2.5 '  5 1.5

Rąt wychylenia steru uysotości Łdeg]

Rys. 8.
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dłuższej niż A 0300 S< 700 4  2500 > m co przedstawia rys.4. Z analizy wynika, 
że minimalny zasięg stacji radiolokacyjnej powinien być większy od maksymalnej 
wartości Xomax■ Obniżenie wysokości przeszkody do / / pjr = 100 m skraca ten 
zasięg do przedziału <500 41800 > m (rys.3).

Rys.7 przedstawia występujące przeciążenia n2. Parametr ten ogranicza wy
chylenie steru wysokości dla badanego zakresu zmian masy i prędkości lotu do 
wartości Sh £<  -0 .5  4  -4 .5  >, dla którego nz < 3.5.

Osobnym zagadnieniem jest wartość kąta rozwarcia wiązki radiolokatora <pT. 
Wiąże się to z odpowiedzią na pytanie: jak długo przeszkoda powinna być "wi
dziana” przez radiolokator? Wydaje się, że ze względów bezpieczeństwa i kom
fortu psychicznega pilota przeszkoda powinna być śledzona do momentu gdy
H, > Hv + hz (hz -  założona wysokość bezpieczna). We współcześnie stosowanych 
stacjach radiolokacyjnych do pomiaru odległości <pT — 30° przy czym oś wiązki 
nie pokrywa się z osią podłużną samolotu OAf. Wartość yy jest ściśle związana z 
wielkością kąta pochylenia samolotu w końcowej fazie osiągania zadanej wysokości.

Rys. 9.

Dła badanego zakresu sterowań = 30°. W  locie rzeczywistym przy optymal
nym sterowaniu w/w wartość nie będzie osiągana, jednakże w analizie ruchu należy 
przyjąć ją jako maksymalną możliwą do uzyskania. Fakt ten sprawia, że przy osi 
radiolokatora X r pokrywającej się z osią samolotu połowa kąta rozwarcia wiązki 
powinna wynosić <pr/2  = 30°. Gdyby oś X T odchylić o kąt j3 wtedy ip'r/ 2 =
W badaniach próbnych systemów automatycznego sterowania lotami na małych 
wysokościach prowadzonych w USA kąt <pT wynosił 90°.
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4. W nioski

Wyniki przeprowadzonych obliczeń wykazały, że w badanym zakresie mas przy
datność Samolotu I-22MS do lotów na małych wysokościach z omijaniem przeszkód 
w płaszczyźnie pionowej podlega następującym ograniczeniom:

• prędkość lotu przy ń <  1 w zakresie < 0.3 -f 0.6 > Ma;

« wychylenie steru wysokości ^  = <  —0.5-i-—4.5>°;

o maksymalna dopuszczalna wysokość przeszkody ^ pmax S 500 m;

• zasięg stacji radiolokacyjnej do pomiaru odległości nie mniejszy niż 2500 m;

e kąt rozwarcia wiązki radiolokatora <pr > 60° dla przypadku kiedy oś wiązki 
stacji radiolokacyjnej pokrywa się z osią podłużną samolotu;

« samolot jest "przetłumiony” i należy spodziewać się gładkiego toru lotu.

Rys. 10. 1 -  rzeźba terenu; 2 -  trajektoria samolotu manewrowego; 3 -  spodziewany tor
lotu samolotu 1-22 MS

Powyższe wyniki mogą posłużyć do formułowania założeń wstępnych przy pro
jektowaniu SAS do lotów na małych wysokościach z omijaniem przeszkód.
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Technical data
Sealing tandem

Masses:
Empty with M.601T 1600 kg

Length 9.0m Empty with PT6A-62 1450 kg
Span 9.0 m Maximum take-off 2700 kg
Wing area 13.0 m2 Maximum underwing stores 800 kg
Internat tuei 560!
Peffomance«
Engine rating 950 HP 750 HP
Maximum level speed 560 km/h 500 km/h
Staffing speed 112 km/h 112 km/h
Initial climb 20.6 m/s ia3m/s
Cet&ng 10000m 10000 m
Take-off run 172 m 220m
Landing run 184 m 184 m
Range (v/dhout stores) 930 km 1000 km

Fb CBW#?/01. Hr Sims

EnpOftnr;
r r /n f iPi jwłiuęh«ws»wo !W«4u 7ng>ar4c7ne9D SpAł-łooASap StanAn flodnocwiych 81 Ot 0?B W»»to.c SO J wioton (D 7?> 10 8001 
luiota- St Wt. *1 ?B«S SbHiMo (0 73) 13 73 56



M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

S Y M U L A C JA  N U M E R Y C Z N A  LO TU  SA M O L O T U  
P A SA ŻE R S K IE G O  W  O P A R C IU  O ZA P IS  P A R A M E T R Ó W  D L A

S A M O L O T U  EŁ-62M 1

M iz a n u r  R a h m an

J e r z y  M a r y n ia k

Instytut Lotnictwa, Warszawa

W pracy przedstawiono symulację numeryczną, rzeczywistego, sterowanego 
lotu samolotu pasażerskiego, korzystając z niektórych parametrów lotu zar- 
pisanych przez pokładowy rejestrator lotu. W tym celu,zbudowano model 
matematyczny sterowanego samolotu na bazie odpowiedniego modelu fizycz
nego. Przedstawiono również zastosowanie przyjętej metody przy wyznacza
niu własności dynamicznych i tworzeniu trajektorii lotu samolotu. Można 
dodać, że metoda ta, również pozwala na sprawdzenie wiarygodności zareje
strowanych parametrów przez pokładowy rejestrator.

1. Wstęp

Dokładne wyznaczenie własności dynamicznych samolotu, na podstawie za
pisu pokładowego rejestratora, jest ważnym problemem spotykanym przez zespół 
zajmujący się obiektywną kontrolą lotu. Zadaniem zespołu jest bieżąca i obiek
tywna kontrola nad prawidłowym działaniem samego samolotu oraz personelu 
łatającego. Jest to bardzo ważne dla bezpieczeństwa lotu oraz kosztów eksplo
atacyjnych. Natomiast w warunkach eksploatacyjnych, spotykany problem polega 
na niepełnej łub błędnej rejestracji parametrów. W  dodatku,bezpośrednie pomiary 
niektórych dynamicznych zmiennych, mogą być niepraktyczne lub niewiarygodne 
do wykonania.

W  pracy tej zbudowano zjednoczony model numeryczny klasycznego samo
lotu pozwalający na wyznaczanie parametrów związanych z ruchem samolotu 
wykorzystując kilka parametrów rejestrowanych przez rejestrator lotu. Stosowanie 
takiej praktyki jest możliwe dzięki temu, że siły i momenty działające na samo
lot, a których rezultatem jest ruch samolotu po trajektorii, są związane z dobrze 
znanymi nam równaniami ruchu z dynamiki obiektów ruchomych (DOR) [2,4,6,9].

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Rys. 1. Postać wydruku zarejestrowanych parametrów po deszyfracji
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Obliczenia przeprowadzono na przykładzie samolotu IŁ-62M, w którym numerycz
nie wyznaczono parametry stanu, inne parametry związane z ruchem samolotu oraz 
trajektorię lotu w oparciu o zapis pokładowego rejestratora MSRP-64. Rejestracja 
za pomocą tego rejestratora (wykonana z częstością 2 lub 8 Hz) zawiera między 
innymi: przeciążenia nx, ny, ra2, kąty Eulera 6 , <P, W, wysokość barometryczną 
Hp, prędkość przyrządową Vp, wielkości sterowania Sy, $l, o zh ,  obroty po
szczególnych silników (nx, n2, n3, n4 w procentach), temperaturę otoczenia toi 
itd [8].

Wydruk wartości tych parametrów po deszyfracji otrzymuje się w postaci tabeli 
lub wykresów (rys.l).

2. Ogólne m atem atyczne m odelowanie sam olotu sterowanego

W celu przeprowadzenia symulacji numerycznej lotu samolotu zbudowano 
model matematyczny, na podstawie modelu fizycznego, uwzględniając czynniki 
mające jakiś wpływ w badanym systemie, tzn. sterowany ruch samolotu w atmo
sferze rzeczywistej.

Samolot (rys.2) jest traktowany jako sterowany,nieodkształcainy układ mecha
niczny o sześciu stopniach swobody x x, yu  zx, Q, <P, Sterowanie odbywa 
się w czterech kanałach: pochylenie & -  przez wychylenie steru wysokości <5#, 
przechylenie #  -  przez wychylenie lotek 6L, odchylenie f  -  przez wychylenie 
steru kierunku óy oraz prędkości Vq -  przez zmianę ciągu silnika T położeniem 
dźwigni sterowania silnikiem 6? .

Dynamiczne równania ruchu samolotu opisano w ąuasi-wspórzędnych układu 
własnego samolotu dzyz, stosując równania Boltzmanna-Hamela dla układów 
mechanicznych o więzach holonomicznych [5,9].

Związki kinematyczne między układem związanym z ziemią Oix xyxzx oraz 
układem związanym z samolotem 0xyz  [9]:

r =  col[x1, y 1,ż1, £ , Ś , 9 ] = f ( U , V , W , P , Q , R , § , 9 , ¥ ) .  (2.1 )

Dla samolotu IL-62M, przyjęto:

Sy = Sz =  0,
I x y  —  l y z  — 0 »
Ve =  =  ya =  Za =  0  ,

gdzie:
Tc [x c , Vci Zc] , ra =  [® o;2 /o ,^ o] ,

określają odpowiednio środek masy oraz środek aerodynamicznego samolotu.
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Rys. 2. Przyjęte układy odniesienia, współrzędne kątowe, prędkości liniowe i prędkości
kątowe

Po odpowiednim przekształceniu ostatecznie przyjęto do obliczenia następujące 
równania ruchu:

U =  k8 \X -  mQW  + mRV +  SX(Q2 + R2)] , (2 .2 )

V  =  k Ą Y -m R U  +  m P W -k iS Ą N +  k2PQ +  k7Ixx(L +  k3QR +
+  1X*PQ) -  hzRQ -  k*Sx(Y -  mRU Ą- mPW  -  SXQP) +  (2 .3 )

+ 5x(WP-.Ri7))sxQi>] ,

W  =  ka [Z -  mPV + mQU + hS x (m  +  k^RP +  I „ (R 2 -  P2) +  k4k8(Z -

-  mPV +  mQU -  SXPR) +  SX(W P -  UQ)) -  5r PJ?] , (2 .4 )

P =  k7[L + k3QR +  k!lxĄ N + k7PQ +  k7Ixz(L + k3QR + I „ P Q ) -

-  Ir,QR  -  k8Sx(Y -  mRU +  mPW -  SXQP) +  SX(W P  -  RU)) +  (2 .5 )

Q =  ks[M +  kiiRP +  I „ ( R ? - P 2) + k 4ka(Z -m P V  +  m Q U -S xPR) +



+  SX(W P  -  UQ)\ , (2-6)

R — ki +  ^2PQ  "I" kjIxz(L  +  k$QR +  IXZPQ ) — IXzRQ ~ k&Sx(Y  ~

-  mRU +  m PW  -  SXQ P ) +  SX{W P  -  RU)] , (2.7)

gdzie:

ki =  / ,  -  n jr , -  a j/m  > ‘ 3 =
1

fc4 -  5* +  Jf*r , 5 “  -  SX(SX +  M ^ ) /m  ’

*6 =  1 , - / . ,  *7 =  £  , *s =  -  •

Siły i momenty dziłające na samolot podane są następująco:

X  =  —\pSV% (Cm cos ̂  cos a  +  Cj,0 sin 0 cos <* -  C2(łsina) + X q Q  -
4

-  mg sin 0  +  Tm cos $ty  +  X aZBazH  +  X sb Sh  +  (2.8)
*=1

+  X svSv +  X {l 6l  ,

Y  =  \PSV02 ( - C xa sin/? +  CyaCOs/3) +  YpP  +  YrR  +  mg cos 0  sin £  +

+  YSvSv , (2-9)

Z -  -  ~pSVę ( c xa cos f3 sin a +  Cya sin /3 sin a  +  Gza cos a ) +
4

+  Zq Q +  mg cosB  cos #  -  sinsPry +  (2.10)
*=sl

+  ZazBa z u  +  ,

L -  ^pSV$ C  (Cia cos /? cos q +  Cma sin /? cas a  — Cna sin tt)]  +
4 4

+  L pP  +  LrR  -  ] P  Tm yn  sin &ty  +  $ 3  ®a +  (2.11)
«=i «=x

+  I « v$y +  LfL&L ,

M  =  i^5Vo [a:0(c»aC06^ana + C,0sin^sina-fC^oCosa)+

+  C^sin/J +  CmoCos^J +  MqQ -  mjrxc cc* 0  cos # +
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4 4

+  ^m \%Ti sin $ ty  +  zn  cos <?tk) -  Y2  ^Ti^r» cos <£7̂  +  (2 .12) 
i=i ;=i

+ P s in ^ jy )  +  MazHazH + Msh 6h  ,

N  ̂P^Vq [z <x ( —Cza sin (3 +  Cya cos (3) -  C (Cia cos (3 sin a +

+  Cna cos a +  Cma sin/3 sin a j j  +  N pP + Nr R +  (2.13)
4

+ mgxc cos 6  sin Tjjiyn  cos <Pty +
i=i

4

+  ^ T i ^ T i Q  COS 4>t y  +  N s v 6 y  +  N s l 6 l  .
1=1

Wysokość lotu:
H = - z i  . (2.14)

Gęstość powietrza dla H < 11000 m wynosi:

/ Z l  \  4 .^5 6

M  = " I 1 +  44300) ' <2' 15>

Liczba Macha:
A/f a — ___________ _

20.055y/Ut '
FoMa = ----------- =  . (2 16)

Ciąg silnika:

Tm =  T //=o(nT.)(— ) ° '7( l  -  0.42Ma+ O.OOlMa2) . (2.17)
■ Po

Prędkość kątowa obrotów zespołu turbo-sprężarki:

2 n
WT’ = 6 0 "T* ' (2-18)

3. Realizacja sym ulacji num erycznej lotu

Równania ruchu samolotu sterowanego X  =  wyprowadzone z modelu
matematycznego rozwiązano numerycznie za pomocą procedury Runge-Kutty-
Verner’a V-tego i VI-tego rzędu dla podanych warunków początkowych X  — X q
dla t — t0 [1],
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Wartości początkowe dla wektora stanu dla tak postawionego zadania wyzna
czono na podstawie niektórych parametrów zarejestrowanych przez pokładowy re
jestrator po uprzednim uwzględnieniu wszystkich błędów metodycznych, ze wzglę
du na zmiany warunków atmosferycznych przyjętych przy skalowaniu przyrządów 
rejestrujących lub ze względu na położenie nadajników [8,9].

Dla przykładu wartości początkowe, składowych prędkości liniowych wyzna
czono na podstawie zarejestrowanej prędkości przyrządowej Vp.

Rzeczywista prędkość samolotu względem wiatru w układzie samolotowym 
Oxyz wynosi Vq:

Kąt natarcia a  oraz kąt ślizgu /3 wyznaczono na podstawie zarejestrowanych 
współczynników obciążeń nrx i nry. W tym celu, trzeba najpierw przeliczyć te 
wartości dla początku układu Gzy z, w którym wprowadzono równania ruchu, a 
położenia nadajnika przeciążeń w tym układzie określa wektor położenia:

(3.1)

gdzie:
AVa  -  poprawka na ściśliwość powietrza,
A -  poprawka na błędy aerodynamiczne,

U =  Vq cos a  cos (5 , V  =  T-fcsin/? ,
(3.2)

W  — Vo sin a  cos /3 .

fd — [®d» y<ł> ̂ y] i
(3.3)

Przy odpowiednich założeniach i przekształceniach otrzymano [9]:
_ ***0 ft* równ (q=0)
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Początkową rzeczywistą wysokość lotu Hr obliczono na podstawie zarejestrowanej 
wysokości barometrycznej Hp, po uwzględnieniu wszystkich błędów [9] np:

Ht =  Ep +  (± A Ht) +  ( ± A H har) +  (± A Ha) , (3.5)

gdzie A Et, AHbar i A Ha określają odpowiednio poprawkę na zmiany tempera
tury, zmiany ciśnienia atmosferycznego oraz poprawkę na błędy aerodynamiczne.

Masę oraz położenie środka masy dla początkowej chwili obliczenia wyznaczono 
w/g następujących wzorów:

m = m0 -  msp , ' (3.6)
xc =  -0.249 -  5.216 • lO ^ m ^  , (3.7)

gdzie:
ttiq -  całkowita masa samolotu przy starcie,

4

TOjp = J2  m,-ż, -  ubytek paliwa w kg spalony przez 4 silniki.
*=1

W celu przeprowadzenia symulacji sterowanego lotu należało interpolować war
tości tych parametrów, z których skorzystano w sposób ciągły na podstawie dys
kretnych rejestracji z odpowiednią częstością. Są to głównie parametry sterowania
6h , &L, f>v, płożenia klapy S rl, położenia statecznika poziomego azn, liczba 
obrotów poszczególnych silników n\, ri2 , « 3, Uą oraz temparatura otoczenia tot.

Schemat blokowy sterowanego lotu samolotu przyjęty do symulacji numerycz
nej przedstawiono na rys.31.

Wyniki takiej symulacji rutynowego lotu samolotu IŁ-62M, przedstawiono na 
wykresach 4 — 8. Równania ruchu były całkowane dla 100 s lotu przy zmniejsze
niu wysokości przed lądowaniem. Na rys.4 przedstawiono trajektorię wybranego 
fragmentu lotu, natomiast na rysunkach 5 -f 8 pokazano kolejno przechylenie <?, 
kurs 9, pochylenie 6  oraz przeciążenie pionowe nz jako funkcji czasu.

Dodatkowo dla porównania na ostatnie cztery wykresy nałożono zarejstrowane 
wartości tych parametrów przez rejstrator pokładowy.

4. Wnioski

W tej pracy przedstawiono symulację numeryczną sterowanego lotu samolotu 
w oparciu o zapis niektórych parametrów przez pokładowy rejestrator. Metoda 
ta,może służyć do sprawdzenia stopnia doskonałości modelu matematycznego, pra
widłowości działania układu sterowania lub pilota. Również może służyć do wy
krycia niesprawności działania nadajnika lub układu rejestrującego. W warunkach

l ry8unki zamieszczono na końcu pracy
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eksploatacyjnych może służyć do szkolenia pilotów, a w razie wypadku może pomóc 
odtwarzać pełny obraz przebiegu lotu i ewentualne znalezienie przyczyn wypadku 
[3]. Pozwala również na badania innych zjawisk uwzględniając istotę tego zjawiska-

Ogólny charakter symulacji jest zgodny z rzeczywistością, natomiast niezgod
ność wartości parametrów (występują w niedużym stopniu) spowodowana jest 
różnymi czynnikami takimi jak: niedoskonałość samego modelu matematycznego 
samolotu, niedokładność, czułość i nieciągłość (dyskretny charakter) rejestracji 
oraz warunki rejestracji jak na ruchomym samolocie.

Problem ten wymaga dokładniejszych analiz w przyszłości.
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Rys. 3. Schemat blokowy symulacji numerycsnq sterowanego lotu samolotu pnyjęty do
obliczenia
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Rys. 4. Trajektoria lotu dla obliczanego fragmentu lotu

—  PHI obi l*]

czas ts)

Rys. 5. Przebieg przechylenia 0  samolotu dla obliczanego fragmentu lotu w funkcji
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Rys. 6. Przebieg kursu 9  samolotu w funkcji czasu
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Rys. 7. Przebieg pochylenia 0  samolotu w funkcji czasu
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Rys. 8. Przebieg przeciążenia pionowego n, samolotu w funkcji czasu
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R ealy  F louti 

Jerzy  M aryniak

Politechnika Warszawska

W pracy rozpatrywano dynamikę lotu wielosilnikowego samolotu w sta
nach awarii silników, na przykładzie samolotu pasażerskiego "klasy” IŁ- 
62M. Przedstawiono przykładowe wyniki obliczeń symulacji numerycznej, 
pokazujące wpływ różnej konfiguracji i liczby uszkodzonych silników na cha
rakter i wielkość zmian parametrów ruchu przestrzennego samolotu.

W ykaz oznaczeń

ca -  średnia cięciwa aerodynamiczna płata,
Cia,Cma,C na -  bezwymiarowe współczynniki momentów aero

dynamicznych,
Cxa,C ya,C za -  bezwymiarowe współczynniki sił aerodynamicz

nych,
g,h  -  przyśpieszenie ziemskie i wysokość lotu,
Jx, Jy, Jz -  momenty bezwładności samolotu względem osi

układu odniesienia 0xyz,
Jxz -  moment dewiacyjny samolotu względem osi x -z

układu odniesienia 0xyz,
Lp, Lr, M q , Np, N r -  pochodne aerodynamicznych momentów wzglę

dem składowych prędkości kątowej samolotu, 
Lst, L$v,M azh, Msh,N&v -  pochodne aerodynamicznych momentów wzglę

dem wychyleń powierzchni sterowych, 
m -  masa samolotu,

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ”  Mechanika w Lotnictwie'
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Mu, -  pochodna aerodynamiczna momentu pochy
lającego względem zmian prędkości wznosze
nia,

S -  powierzchnia odniesienia płata,
Sx -  moment statyczny samolotu względem osi 0x

układu odniesienia 0zyz, 
t -  czas,
Vó -  prędkość lotu samolotu,
x a , xc -  współrzędne środka aerodynamicznego samo

lotu i jego środka masy w układzie osi Ozyzj 
X q , Y p , Y r , Z q  -  pochodne sil aerodynamicznych względem

składowych prędkości kątowej samolotu, 
X azh,Xsh,Ysv, Zazh, Z$h -  pochodne sił aerodynamicznych względem

wychyleń powierzchni sterowych,
a,P  -  kąty natarcia i ślizgu,
a zh -  kąt zaklinowania usterzenia poziomego

względem średniej cięciwy aerodynamicznej 
płata,

&h, &1 > -  kąty wychylenia steru wysokości, lotek i steru
kierunku,

Po,P -  gęstości powietrza na poziomie morza i na
danej wysokości lotu,

O  -  wektor kątowej prędkości samolotu
f l  -  col[P, <?,£].

1. Wstęp

Rozpatrywanie wpływu awarii silników w dowolnej konfiguracji na lot wielo- 
silnikowego samolotu pozwala w ogólnej mierze na uzyskiwanie informacji co do 
Własności lotnych samolotu i możliwości sterowania nim w takich właśnie stanach 
awaryjnych.

Do realizacji wyznacznego celu pracy, przy opisie dynamiki lotu samolotu wpro
wadzono podstawowe układy odniesienia [1,4,5], pokazane na rys.l, gdzie: 

Oiiij/izi -  inercjalny układ odniesienia związany z ziemią,
OxBygzg -  grawitacyjny układ odniesienia, równoległy do układu

Oia^yiZj, znajdujący się w ustalonym ruchu postępowym,
0zyz  -  układ odniesienia sztywno związany z samolotem.
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Rys. 1. Podstawowe układy odniesienia

Położenie układu 0xyz określone jest (rys.l):
-  wektorem ri =  coł[rci, y\,z{\ wyznaczającym położenie jego początku 0 

względem układu OiZi^i z%,
-  kątami samolotowymi (# , 0 ,# )  względem układu 0xgygzg, gdzie: $  -  kąt 

przechylenia, 6  -  kąt pochylenia, 9  -  kąt odchylenia.
Samolot rozpatrywany jako ciało sztywne ma sześć stopni swobody, które 

wyrażono poprzez:
-  trzy ąnasi-prędkości liniowe (rys.l):

U -  prędkość podłużną,
V -  prędkość boczną,
W  -  prędkość wznoszenia,

-  trzy ąuasi-prędkości kątowe (rys.l):
P  -  kątowa prędkość przechylenia,
Q -  kątowa prękość pochylenia,
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R -  kątowa prędkość odchylenia.
Przyjęto także, że samolot ma płaszczyznę symetrii masowej, geometrycznej i 

aerodynamicznej, którą jest płaszczyzna xz układu 0xyz, oraz że współrzędne 
środka masy samolotu i jego środka aerodynamicznego wzdłuż osi Oz są równe 
zeru (zc  = za =  0).

Jako zespół napędowy samolot ma cztery turbinowe silniki odrzutowe zabu
dowane w ogonie. Awarię krytycznego silnika rozważano jako samoczynne jego 
zatrzymanie się, co opisano w postaci natychmiastowego spadku jego ciągu do 
zera [1,2].

W pracy nie uwzględniono zmian oporu aerodynamicznego płatowca z wyłą
czeniem silnika, natomiast charaktarystyki aerodynamiczne samolotu w konfigu
racji gładkiej uwzględniają zabudowane gondole silnikowe.

Siły zewnętrzne działające na samolot w czasie lotu to siła ciężkości, siły 
pochodzące od zespołu napędowego i siły aerodynamiczne. Te ostatnie i ich mo
menty wyznaczono przy zastosowaniu aerodynamiki quasi-stacjonarnej według 
metody podanej w [5]. Dla rozpatrywanego zakresu poddiwiękowej prędkości sa
molotu nie uwzględniono wpływu ściśliwości powietrza na wartości tych sił i ich 
momentów dla liczby Macha: Ma < Ma^ (Ma^r -  krytyczna liczba Macha).

Do opisu sił i momentów od każdego silnika, w tym również i momentów giro- 
skopowych od jego mas wirujących, wprowadzono układ silnikowy SnXTiVTiZTi
o początku w jego środku masy (rys.l). Początek ten, przyjęty jako punkt 
przyłożenia wektora Ti silnika, określony jest względem układu 0xyz wektorem 
ry,- = col[x7’,-,yT,-,27’«]> zaś kąty zaklinowania silnika w pionie ipTyt i w poziomie 
tpTzi określają z kolei położenie względne obu układów 0xyz i SrXTiVTiZTi (rys.l). 
Kręt zespołu "sprężarka + wał + turbina” t-tego silnika opisano jako (rys.l) [1,5]:

K ti  = J r ^ T i , (1.1)

gdzie:
Jn -  moment bezwładności,
u>Ti -  wektor kątowej prędkości i-tego silnika.

2. Równania rucha samolotu

Różniczkowe równania ruchu samolotu w układzie odniesienia 0xyz (rys.l) 
uzyskano po wyprowadzeniu wyrażenia na energię kinetyczną samolotu, a nas
tępnie zastosowaniu równań Boltzmanna—Hamela dla układów mechanicznych o 
więzach holonomicznych [3,4]. Równania te przedstawiają się następująco:

(2.1)
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dV 1 r /  \
—  =  P W  -  RU -  — j - j — — — 7 j j i [ s xJx ( j x +  Jz - J y) p Q  +  

+  SxJxz{̂ Jy — Jz'jRQ — ( j xj z — Jxz)Y -{■ SXJXZL S XJXZN^ , (2.2) 

f  - 
+  Sr/ ** ( ^ 2 -  P 2) +  JyZ +  5xm]  , (2.3)

dP l r /  \
dT =  mJxJz -  mPxz -  Jx Sl r Jxz V x +  J z ~ Jy> PQ  +

+  7tj ĴyJz — Jz — JX^QR — SXJXZY  +  [m jz ,f>x) L +  m,/xzjvj ,(2.4) 

l i  =  rn.Jy -  S'l *f I”* (J* “  J l) ~ P R  +  mJxz (R'2 ~ P2) + 

+  SXZ  +  mM| , (2.5)

~dt =  mJxJz -  mJxz -  JxSl  {  I"* ^  ~ JxJy +  J**) +  J* S*\ PQ  +

-|- m jxz {̂ Jy Jz Jx'jQR — SXJXY  77iJxzL 4* ttiJxN  ̂ , (2*6)

gdzie składowe w układzie 0xyz  sił zewnętrznych (X , Y , Z)  i momentów tych sił 
(L , M , N ) działających na samolot w czasie lotu mają następującą postać:

n 1 
X  = -m g  sin 0  +  y~] Tj cos cos (pTzi -  ^P^n S (C xa cos q cos (3 +

i = i  1  

+  CyaCosacos/3 -  Czasinaj +  X q Q +  X azhazh + X Sh6h , (2.7)

n  ^

Y  =  mg cos 0  sin #  +  ^  T, sin +  -xPvq S [~ C xa sin 0  +
t=l

+  Cya cos /?) +  y > P  +  Ffli? +  y5„ó„ , (2.8)

' \ "
Z =  m COS 0  cos <Ż> — 2 J  T; sin (fiTyi COS IfiTzi —

Z = 1

-  - / jV'q2^ ^Cxa sin q cos/3 +  Cya sin q s in /? +  C za cos +  (2.9)

+  Zq Q -f Zazhazh +  Zsh&h ,

n

L =  -  ^ 2  Ti [y Ti sin <fiTyi cos <przi +  ?Ti sin <pTzi) +
t=i
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+  J T i u T i  ( f t  s ia  'PTzi +  Q  s in  <PTyi COS IfiTzi) +  
i= l

+ \pV ^s\-ca{ c la cos a cos /3 + Cma cos a sin /? — Cna sin a )] + 
+ LpP + LrR + L$V6V + LgiSi ,

n
M -  —mgxc cos 0  cos # +  53 7; (zn  cos tptyi cos (przi +

t=i
n

+  XTi s in  ipTyi COS IfiTzi) -  $ 3  Jt W *  (-B  COS ¥>Tv< COS <£7n +
i=l

+  P  sin  (^Tyi COS IfiTzi) +  2pV° S  [x °  ( C * °  sin  a  c o s  /3 +

4" Cya sin a  sin ̂  -I- Cjg cos 4” ca ̂  Cja sin /? ~ł~ Cma cos 0)1 + 

+  Mq Q +  M azha zh +  M s h h  +  M & W  ,

n
iV = msriecos@ sin# +  52Ti(xT,sinv>T^-yT.cosv>Tv.cos¥>T„j

i=  l
n

+ 53 JTiUTi ( Q  cos V>rv.’ cos IfiTzi -  p  sin ¥>r«) +
•=i

+ 2pV° S [X° (~ Cxa “ a ̂  + Cya cos /8) +

-  C o^C łoS inacos/3+  CTOo8inasin/3 +  C n o c o s a ^ j+

+ NpP + Nr R + Nsv6v ,
przy czym: n -  liczba silników.

Pełne równania radia samolotu uzyskano uzupełniając równania (2.1)
o związki kinematyczne, które przedstawiają się następująco [1,4,5]:

d i
-  P  +  ( Q s i n #  +  f i c o s # ) t g ©  ,

i/d
—  = Qcoe#— £sin # , at 

§  m

— ■ = U cos O coe# +  V ŝin #sin(9 cos J — cos# sin #r) +

+ W^sin^sin# +  cos # sin & cos ?) ,

(2.10)

(2 .11)

(2.12)

+  (2-6)

(2.13)

(2.14)

(2.15)

(2.16)
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+ W  (cos #  sin 0  sin W — sin #  cos W) ,

=  — U sin 6  +  V  sin# cos 0  +  W  cos# cos 0  .

(2.17)

(2.18)

Dodatkowo, w zależności od warunków atmosferycznych zachodzą następujące 
związki:

-  dla pogody bezwietrznej

poprzez numeryczne całkowanie pełnych równań ruchu samolotu, uzupełnionych o 
zależności (2.19) (2.23), uwzględniając przyjęty model awarii silników dla roz
patrywanej konfiguracji i liczby uszkodzonych silników. Numerycznego całkowania 
dokonano w oparciu o metodę Rungego-Kutty-Vernera V-ego i VI-ego rzędu.

Symulację wpływu awarii silników na lot samolotu przeprowadzono w czasie 
lotu prostoliniowego na stałej wysokości i ze stałą prędkością dla następujących 
parametrów:

-  prędkość lotu Vq =  235 [m/s],
-  wysokość lotu h =  8000 [m],
-  kąt natarcia a =  4°.
Przyjęto, że awaria silników dla rozpatrywanej konfiguracji i liczby uszkodzo

nych silników nastąpiła w jednym momencie.
W  pracy, wpływ awarii silników na lot samolotu rozpatrywano bez reakcji na 

system sterowania samolotem.

W
(2.19)a  =  arctg—  ,

V
P -  arctg—  , 

Vo
(2.20)
(2.21)Vq =  U2 +  V 2 +  w 2 ,

dla wysokości lotu h od 0 do 11000 [m]

(2.22)

gdzie:
h =  —z\ . (2.23)

Numeryczną symulację wpływu awarii silników na lot samolotu zrealizowano

3. W yn ik i obliczeń symulacji num erycznej
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Sylwetkę samolotu "klasy” IŁ-62M z przyjętą numeracją silników pokazano na 
rys.2. Dane masowe, geometryczne i aerdynamiczne samolotu wzięto z [1,2].

Wyniki przykładowych obliczeń dla wybranych parametrów ruchu samolotu 
przedstawiono w postaci wykresów (rys.3 -r 7)1, gdzie przyjęto następujące ozna
czenia:

1 -  awaria lewego zewnętrznego silnika nr 1,
2 -  awaria lewego wewnętrznego silnika nr 2,
3 -  awaria obu lewych silników nr 1 i nr 2,
4 -  awaria obu wewnętrznych (zewnętrznych) silników nr 2 i nr 3 (nr

1 i nr 4),
5 -  awaria dwóch silników (lewego zewnętrznego nr 1 i prawego

wewnętrznego nr 3),
6 -  awaria trzech silników sąsiadujących ze sobą nr 1, nr 2, nr 3,
7 -  awaria trzech silników (obu lewych nr 1 i nr 2 i prawego zewnętrz

nego nr 4).
Ograniczenie przeprowadzonych obliczeń tylko do wymienionych wyżej przy

padków wynika z symetrycznego rozmieszczenia silników na kadłubie samolotu.
Z wyników obliczeń wynika, że stan przejściowy ruchu samolotu po utra

cie ciągu od zespołu napędowego charakteryzuje się ślizgiem w stronę silników 
wytwarzających znaczniejszy ciąg (rys.3), przechyleniem i odchyleniem w stronę 
przeciwną do tych silników (rys.4 i 5). Z kolei następują spadek prędkości lotu 
(rys.6) i pochylenie samolotu (rys.7), co oznacza zakłócenie także ruchów syme

1 Rysunki zamieszczono na końcu artykułu
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trycznych samolotu.
Z wyników symulacji wpływu awarii silników na lot samolotu dla różnej konfi

guracji i liczby uszkodzonych silników (rys.3 4- 7), odnotowano, ż e :*'

• awaria dwóch silników z jednej strony płaszczyzny symetrii samolotu (nr
1, nr 2) spowodowała największe zaburzenie ruęhów bocznych samolotu ze 
względu na dużą wartość powstałego momentu odchylenia od asymetrycz
nego działania ciągu zespołu napędowego,

• awaria dwóch wewnętrznych (zewnętrznych) silników nr 2 i nr 3 (nr 1 i nr 
4) nie naruszyła w najmniejszym stopniu równowagi bocznej samolotu (nie 
ma zakłócającego momentu odchylenia),

• awarią trzech silników (przypadek największej utraty ciągu od zespołu 
napędowego) spowodowała zakłócenie ruchów symetrycznych samolotu w 
największym stopniu, szczególnie dla przypadku awarii trzech sąsiadujących 
ze sobą silników (nr 1, nr 2 i nr 3), gdyż powstały dodatkowo zakłócający 
moment odchylenia jest w tym przypadku większy niż przy awarii trzech 
silników (nr 1, nr 2 i nr 4).

4. Uwagi i wnioski

Rozpatrywanie awarii silników w czasie lotu prostoliniowego samolotu na stałej 
wysokości i ze stałą prędkością pozwoliło na jednoznaczne określenie wpływu tego 
zjawiska na lot samolotu. Uzyskane wyniki obliczeń mogą stanowić jakościowe 
informacje o przebiegu lotu samolotu po awarii silników w dowolnej konfiguracji.

Opracowane metody badań, w tym programy obliczeń, są uniwersalne i mogą 
służyć do numerycznej symulacji awarii dla dowolnego samolotu jedno i wielosil- 
nikowego z turbinowymi silnikami odrzutowymi bez względu na miejsce zamonto
wania silników na samolocie, po uprzedniej identyfikacji parametrycznej.
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Rys. 3. Zmiana kąta ślizgu f3 po awarii silników
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Rys. 4. Zmiana kąta przechylania <P po awarii silników
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czas (sek)

Rys. 6. Zmiana prędkości lotu. Po po awarii silników
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

BADANIE DRGAŃ SKRĘTNYCH LOTNICZEGO SILNIKA 
TŁOKOWEGO ZE ŚMIGŁEM1

M a r ia n  J eż 

A n d rzej  Św id e r

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. Wstęp

W  niniejszej pracy porównano dwa algorytmy obliczeń własnych drgań skręt
nych:

1. macierzowy - dotyczący dyskretnego modelu jednogałęziowego,

2. oparty na analizie podatności dynamicznej modelu z uwzględnieniem do
świadczalnie wyznaczonych częstości własnych łopat.

Obliczeniowo zamodelowany układ korbowy silnika w klasycznym ujęciu macie
rzowym "przedłuża” się o tarczę śmigła pomijając sztywności jego łopat. Podejście 
podatnościowe natomiast umożliwia uwzględnienie częstości własnych zginania ło
pat, łatwych do określenia metodą przemiatania częstości wzbudzenia na stanowi
sku badawczym.

Drgania skrętne wałów korbowych, w odróżnieniu od jego drgań poprzecznych 
i podłużnych -  ograniczonych łożyskami, stanowią istotne niebezpieczeństwo dla 
szybkobieżnych silników wielocylindrowych. Ponieważ działają poliharmoniczne 
wymuszenia składowymi stycznymi sił masowych i gazowych jest nieodzowne co 
najmniej sprawdzenie braku rezonansów w zakresie obrotów roboczych. W  tym 
celu wyznacza się częstości i postacie drgań własnych, a następnie obroty rezonan
sowe poszczególnych postaci drgań z głównymi harmonikami wymuszenia.

2. Model układu napędowego ze sztywnymi łopatami śmigła

Opracowano model fizyczny odpowiedni dla większości tłokowo—śmigłowych ze
społów napędowych. Opisujący go algorytm matematyczny zbudowano klasyczną

'Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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metodą Lagrange’a II rodzaju. Identyfikację parametryczną i obliczenia tego mo
delu przeprowadzono na przykładzie 6—cylindrowego boksera typu ZST-350 ze 
śmigłem trójłopatowym typu US-142F.

2.1. Założenia i model fizyczny

Aby rzeczywisty wirnik zespołu napędowego złożonego z silnika tłokowego i 
śmigła zredukować do jednogałęziowego modelu dyskretnego przyorujemy poniższe 
założenia

• Odkształcenia skrętne wału (z założenia małe) odbywają się w zakresie 
sprężystym.

• Zależność odkształceń od obciążeń jest liniowa -  superpozycja skutków 
działania różnych harmonik jest więc uzasadniona.

» Zastępcze (modelowe) bezwładności układu, tj. tarcze o równoważnych osio
wych masowych momentach bezwładności poszczególnych odcinków wału 
umiejscawia się w przekrojach zawierających środki mas tych odcinków.

» Zastępcze (modelowe) podatności (długości zredukowane wału o stałej śre
dnicy) dotyczą odcinków wału między tymi przekrojami.

® Pomija się tłumienie wirnika, zarówno wewnętrzne (w materiale i w połą
czeniach), jak i zewnętrzne (w łożyskach, tulejach cylindrowych, ośrodku' 
otaczającym etc.).

k-i

1

k*.

h
!J

In -4
'■n

— —
ii
ii

Rys. 1. Model fizyczny jednogałęziowego układu skrętnego

Powyższe założenia sprowadzją wirnik zespołu napędowego do układu n 
sztywnych tarcz o osiowych masowych momentach bezwładności: I i, l 2,...,/n 
połączonych przy pomocy n — 1 nieważkich wałków o sztywnościach skrętnych 
(odwrotności podatności skrętnych) odpowiednio: k\, -  rys.l.
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Taki wyidealizowany układ jest zbudowany z pojęć fizycznych i dlatego na
zywa się modelem fizycznym. Aby umożliwić analityczne lub numeryczne badanie 
tego modelu stosuje się wobec niego odpowiednie metody fizyki otrzymując układ 
opisujących go równań tj. model matematyczny.

2.2. M odel matematyczny

Stosując do sformułowanego powyżej modelu fizycznego klasyczną metodę Lan- 
grange’a II rodzaju otrzymuje się następujący układ równań ruchu [1]:

gdzie: ipi, <pn to chwilowe kąty obrotu (wychylenie z położenia równowagi 
poszczególnych tarcz).

Aby rozwiązać równania ruchu (2.1) zakładamy, że przemieszczenia skrętne 
tarcz są harmoniczne:

ipi — ai cos wi , (2-2)

gdzie:
ai -  amplituda przemieszczenia i-tej tarczy, 
u  -  prędkość kątowa przemieszczenia skrętnego.

Podstawiając (2.2) do (2.1) otrzymuje się jednorodny'układ równań algebraicz
nych względem amplitud ai, 0,%,...,an. Zgodnie z teorią takich rownann warunkiem 
jego rozwiązałności jest zerowanie się następującego wyznacznika:

h<Pi +  ki(<Pi ~  V2) =  0 ,

I2 <P2 -  h{<Pi ~  +  ^2(^2 -  93 ) =  0 » 
h<P3 ~ -  ¥>3) +  k3 (<p3 -  ¥>4) =  0 ,

(2.1)
I n- l< fn -l  ~  kn-i(<Pn-2  ~ < p n ~  1) + fcn-lO^n-l ~ Vn) -  0 > 
In'pn ~  ^n—l( <̂n—1 tyn) ® i

(2.3)

gdzie:
I -  diagonalna macierz bezwładności:

h  0 
0 I2

o o 

o o
(2.4)

0 o

o o
4 -1  0

0 In
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K -  trójdiagonalna macierz sztywności:

ki ki 0 0

K =
ki 1+^2 • 0 0

(2.5)

0 0 : kn - 2  +  kn- i &n—1
0 0 : kn—l &n—1

1 -  macierz jednostkowa:

1 0 O o

1 =
0 1 : 0 0

(2.6)
0 0 

0 0

i 1 0 

: 0 1

podstawiając (2.4), (2.5) i (2.6) do (2.3) otrzymuje się równanie dwukwadratowe 
względem częstości. Jego pierwiastki: u>w (w =  l,2 , ...,n) to częstości własne.

•/ A 7--7 --- 1-------- ----------J-------—---- - -— f v
stać” drgań własnych tj. zestaw względnych amplitud drgań posczególnych tarcz 
bezwładnych.

Przyjmuje się w tym modelu, że amplituda wybranej tarczy (zwykle oznaczonej ’ 
na schemacie modelu fizycznego numerem 1-szym) jest:

ax = 1. (2.7)

Amplitudy względne każdej z następnych, t-tej tarczy, oblicza się wg 
następującego wzoru:

u i — &»—i , (2*8)

gdzie:
t —1
£  Ija ju l

A a ^  = }- i - ---------. (2.9)
1

Obliczone uprzednio częstości własne uw (w =  1 ,2 ,...,» ) wykorzystuje się 
również do wyznaczenia obrotów rezonansowych.

Wymuszenia skrętne charakteryzują się z reguły częstością rosnącą wraz z 
prędkością obrotową wału. Ich składowe harmoniczne (harmoniki) majr częstość 
równą wielokrotności częstości kołowej wału i są oznaczone rzędem harmoniki.
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Obroty rezonansowe to piędkości obrotowe wału przy których występuje zgod
ność częstości kolejnych postaci drgań własnych z częstością jakiejkolwiek harmo
niki wymuszenia:

60 fw
n rez — . ł ft*

gdzie:
f w (w =  1,2,..., re) -  częstość własna [Hz]:

U  =  (2' lł)
hk (k =  1,2,..., m) -  rząd harmoniki wymuszenia.

Wzory (2.1) — (2.11) stanowią model matematyczny własnych drgań skrętnych 
układu jednogałęziowego.

2.3. Identyfikacja parametryczna modela

Określony w poprzednim podrozdziale model matematyczny jest ważny dla 
dowoh:ego jednogałęziowego układu drgającego skrętnie. W celu wykorzystania 
go do analizy drgań szczególnego układu, w danym przypadku wirnika zespołu 
napędowego zawierającego silnik typu ” bokser” ZST-350 wraz ze śmigłem US- 
142F należy przeprowadzić jego identyfikację [6]. Polega ona na "uzgodnieniu” 
modelu matematycznego z obiektem fizycznym i dokonuje się zwykle na drodze 
pomiarowo-doświadczalnej. W  ogólnym przypadku zawiera ona 2 etapy:

a identyfikacja strukturalna -  dobór lub upewnienie się co do adekwatności 
formy opisu matematycznego,

• identyfikacja parametryczna -  wyznaczenie liczbowych wartości paramen- 
trów.

W  danym przypadku uznajemy założoną strukturę modelu matematycznego za 
zweryfikowaną doświadczeniem i dokonujemy obliczeń parametrów (bezwładności 
i podatności) poszczególnych fragmentów układu drgającego skrętnie.

2.3.1. Bezwładności elementów modelu

Obliczenia bezwładności opierają się na znajomości geometrii układu (rozkłąd 
mas, przełożenia oraz masy właściwe poszczególnych elementów p [kg/m3]). Mia
rami bezwładności elementów dla analizy skrętnej układu są masowe momenty 
bezwładności.

Główną bezwładnością skrętną identyfikowanego układu napędowego jest śmig
ło -  pełni ono zresztą dodatkową funkcję koła zamachowego dła napędzającego sil
nika tłokowego. Do współpracy z projektowanym silnikiem typu "bokser” ZST-350
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przewiduje się śmigło trójłopatkowe typu US-142F (pracujące obecnie ną samolocie 
PZL M-26 "Iskierka” ).

Jego moment bezwładności jest znany i wynosi Ism =  2.2 [kg m ].
W modelu fizycznym, wraz ze śmigłem jest skojarzona bezwładnościowo napę

dowa końcówka wału korbowego. Jej moment bezwładności wynosi:

(2.12)J„ =  Ą r  (D Ąnl -  D L /) i»  =  2-03 • W 3 [kg m2] . (2.12)
32

Całkowity moment pierwszej tarczy modelu wynosi:

h  = I s m  + I n  =  2.202 [kg m2] (2.13)

M/y

W

r a a ię
' w ew nętrzne

y ram ię
zew n ętrzne

Rys. 2. Schemat podwójnego wykorbienia

Dalszymi, umownymi tarczami (rys.l) skrętnego układu danego wirnika są 
podwójne wykorbienia (rys.2). Moment bezwładności każdego z nich składa si§ 
z momentu bezwładności h  dwóch korbowodów i tłoków kompletnych oraz z 
momentu bezwładności samego wykorbienia jako odcinka wału korbowego. Ten 
pierwszy składnik wyraża się wzorem:

Ik =  2R2 ( if , +  0.5Mp)  +  IR^ęMpc =  19.7 • 10“ 3 [kg m2] , (2.14)

gdzie:
R -  promień wykorbienia,
M , -  masa stopy korbowodu,
Mp -  masa elementów poruszających się w cylindrze ruchem 

posuwisto-zwrotnym (tłok kompletny i głowa korbowodu),
Rpc -  ramię środka masy przeciwwagi,
Mpc -  masa przeciwwagi.
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Powyższy wzór ma charakter uproszczony, gdyż pomija nieznaczny liczbowo 
moment własny stopy korbowodu oraz wpływ ruchomych przeciwciężarów dyna
micznie tłumiących drgania skrętne.

Moment bezwładności samego wyrobienia składa się z momentów ramion Ir 
oraz czopów Ie.

Łączny moment bezwładności ramion można w przybliżeniu ująć wzorem:

IT =  2pk\hb3 [g] =  7.41 • 10~3 [kg m2] , (2.15)

gdzie:
ki -  współczynnik przekroju prostokątnego o stosunku boków 

h/b =  2,
h -  długość wykorbienia środkowego,
6 -  szerokość wykorbienia, 
g -  grubość wykorbienia.

Łączny moment bezwładności obu czopów korbowych (wydrążonych) i jednego 
czopa głównego wynosi:

h  = />{^ [2{D i  -  Z £ J Z C + DtgL ca] + Ą { D \  -  D 2cw)L cR } =  4.68 • 10“ 3[kg m2],
(2.16)

gdzie:
D c -  zewnętrzna średnica czopa korbowego,
D cw -  wewnętrzna średnica czopa korbowego,
Lc -  długość czopa korbowego,
D cg -  średnica czopa głównego,
Lcg -  długość czopa głównego.

Ostatecznie, łączny moment bezwładności wykorbienia podwójnego wynosi:

J2 =  J3 =  i 4 =  Iw =  l k +  l r +  l c =  32 ■ 10-3 [kg m 2] . (2.17)

Na tzw. swobodnym końcu wału korbowego znajduje się skrzynka napędów 
zawierająca 6 następujących głównych składowych bezwładności:

a) wałek krzywkowy,
b) koła zębate 1 i 2,
c) koła zębate 4 i 5,
d) koła zębate 8 i pompa olejowa,
e) iskrownik,
f)  alternator.
Uwzględniając przełożenia poszczególnych napędów względem prędkości obro

towej wału korbowego (rys.3) sumaryczna, zredukowana bezwładność elementów
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Rys. 3. Konfiguracja napędów pomocniczych; 1-2 -  wałek rozrządu (1350 [obr/min]), 3 
-  iskrownik (2025 [obr/min]), 4-5 -  wał korbowy (2700 [obr/mm]), 6 -  pompa oleju 

(3050 [obr/min]), 7 -  koło pośrednie (1350 [obr/min]), 8 -  pompa paliwa (1800 
[obr/min]), 9-10 -  alternator (2700 [obr/min]), 11 -  koło pośrednie (2700 [obr/min]), 12 

-  pompa hydrauliczna (2700 [obr/min])

skrzynki napędów wynosi:

r /r  r ,/1350\2 /3050\2
h  -  (J- +  *)(27Ó 5) + /e  +  M 2 7 5 ó ) +

, T /2G25\2 _ /4520\2
* (2700)  / v270q) — 0.013(kg m ]-

(2.18)

Zestawienie parametru bezwładności dla tarcz modelu zamieszczono w tabeli 1.

Tabela 1. Bezwładności i sztywności dyskretnego skrętnego modelu wirnika 
zespołu napędowego ZST-350 i US-142F

Jednostka
miary

1 2 3 4 5

I kg m2 2.202 0.032 0.032 0.032 0.013
k kNm/rad 395 430 430 862 ' -

S.S.S. Podatności elementów mode.it

Miarą podatności poszczególnych elementów modelu, tj. odcinków walu 
między tarczami -  bezwładnościami zastępczymi, są ich długości zastępcze.
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Długość zastępcza pewnego odcinka pędni to taka długość prostego, cylindrycz
nego i pełnego wału zastępczego (modelowego) o przyjętej średnicy zewnętrznej 
równej (zwykle) średnicy czopów głównych, że ich podatności skrętne są iden
tyczne.

Przyjmując, że obydwa wały: rzeczywisty i modelowy są wykonane z tego 
samego materiału, tzn. że ich moduły sprężystości postaciowej są identyczne:

Gz =  G , (2.19)

przyrównanie podatności skrętnych wałów w przypadku gdy ich geomatria różni 
się tylko średnicą prowadzi do wzoru:

Lz =  (t TL ’ (2’2°)

gdzie:
Dz, D -  średnica wałów odpowiednio: zastępczego i modelowanego,
Lz, L -  długości wałów odpowiednio: zastępczego i modelowanego. 

Sztywność skrętną zastępczego odcinka wału oblicza się wg znanego wzoru:

* =  ^  , (2.21)

gdzie:
Cz =  8.5 • 104 MPa -  moduł sprężystości postaciowej dla stali 40HN-

MAZ,
h  =  ~ osiowy moment bezwładności przekroju wałka

zastępczego; dla przyjętej średnicy zastępczej 
Dz =  67 mm wynosi on 1.978 • 106 mm4.

Wszelako dla złożonych geometrycznie wałów rzeczywistych (np. wykorbio
nych) wzór (2.21) jest znacznie bardziej skomplikowany, a dodatkowo nieprecy
zyjny- I tak dla wykorbienia podwójnego podobnego do tego, które występuje w 
silniku ’’bokser typu ZST-350 Ker Wilson [2] podaje następujący wzC: wyprowa
dzony przez Cartera (rys.2):

I -  P*\A  +  0A D ' ■ 2 (g  +  0-4£>2) , R -Q .2 (D 1 +  D3) , R - 0 .2 D 21
H £>4 -  D%x £>4 -  £>42 +  TW* +  Tx - W? J * ( 2 ‘ 2 2 )

Dla danych geometrycznych wykorbienia podwójnego silnika ZST-350 mamy:

Lzrv =  390 mm .

Napędowa końcówka wału korbowego, na której mocuje się piastę śmigła, to
wał wydrążony.
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Długość zastępcza końcówki wału korbowego, na której mocuje się śmigła wy
nosi:

LZn =  ^ L n = „TZTn ł -  =  230 mm ' (2’23)^nw
Obliczamy teraz długości zastępcze poszczególnych odcinków modelu fizycz

nego. Pierwszy odcinek — między śmigłem a płaszczyzną środkową pierwszej pary 
mechanizmów korbowych -  będzie miał długość zastępczą równą sumie długości 
zastępczej końcówki napędowej oraz połowy długości zastępczej podwójnego wy- 
korbienia tj:

Lzi =  Lzn +  ± L „  =  425 mm . (2.24)

Długości zastępcze dwóch następnych odcinków wału są jednakowe i równe 
dwóm połówkom długości zastępczej wykorbienia:

Lzi =  Lz3 =  Lzw =  390 mm . (2.25)

Natomiast ostatni odcinek modelu -  między 3-cim wykorbieniem podwójnym 
a skrzynką napędów pomocniczych ma długość zastępczą równą połowie poprze
dniego:

Lza =  \ l zw =  195 mm . (2.26)

Sztywności skrętne poszczególnych odcinków wału modelowego obliczymy ze 
wzoru (2.21).

Zestawienie wyników identyfikacji parametrycznej badanego układu drgań 
skrętnych zawiera tabela 1.

2.4. Obliczenia numeryczne modelu

Dla zbudowanego modelu matematycznego opracowano program obliczeniowy 
oparty na metodzie wyznaczania wartości własnych macierzy stanu. Program ten 
dostosowany jest do obliczeń za pomocą mikrokomputera PC w systemie IBM.

Program główny pt. "Obliczenia drgań skrętnych układu jednogalęziowego” (w 
wersji źródłowej SKRET1.FQR) zbudowany jest z czterech modułów opatrzonych 
kolejno tytułami:

1. Dane
2. Częstości drgań własnych
3. Postacie drgań własnych
4. Obroty resewaasowe. >
W celu ułatwienia wprowadzania danych tworzy się ich xVuk DANSKRET

przy pomocy specjałneg® podprogramu feottweraacyjaego. Pyt&aia podprogramu
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Rys. 4. Postacie własnych drgań skrętnych modelu
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zawierają każdorazowo nazwę danej, jej symbol przyjęty w modelu matematycz
nym oraz jednostkę miary (zgodną z normą SI). Wszelkie zmiany danych we
jściowych do obliczeń drgań skrętnych mogą być dokonywane w samym zbiorze 
DANSKRET przy pomocy jednego z programów edycyjnych.

Wartości własne (częstości) modelu dyskretnego drgań skrętnych obliczono 
przy pomocy diagonalizacji równania charakterystycznego (2.3) metodą Jacobiego
-  przedstawia je tabela 2. Zawiera ona także amplitudy względne poszczególnych 
postaci drgań przy założeniu, że amplituda przemieszczenia skrętnego pierwszej 
tarczy modelu jest jednością -  rys.4.

Tabela 2. Częstości własne oraz odpowiadające im postacie drgań własnych

F( I )  [Hz] a (I )
669.6 1.000 -97.590 -59.599 56.903 77.626

1021.2 1.000 -228.281 260.450 -48.719 -128.491
234.0 1.000 -11.037 -20.320 -26.334 -27.221

1579.5 1.000 -547.549 2961.779 -15237.089 31394.730

Tabela 3. Obroty rezonansowe nrt2

F  [Hz] H (I ) [obr/min] nrtz(I)
3 13392.3

F( 1) =  669.6 6 6696.1
i 9 4464.1

r 3 20423.1
j F (3) =  1021.2 6 10211.5
| 9 6807.7

3 4679.6
| F (4) =  234.0 6 2339.8 !

! 9 1559.9 j
3 31589.7 j

1 F( 5) = 1579.5 6 15794.8
9 10529.9

Obliczenia drgań własnych układów drgających pozwalają wnioskować o pre
ferowanych częstościach drgań. Są one niebezpieczne jeśli spotykają się choćby 
ze słabymi wymuszeniami. Podczas pracy silnika wielocylindrowego siły i mo
menty okresowe generowane w różnych cylindrach równaważą się wzajemnie, z 
wyjątkiem jednakże tzw. harmonik głównych. Są to te składowe harmoniczne, 
których rząd dla silników czterosuwowych jest wielokrotnością połowy liczby cy
lindrów. Częstości wymuszeń, na ogól związanych z prędkością obrotową, rosną 
wraz z nia -  w len sposób różne harminiki wymuszeń zrównują się ze stałymi 
częstościami własnymi przy określonych obrotach wału zwanych rezonansowymi. 
Wyznaczenie tych obrotów, zgodnie ze wzorami (2.10) i (2.11) było przedmiotem
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ostatniego modułu programu. Wydruk wyników zawiera tabela 3, a graficzną 
metodę przybliżonego wyznaczania obrotów rezonansowych przedstawia tzw. dia
gram Campbella na rys.5.

Znaczenie przktyczne mają te rezonansowe prędkości obrotowe, które mieszczą 
się w zakresie roboczym tj. między biegiem jałowym -  =  900 obr/m in a 
reżymem nominalnym -  nnom =  2700 obr/m in. Dla zbadanego modelu istnieją 
dwa takie rezonanse: z 9 -tą  harmoniką momentu napędowego przy nrez9 =  1560 
obr/m in i z 6-tą  harmoniką przy nre26 =  2340 obr/m in. Stanowią one poważne 
zagrożenie wytrzymałości zmęczeniowej wału korbowego bo wg poprzednich obli
czeń [7] amplitudy tych głównych harmonik wynoszą odpowiednio: Lg = 95.6 
Nm, Le =  374.8 Nm przy reżymie nominalnym.

3. M o d e l układu n apędow ego z u w zględn ien iem  p o d a tn o śc i łopat
śm igła

W większości przypadków, w układach napędowych występują elementy o ma
sach i sztywnościach rozłożonych w sposób ciągły (wały) oraz elementy o ma
sach skupionych (tarcze). Budując model fizyczny, na ogół układ przedstawia 
się w postaci szeregu mas skupionych o zredukowanych momentach bezwładności 
połączonych ze sobą nieważkimi elementami o zredukowanych sztywnościach. Tak 
właśnie postąpiono w rozdziale 1 niniejszej pracy, godząc się na znaczne uproszcze
nie modelu. Chcąc rzeczywisty układ napędowy zastąpić modelem dokładniejszym, 
uwzględniającym podatność łopat śmigła, posłużymy się metodą sztywności dyna
micznych. Metoda ta pozwala na szybkie analizowanie wpływu poszczególnych 
elementów układu na częstości drgań własnych, a co za tym idzie szybkie i łatwe 
uwzględnienie zmian konstrukcyjnych. Ponadto jest niezastąpiona w przypadku, 
gdy sztywność dynamiczna jednej z gałęzi układu jest określona w sposób doświad
czalny a pozostałych wyznaczona na drodze obliczeniowej. Taki właśnie przypadek 
zachodzi jeśli w układzie napędowym silnika lotniczego uwzględniamy podatność 
łopat śmigła. W  takim przypadku model fizyczny omówiony w rozdziale 1 roz
dzielimy na model śmigła i model układu korbowego silnika wraz z należącymi doń 
zespołami. Do obu tych części zastosujemy podaną w [8] i [9] metodę sztywności 
dynamicznych.

3.1. Model układu korbowego

Model fizyczny układu korbowego zgodnie z rys.l (po oddzieleniu śmigła) sta
nowi gałąź złożoną z mas skupionych połączonych ze sobą nieważkimi elementami
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sprężystymi. W  takim przypadku metoda sztywności dynamicznej sprowadza się 
do następującego postępowania:

• przecinamy myślowo (ogólnie w dowolnym miejscu) element sprężysty łączą
cy sąsiadujące ze sobą masy rozpatrywanej gałęzi modelu (rys.6);

i '

Rys. 6. Model układu korbowego dla metody sztywności dynamicznej

9 v  miejscu przecięcia wprowadzamy moment przekrojowy M  i przemieszcze- 
. nie kątowe y>, oddzielnie dla lewej i prawej części gałęzi;

s stosunek M/ip tych wielkości (zmiennych sinusoidalnie w czasie) definiujemy 
jako sztywność dynamiczną D;

• z warunku ciągłości przemieszczeń kątowych w rozpatrywanym przekroju 
otrzymujemy warunek jaki musi spełnić równanie sztywności dynamicznych 
będących funkcjami parametrów układu i częstości wymuszającej p:

Dj =  D ji +  Dj2 — 0. (3-1)

Wartości częstości p spełniające równanie (3.1) są poszukiwanymi częstościami 
własnymi układu.

Wykonując wiele przekrojów wg podanej wyżej zasady, możemy rozbić układ 
na szereg najprostszych elementów (mas o momentach Ij oraz bezmasowych od
cinków wału o sztywnościach kj).

Przy przechodzeniu z jednego przekroju położonego przed masą skupioną do 
drugiego położonego bezpośrednio za masą (rys.7a) zgodnie z omawianą metodą 
obowiązuje wzór:

D j2 — D ji  — I jp  , (3-2)

gdaie:
Dji -  sztywność przed masą skupioną,
Dj2 -  sztywność za masą skupkaą.
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Rys. 7. Modele: a -  elementu masowego, b -  elementu sprężystego

Przy przejściu od przekroju 1 do przekroju 2 oddzielonych od siebie odcinkiem 
walu o sztywności skrętnej kj (rys.7b) obowiązuje wzór:

D D(j-i)2 ki 
Jl D(j_ i)2 +  kj

Wzory (3.2) i (3.3) wynikają z warunku równowagi dynamicznej rozpatrywanego 
elementu modelu i definicji sztywności dynamicznej.

Sztywności dynamiczne Dji i D#  w rozpatrywanym przekroju j  (rys.6) 
dla lewej i prawej części gałęzi obliczamy stosując rekurencyjne wzory (3.2) i
(3.3) do kolejnych elementów modelu rozpoczynając od ich skrajnych mas. Funk
cja sztywności dynamicznej podana wzorem (3.1) będąca sumą wymienionych 
wyżej składowych posiada miejsca zerowe i asymptoty pionowe. Miejsca zerowe 
odpowiadają częstościom rezonansowym a w interpretacji fizycznej oznaczają nieo
graniczony wzrost amplitud drgań. Asymptoty pionowe odpowiadają częstościom 
antyrezonansowym co w interpretacji fizycznej oznacza zerowanie się amplitud 
drgań.

Omówioną metodę można zastosować bezpośrednio do modelu pokazanego na 
rys.l, w którym śmigło jest potraktowane jako masa skupiona lub też do części tego 
modelu po odłączeniu śmigła. Chcąc rozpatrzyć cały model ze Śmiglem podatnym, 
należy podać zasady budowy modelu śmigła przy wykorzystaniu metody sztywno
ści dynamicznych.

(3.3)'
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Śmigło (przy założonej obecnie dokładności modelu) zostanie potraktowane 
jako zespół złożony z elastycznych łopat połączonych ze sztywną piastą o zreduko
wanym momencie bezwładności Iv. Sztywność dynamiczną tego zespołu, zgodnie 
z rozważaniami podanymi w [8] i [9] wyrazimy wzorem:

Ds =  n l)z + Dp , (3.4)

gdzie:
n -  ilość łopat śmigła,
D p -  sztywność dynamiczna piasty,
D z -  sztywność dynamiczna jednej łopaty zredukowana do osi piasty. 

Sztywności cząstkowe występujące we wzorze (3.4) wyrazimy zależnościami:

Dz =  D\ sin2 P +  D -2 cos2 0  ,
(3.5)

DP = ~IpP2 ,
gdzie: fi -  kąt nastawienia łopaty.

Sztywności dynamiczne D\ i D2 odpowiadające płaszczyźnie mniejszej i 
większej sztywności łopaty, wyznaczymy ze wzorów Biota w postaci:

fitete)1 
n[>-fe)V

3 .2 . M o d e l śm igła

(3.6)

f i  [i -  (-E -) 
D 2  =  — I z P 2  W

m 2 r / \ 2
n i 1 - f c )

gdzie:
I z ~ moment bezwładności łopaty względem osi z,
wii -  częstość rezonansowa łopaty w płaszczyźnie mniejszej sztyw

ności,
w\i -  częstość antyrezonansowa łopaty w płaszczyźnie mniejszej

sztywności,
w2i -  częstość rezonansowa łopaty w płaszczyźnie większej sztyw

ności,
Wii -  częstość antyrezonansowa w płaszczyźnie większej sztywno

ści,
nl, n2 -  ilość częstości rezonansowych,
m l, m2 -  ilość częstości antyrezonansowych.
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Przytoczone wyżej wzory pozwalają wyliczyć sztywność dynamiczną śmigła 
jeśli znane są częstości rezonansowe i antyrezonansowe drgań łopaty względem 
jej osi głónych (w płaszczyźnie mniejszej i większej sztywności). Częstości te dla 
konkretnego istniejącego śmigła mogą być zbadane na drodze doświadczalnej.

3.3. Model zespołu śmigła -  układ korbowy

1* H
i I T j k* t

I i
3 -

h
> ------ - t . i

i

*1 I

i

Rys. 8. Model układu korbowego wraz ze śmigłem

Znając sztywność dynamiczną śmigła podaną wzorem (3.4) oraz zasady tworze
nia modelu układu korbowego, możemy zbudować model całego zespołu w postaci 
jak na rys.8.

Sztywność dynamiczna śmigła będzie w tym modelu sztywnością początkową 
dla pierwszego elementu sprężystego o sztywności Jfci -  zgodnie ze wzorem (3.3). 
Przekrój myślowy, w którym obliczymy globalną sztywność modelu D, przyj
miemy na końcu gałęzi. Jej wartość znajdziemy stosując rekurencyjne wzory (3.2)
i (3.3) kolejno dla następujących po sobie elementów modehi aż do osiągnięcia 
końcowego przekroju.

3.4. Obliczenie częstości drgań własnych

Obliczeń sztywności dynamicznych i częstości drgań własnych dla omawianego 
modelu, dokonano przy pomocy uniwersalnego programu (który może być zasto
sowany do bardziej złożonych układów mechanicznych) podanego w [10], opraco
wanego na PC w systemie IBM.

Dla celów porównawczych w pierwszej kolejności wykonano obliczenia dla mo
delu ze śmigłem modelowanym masą skupioną. Wykres sztywności dynamicznych 
w funkcji częstości wymuszającej, wraz z wyliczonymi częstościami rezonansowymi
i antyrezonansowmi, pokazano na rys.9.

Otrzymane wyniki dotyczące częstości drgań własnych pokrywają się z czę
stościami obliczonymi w rozdziale 1. Dla tego samego modela wykonano obli-
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Rys. 11. Funkcja sztywności dynamicznej dla modelu układu korbowego ze śmigłem 
podatnym; częstości rezonansowe -  0, 67,' 143, 159, 245, 2062, 4421, 6466, 9924 [s-1], 

częstości antyrezonansowe -  57, 69, 157, 244, 1069, 3481, 5779, 7151 [s_1]
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czenia zwiększające o 10% momenty bezwładności wszystkich mas skupionych i 
zmniejszając o 10% sztywności wszystkich elementów sprężystych. Miało to na celu 
sprawdzenie wpływu parametrów modelu na wyniki obliczeń. Wykres sztywności 
dynamicznych wraz z wartościami częstości rezonansowych pokazano na rys. 10.

Analizując otrzymane wyniki możemy stwierdzić, że wszystkie częstości drgań 
własnych uległy zmniejszeniu o 9.55%. Obliczenia modelu ze śmigłem traktowanym 
jako element podatny, z konieczności przeprowadzono w sposób uproszczony. Wo
bec braku danych doświadczłnych dotyczących częstości rezonansowych i antyrezo- 
n ans owych łopaty śmigła, zdecydowano się na wykorzystanie danych dotyczących 
całego śmigła. Wymagało to pewnego zmodyfikowania wprowadzania danych do 
programu obliczeniowego. Wadą takiego podejścia jest, brak możliwości zbadania 
wpływu kąta ustawienia łopat 13 na częstości rezonansowe modelu. Dane dotyczące 
parametrów; dynamicznych badanego modelu podano w tabelach 4 i 5.

Tabela 4
Wielkość Jednostka. Masy modelu układu korbowego

1 2 3 4
/ kg m2 0.032 0.032 0.032 0.013
k kNm/rad 395000 430000 430000 862000

Tabela 5
• Kolejne częstości

Wielkość śmigła podatnego [s-1 ]
1 2 3 4

Częstości rezonansowe uii 87 158 205 251
Częstości antyrezonansowe iwt- 58 70 157 244

Wykres sztywności dynamicznej w funkcji częstości rezonansowej wraz z obli
czonymi częstościami rezonansowymi i antyrezonansowymi pokazano na rys.11 a 
jego fragment pochodzący od  sztywności śmigła na rys. 12.

Porównując wykiesy z rys.9 i l l  możemy stwierdzić, że uwzględnienie podatno
ści łopat śmigła spowodowało istotne zmiany w widmie częstości własnych zespołu 
śmigło -  układ korbowy. W  jego widmie pojawiły się pierwsze cztery najniższe 
częstości pochodzące od podatności łopat. Następna w kolejności (piąta) częstość, 
odpowiadająca pierwszej częstości modelu ze śmigłem sztywnym jest od niej znacz
nie wyższa. Pozostałe częstości w obu modelach wraz ze wzrastającą kolejnością 
różnią się od siebie coraz mniej.
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Rys. 12. Funkcja sztywności dynamicznej pochodzącej od podatnego śmigła (fragment 
rys.ll); częstości rezonansowe -  0, 67, 143, 159, 245 [s_1], częstości antyrezonansowe -

57, 69, 157, 244 [s-1] .
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M E C H A N I K A  
W LOTNICTWIE

M E T O D Y  S Y M U L A C Y J N E  B A D A N IA  S T A T E C Z N O Ś C I 
A E R O  E L A S T Y C Z N E J 1

F r a n c i s z e k  A . D u ł
Politechnika Warszawska

W artykule przedstawiono intensywnie rozwijany ostatnio kierunek ba
dań stateczności aeroelastycznej, polegający na analizie a posteriori nume
rycznych rozwiązań nieliniowych, sprzężonych równań ruchu konstrukcji i 
przepływu. Podejście takie, w przeciwieństwie do klasycznego, opartego na 
badaniu stateczności harmonicznego ruchu układu zlinearyzowanego, pozwala 
na analizę zjawisk, w których nieliniowości (zwłaszcza aerodynamiczne) mają 
decydujące znaczenie, (np. flatter oderwania, buffeting, flatter transoniczny)
i nie mogą być prawidłowo opisane modelem zlinearyzowanym.
W pracy przedstawiono ogólny algorytm badania stateczności metodą 
symulacyjną oraz zasygnalizowano najważniejsze problemy związane z pre
zentowanym podejściem, takie jak: identyfikacja warunków krytycznych, 
wpływ metod obliczeniowych na wyniki analizy aeroelastycznej, wyma
gana moc komputerów, opis geometrii obiektu i pola przepływu, modelo
wanie turbulencji, kryteria oceny stateczności ruchu, trudności związane z 
całkowaniem równań modelu danych w postaci niestandardowej (równania 
calkowo-różniczkowe, róźniczkowo-ałgebraiczne, nierozwikływalne analitycz
nie względem najwyższych pochodnych). Przedstawiono również wyniki ba
dań prowadzonych na świecie.

1. W stę p

Klasyczna analiza aeroelastyczna polega na badaniu stateczności harmonicz
nego ruchu obiektu opisanego modelem liniowym [1]. Podejście takie nie pozwala 
jednakże analizować silnie nieliniowych zjawisk aeroelastycznych, takich jak np. 
flatter oderwania, buzz czy buffeting. Pojawienie się komputerów o dużej mocy 
obliczeniowej umożliwia badanie stateczności aeroelastycznej również tych zja
wisk za pomocą tzw. podejścia symulacyjnego (ang. time-marching methods), 
polegającego na analizie numerycznych rozwiązań równań ruchu. Ideę wyjaśnimy 
na przykładzie wyznaczania prędkości krytycznej flatteru. Dla założonej prędkości 
lotu Vqo i warunków początkowych go całkuje się równania ruchu konstrukcji i 
przepływu a następnie bada się przebieg rozwiązania w czasie. Jeżeli ruch jest 
tłumiony, to prędkość jest mniejsza od krytycznej, w przeciwnym razie jest

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”



162 F.A.Dul

od niej większa. Kilkukrotne powtórzenie obliczeń pozwala wyznaczyć przedział 
zawierający 14r.

Opisany sposób postępowania cechuje się ogólnością, gdyż typ równań mo
delu nie ma w zasadzie znaczenia, wymaga się jedynie numerycznej całkowalności 
równań ruchu. Ogólność metody jest okupiona wysokim kosztem obliczeniowym 
oraz pewnymi trudnościami teoretycznymi i numerycznymi. Pokażemy jednak, że 
podejście symulacyjne jest bardzo atrakcyjne, gdyż pozwala badać zjawiska, które 
nie mogą być analizowane metodami klasycznymi.

2. M odele zjawisk aeroelastycznych

Ogólny model ciągły zjawisk aeroelastycznych ma postać

* równania Naviera dla konstrukcji (we współrzędnych Lagrange’a):

Pc^  + Div(S) = / ,  (2.1)

-  równanie brzegu obiektu:

F (x ,y ,z ,t )  =  0 ,

-  warunki brzegowe:

-  warunki początkowo:

S = T .Ir If

utx,y ,z ,0)  =  u0{ x , y , z )  , 
du(x. y. z , 0)

= w0{ x , y , z )  ,
dt

• równania Naviera-Stokesa dla przepływu (we współrzędnych Eulera):

Dt

^ 1  +  Div(T) =  0 , (2.2)

D{pe)
Dt

-  warunki brzegowe:

+  div(Q) =  0 , 

dii i
i f  di If ’
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-  warunki początkowe:

p (x ,y ,z , 0) =  po(x ,y ,z ) , 
v(x,y ,z ,0)  =  v0(x ,y ,z )  , 
e(x ,y ,z ,  0) =  e0(x ,y ,z )  ,

-  przemieszczenia pnnktów obiektu,
-  prędkość płynu,
-  gęstości obiektu i płynu,
-  gęstość energii wewnętrznej płynu,
-  tensory naprężeń w obiekcie i w płynie,
-  strumień energii w płynie,
-  siły masowe działające na obiekt,
-  pochodna substancjalna 

D(-)/Dt =  d(-)/&t +  vV(-).

Model (2.1)-f(2.2) musi być uzupełniony odpowiednią liczbą związków kon
stytutywnych definiujących zależności S, T, Q, od zmiennych stanu tł, p, v, e 
[1]. Sprzężenie obiektu i przepływu zachodzi poprzez położenie i prędkość brzegu 
konstrukcji F (x ,y , z , t )  oraz rozkład naprężeń płynu T(x ,y ,z , t )  na obiekcie.

Chociaż nie rozstrzygnięto zasadniczych problemów natury teoretycznej (ist
nienie i jednoznaczność rozwiązań, etc.) to uważa się, że model (2.1)-r(2.2) jest w 
stanie opisać złożone zjawiska aeroelastyczne, włącznie z tymi w których istotną 
rolę odgrywa turbulencja [2].

Rozwiązanie równań (2.1)-i-(2.2) nie jest w ogólnym przypadku możliwe na dro
dze analitycznej. Rozwiązania przybliżone wyznacza się'za pomocą metod nume
rycznych. Dyskretyzacja równań różniczkowych cząstkowych, zwykle za pomocą 
Metody Elementów Skończonych (2.1) lub Metody Różnic Skończonych (2.2), pro
wadzi do układu równań różniczkowych zwyczajnych postaci:

B ^  +  C (* ")  = £ , *"(0 ) = ^ ,  (2.3)

gdzie:
-  zdyskretyzowany wektor zmiennych zależnych,

3 -  operator macierzowy N  x N,
c -  nieliniowy operator wektorowy N  X 1,
9 -  wektor wyrazów wolnych N  x 1,
N -  wymiar zadania zdyskretyzowanego. .

gdzie:
u - u ( x , y , z , t )
v = v { x , y , z , t )
P c  P 

e
S(u,dt t /dt ) ,  T(t>) 

QiP,e,v)  
f
D(-)/Dt
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Równania (2.3) można scałkować numerycznie, o ile wymiar układu N  nie 
jest zbyt wielki. W  zagadnieniach lotniczych liczbę równań szacuje się na 107 4- 
10®, co wynika z konieczności odwzorowania kształtu obiektu, jak i poprawnego 
opisu turbulentnego pola przepływu. Moc obliczeniowa istniejących komputerów 
nie jest wystarczająca do rozwiązania tak wielkich układów [2], dlatego dąży się 
do maksymalnego uproszczenia zarówno modelu konstrukcji, jak i aerodynamiki 
(rys.l).

Najczęściej używanym modelem konstrukcji jest opis modałny, w którym prze
mieszczenia « N dane są związkiem:

uN =  , (2.4)

gdzie d{(t) -  współrzędna modałna, §  -  macierz postaci własnych. Postacie #  
mogą być obliczone (np. MES-em) lub pochodzić z badań rezonansowych. W 
rezultacie model konstrukcji przyjmuje postać:

ruJi + c,-di + kidi = fi , i =  1,..., Nm , (2.5)

gdzie Nm -  liczba użytych postaci własnych, zwykłe niewielka, Nm = 3 -MO, 
mi, Ci, ki ~ odpowiednio: masy tłumienia i sztywności modalne, /,■ -  siła uogól
niona. Widoczne jest, że zastosowanie modalnego opisu ruchu skrzydła prowadzi 
do istotnego obniżenia wymiaru zadania.

Uproszczczenia modelu Naviera-Stokesa prowadzą zwykle do modelu Eulera 
oraz modeli potencjalnych.

Model Eulera ma postać (2.2) z tym, że tensor naprężeń T nie zawiera wyrazów 
opisujących lepkość płynu. Model Eulera opisuje fale uderzeniowe oraz niestacjo
narne, wirowe pola przepływu, np. opływy z oderwaniami.

Zasadnicze uproszczenie modelu przepływu osiąga się wprowadzając założenie 
bezwirowości przepływu rot(t>) =  0, skąd wynika istnienie potencjału prędkości 
4>: v =  grad(<£). Dodatkowe założenie małych zaburzeń przepływu jednorodnego 
»  =  Voo+grad(y>), jgrad(< )̂| <  pozwala opisać przepływ za pom ocą równania 
całkowego, w którym wielkością niewiadomą jest ciśnienie p  na powierzchni F  
obiektu:

v { x , y , z )  =  j  p (ę ,i i ,O K {x  -  ę , y - T j , z - C ) d F  , (2.6)
F

przy czym K  jest tzw. jądrem równania, zależnym od rodzaju przepływu [3], 
Model potencjalny nie opisuje jednak silnie zaburzonych pól przepływu oraz fal 
uderzeniowych w transonicznym zakresie prędkości lotu (M a ~  1).

Równanie całkowe (2.6) pozwala wyeliminować zmienne stanu opisujące ruch 
płynu, co prowadzi do liniowego modelu aeroelastycznego postaci:

+ Ca* + KuN =  H/Uii* + Camn  + KAvN , (2.7)
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gdzie: M, C, K, M^, Ca , -  konstrukcyjne i aerodynamiczne macierze bezwład
ności, tłumienia i sztywności, lub modelu nieliniowego:

Mtr^ +  H(un , vn>) — K(uN,iiN,uN)  , (2.8)

gdzie N i A są nieliniowymi operatorami wektorowymi.
Najbardziej złożone modele liniowe uwzględniają skomplikowane kształty 

opływanych obiektów zarówno w modelu konstrukcji (za pomocą metody elemen
tów skończonych) jak i w modelu aerodynamiki (metody ełemenów brzegowych, 
zwane też panelowymi, takie jak vortex lattice, doublet lattice) [4,5]. Jednakże 
zabiegi takie nie mogą usunąć podstawowego ograniczenia modelu aerodynamiki, 
którym jest założenie dotyczące małych zaburzeń oraz nielepkości przepływu.

Okazuje się, że poprawny opis wielu zjawisk aeroelastycznych można uzyskać za 
pomocą opisanych wyżej modeli uproszczonych. Rozwiązanie równań tych modeli 
leży już w zakresie możliwości obliczeniowych superkomputerów a nawet mikro
komputerów.

Modele opisane w niniejszym paragrafie przedstawione są na rys.l.

3. Metody klasyczne badania stateczności aeroelastycznej

Klasyczna analiza aeroełastyczna polega na badaniu stateczności ruchu harmo
nicznego konstrukcji:

«(*, *, V, z) =  « (* , V, , (3.1)
gdzie: *(z, y,z)  -  amplituda ruchu, w -  częstość zespolona.

Podstawienie zależności (3.1) do równania (2.7) prowadzi do zespolonego za
gadnienia własnego:

[A(Voo) +  iwB^so) -  w2C(V^o)]«  = 0 , (3.2)

w którym macierze A, B, C są zależne od parametru -  prędkości lotu V^. Ba
danie stateczności ruchu polega na wyznaczeniu częstości zespolonych w(V'oo) w 
funkcji parametru Voo. Ujemna część urojona Im(w(Foo)) < 0 wskazuje na nie- 
stateczność ruchu. Wyznaczenie prędkości krytycznej Vj  ̂ dokonuje się zwykle za 
pomocą metody V-g, która pozwala na wyznaczanie prędkości krytycznej fiatteru 
samolotów latających z prędkościami zarówno pod- jak i naddźwiękowymi [3,6-f 8].

Jeżeli zamiast modelu (2.7) przyjmie się model nieliniowy (2.8) to po podsta
wieniu (3.1) otrzyma się nieliniowe zagadnienie własne, które można rozwiązać 
iteracyjnie:

[A(«J; Foo) -  (<^+1)2C(ttJ; Voo)]^+1 = 0 , j  =  0 ,1 ,2 ,.... (3.3)
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Sposób taki został z powodzeniem zastosowany np. do badania flatteru pane
lowego [9,10]. Nie wydaje się jednak, aby takie podejście umożliwiało rozwiązanie 
bardziej złożonych zadań, zwłaszcza tych w których występują nieustalone pola 
przepływu.

Podstawowym ograniczeniem podejścia klasycznego jest założenie harmonicz- 
ności ruchu (3.1). W wielu przypadkach jest ono uzasadnione, jednakże niektóre 
zjawiska mają przebieg zdecydowanie nieharmoniczny, nie mogą one być zatem 
analizowane za pomocą podejścia klasycznego. Przykładem jest buffeting, w któ
rym istotna jest turbulencja.

Następne ograniczenie analizy klasycznej wynika z faktu, że modele (2.7) i 
(2.8) zakładają jednoznaczną zależność pomiędzy ruchem obiektu a przepływem, 
co odzwierciedlone jest w postaci operatorów aerodynamicznych. Założenie takie 
jest dość skuteczne, gdyż wszystkie liniowe zjawiska aerodynamiczne mogą być 
opisane w ten sposób (por. [3] -  operatory aerodynamiczne dla różnych rodzajów 
przepływu i zakresów prędkości lotu), można również uwzględnić historię ruchu 
(oddziaływanie śladu wirowego), można w końcu w ten sposób opisać niektóre 
nieliniowości aerodynamiczne, czego przykładem jest nieliniowy model potencjalny 
flatteru transonicznego. Trudno jest jednak opisać w ten sposób silne nieliniowości, 
na przykład histerezę aerodynamiczną we flatterze oderwania. Model liniowy nie 
jest w stanie opisać tego zjawiska nawet jakościowo. W  tej sytuacji należy użyć 
modeli nieliniowych, na przykład Eulera lub Naviera-Stokesa, jednak wówczas nie 
można zastosować założenia (3.1), gdyż ruch na ogół nie jest harmoniczny.

4. Metody symulacyjne badania stateczności aeroelastycznej

Ograniczenia podejścia klasycznego nie występują w podejściu symulacyjnym. 
W  związku z tym może ono służyć do analizy nieliniowych zjawisk aeroelastycz- 
nych.

Ogólny algorytm podejścia symulacyjnego jest następujący. Załóżmy, że należy 
wyznaczyć stateczność ruchu obiektu opisanego równaniem nieliniowym (2.3), 
względem pewnego parametru, np. prędkości lotu Voo- Algorytm wyznaczania 
krytycznej wartości parametru V& metodą symulacyjną ma postać:

1. założyć V °  «  0,

2. scałkować równania modelu (2.3) w dostatecznie długim przedziale czasu 
AT,

3. jeżeli miara zbieżności rozwiązania || q(ł) j| maleje z czasem, to 
VM+1 =  V* -(- A V  i ponowić obliczenia -  przejść do kroku 2;
w przeciwnym razie V*, 6<  V '-1 , V ’ > -  przejść do kroku 4;
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4. zawęzić przedział zawierający Vjtr, np. za pomocą metody bisekcji.

Realizacja powyższego algorytmu wymaga sprecyzowania takich pojęć, jak: 
"dostatecznie długi przedział czasu AT” , "miara zbieżności rozwiązania ę(i)” . 
Zasady ogólne są następujące:

• przyjmuje się tak duże AT, aby można było stwierdzić bez wątpliwości, czy 
rozwiązanie narasta czy też maleje;

• w charakterze miary zbieżności rozwiązania można przyjąć odpowiednią 
normę wektorową, np. energetyczną. Ważne jest to, aby wybór tej normy 
nie miał wpływu na wyniki analizy.

Opisany sposób postępowania cechuje się wymaganą ogólnością, gdyż model 
aeroelastyczny może być nieliniowy -  dotyczy to zarówno aerodynamiki jak i kon
strukcji. Podstawowym warunkiem stosowania opisanej metody jest możliwość 
scałkowania równań ruchu. Jak wiadomo, metody całkowania numerycznego są 
obecnie dobrze rozwinięte; dotyczy to nawet bardzo złożonych układów równań o 
wielkich wymiarach [2,11,12]. Ograniczenia wiążą się głównie z mocą obliczeniową 
komputerów, a ta zwiększa się systematycznie. Można więc mieć nadzieję, że w nie
dalekiej przyszłości rozwiązywanie układu o wymiarze 107 będzie na tyle efektywne, 
że umożliwi to analizę aeroelastyczną złożonych zjawisk i obiektów latających.

5. Przykłady zastosowań podejścia sym ulacyjnego

W celu ilustracji podejścia symulacyjnego przytoczymy kilka przykładów, 
pochodzących z literatury, jak również rozwiązywanych przez autora niniejszego 
artykułu. Rys.l (kolumna środkowa) ilustruje związki tych modeli z modelami 
opisanymi w paragrafie 2.

5.1. Flatter transoniczny

W cyklu prac [13-rl6] przedstawiono analizę aeroelastyczną skrzydła skośnego 
w transonicznym zakresie prędkości. Liniowy model skrzydła zapisany jest w po
staci modalnej (2.4)-j-(2.5). Zastosowanie modalnego opisu ruchu skrzydła pozwala 
stwierdzić, które postacie są niestateczne, co może mieć znaczenie na etapie pro
jektowania. Model aerodynamiki jest nieliniowym potencjalnym modelem małych 
zaburzeń, dla którego istnieje efektywna procedura numeryczna -  CAP-TSD. Ba
dano stateczność ruchu pierwszych pięciu postaci drgań skrzydła. W  rezultacie 
otrzymano przebieg prędkości krytycznej Vkr w zależno ści od liczby Macha z



M e t o d y  s y m u l a c y j n e .. 169

charakterystycznym "dołkiem” ("transonic dip” ) w pobliżu Ma =  1, co oznacza, 
że w zakresie transonicznym prędkości krytyczne flatteru są niższe niż w zakresach 
pod- i naddźwiękowym. Stwierdzono, że model liniowy może być stosowany tylko 
do Ma =  0.96, podczas gdy model nieliniowy pozwala na analizę w całym zakresie 
transonicznym. Porównanie rezultatów numerycznych z wynikami badań tunelo
wych pokazuje, że użycie modelu potencjalnego prowadzi do znacznych błędów w 
pobliżu Ma = 1.

Chociaż sposób wyznaczania prędkości krytycznej w cytowanych pracach jest 
oparty na podejściu symulacyjnym, to modele skrzydła i przepływu są tylko 
nieznacznie ogólniejsze w stosunku do klasycznych, a założenia potencjalności 
przepływu i małych zaburzeń zostały utrzymane.

W pracach [174-18], w których również analizowano stateczność aeroelastyczną 
skrzydła, model aerodynamiki jest znacznie bardziej zaawansowany. Autor wyko
rzystał model Eulera z ruchomą siatką różnicową, której kształt jest zdefiniowany 
przez ruch skrzydła. Przyjęto liniowy, modalny opis dynamiki skrzydła. Uzyskano 
znaczną, bo 15% poprawę dokładności oszacowania prędkości krytycznej flatteru. 
Stwierdzono również, że warunki początkowe nie wpływają na wyniki analizy ae- 
roelastycznej. Prace [17418] stanowią więc istotne rozwinięcie prac [134-16].

5.2. Flatter oderwania w turbinach

W  pracy [19] analizowano flatter oderwania w turbinach. Założono małe drga
nia skrętne łopatek i w konsekwencji liniowy model z jednym stopniem swobody 
dla każdej łopatki, natomiast dla przepływu przyjęto nieustalony, nieściśliwy, lepki 
model Naviera-Stokesa zapisany w formie "funkcja prądu -  wirowość” . Założenie 
małych drgań łopatek pozwoliło przyjąć stały obszar przepływu. Warunki brzegowe 
dla wirowości związano z prędkością kątową drgali skrętnych łopatek. Rozwiązanie 
równań dla wirowości przeprowadzono metodą wirów dyskretnych, co umożliwiło 
wyznaczenie silnie niestacjonarnego pola przepływu, charakterystycznego dla flat
teru oderwania.

Zastosowanie podejścia symulacyjnego umożliwiło prognozowanie ważnego zja
wiska, polegającego na synchronizacji (w pewnym zakresie częstości) drgań łopatek
i spływania wirów związanych z oderwaniem opływu. Efekt ten, obserwowany w 
rzeczywistości, jest niebezpieczny, gdyż amplitudy drgań łopatek są wówczas wie
lokrotnie większe niż wtedy gdy synchronizacja nie zachodzi. Opisana metoda 
pozwala przewidzieć, w jakim zakresie częstości ma miejsce synchronizacja oraz 
jaka jest wówczas amplituda drgań łopatek.
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5.3. Analiza statyczna aeroełastyczna samolotu

W pracy [20] przedstawiono statyczną analizę aeroelastyczną projektu samo
lotu myśliwskiego o wysokiej manewrowości. Do opisu opływu samolotu od- 
kształcalnego lecącego w transonicznym zakresie prędkości na dużych kątach 
natarcia wykorzystano uśredniony reynoldsowsko model Naviera-Stokesa, dla 
rozwiązania którego opracowano odpowiednie oprogramowanie -  ENS3D (Loc
kheed). Zdaniem autorów pracy [20] model ten opisuje fale uderzeniowe, oraz 
wysoce nieustalone pole przepływu (wiry, obszary oderwania). Model konstrukcji 
samolotu jest liniowy, modałny lub wykorzystujący funkcje wpływu. Do opisu 
przepływu zastosowano ruchomą, adaptacyjną siatkę różnicową liczącą 318000 
węzłów, podzieloną na bloki (” zonal-grid approach” [21]). Liczba równań modelu 
Naviera-Stokesa jest równa ok. 1.5 miliona. Model ten jest jednym z najbardziej 
zaawansowanych spośród opisanych w literaturze. Docelowo ma on służyć ana
lizie dynamicznej szeregu zjawisk aeroelastycznych występujących w czasie ma
newrów, w tym często występującego wówczas buffetingu usterzenia, mającego 
istotny wpływ na wytrzymałość zmęczeniową tego elementu samolotu. Autorzy 
stwierdzają, że zasadniczą trudnością jest modelowanie turbulencji; zastosowany 
przez nich model Baldwina-Lomaxa nie daje zadowalających wyników.

5.4. Wyznaczenie obszaru stateczności ruchu łopat wiatraka

Przykład ten ilustruje zastosowanie podejścia symulacyjnego do wyznaczania 
obszarów stateczności ruchu względem kilku parametrów. Zadanie dotyczy sta
teczności ruchu elastycznych łopat wiatraka. Model łopaty uwzględniał nielinio- 
wści sprężyste związane ze sprzężeniem elastycznych stopni swobody, natomiast 
model aerodynamiki był prostym modelem pasowym, nie uwzględniającym niesta- 
cjonarności pola przepływu w sensie Theodorsena, natomiast uwzględniał zmienne 
warunki opływu związane z faktem, iż łopata wiatraka porusza się w przyziemnej 
warstwie powietrza. Parametrami modelu były: prędkość obrotowa wiatraka (2 
oraz gradient prędkości wiatru w warstwie przyziemnej Gv. Badano kolejno sta
teczność ruchu względem jednego z parametrów przy ustalonej wartości drugiego. 
W taki sposób można otrzymać przybliżony obszar stateczności ruchu ustalonego 
łopaty wiartaka. Koszt obliczeń przy wyznaczaniu stateczności aeroelastycznej 
względem wielu parametrów jest zależny wykładniczo od ich liczby.

Należy dodać, że opisane podejście stanowi naturalne rozszerzenie metody opi
sanej w pracach [22-f23], gdzie do analizy stateczności zastosowano metodę Flo- 
queta z macierzą monodromii otrzymaną poprzez selektywną linearyzację równań 
modelu. Sposób ten wiąże się ze znacznymi komplikacjami algorytmicznymi, któ
rych uniknięto stosując podejście symulacyjne. Koszty obliczeń były porówny-
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walne.

5.5. Wyznaczanie krytycznej liczby Rayleigha w zadaniu konwekcji swobod
nej

Za pomocą podejścia symulacyjnego autor niniejszego artykułu rozwiązywał w 
przeszłości zadanie "nielotnicze” , dotyczące stacjonarnej konwekcji swobodnej w 
cieczy nieściśliwej znajdującej się w naczyniu podgrzewanym od dołu ("garnek z 
wodą na kuchence” ), tzw. zagadnienie Benarda. Należało wyznaczyć krytyczną 
wartość liczby Rayleigha, związanej z gradientem temperatury, powyżej której 
występuje ustalona konwekcja swobodna cieczy. Model przepływu był nieściśli
wym modelem Naviera-Stokesa z poprawką Bousinesqa dla konwekcji grawitacyj
nej [24]. Krytyczną wartość liczby Rayleigha wyznaczono rozwiązując stacjonarne 
równania Naviera-Stokesa metodą Newtona przy nieznacznie zaburzonych warun
kach brzegowych w chwili startu procedury iteracyjnej. Ruch cieczy wywołany tym 
zaburzeniem zanikał dla podkrytycznych liczb Rayleigha, Ra < 1707, natomiast 
dla wartości nadkrytycznych uzyskiwało się konwekcję stacjonarną. Przykład ten 
pokazuje, że metody symulacyjne mogą być używane także do analizy stateczności 
zagadnień stacjonarnych.

6 . Problemy związane z podejściem symulacyjnym

Zaprezentowane przykłady ilustrują dobitnie moc podejścia symulacyjnego. 
Zachodzi pytanie, jakie trudności wiążą się z jego stosowaniem. Ogólnie można je 
podzielić na trudności modelowania i problemy numeryczne. Oto krótkie omówie
nie najważniejszych z nich:

• potrzeba poszukiwania modeli * optymalnych”
Niewystarczająca moc obliczeniowa komputerów zmusza do poszukiwania mo

deli optymalnych, to znaczy takich, które poprawnie opisują fizykę zjawiska i jed
nocześnie są maksymalnie uproszczone pod względem matematycznym. Przykłady 
przedstawione w p.5 ilustrują tę tendencję. Charakterystyczne dla takich modeli 
jest użycie postaci własych do opisu ruchu konstrukcji. Pozwala to na znaczne 
zmniejszenie wymiaru zadania, gdyż równania (2.1) są zastąpione układem kilku 
równań modałnych (3.2).

• trudności modelowania turbulencji
Najwięcej kłopotów sprawia modelowanie turbulencji. Można powiedzieć, 

że jest ona piętą achiłlesową aerodynamiki [2,25,26] a szerzej -  całej mecha
niki płynów. Powszechnie stosowane modele oparte na uśrednionych równaniach
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Naviera-Stokesa-Reynoldsa okazują się niewystarczające [2,20]. Spotyka się jed
nak pogląd, że zwykły model Naviera-Stokesa prawidłowo opisuje turbulencję o ile 
siatka różnicowa użyta do opisu pola przepływu będzie odpowiednio gęsta. Kłopot 
w tym, że prowadzi to do olbrzymich wymiarów zadania numerycznego, rzędu 107 
którego rozwiązanie leży na razie poza zasięgiem komputerów.

• opis geometrii obiektu i pola przepływu
Ważnym problemem przy rozwiązywaniu złożonych zadań aeroelastyczności 

jest opis skomplikowanych i zmiennych w czasie kształtów obiektu oraz pola 
przepływu. Definiowanie siatek różnicowych dla takich obszarów wiąże się z 
koniecznością użycia specjalizowanych systemów CAD, co z kolei stawia wysokie 
wymagania komputerom oraz oprogramowaniu. Żądanie wielokrotnego generowa
nia siatki dodatkowo utrudnia zadanie. Stosowane obecnie metody dyskretyza- 
cji zadań przepływowych, takie jak np. metoda objętości skończonych, będąca 
odmianą metody różnic skończonych, wykorzystują krzywoliniowe siatki ortogo
nalne. Narzuca to pewne ograniczenia geometryczne zmuszając do zastosowania 
specjalnych metod, na przykład tzw. zonai-grid [20,21].

• niestabilności numeryczne
Istnieje ryzyko, że "rozwiązanie numeryczne” nie jest poprawne fizycznie. Jest 

to szczególnie ważne w przypadku badania stateczności ruchu, gdyż należy się 
ustrzec przed sytuacją, w której niestabilność numeryczna byłaby zinterpreto
wana jako niestateczność fizyczna. Prostym przykładem jest rozwiązanie równa
nia y =  -c y ,  3/(0) =  1, za pomocą metody trapezów; Rozwiązaniem ścisłym 
jest funkcja y(t) =  exp(—ct), natomiast rozwiązanie numeryczne ma postać 
z(t{) — zo(l—cA<)' i jest rozbieżne dla kroku całkowania Alt > l /c .  Jest to najpro
stszy przykład niestabilności metody całkowania. Problem jest poważny, gdyż uza
sadnienie poprawności rozwiązania numerycznego na drodze teoretycznej nie jest 
zazwyczaj możliwe dla bardziej skomplikowanych modeli. Wynika stąd wniosek, że 
do całkowania równań ruchu należy używać metod stabilnych, z bieżącą kontrolą 
dokładności poprzez odpowiedni wybór długości kroku całkowania. Pozwala to 
w pewnym stopniu zabezpieczyć się przed skutkami efektów numerycznych. Ze 
względu na wielkie wymiary zadań oraz ich złe uwarunkowanie ("sztywność” ) ko
nieczne jest zazwyczaj użycie wyspecjalizowanych metod całkowania, takich jak: 
metoda Newmarka dla równań ruchu konstrukcji (ze względu na występowanie po
chodnych drugiego rzędu względem czasu) [27], oraz metody typu ADI [28], LBI 
[29], ILU [30,31] dla równań przepływu. Metody powyższe są dla rozważanych 
zadań znacznie bardziej efektywne niż metody ogólne, takie jak np. metoda Geara 
[32].

• całkowanie równań danych w postaci niestandardowej
Większość procedur całkujących układy równań różniczkowych zwyczajnych 

wymaga ich standardowej postaci, w której równania te są rozwikłane względem
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najwyższej pochodnej:

(6 .1)

Procedury te żądają obliczenia wartości najwyższych pochodnych dla danych: t, 
q oraz pochodnych do rzędu n — 1 włącznie. Jeżeli więc model zagadnienia ma 
właśnie taką postać, to użycie standardowych procedur całkujących nie przedsta
wia trudności. Jednakże często spotyka się modele, które są bardziej złożone. 
Mogą to być np. równania całkowo-różniczkowe, różniczkowo-algebraiczne, lub 
nierozwikływalne analitycznie względem najwyższych pochodnych.

Przykładem modelu całkowo-różniczkowego jest klasyczny model flatteru o 
dwu stopniach swobody z aerodynamiką potencjalną uwzględniającą wpływ śladu 
wirowego [1 ], Trudność polega na tym, że najwyższe pochodne występują pod 
znakiem całki, co uniemożliwia analityczne sprowadzenie modelu do postaci stan
dardowej (6.1). Można to zrobić w sposób przybliżony, aproksymując najwyższe 
pochodne w rozważanym przedziale całkowania (t, t -f A t)  np. za pom ocą wielo
mianu odpowiedniego stopnia, co pozwala na analityczne obliczenie całki w tym 
przedziale i w rezultacie sprowadzenie zadania do postaci standardowej. Należy 
podkreślić, że aproksymacja wielomianem odpowiedniego stopnia nie wprowadza 
błędów większych niż procedura całkująca, gdyż każda z nich również zakłada 
wielomianową aproksymację funkcji niewiadomych [32].

Innym problemem związanym z całkowaniem zagadnień całkowo-różnicz- 
kowych jest konieczność pamiętania całej historii ruchu. Wydłuża to znacznie czas 
obliczeń i obciąża pamięć komputera powodując, że dla bardzo długich przedziałów 
czasu całkowanie staje się nieefektywne.

Przykładem modelu różniczkowo-algebraicznego jest dyskretna wersja równań 
Naviera-Stokesa lub Eulera dla przepływu nieściśliwego.^ Równania pędu i energii 
mają wprawdzie postać standardową, lecz równanie ciągłości, div(t>) =  0 staje się 
po dyskretyzacji równaniem algebraicznym, nie zawierającym pochodnej czasowej. 
Model dyskretny ma więc postać układu równań różniczkowych i algebraicznych:

Rozwiązywanie takich modeli, choć ostatnio znacznie rozwinięte, jest nadal sporym 
problemem. Stosuje się różne sposoby uwzględniania warunku F(q) — 0, na 
przykład za pomocą funkcji kary [34,35].

Najmniej zbadaną klasą modeli są te, których nie można analitycznie rozwikłać 
względem najwyższych pochodnych:

F(q) = 0 . (6.2)

(6 .3 )
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Przykładami modeli tego typu są: półempiryczny model flatteru oderwania [36] 
oraz nieliniowy model łopaty wiatraka [22,23]. Jeżeli funkcja G jest lokalnie roz- 
wikływalna względem najwyższej pochodnej, to wyznaczenie jej wartości może być 
dokonane za pom ocą odpowiedniej procedury iteracyjnej, np. Newtona, poprzez 
rozwiązanie układu równań nieliniowych (6.3). Postępowanie takie jest oczywi
ście kosztowne, szczególnie gdy wymiar zadania jest duży. Istnieje również nie
bezpieczeństwo, że całkowanie równań ulegnie załamaniu na skutek niezbieżności 
procedury iteracyjnej.

Pomimo trudności opisanych powyżej można stwierdzić, że podejście symula
cyjne jest często skuteczne nawet dla takich zadań. Należy bowiem pamiętać, że 
podejście klasyczne zwykle nie może być wówczas w ogóle zastosowane.

7. Praktyczne kryteria oceny stateczności ruchu

W  podejściu klasycznym jako kryterium stateczności ruchu przyjmuje się znak 
części urojonej częstości drań w. W  podejściu symulacyjnym kryteria stateczności 
ruchu oparte są na pewnych charakterystykach konkretnego rozwiązania numerycz
nego.

• Kryteria oparte na wartościach amplitud polegają na ocenie zmian uśrednio
nych wartości amplitud maksymalnych:

(7-1)
t=l

gdzie hmax(i) jest kolejną wartością maksimum lokalnego, a M  -  liczbą maksimów 
względem których dokonuje się uśrednienia. Liczba ta nie powinna być zbyt mała 
aby fluktuacje wartości średniej nie utrudniały oceny. Wadą tego sposobu jest ko
nieczność wyznaczania maksimów lokalnych, co może być kłopotliwe w przypadku, 
gdy ruch ma charakter nieregularny.

• Kryterium oparte na ocenie zmian energii mechanicznej obiektu polega na 
badaniu przebiegu zmian całkowitej energii mechanicznej:

E(t) =  Ek(t) +  Ep( t ) , (7.2)

gdzie Ek{t) -  energia kinetyczna, Ep(t) -  energia potencjalna. Obliczenie energii 
mechanicznej nie przedstawia większych trudności nawet dla złożonych układów; 
nie wymaga przy tym specjalnych zabiegów numerycznych. Przykładowo, dla 
obiektu opisanego macierzowym modelem liniowym (2.7) jest ona równa:

E{t) =  \ { uNY + \ {* N) TK" N ■ (7'3)
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Mając przebieg zmian energii w czasie można niewielkim kosztem oceniać na 
bieżąco kierunek jej zmian długookresowych, np. za pom ocą standardowych me
tod analizy sygnałów [37], lub poprzez uśrednienie typu (7.1) w celu eliminacji 
zmian krótkookresowych. Najważniejszą zaletą kryterium energetycznego jest to, 
że pozwala ono na ocenę globalną stateczności za pom ocą pojedyńczej wielkości 
skalarnej. Jeżeli zdefiniuje się energię dla każdego stopnia swobody oddzielnie, 
można analizować stateczność ruchu poszczególnych stopni swobody: ewentualna 
niestateczność chociaż jednego z nich świadczy o niestateczności ruchu [14].

Wadą kryterium energetycznego jest to, że nie daje ono możliwości zdefinio
wania monotonicznej funkcji parametru względem którego bada się stateczność. 
Wprawdzie znak zmian energii jest zwykle dobrze określony, co pozwała na stosun
kowo dokładne wyznaczenia wartości parametru krytycznego, to jednak zależność 
E (V )  nie jest monotoniczna w pobliżu Vjtr, co utrudnia zastosowanie do jej wy
znaczenia metody aproksymacyjnej opisanej w pracy [33].

• Kryterium oparte na wartości współczynnika wzrostu wykładniczego 77, za
proponowane zostało w pracach [14,15]. Współczynnik ten może być wyznaczony 
dla każdego stopnia swobody oddzielnie przy założeniu, że ruch ma charakter oscy
lacyjny, tj. może być przedstawiony w postaci:

u(t) =  U oexp(tjt)sm (ut +  i p ) , (7.4)

Porównując wyniki całkowania numerycznego u(tj) otrzymane dla chwil tj z 
wartościami obliczonymi ze wzoru (7.4), można dokonać identyfikacji parametrów 
Uo, Tl, w oraz tp za pom ocą metod identyfikacji parametrycznej [38] minimalizując 
wskaźnik jakości postaci:

r l 2
J{U0, t},w , V) =  2 2  [“ (*■>') “  U° exP (^ i )  sinM i  +  f)\ > (7 -5) 

j= l

gdzie Nt -  liczba próbek rozwiązania numerycznego.

Najważniejszą zaletą powyższego kryterium jest to, że współczynnik wzrostu 
wykładniczego rj jest zwykle w pobliżu wartości krytycznej Vtr monotoniczną 
funkcją parametru względem którego bada się stateczność. Pozwala to na pre
cyzyjne wyznaczenie Vkr za pom ocą metody aproksymacyjnej [33]. Kryterium 
powyższe ma jednak parę wad:
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-  wartość T) zależy w dużym stopniu od tego na ile rozwiązanie równań 
modelu jest zbliżone do funkcji (7.4). W  przypadku większych odchyleń 
wyniki identyfikacji mogą być całkowicie zafałszowane;

-  liczba próbek Nt nie może być mała, gdyż prowadzi to do zafałszowania 
wartości identyfikowanego parametru. Jest to istotne w pobliżu krytycz
nej wartości parametru, gdyż może spowodować błędne określenie znaku 
r, [33];

-  identyfikacja parametryczna jest, stosunkowo kosztowna i wymagająca 
dość złożonego oprogramowania. Utrudnia to znacznie prowadzenie ana
lizy na bieżąco, w trakcie całkowania równań ruchu.

• Kryterium oparte na macierzowych równaniach wariacyjnych. Równai ia 
wariacyjne układu x =  f ( t , x )  zdefiniowane są jako:

X =  Jx( t ,* ) X , X(0) =  l ,  (7.6)

przy czym J*(t, x ) jest jakobianem wektora / ( t ,* ) ,  czyli macierzą, na ogół 
niesymetryczną. 0  stateczności rozwiązania x( t )  wnioskuje się na podstawie 
wartości własnych m {t)  macierzy X (t); jeżeli wszystkie wykładniki Lapunowa:

Xj =  lim ln|/ij(t)| , (7.7)t—»oo
są ujemne, to ruch jest stateczny. Zaletą takiego podejścia jest to, że badanie sta
teczności układu nieliniowego zostało sprowadzone do badania stateczności układu 
liniowego jednorodnego z macierzą zmienną, którego teoria jest dobrze opracowana 
[39]. Podejście to ma jednak wady, które wręcz uniemożliwiają jego zastosowanie 
do badania stateczności aeroelastycznej dużych układów:

-  konieczność obliczania jakobianu,
-  konieczność całkowania N 2 równań różniczkowych, co dla dużych wy

miarów (jV > 100) czyni metodę całkowicie nieprzydatną,
-  konieczność wyznaczania wszystkich wartości własnych macierzy niesy

metrycznej,
-  praktyczne wyznaczanie wykładników Lapunowa (7.7) nie jest w pełni 

rozwiązane, prowadzone są jednak prace w tym kierunku [40].

8. Ocena przydatności podejścia symulacyjnego

W świetle przykładów i uwag przytoczonych w poprzednich paragrafach można 
stwierdzić, że podejście symulacyjne może być użyteczne w procesie projektowa
nia konstrukcji lotniczych, o ile modele obiektu i przepływu są starannie dobrane.
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W ybór odpowiednich modeli jest w dużej mierze sztuką, a na pewno wymaga 
dużego doświadczenia od realizatora zadania. Jeśli jednak modele zostały wy
brane poprawnie, użycie metody symulacyjnej daje na ogół bardzo dobre wyniki. 
Nie wydaje się natomiast możliwe (na obecnym etapie badań) użycie modeli naj
ogólniejszych, gdyż prowadzi to do zadania o zbyt wielkich wymiarach.

W  świetle rozważań przedstawionych w p .6 jest oczywiste, że podejście sy
mulacyjne narzuca wysokie wymagania komputerom. Ocenia się, że efektywne 
rozwiązywanie zadań aeroelastyczności za pom ocą podejścia symulacyjnego wy
maga zwiększenia ich mocy obliczenowej o 2-3 rzędy wielkości. Jest to dużo, 
jednakże wydaje się, iż może to być osiągnięte biorąc pod uwagę dotychczasową 
dynamikę rozwoju komputerów.

Ze względu na wysoką złożoność obliczeniową podejście symulacyjne nie jest 
konkurencyjne dla tradycyjnych metod wówczas, gdy chodzi o szybką, przybliżoną 
ocenę prędkości krytycznej flatteru lub w zadaniach dotyczących syntezy układów 
czynnego przeciwdziałania flatterowi [41]. Wynika stąd, że metody klasyczne na 
pewno nie zostaną wyparte całkowicie, można się jednak spodziewać zaniechania 
użycia metod klasycznych dla zadań bardziej złożonych, nawet takich, dla których 
model liniowy jest odpowiedni. Wynika to z faktu, że całkowanie układów rów
nań różniczkowych zwyczajnych jest znacznie tańsze niż rozwiązywanie wielkiego, 
zespolonego zagadnienia własnego [42].

Głównym obszarem zastosowań podejścia symulacyjnego będą z pewnością za
gadnienia silnie nieliniowe, dla których jest ono bezkonkurencyjne. W  świetle 
przedstawionych faktów wydaje się, że znaczenie podejścia symulacyjnego będzie 
rosło.

9. Wnioski

Przedstawione rozważania prowadzą do następujących konkluzji.

1. Podejście symulacyjne, w przeciwieństwie do klasycznego, nie narzuca ogra
niczeń na żadne elementy modelu aeroelastycznego.

2 . Symulacyjna analiza stateczności aeroelastycznej stanowi cenne narzędzie 
badania zjawisk nieliniowych, które nie mogą być analizowane za pomocą 
podejścia klasycznego, takich jak flatter oderwania, flatter transoniczny, buf
feting, buzz.

3. Możliwość użycia podejścia symulacyjnego zależy od starannego wyboru 
modeli konstrukcji i przepływu, gdyż należy liczyć się z ograniczoną mocą 
obliczeniową komputerów.



178 F.A.Dul

4. Najpoważniejszym problemem jest modelowanie turbulencji; istniejące mo
dele są niewystarczające.

5. Należy mieć na uwadze koniecznność weryfikacji poprawności rozwiązań nu
merycznych, aby uniknąć błędnej interpretacji niestabilności numerycznej 
jako niestateczności fizycznej.

6. Podejście symulacyjne nie zastąpi klasycznego w niektórych zastosowaniach, 
takich jak na przykład synteza układów czynnego przeciwdziałania flatterowi.

7. Stały rozwój komputerów i oprogramowania pozwała żywić nadzieję, że w 
zakres problemów aeroelastycznych, które mogą być analizowane, będzie się 
stale rozszerzał.
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S Y M U L A C Y JN E J1

F r a n c isze k  A . D ul

Politechnika Warszawska

W  artykule przedstawiono porównanie wyników analizy flatterowej skrzydła, 
opisanego liniowym modelem calkowo-różniczkowym o dwu stopniach swo
body, uzyskanych za pomocą analizy klasycznej (metoda V -g  i wzory Pinesa) 
oraz podejścia symulacyjnego, polegającego na analizie a posteriori nume
rycznych rozwiązań sprzężonych równań ruchu skrzydła i przepływu [1].

W  pracy przedstawiono algorytm wyznaczania prędkości krytycznej flatteru 
metodą symulacyjną oraz zilustrowano wynikami obliczeń główne problemy 
związane z prezentowanym podejściem, takie jak: kryteria oceny stateczno
ści ruchu, identyfikacja stanów krytycznych, badanie stateczności względem 
zbioru parametrów.

Wyniki otrzymane za pomocą metody symulacyjnej są całkowicie zgodne 
z wynikami uzyskanymi ze wzorów Pinesa (z aerodynamiką ustaloną) -  
różnica prędkości krytycznej flatteru jest rzędu 0.1%. W  przypadku mo
delu z aerodynamiką nieustaloną wyniki są również zbliżone. W celu ilustra
cji możliwości metody symulacyjnej przedstawiono także analizę skrzydła z 
nieliniową sprężystością giętną.

1. W stęp

W ostatnim okresie daje się zauważyć wzrost zainteresowania nowym sposobem 
badania stateczności złożonych zjawisk aeroelastycznych, które nie mogą być ana
lizowane metodami opartymi na badaniu ruchu harmonicznego [1]. Podejście to, 
zwane dalej symulacyjnym, polega na numerycznym badaniu zależności charakteru 
rozwiązań od wartości parametrów modelu. Przez charakter rozwiązania rozumie 
się jego zachowanie w czasie: zanikanie, stabilizację lub nieograniczony wzrost. 
Najważniejszą zaletą nowego podejścia jest całkowita ogólność, pozwalająca ana
lizować stateczność tych zjawisk aeroelastycznych, które nie mogą być opisane 
modelem liniowym, np. flatter oderwania, buzz, buffeting [1].

'Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”



182 F.A.Dul

W  niniejszym artykule podjęto próbę porównania wyników uzyskiwanych me
todami klasycznymi i symulacyjnymi. Analizowany będzie klasyczny m odel ae- 
roelastyczny -  profil o dwu stopniach swobody opływany płynem nieściśliwym i 
nielepkim. Porównane będą trzy modele klasyczne: Pinesa, w którym zakłada 
się ustalone obciążenia aerodynamiczne, Theodorsena, w którym  uwzględnia się 
harmoniczną historię ruchu -  wpływ śladu wirowego, oraz ogólny, z dowolną 
historią ruchu. W  celu zaprezentowania możliwości podejścia symulacyjnego 
przedstawiona będzie także analiza stateczności modelu ze sprężystością nieliniową 
typu Duffinga.

W  oparciu o uzyskane rezultaty przedyskutowane będą ponadto różne aspekty 
stosowania podejścia symulacyjnego, takie jak: identyfikacja stanów krytycznych, 
kryteria stateczności oraz badanie stateczności względem zbioru parametrów.

2. A lgorytm  m etody symulacyjnej badania stateczności
aeroelastycznej

Jak juf wspomniano we wstępie, nieliniowe zjawiska aeroelastyczne można 
analizować za pomocą metod symulacyjnych, które nie narzucają zasadniczych 
ograniczeń na model. Ogólny algorytm podejścia symulacyjnego jest następujący. 
Załóżmy, że należy wyznaczyć stateczność ruchu obiektu opisanego modelem 
różniczkowym postaci:

£(Voo)<? + C ^ V ^ )  =  f(V ,» )  , ?(0) = 9o , (2-1)

względem parametru V^, który może być np. prędkością lotu. Algorytm wyzna
czania krytycznej wartości parametru V̂ r metodą symulacyjną ma postać.

a) wstępne poszukiwanie przedziału zawierającego Vkr
1) założyć V0 ~  0, A V , tol, A T , <70! * = 0;
2) scałkować równania modelu (2.1) w przedziale czasu AT;
3) jeżeli rozwiązanie jest stabilne, to
t =  i +  1, V' := V '-1 + A F, przejść do kroku 2;

b) zawężanie przedziału metodą bisekcji
4) Va =  V ’ -1 , Vt = V*;
5) jeżeli Vj -  Va < tol STOP; V =  (Vo + Vj,)/2;
6) scałkować równania modelu (2.1) w przedziale czasu AT;
7) jeżeli rozwiązanie jest stabilne, to Va = V, przejść do kroku 5;
8) jeżeli rozwiązanie nie jest stabilne, to Vj = V, przejść do kroku 5; 

Zasady wyboru AT oraz kryteria oceny charakteru ruchu zostały omówione
w artykule [1].
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Opisany sposób postępowania cechuje się ogólnością, gdyż model aeroeła- 
styczny może być nieliniowy -  dotyczy to zarówno aerodynamiki jak i konstrukcji. 
Podstawowym warunkiem stosowania opisanej metody jest możliwość całkowania 
numerycznego równań ruchu. Nie jest to żądanie szczególnie trudne do spełnienia 
w przypadku, gdy model zjawiska ma umiarkowany wymiar i "czystą” postać 
różniczkową. Problemy pojawiają się wówczas, gdy wymiar zadania jest wielki, 
rzędu 104 równań, lub gdy model ma charakter mieszany, np. różniczkowo- 
całkowy, różniczkowo-algebraiczny, a w końcu gdy równania modelu nie są roz- 
wikływalne analitycznie względem najwyższych pochodnych. Kwestie te zostały 
omówione w artykule [1].

3. Modele flatteru o dwu stopniach swobody

b b

Klasyczny, liniowy model aeroelastyczny o dwu stopniach swobody, tzw. mo
del półsztywny, może opisywać skrzydło o niezbyt małym wydłużeniu. Otrzymuje 
się go przy założeniach: małych drgań giętnych i skrętnych profilu, potencjalno- 
ści i małych zaburzeniach pola przepływu, istnienia śladu wirowego spływającego 
z krawędzi spływu, który oddziałuje na profil. Założenie małych drgań profilu 
umożliwia przyjęcie stałego obszaru przepływu wraz z liniowymi warunkami brze
gowymi wiążącymi prędkości punktów profilu z prędkością płynu. Umożliwia to 
wyprowadzenie w postaci zamkniętej wzorów dla siły nośnej i momentu aerodyna
micznego działających na profil. Model ma więc następującą postać [2,3] (rys.l):

mh +  Saa +  Khh =  -L ( t ,  'h ,h,a,a; Fco),
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Sah + IaQ + K aa =  M (t,h, 'h,a,a\ Fqo) ,

gdzie:

(3 .1 )

h(t) -  wychylenie profilu z położenia równowagi,
a (t) kąt skręcenia profilu,
m -  masa jednostki długości skrzydła,
Sa -  moment statyczny jednostki długości skrzydła,
Ia -  masowy moment bezwładności jednostki długości skrzydła,

-  sztywności: giętna i skrętna skrzydła,
L -  siła nośna,
M -  moment aerodynamiczny,
Foo -  prędkość opływu niezaburzonego.

Warunki początkowe mają postać:

h{0) = h0 , MO) = ho ,
(3.2)

a (0) =  Qo , ó (0) =  ao ,

Wzory ogólne dla siły nośnej i momentu aerodynamicznego, słuszne dla dowolnego 
ruchu profilu dane są zależnościami [3]:

L(r) =  2irp00bV00 Jfeo + V^ao +  -  a )tó 0] $ (r ) + T p ^ ^ h  -  aba + Vooó) +
r

+ 2*7)0062 J  # (r  -  3) ^ 000(3) +  h (s )+  -  a)fca(s)]<is ,
o

(3.3)

M (r)  =  2 ( i  +  [ho +  VeoQo + (^  -  a)ba0] ^ r )  +

+ zp oaab3(h -  aba) -  -  a ^ T r p ^ V ^ a  -  ^rpoob^a +

T
+  { \  +  a ) 2* P °°b3 J  H r - s ) [ V o o ó i ( s )  +  h { s ) +  ( i -  a)a(a)]da ,

gdzie:
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£ (r ) -  funkcja Wagnera, 
r -  czas bezwymiarowy, r  = V^t/b, 
b -  połowa cięciwy profilu,
a -  odległość środka sił poprzecznych od środka geome

trycznego,
Poo ~ gęstość powietrza.

Funkcja Wagnera # (r ) dana jest wzorem ścisłym:
OO

H r) =  1 -  J [ (* 0 (0  -  A^x(^))2 +  ir2 (Io( 0  -  h ( 0 )2 ] e x p ( - £ r ) r 2#  , (3.4)
o

gdzie Ko, K\, I0, Ii są zmodyfikowanymi funkcjami Bessela drugiego i pierwszego 
rodzaju [4]. Zlożność obliczeniowa funkcji (3.4) sprawia, że w praktyce używa się 
następujących aproksymacji [5]:

M  X T +  2

+  (3.5)
# (r ) w 1 -  0.165 exp(—0.0455r) -  0.335 exp(-0.3r) .

Model (3.1)-f(3.3), nazywany dalej modelem ogólnym, umożliwia badanie ruchu 
dowolnego, niekoniecznie harmonicznego.

Ze względu na występowanie funkcji niewiadomych h(t) i a(t) pod .całką, 
równania modelu mają charakter różniczkowo-całkowy i nie mogą być rozwiązane 
analitycznie dla ruchu dowolnego. Jeżeli jednak założy się ruch harmoniczny:

h(t) =  he^ , a(t) =  aeiut, (3.6)

gdzie:
h, a -  amplitudy drgań giętnych i skrętnych, 

w -  zespolona częstość drgań, 
to model (3.1)~(3.3) przyjmuje postać układu równań algebraicznych:

—u 2m~- -  u 2 Saa +  K h j  =  irpoob3w2\Lhj +  (La -  eLh)a] ,
6 b 1 6 J (3.7)

- u 2 Sa^  — u 2Iaa  +  Kaa =  
b

=  npoob4u 2 [(Mh -  £Lk)^ +  (M a -  e(La +  Mh) + e2 Lh)a ] ,

gdzie:
Lh(k), La(k), Mh, Ma(k) -  współczynniki aerodynamiczne [6],
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k -  częstość zredukowana, k =  ub/Voo, £ = 1 / 2  +  a.

Model (3.7) będzie nazywany w dalszej części tej pracy modelem Theodorsena.
Jeżeli we wzorach dla siły nośnej i momentu aerodynamicznego (3.2) pomi

nie się wpływ śladu wirowego oraz aerodynamicznych efektów bezwładnościowych 
(efekt mas dołączonych), to otrzyma się wzory postaci:

L(ł) =  2wp<x>bV£a(t) ,
(3.8)

M (t) =  2rp<x£b2 V£)ą(t) , 

a równania modelu są następujące:

(—w2m +  K hĄ  +  (~ u 2 Sa +  2rPoobV l)a  =  0 ,
(3.9)

- u 2 s Ą  +  { - c j 2 Ia + Ka -  2xPoaebV l)a  =  0 .

Model (3.9), będzie dałej nazywany modelem Pinesa.

4. Wyznaczenie parametrów krytycznych flatteru -  przykłady
obliczeniowe

Modele: ogólny, Theodorsena oraz Pinesa zostały wykorzystane do wyznacze- 
nia prędkości krytycznej flatteru dwu skrzydeł mających poniższe charakterystyki

Skrzydło I
a b — lm , poo = 0.6 kg/m3, m = 36.3 kg/m, Sa = 5.0 kgm/m,
Ia = 25.0 kgm2/m , uh =  58.2 rad/s, wQ = 28.2 rad/s.

Skrzydło II
a = -0.15, b =  0.127 m, p«, =  1.0 kg/m3, p =  76.0, xa = 0.25, 
ra — 0.388, wh. =  76.8 rad/s, u>a =  64.1 rad/s.

Analiza klasyczna, tak modelu Theodorsena, jak i Pinesa, polega na rozwią
zaniu zagadnienia własnego:

[ A ' - w2M(VTO)] [£ ,a ]T = 0 . (4.1)

W modelu Theodorsena macierz M  zależy niejawnie (poprzez k) od parametru
-  prędkości lotu V^. Wyznaczenie prędkości krytycznej Vkr dokonane zostało za 
pomocą metody V -g  [2,3,5].
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Rozwiązanie zagadnienia (4.1) dla modelu Pinesa uzyskuje się na drodze anali
tycznej, otrzymując tzw. reguły Pinesa oraz wzór dla prędkości krytycznej flatteru
[3]: _________

/ i ą p E  (42)
VkT V 4x6^0o

gdzie:

n m in  ■ r (1 +  f l 2)(g +  *a) -  2 e (l -  =F 2 v ^  |
Qoo = n un| —  (e +  z0)> J ’

S = x a [e +  x a -  z ft2{\ -  £ ~ ) ] / 2 2( l  -  — ■) ,

rn _  Sa 1 _  Ig
M “  ^ 62 ‘ "  ^ 6  ’ r“  "  m&2

wa V m

Całkowanie układu równań różniczkowych w podejściu symulacyjnym przepro
wadzono za pomocą metody Geara [7] (procedura DGEAR biblioteki IMSL). Pro
cedura ta posiada mechanizm automatycznego doboru długości kroku całkowania. 
Kryteriami oceny stateczności były: współczynnik wzrostu wykładniczego i) oraz 
zmiana energii mechanicznej A E . Zrezygnowano ze ścisłej postaci funkcji Wa
gnera (3.4) na rzecz obu aproksymacji (3.5). Prędkości krytyczne flatteru Vkr 
oraz krytyczne częstości u  kr obliczone za pomocą podejścia klasycznego oraz sy
mulacyjnego są przedstawione w tabeli I.

W  otrzymanych rezultatach zwracają uwagę następujące fakty:

• prędkości krytyczne flatteru oraz odpowiadająceim częstości uikr wyznaczone 
za pomocą obydwu podejść różnią się minimalnie;

• w rezultacie zastosowania podejścia symulacyjnego otrzymuje się przedział 
zawierający prędkość krytyczną;

• wynik jakościowy (nie występowanie flatteru) uzyskany za pomocą reguł Pi
nesa dla skrzydła II został potwierdzony w podejściu symulacyjnym;

• wartości parametrów krytycznych zależą w pewnym stopniu od aproksymacji 
funkcji Wagnera przyjętej do obliczeń;

• otrzymane wartości parametrów krytycznych nie zależą od warunków począt
kowych, co jest zgodne z teorią stateczności układów liniowych.
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Tabela I

Podejście klasyczne Podejście symulacyjne Różnica
Skrzydło I

Model Pinesa 
Vkr =  191.25 m/s 
wjtr = 25.60 rad/s

Model Pinesa 
Vkr =  191.12 ±  0.02 m/s 
u>kr =  25.60 ±  0.01 rad/s

0.07 % 
0.01 %

Model Theodorsena 
Vkr = 158.75 m/s 
L>kr =  54.16 rad/s

Model ogólny, # (r ) -  (3.5)i 
Vkr =  158.29 ±  0.02 m/s 
wjtr =  54.00 ±  0.05 rad/s 

Model ogólny, # (r ) -  (3.5)2 
Vfcr =  158.90 ±  0.05 m/s 
w*, =  54.12 ±  0.02 rad/s

0.09 % 
0.20 %

0.15 % 
0.07 %

Skrzydło II
Model Pinesa 

flatter nie wystąpi
- i c+e2x0/ri.

Model Pinesa 
flatter nie wystąpił 

dla Vx  £ [0,300] m/s
-

Model Theodorsena 
Vkr =  42.39 m/s 

Wfcr = 70.33 rad/s

Model ogólny, # (r ) -  (3.5)i 
Vkr =  42.125 ±  0.02 m/s 
Wir =  70.29 ±  0.01 rad/s 

Model ogólny, $ (r )  -  (3 .5)2 
Vkr =  42.40 ±  0.02 m/s 
b- =  70.39 ±  0.03 rad/s

0.06 % 
0.05 %

0.01 % 
0.08 %

Na rys .2 przedstawiono ustalone wartości amplitud h„ i as w zależności od 
prędkości V̂ o obliczone za pomocą podejścia symulacyjnego przy wykorzysta
niu modelu Pinesa. Amplitudy te zależą od warunków początkowych, ale wartość 
krytyczna Vkr jest od nich praktycznie niezależna. Obserwuje się nieznaczny, ogra
niczony wzrost amplitud w zakresie (0, Vkr) oraz nieograniczony wzrost powyżej 
Vkr.

Interesujące jest porówanie wartości współczynnika wzrostu wykładniczego i]. 
W modelu Theodorsena, zgodnie z (3.6), jest on zdefiniowany jako i? =  —Im(o;). 
W modelu ogólnym nie występuje on jawnie, można go jednak obliczyć na pod
stawie rozwiązania numerycznego równań układu przy użyciu metod identyfikacji 
parametrycznej (por.[l]). Przebiegi obu tych współczynników w funkcji prędkości 
Vqc przedstawione są na rys.3. Widać dość znaczne różnice ilościowe, jednak w 
pobliżu prędkości krytycznej ich wartości są prawie identyczne. Innymi słowy, 
wartości prędkości krytycznych wyznaczone z warunku r? =  0 różnią się nieznacz
nie.

Jest widoczne, że w przypadku rozważanych modeli oba podejścia: klasyczne 
i symulacyjne dają prawie identyczne wyniki. Podobne rezultaty otrzymano dla 
innych zestawów danych. Nie jest to zaskakujące, jeśli się zauważy, że podejście sy-
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Rys. 2. Zależność amplitud drgań giętnych i skrętnych od prędkości lotu Voo dla modelu
Pinesa

Rys. 3. Zależność współczynników wzrostu wykładniczego od prędkości lotu dla 
skrzydła II, obliczonych metodą V-g oraz za pomocą identyfikacji
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mulacyjne stanowi w przypadku rozważanych zadań jedynie inną, bardziej ogólną 
drogę rozwiązania. Otrzymane rezultaty są interesujące dlatego, że w pewnym 
sensie weryfikują podejście symulacyjne, pozwalając mieć nadzieję, iż pozwoli ono 
na uzyskanie użytecznych rozwiązań również dla zadań o wiele bardziej złożonych, 
które nie mogą być rozwiązane drogą klasyczną.

5. Problem y związane z identyfikacją stanów krytycznych

Stosowanie podejścia symulacyjnego wiąże się z pewnymi problemami, które nie 
występują w podejściu klasycznym. Dotyczą one precyzji, z którą można wyzna
czyć wartości krytyczne parametrów. W podejściu klasycznym kryteria stateczno
ści ruchu są ’’ostre” -  określa je znak części urojonej częstości u>. Ponieważ wartość 
w może być wyznaczona ze znaczną dokładnością (zależną głównie od uwarunko
wania zadania na wartości własne), to krytyczna wartość parametru może również 
być wyznaczona z dużą dokładnością.

Inaczej jest w podejściu symulacyjnym. Kryteria stateczności ruchu oparte 
są tutaj na pewnych charakterystykach konkretnego rozwiązania numerycznego: 
zmiany amplitudy w czasie, zmiany energii mechanicznej obiektu w czasie, warto
ści współczynnika wzrostu wykładniczego 7? [1]. Cechą wspólną wszystkich tych 
kryteriów jest to, że stają się one "nieostre” w pobliżu krytycznej wartości para
metru. Na rys.4 przedstawiono przebiegi współczynnika wzrostu wykładniczego 
77, obliczanego za pomocą metod identyfikacji parametrycznej, w zależności od 
prędkości Vx  i czasu trwania ruchu skrzydła II. Jest widoczne, że w pobliżu Vkr 
znak T) zmienia się wielokrotnie. Oznacza to, że ustalenie rodzaju stateczno
ści zależy od czasu całkowania, a ściślej -  liczby próbek rozwiązania użytych do 
identyfikacji.

Podobne trudności występują przy stosowaniu kryterium energetycznego. 
Energia mechaniczna skrzydła dla wszystkich trzech modeli zdefiniowana jest wzo
rem:

E(t) =  i  (m h\t) +  2Sah(t)a(t) +  Iaa \ t) +  K hh\t) +  K aa \ t)) . (5.1)

Kierunek zmian energii mechanicznej ujawnia się po zaniknięciu stanów przejścio
wych związanych z początkiem ruchu. Jeżeli prędkość jest dużo mniejsza od 
krytycznej V r̂, to po niewielu krokach całkowania obserwuje się wyraźne zani
kanie (lub stabilizację) energii, co świadczy o stateczności układu. Gdy Foo jest 
dużo większa od Fjtr, to po niewielu krokach energia wzrasta monofonicznie. Gdy 
^00 —*■ Vjtr to ustalenie kierunku zmian energii jest coraz trudniejsze. Wymaga to 
na ogół wydłużenia czasu całkowania. Jednakże dla bardzo bliskiej V̂ r trudno 
jest stwierdzić, jak zmienia się energia. Należy ponadto wziąć pod uwagę fakt, że
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Czas ruchu (s)

Rys. 4. Zależność wartości współczynnika wzrostu wykładniczego r) od liczby próbek 
rozwiązania numerycznego użytych do identyfikacji -  skrzydło II

dla bardzo długich okresów całkowania następuje kumulacja błędów numerycz
nych, co może całkowicie zafałszować ocenę. Widać więc, że określenie charakteru 
rozwiązania w pobliżu Vfcr jest znacznie utrudnione.

Powyższy efekt "rozmycia” dotyczy wszystkich wymienionych kryteriów. W y
nika stąd, że krytyczna wartość parametru może być wyznaczona jedynie z 
dokładnością do pewnego przedziału:

V *r€(V i,V 3) .  ' (5.2)

Z praktycznego punktu widzenia ważne jest oczywiście, jak duży jest ten 
przedział. Okazuje się, że możliwość zawężania przedziału (5.2) jest ograniczona 
względami ekonomicznymi -  jak już wspomniano, koszt oceny stateczności rośnie 
szybko w miarę zbliżania się do Vfcr. Dla zadań opisanych w niniejszym artykule 
przedziały (5.2) stanowią ułamki procenta wartości krytycznych, co wydaje się aż 
nadto wystarczające zważywszy, że błędy modelowania są o wiele większe.

6. Wyznaczanie krytycznej wartości parametru metodą
aproksymacyjną

W celu zwiększenia efektywności procesu wyznaczania wartości parametru kry
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tycznego można wykorzystać metodą aproksymacyjną wyznaczania pierwiastków 
funkcji. Polega ona na znajdywaniu miejsca zerowego funkcji określającej sta
teczność (np. 77(1*00)) za pomocą aproksymacji na zbiorze wartości tej funkcji 
{r/(V^j, k =  1 , M }  inną, odpowiednio wybraną funkcją, np. wielomianem, 
splajnem itp. Przyjmuje się, że miejsce zerowe funkcji aproksymującej odpowiada 
miejscu zerowemu funkcji aproksymowanej. Dokładność wyznaczenia wartości kry
tycznej zależy od regularności funkcji aproksymowanej. Zaletą tego sposobu jest 
uniknięcie badania stateczności dla wartości parametru bliskich wartości krytycz
nej, a co za tym idzie -  istotne zmniejszenie czasu obliczeń.

Procedurę taką zastosowano dla skrzydła II. Aproksymacja za pomocą wie
lomianu piątego stopnia na zbiorze 6 punktów wybranych dowolnie spośród 
tych, dla których określono stateczność daje wartość krytyczną prędkości równą 
V ?r  — 42.387 m /s wobec wartości VkT =  42.40 m/s obliczonej poprzez zawężaiJe 
przedziału zawierającego Vjtr- Wynika stąd, że taki sposób może być przydatny 
w praktyce.

7. Wpływ kryterium stateczności na wartość krytyczną parametru

Zachodzi pytanie, c?y wartość krytyczna parametru zależy od użytego kryte
rium stateczności? Przeprowadzone obliczenia porównawcze wskazują na pomi- 
jalny wpływ użytego kryterium na obliczane wartości krytyczne. Istnieje ryzyko, 
że wskutek zbyt dużej tolerancji użytej do oceny charakteru rozwiązania otrzyma 
się więcej niż jedną wartość krytyczną (por. rys.4). Problem ten nie jest jed
nak zbyt istotny, gdyż w przypadku zaistnienia opisanej sytuacji zawsze można 
dokonać odpowiedniej korekty.

8. Analiza modelu ze sprężystością nieliniową

W celu ilustracji możliwości podejścia symulacyjnego przedstawione zostaną 
wyniki analizy aeroelastycznej modelu klasycznego (3.1), w którym sprężystość 
liniowa giętna została uzupełniona nieliniowością typu Duffinga:

F, = -Kh(h + (3h3) , (8.1)

gdzie 0 jest współczynnikiem sprężystości nieliniowej. Nieliniwość Duffinga może 
być analizowana teoretycznie za pomocą linearyzacji harmonicznej [8]. Okazuje się 
przy tym, że w zależności od wartości parametru P model może mieć ro 7w iązania 
typu cyklu granicznego, stabilnego dla /? > 0 i niestabilego dla 0  <  0.
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Na rys.5 przedstawiono amplitudę h/b w funkcji Voo dla obu przypadków 
(j3 =  ± 1 /2 ). Z rozważań teoretycznych wynika, że przy prędkościach większych 
niż V£» = Vkr(/3 =  0) pojawia się stabilny cykl graniczny o amplitudzie zależnej 
od prędkości i współczynnika /?. Przy prędkościach mniejszych niż V£'rn i 
P < 0 oprócz rozwiązania h(t) =  a(t) ~  0 istnieją niestabilne cykle graniczne 
w zakresie prędkości ę  (V£.!,n,V £ n), przy czym V£j'n oznacza najmniejszą 
prędkość lotu, przy której może pojawić się niestabilny cykl graniczny.

Rys. 5. Obszary stateczności i cykle graniczne drań giętnych skrzydła z nieliniowością 
sprężystą Duffinga dla 0 =  ±1/2

Powyższe wyniki teoretyczne zostały sprawdzone przy użyciu metody symula
cyjnej. Analizowano skrzydło II. Okazało się, że:

® stabilne cykle graniczne dla j3 >  0 uzyskuje się niezależnie od przyjętych 
warunków początkowych -  wynik jest zgodny z analizą teoretyczną;

• amplitudy stabilnych cykli granicznych zgadzają się bardzo dobrze z warto
ściami teoretycznymi (błąd 0.1%);

• użycie specjalnych metod pozwala na wyznaczenie amplitud niestabilnych 
cykli granicznych (dla (} < 0); otrzymuje się przy tym tylko dolne gałęzie 
krzywych teoretycznych;

• istnieje graniczna wartość haJ  powyżej której ruch jest niestateczny w całym 
zakresie prędkości -  rezultat ten nie wynika z analizy teoretycznej opartej na
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linearyzacji harmonicznej;

• stateczność ruchu w przypadku 0  < 0 zależy od warunków początkowych; 
na rys.6 przedstawiono obszary stateczności zależne od ho oraz ho. Jest 
widoczne, że istnieje graniczna prędkość V9r (różna od V£rhn) taka, że dla 
każdej prędkości Voo £ [0, Vffr] obszar stateczności jest nieograniczony. Ozna
cza to, że dla każdego ho można znaleźć ho(ho) takie, że stan początkowy 
(h0, h0) leży w obszarze przyciągania rozwiązania h(t) — 0, a(t) =  0. Dla 
prędkości Voo € \\rgr,Vl'Tn] obszary stateczności są ograniczone, co oznacza, 
że istnieją wartości graniczne (ho)min, (h0)max, (hQ)min, (h0)mcLX przekrocze
nie których prowadzi zawsze do rozwiązania o rosnącej amplitudzie. Wyniki 
te nie mogą być otrzymane na drodze teoretycznej opartej na linearyzacji 
harmonicznej, gdyż nie uwzględnia ona warunków początkowych;

Rys. 6. Poziomice obszaru stateczności względem zbioru trójparametrowego
P  =  {v oo,/i0,A0}

# niestabilny cykl graniczny pojawia się tylko w zakresie prędkości Vgr, V£n, 
to znaczy że część krzywej teoretycznej nie jest otrzymywana;

• po przekroczeniu wartości krytycznej amplituda rozwiązania narasta gwał
townie, w przeciwieństwie do przypadku liniowego, gdzie wzrost ten jest 
umiarkowany.

Przedstawienie powyższego przykładu miało głównie na celu prezentację
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możliwości podejścia symulacyjnego. Pokazano, że podejście to pozwala uzyskać 
prawie wszystkie wyniki teoretyczne, a ponadto daje dodatkowe informacje, któ
rych nie można uzyskać na drodze teoretycznej.

9. Badanie stateczności względem  zbioru param etrów  — rola 
warunków początkow ych

Realizacja podejścia symulacyjnego związana jest często z koniecznością arbi
tralnego wyboru pewnych wielkości, które w danym zadaniu mają znaczenie po
mocnicze, lecz mogą wpływać na wyniki analizy. Dla zadań liniowych są to warunki 
początkowe. Pełnią one rolę zaburzenia wywołującego ruch, który w zależności od 
stateczności rozwiązania h(t) =  0, a(t) =  0, będzie zanikał lub rósł. Pojawia 
się więc problem wpływu wielkości tego zaburzenia na wyniki analizy stateczności. 
Dla układów liniowych odpowiedź teoretyczna jest znana: warunki początkowe nie 
mają wpływu na stateczność układu. Potwierdzają to wyniki obliczeń. Niezależnie 
od tego, jakie przyjęto kombinacje warunków początkowych prędkości krytyczne 
flatteru obu skrzydeł I i II wyznaczone za pomocą podejścia symulacyjnego były 
takie same.

Inna sytuacja ma miejsce w przypadku układów nieliniowych. W zależności 
od warunków początkowych otrzymuje się na ogól różne rozwiązania. Jeżeli stan 
początkowy leży w obszarze przyciągania rozwiązania statecznego, to w wyniku 
całkowania otrzyma się to rozwiązanie. W przypadku skrzydła mogą nimi być: 
brak ruchu (jak w układzie liniowym) lub stabilne cykle graniczne1. Jednak układy 
nieliniowe mogą mieć także rozwiązania niestabilne, które nie mogą być na ogół 
wyznaczone na drodze symulacji numerycznych [9], Jeżeli zatem przyjęte warunki 
początkowe nie leżą w obszarze przyciągania jakiegoś rozwiązania stabilnego, to 
w wyniku symulacji numerycznej otrzyma się pewien ruch o rosnącej amplitudzie, 
który może być uważany za niestabilny.

Wynika stąd, że badanie nieliniowych zjawisk aeroelastycznych musi brać pod 
uwagę wpływ warunków początkowych, a ściślej -  warunki początkowe powinny 
być traktowane tak samo jak parametry w rodzaju prędkości lotu V^. Można 
zatem powiedzieć, że badanie stateczności ruchu układów nieliniowych należy 
prowadzić w pewnym zbiorze parametrów, który dla nieliniowej wersji modelu 
(3.1)-f(3.3) ma postać:

P  =  {V o c /k b ^ a o jO o } • (9*1)
Badanie stateczności polega w tym wypadku na poszukiwaniu granic jej obszaru

1 Układ czterech równań różniczkowych może mieć również rozwiązania chaotyczne [91. 
Według wiedzy autora przypadki takie nie były jednak obserwowane w układach opisanych 
w niniejszej pracy.
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w zbiorze P. Na rys.6 przedstawiono przykładowy obszar stateczności ruchu 
skrzydła II z nieliniowością sprężystą typu Duffinga (patrz p.8) względem zbioru 
trójparametrowego P =  {V^,ho,ho}. Z matematycznego punktu widzenia jest to 
równoważne wyznaczaniu granic pewnego zbioru w przestrzeni o wymiarze rów
nym liczbie parametrów. Jest to zadanie skomplikowane; nie ma ogólnych, efek
tywnych algorytmów jego rozwiązywania. Najprostszy sposób polega na użyciu 
pomysłu typu Monte-Carlo: sprawdzania stateczności dla wybranych losowo punk
tów zbioru P. Jest to jednak sposób bardzo drogi, gdyż koszt obliczeń zależy w 
przybliżeniu wykładniczo od liczby parametrów M

Km  ~ {Ki)M , (9.2)

gdzie K\ -  koszt wyznaczenia wartości krytycznej pojedyńczego parametru (przy 
ustalonych wartościach pozostałych M  — 1 parametrów).

W przypadku ogólnym należy zatem badać stateczność ruchu względem wszy
stkich wielkości nie będących zmiennymi stanu. Mogą to być: parametry liczbowe 
modelu (np. masy, sztywności, prędkość opływu), warunki początkowe, brzegowe 
(dla zadań opisanych równaniami cząstkowymi) oraz wymuszenia zewnętrzne nie
zależne od zmiennych stanu. W przypadku zadań modelowanych losowo mogą to 
być także pewne charakterystyki probabilistyczne. Ponieważ podejście symula
cyjne zakłada użycie metod numerycznych, to wszystkie te wielkości muszą być 
reprezentowane za pomocą zbioru wielkości skalarnych. Jest to oczywiste dla pa
rametrów liczbowych, natomiast dla wielkości funkcyjnych, takich jak np. wymu
szenia zewnętrzne, należy przyjąć odpowiednie aproksymacje, np. w postaci:

M
/(* )  = J2  W ( * )  , (9.3)

i=l

gdzie ipi(t) są założonymi funkcjami a c, -  stałymi. Badanie stateczności układu 
względem wymuszenia f ( t )  jest w takim przypadku równoważne badaniu statecz
ności względem zbioru parametrów P  =  {c1,c2,...,ca /}.

10. Wnioski

Przedstawione rezultaty prowadzą do następujących konkluzji.

1. Zastosowanie podejścia symulacyjnego do analizy flatterowej liniowego mo
delu aeroelastycsnego o dwu stopniach swobody prowadzi do uzyskania wy
ników niemal całkowicie zgodnych z rezultatami analizy klasycznej. Dla 
rozważanych modeli: Pinesa, Theodorsena i ogólnego uzyskano zgodność 
wartości parametrów krytycznych rzędu ułamków procenta, co świadczy o
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poprawności podejścia symulacyjnego, w szczególności — użytych kryteriów 
oceny stateczności ruchu.

2. W  przeciwieństwie do podejścia klasycznego podejście symulacyjne prowa
dzi do wyznaczenia przedziału zawierający krytyczną wartość parametru; 
długość tego przedziału jest jednak niewielka.

3. Niezależnie od przyjętego kryterium oceny stateczności obserwuje się zjawi
sko "rozmycia” wartości krytycznej, polegające na tym, że w miarę zawężania 
przedziału zawierającego prędkość krytyczną coraz trudniej jest jednoznacz
nie określić charakter ruchu.

4. Różne kryteria stateczności ruchu, takie jak zmiana amplitudy w czasie, 
zmiana energii mechanicznej obiektu w czasie czy też wartość współczynnika 
wzrostu wykładniczego, prowadzą do identycznych wyników analizy układu 
aeroelastycznego; Najbardziej przydatne jest kryterium energetyczne, gdyż 
za jego pomocą można na bieżąco analizować zarówno stateczność ruchu 
układu jako całości, jak również poszczególnych stopni swobody.

5. Podejście symulacyjne nadaje się szczególnie dla tych zadań, które nie mogą 
być analizowane metodami zakładającymi harmoniczną postać ruchu. Jest 
szczególnie użyteczne dla zadań nieliniowych, gdyż nawet te problemy nieli
niowe, które mogą być analizowane za pomocą podejścia klasycznego, dają 
się łatwo rozwiązać za pomocą podejścia symulacyjnego; unika się przy tym 
konieczności rozwiązywania nieliniowego, zespolonego zagadnienia własnego.
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

P R Ó B A  O D W Z O R O W A N IA  O B C IĄ ŻE Ń  A K U S T Y C Z N Y C H
W  B A D A N IA C H  TR W A ŁO ŚC I P R Z E K Ł A D K O W E G O  STE R U  

W Y S O K O Ś C I S A M O L O T U  1-22 W  H A M O W N I Z A  SILN IK IEM
K -151

A n t o n i  N i e p o k ó ł c z y c k i

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. W prow adzenie

Problem zmęczenia akustycznego w technice lotniczej wiąże się nieodłącznie 
z wielkością i prędkością współczesnych statków powietrznych i nabiera ostatnio 
coraz większego znaczenia.

Elementy struktury samolotu obciążone akustycznie muszą być poddane ba
daniom, w wyniku których zostanie określony ich resurs z uwagi na to obciążenie; 
podobnie jak w wyniku klasycznych badań zmęczeniowych określany jest resurs 
od obciążeń np. manewrowych.

Jednym z głównych źródeł obciążenia akustycznego konstrukcji jest silnik 
odrzutowy. Duża prędkość gazów wylotowych z silnika powoduje powstanie za 
jego dyszą strefy turbulentnej, która oddziaływuje na znajdujące się w niej ele
menty struktury płatowca. W  strefie takiego oddziaływania jest ster wysokości 
samolotu 1- 22 .

Wykonany w sposób klasyczny ( poszycie usztywnione żebram i) ster wysokości 
okazał się bardzo mało odporny na obciążenia akustyczne -  poszycie pękało już po 
ok. 50 godzinach lotu. Z tego powodu wykonany został tzw. ster przekładkowy, 
zawierający segmenty spływowe z rdzeniem komórkowym. Ster ten został poddany 
próbie na zmęczenie akustyczne w dość nietypowych warunkach -  wykorzystując 
bowiem próbę trwałości i niezawodności silnika K-15 w hamowni, umieszczono go 
tam na specjalnym stanowisku za silnikiem.

Poniżej przedstawiono

® krótką charakterystykę pola akustycznego oddziaływującego ną ster;

» opis konstrukcji przekładkowego steru wysokości samolotu 1- 22 ;

• sposób w jaki odwzorowywano obciążenia akustyczne w hamowni.

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ” Mechanika w Lotnictwie”
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2. Charakterystyka pola akustycznego

Ster wysokości samolotu 1-22 znajduje się w strefie bardzo silnego od
działywania akustycznego strumieni gazów wylotowych z silników (rys.l).

Rys. 1. Samolot 1-22 -  położenie steru wysokości względem dyszy silników

Rozważania teoretyczne i badania eksperymentalne wykazują, że hałas emito
wany przez strumień gazu spalinowego, wypływający z dyszy wylotowej o prze
kroju okrągłym, jest związany z parametrami jego przepływu. Na proces wypływu 
spalin i związany z nim hałas, zasadniczy wpływ ma zjawisko burzliwego mieszania 
się spalin z otoczeniem na granicy stożka wypływającego strumienia. Jak widać 
na rysunku granica ta przebiega właśnie przez ster wysokości samolotu.

W celu określenia pola akustycznego, które oddziaływuje na ster, wykonane zo
stały pomiary ciśnień akustycznych w punktach leżących za jeg^ krawędzią spływu. 
Na rysunku 2 przedstawiono wynik pomiaru wykonanego w punkcie leżącym w 
płaszczyźnie osi silnika, w czasie gdy oba silniki jednocześnie pracowały z pełną 
mocą (N  =  15600). Jak widać spektrum hałasu jest szerokopasmowe z maksi
mum przy częstotliwości około 800 Hz. Całkowity poziom ciśnienia akustycznego 
Lp jest rzędu 150 dB.

3. Opis konstrukcji przekładkowego steru wysokości samolotu 1-22

Typowe struktury samolotu budowane są najczęściej jako zespoły elementów 
pokrycia usztywnione przez wręgi, podłużnice i żebra. Są to układy słabo tłumiące
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Rys. 2. Ciśnienia akustyczne za krawędzią spływu steru wysokości Irydy

drgania; ich częstości rezonansowe (szczególnie podstawowe częstości rezonansowe 
paneli pokrycia) leżą w tym samym paśmie częstotliwości, w którym hałas emito
wany przez silnik wykazuje dużą intensywność.

Elementy pokrycia zostają pobudzone do drgań rezonansowych, które powodu
ją zmienne obciążenie struktury. Amplitudy tych obciążeń są wprawdzie małe w 
porównaniu do innych obciążeń zmęczeniowych (np. od podmuchów, manewrów), 
jednak w następstwie znacznie wyższych częstotliwości mogą powstać pęknięcia 
zmęczeniowe spowodowane dużą liczbą cykli zmiany obciążenia występującą w 
ciągu krótszego czasu.

Ster wysokości Irydy wykonany w sposób klasyczny okazał się bardzo mało 
odporny na obciążenia akustyczne. Pierwsze pęknięcia pokrycia można było zaob
serwować już po ok. 50 godzinach lotu. Po wielu modyfikacjach steru i próbach 
laboratoryjnych zdecydowano się ostatecznie na tzw. ster przekładkowy (rys.3).

Konstrukcja steru przekładkowego tym różni się od konstrukcji klasycznej, że 
wbudowane zostały w jego części spływowej segmenty z rdzeniem komórkowym. 
Pozwoliło to na rezygnację z żeber w tym rejonie i na zmniejszenie grubości po
krycia w tej części z 0.6 mm na 0.3 mm.
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• Zasadnicze wady konstrukcji z rdzeniem komórkowym to skomplikowana i 
wymagająca dużej dokładności technologia oraz mała odporność na niezbyt 
nawet duże obciążenia skupione.

• Z dynamicznego punktu widzenia przewaga konstrukcji steru z rdzeniem 
komórkowym nad konstrukcją klasyczną wynika stąd, że rdzeń realizuje 
ideę ciągłego podparcia pokrycia, przez co eliminuje lokalne drgania jego 
paneli. Konsekwencją tego jest fakt, że ster w interesującym nas paśmie 
częstotliwości, odpowiada na wymuszenie akustyczne jedynie postaciami na
turalnymi całej struktury.

• Z punktu widzenia zmęczenia akustycznego konstrukcja z wypełniaczem 
komórkowym jest znacznie korzystniejsza, bowiem eliminuje znaczną ilość 
połączeń nitowych, które w konstrukcji klasycznej są ogniskami pęknięć.

4. Odwzorowanie obciążeń akustycznych w hamowni

Najczęściej spotykane dotychczas sposoby odtworzenia obciążeń akustycznych

• doświadczenie z rzeczywistym silnikiem;

• doświadczenie z hałasem symulowanym;

• doświadczenie z fragmentem struktury.
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Pierwszy z tych sposobów odwzorowuje obciążenia akustyczne bardzo dok
ładnie, wymaga jednak bardzo dużych nakładów. Druga metoda, to metoda la
boratoryjna, w której za pomocą specjalnych generatorów odtwarza się dosta
tecznie dokładnie spektrum i warstwice hałasu; nie są odtwarzane w tej me
todzie przestrzenne zależności fazowe ciśnień akustycznych, mają one bowiem 
drugorzędne znaczenie. Doświadczenie z fragmentem struktury polega na podzie
leniu dużej struktury na części i poddawaniu tych części obciążeniu akustycznemu 
pochodzącemu od hałasu rzeczywistego lub symulowanego.

Żaden z przedstawionych wyżej sposobów odwzorowania obciążeń akustycz
nych nie mógł być zastosowany przy badaniu trwałości akustycznej przekładkowego 
steru wysokości samolotu 1-22. Pierwszy z powodu zbyt wysokich kosztów, drugi z 
powodu braku odpowiedniej aparatury i pomieszczenia, a trzeci z braku możliwości 
podziału steru przekładkowego na odpowiednie fragmenty.

W  tej sytuacji postanowiono wykorzystać mającą się właśnie odbyć próbę 
trwałości i niezawodności silnika K-15 w hamowni naziemnej.

Ster został umieszczony na specjalnym stanowisku w hamowni tak, że względne 
położenie charakterystycznych punktów i osi było zgodne z ich położeniem na 
samolocie, z tym, że ster na stanowisku był umieszczony nie w górnej, jak w 
samolocie, lecz w dolnej strefie stożka gazów wylotowych. Na stanowisku istniała 
możliwość regulacji wszystkich kątów i odległości steru od osi silnika.

Ponieważ w warunkach hamowni nie można było dokładnie odtworzyć rzeczy
wistego pola akustycznego (zbyt silny wpływ fal odbitych od ścian hamowni) oraz 
z powodu innego niż na samolocie zawieszenia steru -  tam podatny statecznik, 
tu trzy sztywne, niezależne podpopry -  należało wybrać inne kryterium zgodności 
obciążeń rzeczywistych z obciążeniami uzyskanymi w hamowni.

Podstawowym kryterium było odwzorowanie naprężeń.
Dodatkowo przeprowadzono pomiar i porównanie drgań steru.
Poziomy naprężeń na pokryciu badanego steru określono na podstawie pomia

rów wykonanych na samolocie przy pracujących silnikach na ziemi.
W  zarejestrowanych przebiegach tensometrycznych poddano analizie:

• wartości całkowitych naprężeń dynamicznych;

• wartości maksymalnych naprężeń harmonicznych;

• częstości maksymalnych naprężeń harmonicznych.
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Rys. 4. Stanowisko w hamowni

Wartości całkowitych naprężeń dynamicznych przedstawiono poniżej w tabeli.

Nr Naprężenia [MPa]
tens Tlbj 13000 14000 15000 15600

obr/min obr/min obr/min obr/min
1 0.342 3.420 5.928 8.550 9.120
2 0.342 3.648 6.270 9.120 11.400
3 0.456 3.990 6.270 10.260 12.540
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Poziomy drgań akustycznych steru wysokości określono na podstawie pomiarów 
drgań w locie przeprowadzonych na prototypie ANP01-04 w czasie, gdy zamon
towane były na nim stery przekładkowe. Drgania mierzone były czujnikiem tego 
samego typu co czujnik zamontowany na sterze w hamowni.

Analizie poddano pomiary z 14 lotów. Analiza ta wykazała, że największe 
drgania steru wysokości wywołane pracą silnika występują w tych fazach eksplo
atacji samolotu, w których samolot stoi w miejscu a silniki pracują z pełną mocą 
(są to wszelkie próby silników przed startem lub po przeglądach czy remontach) 
oraz początkowa faza startu.

W  celu uzyskania zgodności naprężeń korygowano położenie steru i ostatecznie 
został on umieszczony ok. 70 mm bliżej osi silnika niż na samolocie, przy czym 
zachowane zostały wszystkie kąty charakteryzujące jego położenie.

W  tabeli poniżej przedstawiono wartości naprężeń uzyskanych w hamowni po 
zmianie położenia steru oraz porównanie ich z wartościami rzeczywistymi.

Tensometr
nr

Naprężenie 
w hamowni 

[MPa]

Naprężenie 
na samolocie 

[MPa]

Błąd

[%]
1 9.45 9.12 +3.61
2 11.55 11.40 +1.31
3 12.23 12.54 -2 .4 7

Z porównania drgań zmierzonych w hamowni z drganiami zarejestrowanymi w 
czasie lotu wynika, że:

• zmianie uległy częstotliwości drgań rezonansowych -  wynika to z innego spo
sobu zamocowania steru (tu trzy sztywne, niezależne podpory, a na samolocie 
podatny statecznik );

• podobnej zmianie uległy częstości maksymalnych naprężeń harmonicznych;

• poziomy drgań w hamowni są wyższe od drgań rzeczywistych w całym roz
patrywanym zakresie częstotliwości.

Częstotliwość rezonansowa [Hz] Przyspieszenia [m /s2] Błąd
samolot hamownia samolot hamownia [%]

290 4  320 263 60 80 +25
400 4  430 375 60 75 +25
490 4  510 474 100 122 + 2 2
750 4  850 820 45 50 +  11
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Praca zawiera krótką charakterystykę niekierowanego imitatora celu powie- 
trznego i metodykę badań teoretycznych jego właściwości dynamicznych w 
locie przestrzennym. Przedstawiono porównanie wyników badań teoretycz
nych z rezultatami badań doświadczalnych w locie na rzeczwistym imitatorze 
celu powietrznego.

1. Wprowadzenie

Nowoczesne metody szkolenia obsług skomplikowanych i kosztownych w eks
ploatacji urządzeń technicznych wymagają szerokiego stosowania różnego rodzaju 
imitatorów i symulatorów. Przedmiotem badań w niniejszej pracy jest nowe
rozwiązanie konstrukcyjne imitatora celu powietrznego o poddźwiękowej prędkości 
lotu.

Podstawowym celem przeprowadzonych rozważań było opracowanie metodyki 
badań teoretycznych właściwości dynamicznych tej klaty obiektów latających. Re
alizacja założoi ;go celu badań wymagała m.in.:

• opracowania modelu fizycznego rozpatrywanego imitatora;

• sformułowania modelu matematycznego przestrzennego ruchu obiektu;

o przeprowadzenia analizy porównawczej wyników uzyskanych na drodze ba
dań teoretycznych z wynikami badań w locie na rzeczywistych imitatorach 
celu powietrznego.

Z uwagi na podobieństwo modelu aerodynamicznego rozpatrywanego imita
tora do niekierowanych obiektów latających, wykorzystano niektóre rozwiązania z 
zakresu dynanJki lotu zawarte w pracach [1 -j- 5]. •

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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2. M odelowanie fizyczne i m atematyczne imitatora

Imitator celu powietrznego traktowano jako bryłę sztywną o zmieniającej się 
masie i sześciu stopniach swobody odpowiadających przemieszczeniom obiektu w 
płaszczyźnie pionowej i poziomej xg,yg,zg oraz trzern obrotom dookoła odpowie
dnich osi układu 0x'y'z' (rys.2). Ponadto przyjęto, że:

ruch obiektu odbywa się w wyniku działania ciągu silnika rakietowego 
P  (na aktywnej części toru) oraz stacjonarnych sił aerodynamicznych
i masowych zredukowanych do wektora głównego i momentu głównego 
względem środka masy imitatora (rys.4);

-  prędkość opływu ®a jest sumą geometryczną prędkości środka masy ob
iektu v oraz prędkości powietrza vw, w punkcie pokrywającym sie w 
danej chwili ze środkiem masy obiektu.

Schemat aerodynamiczny rozpatrywanego imitatora z niektórymi jego charak
terystykami geometrycznymi przedstawiono na rysunku 1.

Do opisu właściwości dynamicznych imitatora na torze przyjęto następujące 
prostokątne prawoskrętne układy współrzędnych (rys.2 -f 4):

-  normalny ziemski układ współrzędnych 0oxgygzg (rys.2 i rys.3), tzn. 
nieruchomy układ inercjalny związany z Ziemią;
normalny układ współrzędnych 0xgygzg (rys.2 i rys.3);
układ współrzędnych związany z trajektorią OxkVk k̂ (rys-3);

-  prędkościowy (przepływowy) układ współrzędnych 0xayaza (rys.4);
-  układ współrzędnych związany z obiektem 0xyz (rys.2 i rys.4),

oraz następujące współrzędne liniowe i kątowe:
-  współrzędne liniowe xg, yg,zg opisujące położenie początku układu zwią

zanego z obiektem względem początku układu nieruchomego % xgygzg
(rys.2 );
współrzędne kątowe 7 opisujące konfigurację układu sztywno zwią
zanego z obiektem 0 xyz względem układu normalnego Oxgygzg (rys.2).

Ponadto przyjęto następujące quasi-prędkości:
-  quasi-prędkości liniowe t’r , vv,vz, czyli składowe wektora prędkości środ

ka masy imitatora t> w związanym układzie współrzędnych 0xyz (rys.4);
guasi-prędkości kątowe p,q,r, tzn. składowe chwilowej prędkości ką
towej obiektu 1? w układzie 0xyz (rys.4).

Dynamiczne równania ruchu imitatora sformułowano na podstawie równań dy
namiki klasycznej brył o zmieniającej się masie, tzn. prawa o zmianie pędu i krętu



46
3

Id e n t y f ik a c j a  w ł a ś c iw o ś c i d y n a m ic z n y c h  ... 209

Rys. 2. Układy współrzędnych: 0ax gyszaj 0x3yszg, 0xyz; przyjęte współrzędne: liniowe
xs > t/s ■ za oraz kątowe ip,0 , y
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Rys. 3. Układy współrzędnych: 0xsygz,, 0x*yti*, >̂xayaza\ kąty: pochylenia toru B, 
zwrotu toru !?, prędkościowy kąt przechylenia ya

Rys. 4. Siły i momenty sił zewnętrznych działających na obiekt w locie, quasi-prędkości 
liniowe vt , vy,v, i kątowe r,p,q\ kąty a,/?
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układu materialnego [3,4].
Zapisując dynamiczne równanie ruchu imitatora w układzie współrzędnych 

związanym z trajektorią OxkVk^k (równania ruchu środka masy) i układzie 
związanym Oxyz (równania ruchu dookoła środka masy), po określeniu związków 
kinematycznych i geometrycznych między układami współrzędnych otrzymano 
następujący układ równań ruchu przestrzennego przyjętego modelu fizycznego 
rozważanego obiektu:

-  równania dynamiczne ruchu postępowego i obrotowego
dv
— m(t) =  P  cos a  cos 0 -  m(t)g sin Q -  X a , 
dt

~ -m (t)v  =  P (sin a cos 70 +  cos a  sin /3 sin 7„ )  +  Ya cos 7„ + 
at '  '

- 2 0sin70 -  m (t)gcos6  , (2.1)
d9 /  \— m (t)vcosd  -  - P ( s i n Q s i n 7 0 +  cos a  sin  ̂  cos 7 0 J +  
dt v '

- Y a sin 7a -  Za cos 7a ,

(2.2)

(2.3)

-  równanie zmiany masy

dx
dt

— v cos 0  coś 9  ,

dt
dz,
dt

=  r sin 0  ,

-  =  -t) cos ©sin!? ,

(2.4)

dm
"S '

(2 .5 )

§ / x ( 0  =  M*o 4- M Txr +  Af|p +  M%(i -  [/,(*) -  Jv(t)]p<z , 

J l y(f) =  Myo +  M *0  +  M*p +  Afyrr -  [jr (t) -  /,(*)] rq ,

§ / , ( * )  = MZo +  M °a  +  M lq  +  M\r -  [ / , ( ! )  -  /,(* )] rp ,

-  rów n an ia  k inem atyczne prędkości k ątow ych  i lin iow ych  

dd—  =psm7 + ęcos7 ,

« ’—  cos v =  p cos 7  — q cos 7  , 
dt

-JT =  r  -  t g t f c o s 7  -  g s in 7 )  ,
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-  związki geometryczne

sin a  =  | ŝin t? cos 7  cosfl? — rp) +  sin 7  sin(!P — >̂)J cos 6  +

— sin 0  cos 1? cos 7 }  sec fi , (2.6)

sin fi = cos 6  Jsin d sin 7  cos(!P — \j>) — cos 7  sin(iP — V0 ] — sin 0  cos t? sin 7  , 

sin 7a = |cos a sin fi sin d — cos 1? ̂ sin a sin fi cos 7  — cos fi sin y j  j sec <9 ,

gdzie:
X a,Ya,Z a -  składowe wektora głównego siłaerodynamicznych Ra w  

układzie przepływowym Oxayaza (rys.4);
MX)MV,M Z -  składowe wektora głównego momentu działającego na 

obiekt M  w układzie związanym 0xyz (rys.4);
M J, M& -  pochodne składowych momentu względem odpowiednich 

parametrów ruchu obiektu [1,4].

3. Przykład symulacji komputerowej param etrów  lotu imitatora i 
doświadczalna weryfikacja m odelu m atem atycznego

Na podstawie modelu fizycznego i modelu matematycznego opracowano al
gorytm do wyznaczania parametrów lotu przestrzennego imitatora, przewidujący 
rożne warianty obliczeń ze względu na strukturę badanego obiektu oraz dwa wa
rianty ze względu na warunki początkowe ruchu. I tak np., można symulować lot 
imitatorów o różnym schemacie konstrukcyjnym, natomiast warunki początkowe 
ruchu należy określać dla chwili startu lub dla dowolnej innej chwili ruchu imita
tora.

W oparciu o wspomniany algorytm opracowano program obliczeń komputero
wych, który umożliwia badanie wpływu parametrów konstrukcyjnych oraz warun
ków startu i lotu obiektu na jego parametry ruchu przestrzennego. Symulację lotu 
rozpatrywanego imitatora przeprowadzono dla zbioru warunków początkowych ru
chu uzasadnionych względami praktycznymi. Np.,główne parametry początkowe 
ruchu przyjmowane były następująco: 0 O = 5 -f 30°, v0 =  0.0, vk =  200 -f 400 
[m/s], tk =  0.62 4- 1.1 [s]. Indeks dolny k wyróżnia wielkości dotyczące punktu 
wyłączenia silnika imitatora.

Szczegółowej analizie poddano fazę lotu obiektu w przedziale czasu (5 -j-15) [s], 
gdyż zastosowana metoda badań eksperymentalnych umożliwiała w tym przedziale 
czasu uzyskiwać wyniki obarczone znacznie mniejszymi błędami w porównaniu z 
pozostałymi częściami toru.
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Rys. 5. Wykresy: v(t, v0) => 1 -  wyniki badań doświadczalnych, 2 -  wyniki badań
teoretycznych

Rys. 6. Wykresy: yg(t,v0)
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Rys. 7. Wykresy: zt (t,v0)

Rys. 8. Zmiana kąta natarcia a na torze
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Rys. 10. Zestawienie błędów względnych wielkości v, xg, yg, z}
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Charakterystyczne wyniki analizy numerycznej badanego modelu imitatora 
oraz ich porównanie z rezultatami badań poligonowych na obiektach rzeczywistych 
przedstawiono na rysunkach 5 -r 10. Na rysunkach tych cyfrą 1 oznaczono krzywe 
ilustrujące wyniki badań doświadczalnych na imitatorach, natomiast cyfrą 2 ozna
czono zmiany parametrów ruchu uzyskane w badaniach teoretycznych według za
proponowanego algorytmu. Różnice występujące między niektórymi wynikami ba
dań teoretycznych i doświadczalnych, w postaci błędów względnych (odniesionych 
do wyników badań eksperymentalnych) zestawiono na rys.10 .

Analiza uzyskanych rezultatów wykazała, że występujące różnice wyników sy
mulacji i eksperymentu mieszczą się w granicach rozrzutu parametrów ruchu imi
tatora, spowodowanych zmiennymi warunkami startu i lotu (odchyłkami charakte
rystyk konstrukcyjnych i napędu imitatora, odchyłkami parametrów ośrodka ruchu 
w stosunku do parametrów określonych według przyjętego modelu atmosfery ziem
skiej, itp.).

Przedstawiona teoretyczna metoda badań właściwości dynamicznych obiek
tów w locie, może również znaleźć zastosowanie do analizy ruchu obiektów o 
schematach aerodynamicznych różniących się od przedstawionego na rysunku 1 .

4. W nioski końcowe

Zgodnie ze sformułowanym na wstępie celem pracy, wyniki analizy numerycznej 
zostały potwierdzone podczas badań rzeczywistych imitatorów w locie, w których 
dokonano pomiaru ich parametrów kinematycznych. Ogólna zgodność wyników 
uzyskanych z obliczeń i badań modeli rzeczywistych weryfikuje opracowany model 
badanego zjawiska.

Przedstawiona metoda badań oraz uzyskane rezultaty uzasadniają wniosek, że 
poprawny i zweryfikowany algorytm badań teoretycznych powinien być stosowany 
już w fazie wstępnego projektowania obiektów.

Z uwagi na fakt, że zaproponowana metoda umożliwia uzyskiwanie ciągłej in
formacji o zmianie parametrów ruchu obiektu na torze oraz czas trwania procesu 
symulacji toru jest mniejszy od czasu w jakim odbywa się rzeczywisty lot imitatora, 
może ona znaleźć zastosowanie podczas opracowania odpowiednich programów i 
symulatorów do szkolenia obsług odpowiednich zestawów rakietowych.

W  ramach kontynuacji niniejszej pracy zamierza się przeprowadzić dokładniej
szą analizę stabilności ruchu oraz badania wpływu niektórych warunków startu i 
lotu na rozrzut podstawowych parametrów przestrzennego ruchu tego typu obiek
tów.
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Zbadano dziedziny funkcjonowania obiektu powietrze-powietrze w uwarunko
waniach walki powietrznej w sytuacji celu manewrującego wpłaszczyźnie pio
nowej. Ze zbioru reprezentatywnych hipotez o ruchu celu, charakteryzujących 
” cel manewrujący” , wyznaczono manewry obronne kryterialne. Manewry 
te wyznaczają część wspólną obszarów samonaprowadzania, którą nazwano 
"gwarantowanym obszarem samonaprowadzania” .

1. W stęp

W  pracach [3,7,8,10] przedstawiono aspekty formalizmu aksjomatycznego w 
ujęciu topologiczno-mnogościowym i aplikacyjnego w pojęciach układów dyna
micznych w przestrzeni zdarzeń w postaci układu równań różniczkowych i wa
runków orientorowych -  zagadnienia systemu procesów <fisnpw proporcjonalnego 
samonaprowadzania obiektu powietrze-powietrze w sytuacji celu manewrującego 
w uwarunkowaniach procesów ataku nosiciela -  i metody zobrazowania wyników 
w ujęciu cełowościowym w postaci spełnienia zależności między obszarami dopu
szczalnych warunków odpalania ftonpw, startu ftopw, zdarzeń realizacji zadania 
Qrzpw, które warunkuje zbiór docelowy fłc w postaci relacji f2rzpw C i?c, zaś 
wyznaczają operatory transformacji Cnp i kinetyczny C. Objaśniono również 
pojęcia dziedzin funkcjonowania obiektu: wejściowej i docelowej w postaci uo
gólnionej, definiowanej jako rozmaitości OoPw, ftrzpw wzbogacone o odpowiednie 
zbiory pól Ko(Ćźopw), Krz(n rzpw), które wyznaczają struktury tych rozmaitości.

W  niniejszym opracowaniu przedstawia się algorytm obliczeniowy przybliżony 
metodyki badań [7,8], zorientowany na analizę numeryczną złożonych wielogra- 
nicznych zagadnień dziedzin funkcjonowania obiektu powietrze-powietrze (podsy
stemu ogniowego Qe) klasy pocisku rakietowego o układzie "kaczka” , z napędem 
startowym, wyposażonego w układ koordynatora śledzenia celu i układ proporcjo
nalnego samonaprowadzania [3].

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie’’
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Badania obliczeniowe (rozwiązanie przykładu), ilustrujące podjęty przedmiot 
badań i zaproponowane metody, przeprowadzono dla wyróżnionego kierunku ataku 
nosiciela w tylnej półpłaszczyźnie na cel manewrujący w płaszczyźnie pionowej, dla 
sytuacji początkowej procesów samonaprowadzania: wysokości początkowych celu
i rakiety Z& =  ZpQ =  1000 m, prędkości początkowych celu i rakiety VęQ =  
Vpo =  300 m /s, 7co =  0, ~/pa =  var. Wyróżnione cechy szczególne wariantu zadania 
oznaczamy indeksem (0) u góry po prawej stronie przy odpowiednich wielkościach. 

W  wyniku badań wyznaczono:

• Reprezentatywne ̂ zobrazowania ~ ~ / ’„ol^no charakterystyk celu 
manewrującego Î JcO i nosiciela atakującego f2no\xnO dla standaryzowa
nych warunków początkowych na przyjętym kierunku ataku.

• Zbiór zagadnień częściowych { <  > } ,  * =  0 ,. . . ,5  dziedzin 
funkcjonowania dla reprezentatywnego zbioru hipotez {H R C i}, i =  0 ,...,5
o ruchu celu manewrującego.

• Rozwiązania zagadnień częściowych dla zbioru hipotez o ruchu celu: klasy 
manewrów prędkością HRCo, HRC\', klasy manewrów górką H R C i, ..., 
H RCą; manewru półpętlą H R C5.

• Własności zbioru operatorów £ $ ,  £ (i) przekształceń rozmaitości flW
«(i) o ( 0 0npu' ’
J *0pw> * * rzp w

• Własności zbioru dziedzin funkcjonowania < ^oJw, *opw(f2$ w) >,
< ftrzpw, >  w aspekcie analiz ilościowej i jakościowej, globalnej i
lokalnej (np. skuteczności manewrów ataku nosiciela i manewrów obronnych 
celu).

Stwierdzono, iż przekształcenia Cnp, C są gładkie, wzajemnie jednoznaczne, 
zachowujące orientację obszarów. Własności te uzasadniają spełnienie koniecznych 
warunków agregacji rozwiązań częściowych nl% w- i =  0, ...,5  do globalnych
rozmaitości ft0pw, fi{zpw. Zauważamy, iż wspomniane własności umożliwiają 
zbadanie, przynajmniej w sensie teoretycznym, części wspólnej obszarów Q0 
nazwanej gwarantowaną dziedziną funkcjonowania obiektu p -p  w sytuacji celu 
manewrującego. W  omawianych badaniach ograniczono się do wyznaczenia apro
ksymacji zewnętrznej fi0 obszaru . Stwierdzono, iż:

• Aproksymacja zewnętrzna gwarantowanego obszaru samonaprowadzania

jest obszarem jednospójnym, ograniczonym krzywą zamkniętą, skła
dającą się z łuków, będących wycinkami krzywych brzegowych obszarów 
samonaprowadzania, odpowiadających kryterialnym manewrom obronnym 
celu.
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• Szczególne ̂ własności obszaru J?0 uzasadniają możliwość wydzielenia pod-

obszaru Q0m semioptymalnych warunków startu rakiety na cel manewrują
cy-

Wyniki badań potwierdzają celowość formułowania zagadnień dynamiki pro
cesów końcowej fazy ataku nosiciela i inicjacji procesów samonaprowadzania z 
uwzględnieniem manewrów obronnych celu "ostatniej szansy” (riposty obronnej). 
Udowodniono, iż możliwe są skuteczne manewry obronne celu, zaś z pozycji nosi
ciela -  uzasadniono potrzebę precyzyjnej realizacji procesów ataku nosiciela, aby
wypracować suboptymalne warunki samonaprowadzania z obszaru

Zwróćmy uwagę, iż sformułowania odpowiednich wymagań w problemie syn
tezy układu samonaprowadzania, dotyczące doboru charakterystyk geometrycz
nych, aerodynamicznych, masowych, metody samonaprowadzania, układów stero
wania i stabilizacji determinują pożądane własności dziedzin funkcjonowania pod
systemu ogniowego w uwarunkowaniach procesów walki powietrznej.

2. M odele strukturalny i kinetyczny podsystem u ogniowego

W pracy [3], objaśniono pojęcie środowiska systemu procesów samonaprowa
dzania. Zaproponowano przyjęcie, jako istotnego elementu tej struktury, autono
micznych charakterystyk:

[i^cO.^nO, &po\ , (2 .1 )

obiektów systemu samonaprowadzania: celu f l* , nosiciela Qn0, pocisku ra
kietowego ftpQ. Wymienione charakterystyki są wykorzystywane w problemie 
syntezy systemu procesów walki powietrznej. Odwołując się do metody syntezy 
systemu procesów samonaprowadzania podanej w pracach [3,6,7] zauważamy, iż 
pierwszoplanową rolę spełniają zagadnienia elementów struktury systemu proce
sów walki, jako spójnej teorii interpretacji i formułowania problemów dynamicz
nych oraz metod badania dziedzin funkcjonowania:

a) element strukturalny ES-11, reprezentujący klasę procesów walki f pwU, dla 
jednej realizacji procesu samonaprowadzania na zadany manewr obronny 
celu (podstawowy elementarny);

b) element strukturalny ES-12, reprezentujący klasę procesów walki <ppwn 
dla wszystkich dopuszczalnych procesów samonaprowadzania z zadanym wa
runkiem początkowym w postaci standaryzowanej na zadany manewr celu, 
prowadzący do zbadania infinitezymalnego podobszaru f2e0i dziedziny funk
cjonowania;
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c) element strukturalny ES-21, reprezentujący klasę procesów walki <ppw2i 
dla jednej dopuszczalnej sytuacji początkowej procesów samonaprowadza- 
ńia w przypadku celu manewrującego (podstawowy elementarny w klasie 
manewrującego celu);

d ) element strukturalny ES-22, reprezentujący klasę procesów walki <^22 dla 
zadanej sytuacji początkowej procesów samonaprowadzania w postaci stan
daryzowanej w przypadku celu manewrującego, prowadzący do zbadania in- 
finitezymalnego gwarantowanego podobszaru fioe  dziedziny funkcjonowania.

Na bazie wyszczególnionych elementów wyróżniamy dwa warianty metody zba
dania rozmaitości gwarantowanej dziedziny funkcjonowania Oo-

-  w oparciu o elementy a, b i operacji iloczynu i sumy mnogościowej

tk = u n n<*' > (2-2)
c£E i£l

-  w oparciu o elementy b, c i  operacji sumy mnogościowej

A ,  =  U  & ■ ( 2 - 3 )

W dalszej części rozważań podamy interpretację przedmiotu badań w (p.2.2) 
w ujęciu elementów c i d, zaś procedurę rozwiązania zagadnienia w (p.3) na bazie 
elementów a, b i operacji (2.2).

2.1. Przybliżone rozwiązania charakterystyk autonomicznych obiektów uk
ładu samonaprowadzania

2.1.1. Charakterystyki obiektu celu manewrującego

Przedstawia się badania charakterystyk celu manewrującego wpłaszczyźnie pio
nowej -  hipotetycznego obiektu C klasy samolotu myśliwskiego z załogą, trakto
wanego jako punkt materialny i wykonującego manewry w płaszczyźnie pionowej, 
sterowane przeciążeniem nc =  [n^, ncz]. Uwzględniono ograniczenia sterowań 
typu lokalnego i globalnego, które są uwarunkowane: przeciążeniem dopuszczal
nym na j  (nC2ff =  8), przeciążeniem rozporządzalnym, graniczną sprawnością 
psychofizyczną pilota na podstawie wyników pracy [2].

Zbadano:

a) dziedzinę sterowania (rys.l) /2co|*cO z warunkiem początkowym standaryzo
wanym

*c0 =  [*c0> Zoo, Veo, 7aeo] =  [0, Z, V, 7aco]

dla lotu poziomego 7oco = 0, na wysokości zeo =  300 m, z prędkością 
Vdo =  300 m /s;
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b) reprezentatywny zbiór H R C  hipotez o ruchu celu { H R C i } ,  i =  0 -r 5,
o elementach nC) =  [ncrt(*)i nczi(01l*cOi które wyznaczają programujące 
składowe przeciążenia stycznego nCI, (rys.la) i przeciążenia normalnego nczi 
(rys.lb);

%

0,2 H-1

0,1
f

U,U '

2 4 e 8 W 12 M 16 18 20 t [ s ]

c) obraz (rys.2) portretu orientorowego w przestrzeni 0xezc, reprezen
towany zbiorem trajektorii t =  0 , 5 ,  odpowiadających poszczególnym 
hipotezom o ruchu celu (pkt.b).

W zbiorze hipotez HRC  o ruchu celu (pkt.b) wyróżniono:
d) klasę manewrów prędkością: HRC-0  lot jednostajny poziomy, HRC-1  -  

rozpędzanie w locie poziomym do prędkości maksymalnej w reżimie pełnego
dopalania;

e) klasę manewrów "górka” : HRC-2 -  górka plaska (30°) o kącie nachylenia 
toru 30°, HRC-3 -  górka stroma (60°), HRC-4 -  górka intensywna (78.2°);

f )  klasę manewrów półpętli: HRC-5 -  półpętła wykonana z lotu poziomego dla 
funkcji sterującej nct (H.5) (rys.lb), zobrazowana trajektorią 7^  (rys.2).
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S. 1.2. Charakterystyka nosiciela

Przedstawia się badania charakterystyk nosiciela w końcowej fazie ataku (wpro
wadzania, odpalania i wyprowadzania) -  hipotetycznego obiektu N, klasy samo
lotu myśliwskiego z załogą, traktowanego jako punkt materialny i wykonujący lot 
w płaszczyźnie pionowej, sterowany przeciążeniem np = [n^, np2]. Uwzględniono 
ograniczenia sterowań typu lokalnego i globalnego, uwarunkowane między in
nymi przeciążeniem dopuszczalnym np2g (npzg =  8) i graniczną sprawnością 
psychofizyczną pilota [2], wymogami bezpieczeństwa lotu w pro
cesie wprowadzania, wyprowadzania. Zbadano:

a) dziedzinę sterowania Ż2„o|*no z warunkiem docelowym standaryzowanym:

*n0 = [*nOł »̂0ł 7«no] = (0, ZnOj •••] i

2n0 =  1000 m, F„o =  300 m/s. Dziedzinę zobrazowano (rys.3) zbiorem 
sterowań Un.jino =  Um|*nO programujących składowe wektora przeciążenia 
[**cxti * — 1, ...,4.

b ) obraz portretu orientorowego r n|xn0 w przestrzeni konfiguracji 0„x nzn re
prezentowany zbiorem trajektorii 7™ i =  0, ...,4 (rys.4), odpowiadających 
dopuszczalnym sterowaniom (pkt.a), w tym trajektoria brzegowa 7ngg, uwa
runkowana wymogiem bezpieczeństwa nosiciela w fazie wprowadzania (.ff*^
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Rys. 3.

minimalna dopuszczalna wysokość lotu w procesie wprowadzania) i trajek
toria brzegowa 7„0<i uwarunkowana wymogiem bezpieczeństwa w fazie wy
prowadzania H’ nyp,

c) emisję £(xn0) punktu xn0 sytuacji początkowej (JV, t0), która w inter
pretacji formalizmu orientorowego [8] określa stożek (rys.4) o wierzchołku 
[*no, zno] =  [0,1000] dopuszczalnych prędkości nosiciela o module Vno — 300 
m /s i kątach pochylenia:

(
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gdzie:
n̂gd = -35.5° , Angg = 40

S.l.S Charakterystyka obiektu povnetrze-powtetrze

Koncepcję badań apriorycznych charakterystyk o obiektu powietrze- 
powietrze (P), jako otwartego układu sterowania, rozpatrzono w pracy [9]. Za
gadnienie analizy A p jest więc identyczne do A c w ogólnym sformułowaniu, zaś 
różnice dotyczą specyfiki obiektu P: obiekt bezzałogowy o znacznie większym 
przeciążeniu dopuszczalnym (npzg = 10), z układem sterowania składowymi 
przeciążenia normalnego i bocznego, z ograniczeniem na sterowanie typu global
nego -  resursu napędu sterów, wyrażonym ograniczeniem czasu lotu sterowanego 
tyjg — 21 S.

Obiekt P opisano szczegółowo w pracy [3] -  pocisk rakietowy klasy powietrze- 
powietrze z układem proporcjonalnego samonaprowadzania, o układzie aerody
namicznym "kaczka” , układ bryły sztywnej o zmiennej masie z wychylanymi 
nieodkształcalnymi sterami aerodynamicznymi przeznaczonymi do sterowania 
składowymi przeciążenia normalnego i bocznego, z napędem rakietowym starto
wym. Obiekt P w strukturze LSB stanowi podsystem ogniowy Q6 [3,7] -  i jako 
podukład przenoszenia Q6i wyposażony jest w koordynator śledzący za celem 
oraz układ formowania sygnałów proporcjonalnego samonaprowadzania, zaś jako 
podukład rażenia Qei jest wyposażony w głowicę bojową z zespołem czujników 
odległościowych i kontaktowych.

2.2. Model kinetyczny podsystemu ogniowego w uwarunkowaniach procesów 
walki powietrznej w sytuacji celu manewrującego i zadanych warunków 
początkowych procesów samonaprowadzania w postaci standaryzowanej 
na wyróżnionym kierunku ataku

Model kinetyczny podsystemu Qei jest ukierunkowany na objaśnienie podsta
wowego przedmiotu podjętych badań, który dotyczy kompleksowego ujęcia pro
cesów samonaprowadzania obiektu p-p na cel manewrujący w uwarunkowaniach 
procesów walki powietrznej -  i ułożenia algorytmu metody przybliżonej celowo- 
ściowego zobrazowania charakterystyk funkcjonowania obiektu w postaci dziedzin 
funkcjonowania zaproponowanych w pracy [7].

Zgodnie z uwagami we wstępie do niniejszego rozdziału -  zagadnienie syntezy 
elementów walki powietrznej (p.2.1) objaśnimy na rys.5, bazując na elementach 
strukturalnych ES-21 (p.2c) i ES-22 (p.2d). Rozpatrzono przypadek samonapro
wadzania obiektu na cel manewrujący w płaszczyźnie pionowej 0zo2o zanurzonej 
w układzie odniesienia OzoJ/ô o-
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tnpw i/ipc łpkC *nkwy ^ Tnpw

if?* *npc *• ł‘ ¥i Ipp"

tcpH <0 tcpH

Rys. 5.

Na rys.5 wyróżniono:

1. Proces manewru obronnego celu p(CpW,Co) w fazie ataku nosiciela i repre
zentatywny zbiór {7ci(ż; *<*>)}, t =  0 , 5  manewrów obronnych celu "ostat
niej szansy” podjętych ze stanu początkowego X& =  [z,*), ZcO, Ko, 7aco], 
odpowiadających hipotezom o ruchu celu HRC  (p.2.1.2), należących do 
przestrzeni charakterystyk f?coi*cO celu manewrującego z warunkiem standa
ryzowanym 2co[0, Zco, Vc0 , 0]. Dyskretny zbiór procesów celu manewrującego 
interpretujemy również jako przybliżone zobrazowanie ~  Tcol^co pola orien- 
torowego TcoNco (rys.5a).

2. Rozmaitość procesów samonaprowadzania 0 3npw obiektu P  na cel C, 
(rys.5b) reprezentowana zbiorem {lp ij(t]2 pQ,to)} procesów samonapro
wadzania na cel manewrujący {7c»'0;*co»*o)}» * =  0, inicjowa-
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nych zdarzeniami startu rakiety {*pnOtj(<o)} przez sterowalne zdarze
nia odpalania {*npOij(*o)} w dopuszczalnych procesach ataku nosiciela 
{7nj(f;*nptiM*cpuM^xu)*nj>0)^0)}ł j  — ^(*) "r f(*)"

Zauważmy, iż wyszczególnione zbiory reprezentują odpowiednie rozmaitości: 
^  Sjipuf ' f̂ cpw |*c0> fipnoilJpOj ^np0l*n0) &npw (rys.5).

3. Rozmaitości dualne odpalania f2npokno i startu Opno\xp0 , reprezentowane 
zbiorami zdarzeń {* np0,j(<o)}, {*pn0.j(<o)}, » =  0,...,5, j  =  k(i) -f l(i) 
(rys.5c).

4. Rozmaitość dopuszczalnych procesów ataku nosiciela fi„pu, z dziedziną /?np0 
realizacji zadania odpalania, reprezentowaną zbiorem procesów 
{'fnj(t',*npw,zCi>w,tpw)}, j  =  k(i) — l(i) sterowalnośd zdarzeń odpalania 
{*npOii(^o)}- Dyskretny zbiór procesów ataku nosiciela (rys.5d) na cel 
manewrujący interpretujemy również jako przybliżone zobrazowanie
~  r„o|a:no pola orientorowego r„o|*no-

5. Dziedzinę czasową Tpw systemu procesów walki tppw definiowaną iloczynem 
kartezjańskim [7]:

'Pjnv -— 1 npw X Tppw X X'cpw )

w którym czynniki wyznaczają dziedziny czasowe funkcjonowania podukła- 
dów: nosiciela Tnpw, rakiety Tppw, obiektu celu T ^ .

6. Przestrzeń podstawową No warunków początkowych procesów samonapro- 
wadzania, sparametryzowaną układem współrzędnych Nororjo, gdzie: r0 -  
początkowa odległość obiektu P  od celu C, rjo -  początkowy kąt wyprze
dzania.

7. Układy współrzędnych: Pxgzg -  związany z ziemią o pczątku ustalonym na 
rakiecie, P xpzp -  związany z rakietą, Pxpazpa -  związany z przepływem.

8. Parametry lotu rakiety: prędkość rakiety [Vp, 7 „p], kąt natarcia a, kąt 
pochylenia l.o.c. -  kąt wyprzedzania r), kąt śledzenia koordynatora rjk.

.3. Formalizm przybhzonej metody rozwiązania zagadnienia dziedzin
funkcjonowania

Odwołując się do podstawowych opracowań [3,7,8] zauważamy, iż objaśniają 
formalizm aksjomatyczny i analityczny formułowania zagadnień systemu pro- 
*■ samonaprowadzania i metody zobrazowania celowościowego wyników w po- 

dziedzin funkcjonowania. W rezultacie prowadzi to do złożonych zagadnień



wielogranicznych, których rozwiązanie jest możliwe w oparciu o przybliżone me
tody numeryczne.
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3.1. Sformułowanie zagadnienia obliczeniowego

Planuje się przeprowadzenie badań obliczeniowych (rozwiązanie przykładu), 
ilustrujących podjęty przedmiot badań i zaproponowane metody -  dla wy
różnionego kierunku ataku nosiciela w tylnej półsferze (<p0, Xo) na cel manewrujący 
w płaszczyźnie pionowej, dla zbioru danych: zerowych wartości kątów pochylenia 
'■Pa i odchylenia xo linii obserwacji celu w chwili tQ -  odpalania i startu rakiety; 
zbioru HRC  (p.2 .1.1) reprezentatywnych hipotez o ruchu celu manewrującym; 
początkowych warunków ruchu celu i startu rakiety: wysokości Z& -  zpo =  1000m, 
prędkości -  Vpo =  300 m /s, kątów pochylenia wektorów prędkości 7^  =  0, 
7p0 =  var.

Z treści zadania wynika, iż zadane warunki początkowe w postaci standaryzo
wanej są identyczne do przyjętych w (p.2.1.1), (p.2.1.2), co umożliwia wykorzysta
nie do rozwiązania zagadnienia opracowanych charakterystyk ig l i c o  (p.2 .1.1), 
^„o|5no (p.2.1.2).

3.2. Algorytm rozwiązań przybliżonych

Proponowana przybliżona procedura badawcza dziedzin funkcjonowania obei- 
muje:

1. Wybór z tablic^charakterystyk autonomicznych celu manewrującego ^col^co, 
obiektu p-p f2po\xpo i nosiciela /2„o|®no dla warunków początkowych 5 c0,

xn0 w postaci standaryzowanej na zadanym kierunku ataku (p.3 .1).

2. Dyskretyzację rozmaitości Q ^ x ^  do zbioru HRC  hipotez {H R C i),
i = 0, ...,5 o ruchu celu z warunkiem początkowym standaryzowanym

3. Operację uzupełnienia warunków początkowych:

*cO -+  *cO , IpO -*• XpO , £ n p ( X p o )  - *  Xn0 ,

i wyznaczenia parametrów początkowych procesów samonaprowadza nia: od
ległości r0 i prędkości względnej f0 obiektów P  i C, kąta ipQ i prędkości 
kątowej <po pochylenia l.o.c, kątów wyprzedzenia: rakiety nosiciela % n
-  wg:

TjOn — Ano >PQ •
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4. Wstępne oszacowanie obszaru przeszukania J?o w przestrzeni N0 w zakresie 
początkowych odległości rod ^ fo < Fos i kątów wyprzedzania
Vod < Vo < Vog-

5. Uporządkowanie ograniczeń zmiennych stanu i wyjść obiektów C, P, N  oraz 
zobrazowanie ich w przestrzeni podstawowej warunków początkowych pro
cesów samonaprowadzania No w postaci odpowiednich ograniczeń dolnych 
Vo...gd i górnych początkowych kątów wyprzedzania t)q:

a. Klasa ograniczeń dynamicznych d dopuszczalnego przedziału kątów 
wyprzedzania [rfydgd, Vodgg} obiektu P, uwarunkowana ograniczeniami: 
przeciążenia dopuszczalnego riig, przeciążenia rozporządzalnego T)zrg, 
krytycznej wartości parametru prędkoś ci Pwkr, niestatecznośdą me
tody naprowadzania typu k\, [3], ograniczeniem dolnym tw<j i gór
nym twg dopuszczalnego przedziału czasu tw realizacji procesu samo
naprowadzania:

Vodgd(ro) < T)Od(ro) < Vodggito) > 
rod < ro < roj .

b. Klasa ograniczeń k dopuszczalnego przedziału [r̂ ai, Vokgg] kątów 
wyprzedzania uwarunkowana ograniczeniem <pkg zakre su kątów 
koordynatora <pk śledzenia celu wyznaczonym wg:

VOkgg % k — VOkgd •

c. Klasa ograniczeń kp dopuszczalnego przedziału [»tofcppd, Vokpgg] kątów 
wyprzedzani łjotp uwarunkowana ograniczeniem <pkg prędkości kątowej 
koordynatora <pk śledzenia celu:

tyOkpgd ^  VOkp ^  Vokpgg •

d. Klasa ograniczeń hp zakresu dolnego rjohpgd kątów wyprzedzania łjoAp, 
uwarunkowana ograniczeniem H*g minimalnej wysokości przelotu ra
kiety nad powierzchnią ziemi (rys.5).

e. Klasa ograniczeń r]pn dopuszczalnego przedziału [rfopnd, lojmg} ką
tów wyprzedzania r)0, uwarunkowana ograniczeniami dopuszczalnego 
przedziału [ffond, Vong] kątów wyprzedzania rfc,n nosiciela (rys.6) wg 
relacji przekształcenia:

VOpnd — £-np(VOnd) ?
VO png =  ^ n p ( ł/0i»s) •
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Rys. 6.

6. Sformułowanie zbioru zagadnień częściowych dla wyodrębnionego podukładu 
samonaprowadzania:

< flW, a ® ,&  > , c  q c , « =  o , 5 ,

przyporządkowanych poszczególnym hipotezom ffR C i o ruchu celu (p. 
3.2.2).

7. Metodę rozwiązania zagadnienia częściowego {2q\

a. Badanie obszaru samonaprowadzania , posługując się me todą
[3,5], z uwzględnieniem ograniczeń klasy d (p.5aj:

^o(dc) = [% (ro) : Vodgd(ro) < Vo{ro) < Vodgg(ro ) , Todi < ro < r0ds] •

Na rys.6b obszar jest wyznaczony krzywą brzegową
D A D 'K 'iT 'C jB E M G T K iD .

b. Badanie wpływu ograniczeń opisanych w punktach 7c4-7e na kon
figurację ^o(de) ’ ProwadzĄce do rozwiązania zagadnienia częściowego
wyodrębnionego o konfiguracji (rys.6b) wyznaczonej krzywą
brzegową D A D 'K '^ ^ C ^ B E M G K -iK iD .  Zauważamy, iż czynne są 
ograniczenia: k -  na łukach K iK ?, K[K'2\ kp -  na łuku K2G; h p -  
na łuku K^Cj.

8. Rozwiązanie częściowe w uwarunkowaniach procesów ataku nosiciela, 
stanowiące część wspólną obszarów,:

= n P  n fiopn ,
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gdzie:
*̂ Opn ““ ^np(^On) •

Zauważamy, iż na rys.6b przedstawiono przypadek, gdy = Oq \ który
jest zgodny z wymaganiami sformułowanymi w [7].

9. Badanie aproksymacji zewnętrznej J?o gwarantowanego obszaru Qq samo
naprowadzania w sytuacji celu manewrującego w uwarunkowa niacłi proce
sów walki powietrznej w zbiorze reprezentatywnych ma newrów obronnych 
HRC  (p.2.1.1), (p.3.2.2), wg operacji:

= n  • 
t=0

“5=̂0)
10. Wyznaczenie obszaru -  sterowalnych w procesie ataku, gwarantowa

nych warunków odpalania rakiety:

-MO) -sr(0) -^ 0)
n<ypn =  ) .

4. Obszary samonaprowadzania

W niniejszym rozdziale przedstawia się wyniki badań obszarów samonaprowa
dzania obiektu powietrze-powietrze [3], (p.2.1.3) w uwarunkowaniach walki po
wietrznej (celu manewrującego C (p.2.1.1), nosiciela (p.2.1.2.)) jako rozwiązania 
zbioru zagadnień częściowych (p.3.2.6) metodą przybliżoną (p.3.2) dla danych 
(p.3.1).

Przyjęto oznaczenia obszarów samonaprowadzania. Indeks i określa
numer wybranej hipotezy o ruchu celu (p.2.1.1).

Algorytm postępowania (p.3.2), prowadzący do wyznaczenia obszaru Qq, 
który aproksymuje zewnętrznie obszar gwarantowany Qq wymaga:

• zbadania obszarów 12^ i =  0,...,5;

• wyznaczenia obszaru Qo, będącego częścią wspólną obszarów
i = 0,...,5, wg:

f l o = n  n o ] • (4.1)
i= l
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Badania wykazały, że obszary w płaszczyźnie 0rO7?o są rozmaitościami 
spójnymi. Brzegi obszarów stanowią krzywe skierowane zamknięte, bez punk
tów wielokrotnych (kontury), złożone z łuków regularnych o skończonej liczbie 
punktów wierzchołkowych. Każdy łuk krzywej brzegowej składa się z punktów, 
które charakteryzują się odpowiednią własnością dynamiczną uwarunkowaną czyn
nym ograniczeniem ze zbioru ograniczeń (p.3.2.5). Obszary samonaprowadzania
< k(S2'0 > są wyznaczane na bazie charakterystyk rozwiązania zagadnień dwu- 
granicznych [3]: profili prędkości wejścia rakiety w otoczenie celu i profili czasu 
realizacji procesów samonaprowadzania. Wymienione charakterystyki umożliwiają 
wykreślenie: zbioru linii stałych prędkości wejścia rw =  const rakiety w otoczenie 
celu, zbioru linii stałych czasów realizacji procesów samonaprowadzania tw — const, 
linii rfy =  r)o(r0)\rw max (w skróconym zapisie %|rwmox) i j*, =  J?o|(ro)|<wm.n 
(w skróconym zapisie m»n), które odpowiednio wyznaczają zbiory warun
ków początkowych (% ,r0) £ f2o procesów samonaprowadzania o własnościach 
maksymalnej prędkości wejścia i minimałoego czasu samonaprowadzania.

Zauważmy, iż zgodnie z [3], omówione elementy obszaru samonaprowadza
nia wyznaczają podstawowe własności dynamiczne procesów samonaprowadzania. 
Zbiór rozwiązań częściowych i -  0 ,...,5, dla przyjętych hipotez o ruchu celu 
umożliwia identyfikację wpływu poszczególnych manewrów na ewolucję własności 
dynamicznych. W tym celu zaproponowano relację porządkującą (odpowiednie 
opisanie krzywej brzegowej), polegającą na: wyszczególnieniu w postaci ciągu ko
lejnych łuków brzegowych obszaru fiff* wraz z własnościami ich punktów, przy 
obejściu konturu obszaru zgodnie z dodatnim skierowaniem. Stosuje się przy tym 
skróconą formę opisu: <wytinek łuku, rodzaj manewru, typ własności> jak np.: 
EF\HRC -  5|nzgg.

4.1. Obszary samonaprowadzania dla manewrów prędkością

Obszar samonaprowadzania < k(S7^ > (rys.7) na cel, odbywający lot ze 
stałą prędkością (wg hipotezy HRC  — 0), nazwano podstawowym. Brzeg obszaru 
4 ° '  stanowi krzywa zamknięta AD'K[K'2C'2M 'E 'B E M G K 2K XDA  bez punktów 
wielokrotnych, złożona z łuków regularnych, uwarunkowanych ograniczeniami (pkt. 
3.2.5): DAD  |twd, D'K[\nzgii, K[KŹ\<pkgd, CźM'\nzg<i, M'E'\pwkr,
E  BE\twg, EM\pwkr, MG\nzgg, GK-zl&kg, KiK\\<pkg, KxD\nzgg, =  660 m, 
r£ i  =  3590 m (f£> =  0.184; ?£>, =  1).

Odcinki krzywej brzegowej D'K^K^C^B stanowią zbiór r)ogd granicznych 
dolnych początkowych kątów wyprzedzenia, zaś BEMGK2KiD -  granicznych 
górnych rjogg początkowych kątów wyprzedzania! Punkty wycinka AB krzywej 
Vo -  %(ro)l*wm<n charakteryzują się własnością minimalnego czasu tw min reali-
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Rys. 8.
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zacji procesów samonaprowadzania. Krzywa Tjo\twmin separuje obszar l?o°̂  na 
podobszary górny J?o°̂ l,7o > Vo opt i dolny Q^\r]o < rjo opt.

Na rys.8 przedstawiono obszar samonaprowadzania < ,k (Q ^ )  >  na cel 
wykonujący manewr prędkością wg H R C  — 1 (p.2.1.1d), tj. rozpędzanie w locie 
poziomym do prędkości maksymalnej w reżimie pełnego dopalania. Brzeg obszaru 
stanowi krzywa zamknięta A D 'K ^ K ^ C 'M 'E 'B E M G K ^ K iD A , złożona z łuków 
regularnych uwarunkowanych: DAD '\tw<i, D 'K [\nzgd, K [K '2\<pkgd, ogP,

C'M '\nzg, M 'B M \pwkT, M G\nzg, GKi\(pkg , K 2Ki\<phg, K\D\nzg, =  3380 m, 
=  0.94.

Zuważamy szczególną skuteczność manewru prędkością w zakresie dużych od
ległości, która wynika z relacji r£Jg < r^ g.

4.2. Obszary samonaprowadzania w sytuacji manewrów celu klasy ” górka”

W klasie manewrów ’’górka” wyróżniono: górkę płaską (30°), górkę stromą 
(60°) i górkę stromą intensywną (78.2°).

Na rys.9 przedstawiono obszar samonaprowadzania < k(S7q2̂ ) >  na ceł 
wykonujący manewr górki płaskiej o kącie nachylenia toru 30° (wg HRC  — 2,
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Rys. 10.
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p.2.1.1e). Brzeg obszaru stanowi krzywa zamknięta D A D 'K {K 2E'BE K 2K\D, 
złożona z łuków regularnych: DAD'\twd, D'K[\nzg, K[K'2\<pkg, K'2E'\pwkr,
E'BE\twg, E K 2\pwkr, K 2Ki\ipkg, KiD\nzg, r$ g =  4400 m, f $ g =  1.22.

Na rys.10 przedstawiono obszar samonaprowadzania < > na cel
wykonujący manewr górki stromej o kącie nachylenia toru 60° (wg H RC  -  3, 
p.2.1.1e). Brzeg obszaru stanowi krzywa zamknięta D AD'K[K2E'B K2K\D 
złożona z łuków: DAD'\twd, D'K[\nzg, K[K'2\Vkg, K'2E'\Pwkr, E'BK2\twg, 
KiKi\<fikg, K\D\nzg, r$g -  5300 m, r£Jg =  1.47.

Wyniki badania obszaru < S7q >  na cel wykonujący manewr in
tensywnej górki stromej o kącie nachylenia toru 78.2° (wg HRC  -  4, p.2.1.1e) 
przedstawiono na rys.ll. Brzeg obszaru D AD' K ' K[K'2B K2K  K±D składa się z 
łuków: DAD'\twd, D'K'K[\nzg, K[K'2\ykg, K'2B K 2\twg, K 2K K X\Vkg, K xD\nzg,

=  6520 m, f g i  =  1-82.

4.3. Obszar samonaprowadzania tó5) w sytuacji manewru celu klasv ” DÓł- 
pętla”

Obszar samonaprowadzania < /?<s),*(tf<5)) > na cel wykonujący manewr
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obronny półpętlą (wg HRC  -  5, p.2.1.1f) przedstawiono na rys.12. Brzeg ob
szaru stanowi krzywa zamknięta D A D 'K 'K [K "K ^E 1B K 2 K 3 KK\D, złożona z łu
ków regularnych: DAD'\twd, D’K ' K[\nzg, K [K "K^lVkgi Pwkn E B K 2 \twg, 
KiKzl&kgi K\D\nzg, rQgg — 8580 m, r0gg — 2.39.

Linia K 'K  (rys.12) separująca obszar J?q5) na podobszar przedni i tylny cha
rakteryzuje się szczególnymi własnościami -  stanowi zbiór warunków początkowych 
(%> ro) procesów, które w jednakowym czasie tw5 = 11.2 s osiągają cel w położeniu 
(C ,tw5) na trajektorii ~/cs (rys.5). Oznacza to, że część przednia podobszaru sta
nowi zbiór warunków początkowych, które umożliwiają osiąganie celu na łuku 
(C, twd\ C, tws), zaś część tylna -  na pozostałej części łuku (C, tws] C, twg).

5. Aproksymacja zewnętrzna gwarantowanego obszaru 
samonaprowadzania

Zgodnie z (4.1) wyznaczono aproksymację zewnętrzną Q o  gwarantowanego 
obszaru samonaprowadzania ilo, w zbiorze zbadanych (p.4.14-4.3) obszarów J?q 
i — 0 ,...,5 uwarunkowanych reprezentatywnym zbiorem HRC  manewrów celu 
(p.2.2.1d,e,f).

-5T<0) ,
Obszar Q0 , jednospójny, ograniczony jest krzywą zamkniętą

D A D 'D "E 'F 'B M G IK 2K iH b ,  składającą się z łuków regularnych: DAD’ \twd, 
D'D"E'\(HRC  -  A)\nzgg, E'F'\(HRC -  j > ) | F'BM\(HRC -  l) | * w ,  

M G[(HRC  -  l)|n25d, GI\{HRC -  0)|^s, IK 2\(HRC -  l)\<fikg, 
K i K ^ H R C -  l)\<pkg, M \ (H R C -\ )\ n zgi, HD\(HRC -0 )\ n zgd.

Wykreślono zbiór linii { { r )o \ tw  m in ) i }  dopuszczalnych danych wejściowych pro
cesów samonaprowadzania o ekstremalnej własności minimum czasu realizacji pro
cesów, przeniesione z obszarów J?q1 , t =  0,...,5, które odpowiednio oznaczono 
0V..,5. Zwarte usytuowanie_tych linii objaśnia interesującą pożądaną własność 
występowania podobszaru J?om C /2o generującego semioptymalne procesy sa
monaprowadzania dla wszystkich manewrów obronnych celu. Zwróćmy uwagę, iż 
obszar i? o jest usytuowany tylko w podobszarach bliższym i środkowym.

Z przedstawionej analizy wynikają wnioski:

• w pełnym zakresie odległości ro £ [rosd,roas], graniczne górne kąty wyprze
dzenia rjogg uwarunkowane są manewrami prędkością, i tak:
F'BMG\{H -  1), GI\{H -  0), IKjKtH\(H  -  1), HD\(H -  0);.

• w zakresie małych i średnich odległości, graniczne dolne kąty wyprzedza
nia fjog<i uwarunkowane są manewrem intensywnej górki stro mej (luk
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D'D"E'\(H — 4)), zaś w zakresie dużych odległości -  ińanew rem półpętli 
(łuk E'F\H -b)-,

• układ linii 0,...,5 (rys.13) o własnościach rjo\tw min, uzasadnia użyteczność 
wydzielenia podobszaru Ś2qH o własnościach semioptymałnych warunków 
początkowych startu rakiety;

• zgodnie z definicją kryteriałnych manewrów celu, w badanym zagadnieniu, 
w zbiorze reprezentatywnych manewrów E R C  (p.2.1'.ld,e,f) kryteriałnymi 
manewrami są: H -  4, H -  5, H -  1, H -  0.

W oddzielnym opracowaniu przedstawi się:

• szczegółową analizę wpływu rodzaju manewru celu na konfigurację obszarów 
samonaprowadzania;

• analizę porównawczą ilościową i jakościową w aspekcie globalnym i lokalnym 
obszarów S7q\ i =  0,1,4,5, uwarunkowanych kryteriałnymi manewrami 
celu;

• analizę porównawczą gwarantowanych obszarów Ź20 i fiom!

• analizę efektywności manewru obronnego celu i skuteczności ataku nosiciela 
na cel manewrujący.
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6. Wnioski

Metoda modelowania własności dynamicznych procesów samonaprowadza
nia obiektu powietrze-powietrze w uwarunkowaniach procesów walki po
wietrznej zaproponowana w pracach [3,7,8], w zastosowaniu do konkretnych 
układów odsłania nowe interpretacje własności dynamicznych w aspekcie ja
kościowym i ilościowym, globalnym i lokalnym, takich jak struktury topolo
giczne rozmaitości dziedzin funkcjonowania: wejściowej Slopw ~ generującej 
procesy samonaprowadzania o globalnej jednoznaczności i praktycznej reali- 
zowalności oraz docelowej S2rzpw -  spójnej i ograniczonej.

Rozmaitości dziedzin funkcjonowania wejściowej ft0pw i docelowej firz?u, 
tworzą układ dualny o jednoznacznej odpowiedności rodzin podobszarów 
Kopw(ftopw) i Krzpwiftrzpw) , które umożliwiają bezpośrednie rozwiązanie 
interesujących zagadnień dwugranicznych.

Ilościowe i jakościowe wyniki badań przedstawione w niniejszym opracowa
niu uzasadniają celowość formułowania zagadnienia gwarantowanych dzie
dzin funkcjonowania podsystemów ogniowych, których osobliwością jest 
uwzględnienie wszystkich dopuszczalnych manewrów obronnych celu "ostat
niej szansy” (riposty obronnej). Udowodniono bowiem, iż możliwe są sku
teczne manewry obronne celu, zaś z pozycji nosiciela -  uzasadniono potrzebę 
precyzyjnej realizacji procesów ataku nosiciela, w szczególności celowania i 
odpalania, aby wypracować suboptymalne warunki inicjacji pro cesu samo
naprowadzania (startu) z obszaru fiom-

Zaproponowana przybliżona procedura obliczeniowa dziedzin funkcjonowa
nia polega na dyskretyzacji charakterystyk celu manewrującego do zbioru 
reprezentatywnych hipotez o ruchu celu i charakterystyki nosiciela atakują
cego, które stanowią podstawę do sformułowania zbioru prostszych zaga
dnień częściowych. Rozwiązanie zbioru zagadnień częściowych umożliwia 
analizę ilościową i jakościową w aspekcie globalnym i lokalnym wpływu ma
newrów obronnych celu oraz wyznaczanie aproksymacji zewnętrznej gwa- 
rantowanej dziedziny funkcjonowania i analizę porównawczą jej własności w 
zbiorze rozwiązań częściowych.

Postuluje się formułowanie, w oparciu o pożądane własności gwarantowanych 
dziedzin funkcjonowania, odpowiednich zagadnień optymalizacyjnych pod
systemów ogniowych (charakterystyk geometrycznych, masowych, zespołu 
napędowego, metody samonaprowadzania, układów sterowania i stabiliza
cji).



D z ie d z in y  f u n k c j o n o w a n ia  o b ie k t u .. 241

6. Proponuje się uznać dziedziny funkcjonowania obiektu p-p w uwarunko
waniach procesów walki powietrznej jako podstawowe charakterystyki ki
netyczne (funkcjonowania) podsystemu ogniowego.
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

R O Z W IĄ Z A N IE  Z A D A N IA  O B R A C H IS T O C H R O N IE  Z O P O R E M  
A E R O D Y N A M IC Z N Y M  M E T O D Ą  M A K S IM U M  P O N T R IA G IN A 1

A n d r z e j  H o m z i u k

W artykule przedstawiono pewną modyfikację poszukiwania optymalnych 
sterowań osobliwych w zadaniach rozwiązywanych metodą maksimum Po- 
ntriagina. Modyfikacja ta dotyczy przypadku, gdy w równaniach ruchu 
obiektu występują sinusy i cosinusy kierunkowe.  ̂ Mimo prostoty ujęcia (al- 
gebraicznych i trygonometrycznych przekształceń) proponowane ujęcie może 
znaleźć zastosowanie w pewnej dość szerokiej grupie zadań. Takie ujęcie do
tyczy w całości zadania przedstawionego między innymi w [1], jak również 
przykładowo zaprezentowanego zadania o brachistochronie z oporem aerody
namicznym.

W  zadaniach rozwiązywanych z wykorzystaniem zasady maksimum Pontria- 
gina wymagane jest aby przedstawić:

-  równania ruchu obiektu:

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Przekształcenie funkcji Ham iltona

X\ — /l(®l» •••* t l i , t i m) , 

X n —  / n C 3- ! )  x n i  M i , B m )  *,

(1 .1)

-  funkcjonał jakości:

(1 .2 )

to

-  ograniczenia sterowań:

M f'n <  mi <  u ? ttX ,
(1 .3 )
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n
H ( \ ,  X ,  u )  =  y  '  ^ i f i { x i , X n, Uj, u m) . (1-4)

«'=0

Zmienne sprzężone A oraz zmienne stanu x wyznaczyć można z równań kano
nicznych Hamiltona:

A • - - * ** — O ’O X i
(1.5)

aa-
“  5A, '

Warunkiem koniecznym występowania sterowań optymalnych u* jest aby:

(A,x,u*) =  0 , (1.6)
\max v '

oraz:
dH _ y ^ d H  A d # ; A M . 8H n , x
^  S ^ I i f S « j ; i ‘ + S ^ “ i + 9 r = 0 - (L7)

W literaturze przedmiotu zaleca się aby poszukiwanie sterowań rozpocząć od 
przekształcenia funkcji Hamiltona do postaci:

H (A ,x,v) =  F(A,x) +  ]Tcr,-(A,x)u,- , (1.8)
t=i

a następnie badać funkcje przełączania 0 {. Przypomnijmy, że poszukiwane stero
wania optymalne zależą od funkcji przełączania:

°  — 0 => u* — nieokreślone (sterowania osobliwe) ,
(1.9)

a /  0 => u* = sign(<r)umal (sterowania ’’ bang -  bang” ) .

Proponowana modyfikacja poszukiwania sterowań optymalnych w przypadku, gdy 
w równaniach ruchu obiektu występują sinusy i cosinusy kierunkowe, polega na 
tym aby przekształcać funkcję Hamiltona do postaci:

* l 
H (\,x,tt) =  F(X ,x) +  "^2 x)m  +  53  17i(A,a:)cos(ut- +  cr,-)+

•=i «=*+i
( 1 .10 )m

+  53  *) sin(“ t +  ff« ) . 
i=l+l

-  oraz funkcję Hamiltona:
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wykorzystując zależności:

A  cos u +  B sin u =  V A 2 +  B2 cos (u -  arctg^ ) ,
(1.11)

A  sin u -  B cos u =  v/j42 +  £ 2 sin (u -  arctg^ j .

Z zależności (1.7) i (1.5) wynika, że w przypadku gdy funkcja Hamiltona nie zależy 
jawnie od czasu, dla sterowań optymalnych spełniony musi być warunek:

A  d ff . n
E ^  =  0 - ( 1.12)
1=1

Zatem analogiczne do (1.9) pozostają warunki: 

dH
a =  0 =>• sterowania osobliwe , aui ’

dui
—  =  0 =» sterowania "bang -  bang”

(1.13)

Zauważmy, że pierwsza zależność (1.13) jest tożsama z warunkiem =  0. Drugi 
warunek przedstawiony w postaci u =  const =  umax odpowiada sterowaniom z 
brzegu zbioru sterowań (sterowania "bang-bang” ). Jeżeli funkcja Hamiltona prze
kształcona zostanie do postaci ( 1.10), wówczas poszukiwanie sterowań osobliwych 
sprowadza się do analizy związków:

<ri(A,i) = 0 i  = 1 ,  •

x ) sin(u,- +  or.) =  0 i =  k +  1,..., / ,  ( 1.14)
hi(X,x)cos(ui +  oy) =  0 i =  /,+ l,...,m  .

Jako kolejną modyfikację zadań rozwiązywanych metodą maksimum proponuje się 
stosowanie zmiennych sprzężonych transformowanych. Uzyskuje się je po podzie
leniu funkcji Hamiltona przez stałą. Ponieważ:

n
b (\ ,x,u ) = ..... . . . . o =

i=0

"  A-
~ •••» xm ui i —tltń ) =  0 •

(1.15)

«=o

To proste przekształcenie sprowadza funkcję Hamiltona do postaci:
n

ff(A ,* ,u*) =  X )  xn, O  =  o , (1.16)
t=0
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gdzie: \{ = \ i / C .  . . . . .
Jeżeli stała C  jest większa od zera, zadanie formalnie me ulega żadnej zmianie. 

Okazuje się jednak, że stosowanie takiego przekształcenia jest niezwykle korzystne, 
gdyż przy odpowiednio dobranej stałej C  umożliwia wyeliminowanie z zadania co 
najmniej jednej niewiadomej. W  wielu przypadkach może się to przyczynić do 
uzyskania rozwiązań w postaci zamkniętej.

2. Sformułowanie zadania o brachistochronie z oporem 
aerodynamicznym

Przyjmijmy układ równań ruchu obiektu w płaszczyznie pionowej:

V  — g sin ii — AV2 ,
i  =  V cosu  , (2 -1)
y = V  sin u ,

gdzie:
g -  przyspieszenie ziemskie,
it -  sterowanie kątem pochylenia wektora prędkości,
V -  prędkość obiektu,
x ,y  -  współrzędne położenia obiektu sterowania.

Poszukujemy takiego sterowania optymalnego u*, które przeprowadza obiekt 
z punktu początkowego A(xo, yo) do punktu końcowego B {x i, y\) w minimalnym 
czasie, tj. przy minimum funkcjonału jakości:

to
Ponieważ sterowaniem jest kierunek wektora prędkości, który może zmieniać się 
w przedziale od zera do 2jt, dlatego praktycznie nie występuje ograniczenie ste
rowań (1.3). Można także sądzić, że szczególną rolę w rozwiązaniu zadania będą 
odgrywały sterowania osobliwe. Zakładamy, że znana jest prędkość w punkcie 
początkowym A, natomiast prędkość w punkcie końcowym B jest dowolna. Do
wolne są także kąty wyjścia z punktu początkowego i dotarcia do punktu końco
wego. Założenia te powodują, że z warunków transwersalności (nie omawianych 
dokładniej w artykule) uzyskamy zależność:

Ai(tk) =  0 . (2.3)

Pozostałe zmienne sprzężone A są dowolne zarówno na początku jak i na końcu 
trajektorii.
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Tak przedstawione zadanie pokrywa się z zadaniem o linii najszybszego spadku
-  brachistochronie, sformułowanym przez Jana Bernoulliego. Różnica polega jedy
nie na tym, że spadek ten odbywa się w atmosferze, co uwzględniono w wyrażeniu 
na prędkość poprzez składnik A V 2.

3. Rozwiązanie zadania

Na podstawie równań ruchu (2.1) oraz wskainika jakości (2.2) otrzymamy 
funkcję Hamiltona:

H {\ ,V ,x ,y ,v )  =  Ao +  Aiysinu -  AivlV2 +  X?V cos u +  A3F  sin u , (3.1) 

a po przekształceniu do postaci ( 1.10):

H (X ,V ,x ,y ,u ) =  X0- X 1A V 2+yJ(X1g +  A3F )2 +  X%V2 c o s ( u - a r c t g ^ i ^ I )  .

(3.2)
Sterowanie osobliwe wyznaczone z pierwszej zależności (1.13) wynosi:

+  A3F )2 +  X\V2 sin (u* -  arctgAlgAy F ) =  0 . (3.3)

Ponieważ wyrażenie podpierwiastkowe nie może równać się zero (zadanie uległoby 
zdegradowaniu), dlatego osobliwe sterowanie optymalne wynosi:

«* =  arctg ---^ 3^  , (3.4)

a zatem:
At g +  A3Vsmti =

cosu = X2V

(3.5)

(3.6)
y/(Xig +  X3V )2 +  X\V2 '

Po uwzględnieniu (3.4) funkcja Hamiltona (3.2) przyjmie postać:

■^mo*(A, V ,x ,y ,u*) =  Ao — X i A V 2 +  \J(Xig +  A3F )2 +  X%V2 =  0 . (3.7)

Z zależności (3.5), (3.6) i (3.7) wyznaczyć można prostszą postać sinusa i cosinusa 
optymalnego kąta pochylenia wektora prędkości:

=  W

P-9)
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W metodzie maksimum Pontriagina udawadnia się, że Ao < 0. Zmienna ta, 
wartość równą zero osiąga jedynie w specyficznych przypadkach i łatwo można 
dowieść, że dla przedstawianego zadania, A0 jest liczbą ujemną. Aby nie popełnić 
błędu przy licznych przekształceniach, w zależnościach (3.8), (3.9) i wszystkich 
następnych, zmieniono znak przed Ao pamiętając by dalej zmienną tę traktować 
jako dodatnią.

Z równań kanonicznych Hamiltona (1.5) wynika, że:

Ao = const , Ai =  var ,
(3.10)

Aa = const, A3 = const .

Można zatem z samej funkcji Hamiltona (3.7) wyznaczyć zmienną sprzężoną Ai :

, _  \0A V 2 -  \3gV + V&  / 011,
1 = --------1 '

gdzie:
A =  52A|(A2 -  V 2) +  (g\0X3 -  AV3f  . (3.12)

Zauważmy, że w zależnościach (3.8), (3.9) i (3.11) nieznana pozostaje prędkość
V . Pozostałe wielkości g, A, Ao, A2 i A3 są stałymi, z których znaną wartość 
liczbową posiada g i A. Poszukiwanie optymalnej trajektorii sprowadza się więc 
do znalezienia takich Ao, A2 i A3, aby spełnione były warunki początkowe i koń
cowe równań ruchu oraz warunki transwersalności. Takich rozwiązań w ogólnym 
przypadku jest nieskończenie wiele. Dlatego należałoby dodatkowo sprawdzać mi
nimum funkcjonału jakości (2 .2) a poszukiwanie rozwiązania byłoby pewnym pro
cesem iteracyjnym.

Okazuje się jednak, że istnieją ścisłe związki pomiędzy A0, A2 i A3. Uwzględ
niając (3.8), (3.9) i (2.3) otrzymamy:

sin2 ti*(tfc) +  cos2 u*(<i) = @ 2(A2 +  A§) =  1 . (3.13)

Zatem:
Vit =  - 7= = =  , (3.14)

/ a 2 +  a  i

Jeżeli zastosujemy proponowane przekształcenie (1.15) gdzie:

C =  y/\* +  A2 , (3.15)

otrzymamy wówczas identyczne zależności od (3.1) do (3.12), w których dotych
czasowe zmienne sprzężone zastąpione zostaną zmiennymi sprzężonymi transfor
mowanymi:

= z- - - ' 1 !if- ’ * =  0 ,...,3 , (3.16)
Y  Aj  +  Ag
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oraz dodatkowe związki:

a) \0 =  Vk ,
b) Al +  Ag =  1 , (3.17)

c) V a  =  0 => — 0 .
at

Przechodząc w równaniach ruchu (2.1) na zmienną niezależną V  oraz uwzględ
niając (3.8) -i- (3.12) i (3.17) otrzymamy:

1 = /  v T * 1'  • (3-18)
[  s V  [ AV*(} VI - X , A V ‘ ) ,

V J g2 -  A2V 4 +  J (gt _  A2V*)y/A ' ( }
gdzie:

A =  g2X2(Vk2 -  V3) +  (gVkA3 -  A V 3)2 ,
(3.20)

A2 +  A§ =  1 .

W  takim ujęciu zadanie sprowadza się do poszukiwania prędkości końcowej 
Vk oraz jednej ze stałych A2 lub A3, tak aby całka (3.18) była równa wartości 
końcowej xx, a całka (3.19) wartości y%.

4. Wnioski

W  przypadku, gdy poszukujemy linii najszybszego spadku w próżni, tj. A  =  0 
wyrażenia (3.18) i (3.19) przekształcają się do postaci: ,

X =  I  - y h Y l  . dV , (4.1)
J 9\Jyk -  W 2

y =  /  7 ™  • (4-2)
Stosując podstawienie:

■'2
otrzymamy:

V2

V  =  Y  sin i , (4.3)

fVĆ\ f



250 A .H o m ziu k

i ostatecznie:

(4.6)

y = ( ^ f ) ( 1 " COS 2 0 + C 2 -
(4.7)

Jest to zatem poszukiwane równanie cykloidy (wyrażone w postaci parametrycz

ny)-W przypadku, gdy A /  0 uzyskanie rozwiązań w postaci zamkniętej nie jest 
możliwe. Można jednak na podstawie (3.18) i (3.19) przewidzieć dwa charakte
rystyczne rozwiązania. Zależeć one będą od wartości początkowych, współrzędnej 
punktu końcowego B(x\, yi) oraz -4 i g.

Rozwiązanie I
Gdy prędkość końcowa V* jest jednocześnie prędkością maksymalną Vmax na 

całej trajektorii ruchu obiektu, wówczas pozostają prawdziwe zależności (3.18) i
(3.19). Jak zostało wspomniane, zadanie sprowadza się do znalezienia Vjt oraz 
jednej ze stałych A2 lub A3. Można także dowieść, że A2 i A3 są dodatnie.

Rozwiązanie II
Gdy prędkość końcowa V* jest mniejsza od pewnej nieznanej prędkości maksy

malnej Vmax, trajektorię ruchu obiektu należy podzielić na dwa odcinki ekstremali 
(odpowiednio z sobą zszyte). Odpowiada to przypadkowi, gdy w końcowej fazie 
następuje wytracanie prędkości na skutek przewagi sił oporu aerodynamicznego 
nad siłą grawitacji. Należy wówczas całki (3.18) i (3.19) rozpatrywać w dwóch 
przedziałach < V0,Vmax > i < Vmax, Vk >. Znalezienie rozwiązań tego typu jest 
znacznie trudniejsze, gdyż praktycznie należy uwzględnić jeszcze jedną niewiadomą

1. D u b ie l  S., H o m ziu k  A., 1991, Rozwiązanie zadania o brachistochronie metodą 
maksimum Pontriagtna, Mechanika Teoretyczna i Stosowana, 29, 1

2. L e i t m a n  G., 1971, Wprowadzenie do teorii sterowania optymalnego, WNT War
szawa

3. B o ł t ia Ński W.G., 1971, Matematyczne metody sterowania optymalnego, WNT 
Warszawa
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

M IN IM A L IZ A C JA  BLIŻSZEJ G R A N IC Y  S T R E F Y  
P R Z E C H W Y C E N IA  CELU  W  PO LU  G R A W IT A C Y J N Y M 1

Sta n isła w  D ubiel  

J e r z y  K a m o l a

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Rozważono problem minimalizacji bliższej granicy strefy przechwycenia 
celu w polu grawitacyjnym w odniesieniu do malej rakiety przeciwlotni
czej o zmiennej masie, sterowanej wiązką, startującej z wyrzutni ze stałym 
kątem podniesienia prowadnic. Wykorzystując teorię ruchu nieswobodnego z 
więzami uogólnionymi oraz zasadę maksimum Pontriagina wyznaczono opty
malny program sterowania rakietą zapewniający minimalną odległość pro
gramowego wprowadzenia rakiety w wiązkę prowadzącą.

1. W stęp

Nowe rozwiązania zestawów rakiet przeciwlotniczych rezygnują ze sprzężenia 
automatycznego ruchu wyrzutni z ruchem wiązki śledzącej cel co najmniej w 
kącie podniesienia, co pociąga za sobą wydłużenie odległości przechwycenia celu. 
Wyłania się potrzeba programowego wprowadzenia rakiąty w wiązkę prowadzącą 
minimalizującego odległość do bliższej granicy strefy przechwycenia celu. Zmniej
szenie odległości programowego wprowadzenia w pole sterowania rakiety stero
wanej aerodynamicznie wiąże się z własnościami manewrowymi rakiety, które w 
sposób istotny zależą od prędkości lotu. Powyższy wniosek sugeruje sformułowanie 
następującego zadania optymalizacyjnego:

• wyznaczyć optymalny program zmiany prędkości i kierunku lotu rakiety 
przeciwlotniczej sterowanej aerodynamicznie w polu grawitacyjnym i przy 
zmiennej masie rakiety, który gwarantuje minimalizację bliższej granicy 
strefy przechwycenia celu.

Zadanie to z pełną kompensacją składowej siły grawitacyjnej i przy uśrednionej 
masie rakiety rozwiązano w pracy [6J.

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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Do sformułowania i rozwiązania problemu optymalizacji wykorzystamy teorię 
ruchu nieswobodnego opisanąi rozwiniętą do tej klasy problemów w pracach [1,2 ,3] 
oraz zasadę maksimum Pontriagina [5].

2 . Sformułowanie problem u optym alizacji w ujęciu ogólnym

Ruch rakiety sterowanej dla t > to, od zejścia z wyrzutni ai do włączenia 
układu sterowania można opisać następującym układem równań ruchu nieswobod
nego z więzami dynamicznymi, oddziaływującymi na rakietę w sposób nieciągły w 
czasie.

Równania ruchu:

‘ ••j ^ 1 ) •••* ^ n ł > t )  j
(2 .1 )

i = l',2, ...,n .
Równania więzów:

•••» P m }  P i t  •••> P m i  =  0  ,
(2.2)

j  =  1, 2,..., m , m < n .

Związki sprzęgające:

& = Xi -  Vi ,
(2.3)

9 (u j,u j,u j) =  Y (tp;tw)<j ,
gdzie:

z; -  uogólnione współrzędne ruchu rzeczywistego w przestrzeni kon
figuracji;

yi -  współrzędne ruchu sterowanego idealnie; 
sygnał sterowania wiązką;<7 -

jź jd T jt j  , (2.4)
o

£«' -  błąd sterowania (uchyb);
Y {tPytw) -  funkcja przełączania sygnału sterowania pozwalająca równa

nie (2.3) zapisać w postaci:

Uj,Uj) =  [# (t -  tp) -  H(t -  +  H(t -  tw)cr , (2.5)
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up -  sterowanie programowe.
Jeżeli prawe strony równań ruchu (2.1) są określone i analityczne w obszarze: 

to < t < ti oraz — oo < zt- < oo wówczas układy równań (2.1), (2 .2) i (2 .5) 
rozdzielają się na dwa układy równariruchu (np. drogą rozwinięcia funkcji Ft w 
szereg Taylora):

1. równania ruchu nieswobodnego z więzami klasycznymi, opisujące ruch ste
rowany idealnie;

2. równania ruchu względem położenia równowagi pola sił sterujących, opisują
ce ruch w przestrzeni błędów [2,3].

Program sterowania minimalizujący bliższą granicę strefy przechwycenia po
szukuje się z równań ruchu sterowanego idealnego, które z ograniczeniami możemy 
zapisać w postaci:

yk =  F k (y i ,- ,y n ,y i ,- ,y n ,u i ,u j ,t ) , (2.6)
m

Y ,  u) -  ud ^  0 » (2.7)
i= 1 
n
Yj Fk -  ( nd9? <  0  .  ( 2 . 8 )
k=l

Badania optymalizacyjne za pomocą zasady maksimum Pontriagina prowadzi 
się w re-wy mi arowej przestrzeni stanu, w której ruch sterowany obiektu opisują 
równania stanu:

^  — fi(xi,.*.,Xn,Ui,...,Ur,t)  ,
(2.9)

* = 0 ,l,...,2k — 1,2k,...,n ,

gdzie:
xi ~ współrzędne n-wymiarowego wektora stanu obiektu, które

dla równania (2 .6) możemy zapisać:

* 2k - i  = Vk » x2k =  yk ,

u i,...,u r -  zmienne sterowania należące do określonego, ustalonego 
zbioru sterowań dopuszczalnych u e Er niezależnego od 
stanu x i czasu t,

fi -  pewne funkcje określające wewnętrzną strukturę obiektu.
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Rozpatruje się ponadto układ równań zmiennych sprzężonych (pomocniczych) 
Ao* A j,—

«=o
Spośród wszystkich sterowań dopuszczalnych tł =  t»(f) przesuwających obiekt w 
przestrzeni stanu z początkowego położenia x(to) (rozmaitości początkowej 0 °) 
do punktu końcowego x (ti) (rozmaitości końcowej 0 1), należy znaleźć takie, dla 
których funkcjonał jakości:

U
/  =  j  fo(*(t),ti(t))dt =  min , (2.11)

<0

przyjmuje wartość najmniejszą.
Do rozważań wprowadza się funkcję Hamiltona zmiennych xn,Ao,..., A„,

ul ,...,ur: n
=  5 3 Aa /a (* ,«) , (2.12)

a=0
dzięki której równania (2.9) i (2.10) możemy zapisać w postaci układu równań 
kanonicznych Hamiltona:

d ii  d H  . _
dt ~ d \ i '  * -  l , . . . ,n ,  (2.13)

d\i 8H ,
-5 r  =  - ^ ,  t =  1 ,...,n . (2.14)

Poprawne wyznaczenie warunków brzegowych dla problemu minimalizacji 
bliższej granicy strefy przechwycenia wymaga wcześniejszego ustalenia równowagi 
sil sterujących w punkcie końcowym optymalizowanego etapu wprowadzenia ra
kiety w wiązkę sterującą. Do wyznaczenia rozmaitości 0 1 zastosujemy koncepcję 
ujęcia lotu rakiety sterowanej wiązką prowadzącą w sposób nieciągły w czasie 
jako ruchu nieswobodnego z więzami uogólnionymi [1], Równania ruchu względem 
położenia równowagi pola sił sterujących oraz ograniczenia możemy przedstawić w 
postaci:

— ^ j( ( l ) (li  •••» (mt , t) , (2.15)

t
=  J  ( d r ) ,  (2.16)

o
m

Y , E]  ~ (ndg)<  0 ,  (2.17)
i =i



gdzie: Ej -  funkcje sił w zredukowanej przestrzeni błędów.
Optymalizację związków sprzęgających (2.17) możemy przeprowadzić w opar

ciu o kryteria:

1. maksymalnego prawdopodobieństwa "przechwycenia” obiektu latającego 
przez układ sterowania,

2. "najłagodniejszego” wprowadzenia obiektu w pole sterowania.

Dla drugiego kryterium zadanie wyznaczenia rozmaitości 0 1 można sformu
łować następująco:

• dobrać warunki końcowe etapu programowego wprowadzenia rakiety w pole 
sterowania, dla których rakieta zostanie wprowadzona w obszar osiągalności 
n0. Obszar i?o w takim ujęciu rozumiany jest jako obszar dopuszczal
nych przeciążeń oraz przemieszczeń rakiety wokół położenia równowagi sił 
sterujących, które w tym wypadku wyznacza oś wiązki prowadzącej. W y
znaczenie rozmaitości 0 1 z obszaru osiągalności f)0 ujmuje zarówno względy 
bezpieczeństwa (siły sterujące nie przekroczą wartości dopuszczalnych) jak i 
wymaganą dokładność naprowadzania.
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3. Wyznaczenie rozmaitości końcowej optymalizowanego procesu
sterowania

Rozważa się dwuetapowy lot rakiety przeciwlotniczej:
1. programowe wprowadzenie w wiązkę prowadzącą;
2. sterowanie w wiązce prowadzącej.
Proces wprowadzenia przedstawia rys.l. Zadanie sprowadza się do wyznacze

nia programu sterowania, który przeprowadza rakietę ze stanu określonego przez 
0 °  (punkt 0 -  rys.l) do stanu 0 1 (punkt W S  -  rys.2). Niech osiągnięcie roz
maitości 0 1 oznacza zarazem osiągnięcie bliższej granicy strefy przechwycenia 
zestawu. Drugi etap -  naprowadzanie na cel (odcinek W -S  rys.l) -  odbywa się w 
granicach strefy przechwycenia. Zrozumiałe jest więc, że począwszy od chwili ł\
-  osiągnięcia rozmaitości 0 1 związki sprzęgające powinny zapewniać odpowiednio 
wysoką dokładność naprowadzania gwarantującą przechwycenie celu powietrznego. 
Dlatego też postać rozmaitości 0 1 -  końcowej dla I etapu i początkowej dla etapu 
II powinna zapewniać łagodne przejście rakiety z lotu sterowanego programowo do 
sterowania wiązką.

Układy śledzące rakietę określają jej położenie jako punktu materialnego, dlar 
tego dalsze rozważania procesu wprowadzenia ogranicza się do ruchu rakiety jako 
punktu materialnego. Przyjmuje się do dalszych badań model dynamiczny małej
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rakiety sterowanej wychylanymi skrzydłami startującej z wyrzutni o stałym kącie 
podniesienia prowadnic. Sterowany lot, rakiety w płaszczyźnie pionowej opisują 
poniższe układy równań i związków sprzęgających.

a) Równania ruchu:

dV weu SV2
i r  =  - ^ - c*p^ r - 9sm ^
„ dl  , s v \v -  =  -gc°S T  +  c,6p — 6 ,

^  = V c o s 7 , (3.1)

dh i /  •—  = F sm 7  ,

dm

b) Równania więzów:
$ (r ,6 ,t )  =  0 .  (3.2)

c) Zwiedz ki sprzęgające:

S(t) =  [H(t -  tp) -  H (t -  h ) ] ^  +  H(t -  h ) f U , ł )  , (3.3)

£ =  V  sin(7  -  6 )  -  r6  , r  =  V  cos(7  -  0 ) ,  (3.4)

gdzie:
up =  Sp -  kąt programowego wychylenia sterów; 
ti -  chwila uruchomienia układu naprowadżania wiązką (wejś

cia rakiety w wiązkę prowadzącą); 
t P  -  chwila włączenia sterowania programowego;
S -  kąt wychylenia sterów;
H -  prędkość zmiany masy rakiety.

Związek (3.3) zezwala na ujęcie równaniami ruchu (3.1) wszystkich trzech faz 
lotu: lot niesterowany (u =  0), lot sterowany programowo (tt =  up) i naprowa
dzanie wiązką ( u  -  /(£ ,£ ) ). Celem wyznaczenia rozmaitości 0 1 bada się ruch 
sterowany dla t > t\ w przestrzeni błędów. Dla omówienia wpływu związków 
sprzęgających na postać 0 1 przyjmiemy następującą ich postać:

m  =  f ( M ) =  - k i t - k o t  ■ dla O f i ,  (3.5)

gdzie: ko, k\ -  współczynniki wzmocnienia w układzie wychylenia sterów.
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Na etapie naprowadzania wiązką różnica kątów (7 -  Q) jest mała. Można więc 
przyjąć:

sin(7 -  0 ) 2  7 -  S  i cos(7 -  Q) = 1 ,

dzięki czemu zależności (3.4) uproszczą się do postaci:

i  =  V i  - V 9 - r Ś ,
(3.6)

f  = V  .

Zróżniczkowanie równania (3.6) oraz wykorzystanie związku (3.5) i drugiego rów
nania układu (3.1) prowadzi do następującego równania lotu sterowanego progra
mowo dla tp < t <  ti i sterowanego wiązką dla t > t\:

t  + [H(t -  t„) -  H(t -  h ) ]A V \ p +  H(t -  ti)(*iA V 3f  +  koAV2Ó  =  a , (3.7) 

gdzie:

. 5
A  =  Cz6 P —  ,

2m (3.8)
a = —g cos 7 — 2VG — r& .

Funkcja wymuszająca a w polu grawitacyjnym uzupełniona jest o człon 
—g cos 7 . Równanie (3.7) można rozpisać na płaszczyźnie fazowej w formie bardziej 
przydatnej do naszych badań.

Dla t < tT -  lot niesterowany:

i  =  V,

T) =  a .

Dla tp < t  < fi -  lot sterowany programowo:

(  =  *},

f)=  a +  AV2up .

Dla t >  ti -  lot sterowany, wiązką

Ż =  V,

=  -k iA V H  -  koAV2S .

gdzie:

(3.9)

(3.10)

(3.11)
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Najłagodniejsze wprowadzenie rakiety w wiązkę oznacza, osiągnięcie w chwili 
ti (uruchomienia układu sterowania wiązką) położenia równowagi układu. Poło
żenie równowagi dla równań (3.11) określa punkt osobliwy, który spełnia warunki:

Na podstawie warunków (3.12) możemy teraz określić wartości zmiennych stanu 
(y i,...,y „ ,y i,... ,y n) ruchu idealnego w chwili t  =  t i .  Z zależności (3.6) i (3.12.1) 
dostaniemy:

7i = 6 i  +  Ś ~  . (3.13)
V\

Skorzystanie z warunku (3.12)2 oraz (3.7) przy założeniu, że na etapie naprowa
dzania V  = const, prowadzi do równania:

Spełnienie warunków (3.13) i (3.13’) oznacza, że dla t — t\ wektor prędkości

=  (ri/Vx)(9 , natomiast sama rakieta jest oddalona od osi wiązki o wartość 
£u (rys.2). Dynamiczny model ruchu rakiety opisany równaniami (3.1) -f (3.4) 
zezwala na sformułowanie następującego zadania minimalizacji odległości wprowa
dzenia rakiety w wiązkę prowadzącą.

Niech ruch środka masy rakiety opisują równania (3.1) przekształcone w prze
strzeni stanu do postaci:

1) £ =  0 17 =  0 )
2) 17 =  0 =ś> £(£, n) +  a =  0 .

(3.12)

f  +  Ai£ +  Aof — a , (3.14)

gdzie:

Ai =  fcjAF2 , 
Ao =  k0AV2 .

Z zależności (3.14) otrzymamy:
(3.13’)

rakiety wyprzedza położenie osi wiązki sterującej o wartość kątową

x3 = n , x 4 —  *1 COS £2  > (3 .1 5 )

x$ — sm i2 » Xe =  - f i  >

gdzie:

Ui = tt2 =  6 ,
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5= -

* i »*21*31*4, * 5»*6 -  odpowiednio V ,j,f l ,x ,h ,m  . 

Ograniczenia sterowań i zmiennych stanu zapiszemy jako:

0 < tłj < axd ,

-  &  -  52vmai

#2 =  ( — *1«2 “  9 COS X2) 2 ~  aid ^  0 »
■ A 
v*6 

gdzie:
a rdi a-z A ~ wartości dopuszczalnych przyspieszeń stycznego i nor

malnego;
fimax ~ dopuszczalny kąt wychylenia steru.

9° :

*1 =  X° >  0 , X2 =  *2  , *3  =  *§

* 4  —  * 4  , * 5  =  * 5  , * 6  =  * 6

e 1

xi - 1° = o ,

*2 -  *3 -  —  \/(*4 -  6. sin x3)2 +  (z5 + £u cos x3)2 =  0 ,

*3 *3 — 0 ,
* 4  |

> : *5 +  (u cos x3 -  (x4 -  sjn *3)tg23 =  0 ,
*5 J
xq — dowolne ,

gdzie:
Q -  prędkość kątowa l.o.c.;
in ~ wartość liniowego odchylenia rakiety od l.o.c. w chwili 

uruchomienia układu sterowania wiązką prowadząca, 
(rys.2), opisana zależnością (3.16)2.

Przyjmując, że na etapie naprowadzania wiązką V  =  const., Q 
Ao = koAV2 = const., dostaniemy:

9

(3 .1 6 )

(3.17)

(3.18)

(3.19)

const.,
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Ponadto, ponieważ wejście rakiety w wiązkę prowadzącą oznacza osiągnięcie 
bliższej granicy strefy przechwycenia celu, dla zapewnienia odpowiedniej dok
ładności naprowadzania musi być spełniony warunek:

£u £  Źdop. j

gdzie: -  dopuszczalny błąd naprowadzania rakiety.
W  sformułowanym zadaniu należy wyznaczyć sterowania ui (t) i u2(0  ze 

zbioru sterowań dopuszczalnych, określonych ograniczeniami i więzami (3.17), 
które przeprowadzając rakietę ze stanu 0 ° do O1 minimalizują funkcjonał jar- 

kości:
«i

I  -  J  x\dt +  y[z.»(*i)]2 +  |>s(*i)]2 =  min . (3.20)
to

Funkcjonał jakości określony zależnością (3.20) łączy odległość bliższej strefy 
przechwycenia z drogą rzeczywistą rakiety jako punktu materialnego. Taki funk
cjonał jakości eliminuje rozwiązania wydłużające czas i drogę rakiety.

4. Rozwiązanie zadania optymalnego wprowadzenia

4.1. Sterowania optymalne

Zasada maksimum Pontriagina dla równań ruchu (3.15) oraz wskainika jakości
(3.20) zezwala skonstruować funkcję Hamiltona w postaci:

=  AoZi +  Ai«i +  A2 \a— X1 U2 — —  cos 12] ■+■
(4.1)

+  A3/2 +  A4X1 cos xi +  A5Z1 sin x-i — Ag/i.

Ponieważ więzy #2 zależą od zmiennych stanu * 1, x? i X6, równania zmien
nych sprzężonych zapiszemy w postaci:

a) dla <?2 <  0

dt dx ’
b) dla 2 =  0

dt dx ' d *
gdzie:
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X -  wektor o współrzędnych A o , A e ;
x  -  wektor o współrzędnych x\,...,x6;
tj -  wektor sterowań
f (x ,u )  -  wektor, którego współrzędnymi są prawe strony równań 

układu (3.15);
oraz:

< 4 '4 )

Ograniczenie sterowania uj więzami #2 (-3.17) występuje dla prędkości 
V(t) > Vm. Charakterystyczną prędkość Vm wyznacza się dla granicznych warto
ści sterowań i przeciążenia, a więc z równania więzów $2 otrzymamy:

- i
0.zd +  9 COS Tm (4 5 )

Aamax

Warunki transwersalności dotyczące rozmaitości G1 przy niecałkowym wska
źniku jakości przyjmują postać [5]:

1=1 3 }~1 (4.6)
6 OjQl

£ ^ j  =  0 , =  1, 2,3 ,4 ,5 ,
j=l ć x i

gdzie: J}1 =  [f/J,..., rjg] -  dowolny wektor normalny do wektora A w chwili t\.
Odpowiednie przekształcenia oraz wykorzystanie warunków transwersalnosci, 

prowadzi do następującej postaci układu równań zmiennych sprzężonych [7]:

Aj =  -A 0 -  (Ao +  q - )  cos(i2 -  Go) -  A2 2 +  cos *3] s» $2 < 0 , 

Ax =  -Ao — (Ao +  cos(a:2 ~ Go) + A2 [.A— «2 +  3  cos 12] => #2 =  0 ,V IJ / l Xq

A2 =  -A 2—  sin + i i  (Ao +  sin(a:2 -  Go) =► #2 < 0 ,
* 1  v x i '

A2 =  xi (Ao +  sin(a:2 -  ©o) ^  $ 2  =  0 * (4>7)

A3 =  A< =  A5 =  0 , 

Ag =  A jA — i i t t 2 => #2 <  0  , 
*6 

Ae =  0 => #2 =  0 .
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Na podstawie funkcji Hamiltona (3.17) funkcje przełączania dla sterowań tłi(f) 
i u.2 ( t )  odpowiednio o\(t) i <r2(t) wynoszą:

tri(t) -  Xi(t) ,
(4.8)

^2(0 s  A2( t ) i —^yZ !(t) .

Supremum Hamiltonianu (4.1) przy więzach (3.17) zapewnia następujący zbiór 
sterowań:

a) ui ( t )  = axd =► <ti( i )  > 0 ,

b) u i(f) =  0 => <rx(t) < 0 ,
c) u2(t) =  +6max => cr2(t) > 0  i # 2 < 0 ,
d) u2(t) =  -Smax => ^2(0 < 0  i #2 < o ,

Uzd  +  9 c o s x 2) z 6 ( 0
e )  U 2 { t )  =  + — = *  f f 2 ( f ) > 0  1 # 2  =  0 ’

■ /v  Uzd +  g co sx 2) x 6(t)
f ) u2(f) =  —i---------------------------- --=> (t) < 0  i #2 =  0 .

Na podstawie analizy funkcji przełączania ze zbioru sterowań (4.9) możemy 
wyznaczyć następujące ciągi sterowań optymalnych, które zgodnie z równaniami 
ruchu (3.15) przeprowadzając rakietę ze stanu początkowego 6 °  do końcowego
0 1 minimalizują odległość do bliższej granicy strefy przechwycenia:

1) uj(t) =  ,

, (azj  +  g cos ar2) z 6(<K
« ,< o  =  { ± w - i  }■

2) ui(t) =  {a x<i; 0;aI(i}  ,

f Uzd +  g cosx2) x 6( t ) .

(4.10)

(4.11)

4.2. Rozwiązanie równań ruchu dla sterowań optymalnych

Rozwiązanie równań ruchu (3.15) dla sterowań (4.9) jest możliwe na drodze 
numerycznej. Dla przypadków gdy azd >  g cos 12 sterowanie określone 
zależnością (4.9e,f) przy #2 =  0 możemy zapisać jako:

„ / . r t  ,a * d  +  x6(t)
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Dla we =  const., cx =  const., p = const., wykorzystując pierwsze i ostatnie 
z równań układu (3.15) uzyskamy zależności na zmianę masy rakiety podane w 
pracy [8] w postaci:

1) dla #2 < 0

u l ( 0  =  a x d  7 u 2 ( t )  =  ^ m o i  >

V (t) =  Fo +  asd(t -  to) , (4-13)

r o (1 )  =  U  _  [(( -  lo )»  -  +  i - ]  ,
'  ax d '  1 a xd xd

2) dla #2 =  0

Ui(t) =  0 , « 2(t) =  = 6max ,

V (t) =  Vm =  const., . (4-14)

m(t) =  mtn [ i - ^ - 5g - ( t - t m) ] ,

3) dla #2 =  0

u\(t) =  axi  , u2(0  =  >
1 V n (4.15)

m(t) =  (m p -  ^ ) e - â ( ‘ ~t')  -  ćxaxci \(t -  tp)2 -  +  J - ]  ,

gdzie:

1 Vm 
tp, nip -

Wykorzystując zależności (4.14) i (4.15), sterowania «2 dla #2 =  0 możemy 
zapisać w postaci:

1) gdy tti(t) =  0

« 3(t) =  ±  Urna, -  «,(*  -  *m)l = — , (4.16)
1 ' J

xd

chwila osiągnięcia przez rakietę maksymalnych przyśpie
szeń normalnych;
masa i prędkość rakiety w chwili tm;
czas i masa rakiety w chwili przełączania sterowania.
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2) gdy tii(ż) =  axd

U2(O = ±  ------------------rr— ^ °; ' J . (4.17)
azdmpe Uld -  iCxO>xd |

1̂Vm + a xd ( t - t m) ]1
Na podstawie (4.13) i (4.5) oraz zbioru sterowań optymalnych (4.9) możemy 

zapisać:

Vm = = v° +axdtm - 4̂-18) 
Podstawiając za m (t) zgodnie z (4.13) otrzymamy:

(Vó +  axdtm ĵ 2 -  -J zd |m0e~5T<itm -  ćxaxd \t7m -  ~  +  ~ ] }  =  0 . (4.19) 
'  A o max <• l axd axdJJ

Z równania (4.19) możemy z dowolną dokładnością wyznaczyć charaktery
styczny czas tm metodą iteracyjną.

Wykorzystując zbiór sterowań optymalnych dla przypadku, gdy # 2 < 0 pozo
stałe równania ruchu układu (3.15) przyjmą postać:

d j  A

d i  ~  m ( ? P 0 +  a*dt’ 6max ' 

dx
=  (V0 +  axdt) cos y(t) , (4.20)

dh
-ft =  (Vo +  axdt)siny(t) ,

gdzie: m(t) -  opisuje równanie (4 .12).
Złożona postać równania (4.13) zezwala na rozwiązanie układu równań róż

niczkowych (4.20) jedynie drogą rozwiązań numerycznych. Dla przypadku, gdy 
^2 =  O.i CTj < 0 równania ruchu przyjmują postać:

V ( t )  =  ,

7 (0  =  7P ±  — Vm6max(t -  tv) ,
TTlp

(4.21)

x(t) = xp ±  -J f t . [sin7 (0  -  sin7p] , 

h ( t )  =  h p ±  [cos7p -  cos 7 (0 ] .
•A®max

Sterowania optymalne opisane zależnością (4.9a) i (4.9e,f) dają rozwiązania równań 
ruchu w postaci:

n o  =  Vm + axd( t - t p) ,
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&xd (4.22)

®(t) =  1 {V 2(t) cos [7 (f) -< p \ -V £  cos [7P -  v?]} +  *p ,
V4<& +

A(f) =  1 - - / y 2(f) sin [7 (f) -  y>] ~ V"m sin [7P -  V?]} +  hp .
V 4aL  +  ald

4.3. Wyznaczenie charakterystycznych stref sterowalności

Z równań ruchu (3.15) oraz więzów (3.17) wynika, że istnieje minimalny pro
mień manewru rakiety określony zależnością:

który wyznacza granicę nieosiągalnego manewrem bezpośrednim obszaru prze
strzeni wokół punktu s+artu nazywanego [4] strefą n (rys.3).

Rozwiązania równań ruchu (4.20)-f(4.22) pozwalają podzielić obszar wokół 
punktu startu rakiety na charakterystyczne strefy sterowalności (rys.3).

Podział obszaru wokół punktu startu na strefy I, Ila, Ilb, charakteryzuje się 
tym, że osiągnięcie rozmaitości końcowej 0 1 dla I strefy występuje przy nieprze
rwanym rozpędzaniu się rakiety od prędkości Vó do Vj, natomiast dla stref Ila i 
Ilb wykres prędkości lotu rakiety posiada kształt jak na rysunku 4b. Promień krzy
wizny toru zależy od przeciążeń normalnych dysponowanych jakie posiada rakieta 
w danym punkcie trajektorii ruchu.

Dla sterowań (4.9a) i (4.9c,d), a więc dla t < tm rakieta porusza się zgodnie 
z równaniami (4.20), a jej przyśpieszenie normalne az i promień krzywizny toru 
Rkrz opisują zależności:

(4.23)

(4.24)

n _  V*(*) _  ” *(*)
rtfcrz — I  — T cA6max

Stale wartości A i 6max, oraz malejąca masa rakiety opisana zależnością 
(4.12) powodują, że w omawianym przedziale czasu t € (to,tm) brzeg strefy 
niedostępnej n, oraz tory lotu rakiety stanowią krzywe o malejącym promieniu
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Rkrz- Po osiągnięciu dopuszczalnych przyśpieszeń normalnych równych azd, dla 
torami rakiety są:

1) dla rozwiązań (4.9b) i (4.9c,d) okręgi o promieniu Rm =  Tnm/(ASmax)]
2) dla rozwiązań (4.9a) i (4.9e,f) konchoida -  krzywa o rosnącym promieniu 

krzywizny.
Optymalne trajektorie ruchu rakiety składają się z dwóch do czterech odcin

ków gładkich ekstremali opisanych wzorami (4.20)-f (4.22) w zależności od warto
ści położenia linii obserwacji celu (kąta 0 O). Programy sterowania dla ui(t) i 
« 2(0 , zmiany prędkości oraz masy rakiety dla poszczególnych stref sterowalności 
przedstawia rys.4. Program sterowania u2(t) dla czasów t > tm, a więc gdy
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a) 7 b) H

Rys. 4.
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^2 =  0 jest zależny od charakteru zmiany masy rakiety. Dla strefy Ila (rys.4b) w 
przedziale czasu t £ (tm,tp) przy stałej prędkos'ci lotu równej Vm, masa rakiety 
(zal. (4.14) oraz program « 2(0  (zal. (4.16) są liniowymi funkcjami czasu lotu ra
kiety t). Na podstawie zależności (4.23) możemy stwierdzić, że dla malejącej masy 
rakiety krzywizna jej toru lotu rośnie. Minimalizowana odległość do bliższej gra
nicy strefy przechwycenia rw z uwzględnieniem zmiany masy rakiety jest mniejsza 
niż dla przypadku gdy m =  const. Kształt strefy niedostępnej ” n” dla stałej masy 
rakiety przedstawiono na rys.3 linią przerywaną.

5. Zakończenie

W pracy rozważono problem minimalizacji bliższej granicy strefy przechwy
cenia zestawu przeciwlotniczego w polu grawitacyjnym. Dla ilustracji wyników 
przyjęto model fizyczny malej rakiety o zmiennej masie sterowanej aerodyna
micznie, naprowadzanej wiązką, startującej z wyrzutni o stałym kącie podniesie
nia prowadnic. Przyjęcie całkowitego przyśpieszenia stycznego za sterowanie 
oraz ograniczeń technicznych na maksymalne wychylenie sterów i warunków bez
pieczeństwa (ograniczenie przeciążeń normalnych) pozwoliło uzyskać rozwiązania 
graniczne. Problem optymalnego wprowadzenia rakiety w pole sterowania obej
muje program zmiany modułu prędkości lotu oraz program zmiany kierunku 
tejże prędkości. Przewiduje on sterowanie na odcinku rozpędzania się rakiety 
do wymaganej prędkości końcowej. Jego osobliwością jest ograniczenie procesu 
rozpędzania rakiety przy dużych różnicach kątowych położenia wiązki i prowadnic 
wyrzutni. Jest to konieczne dla wykonania "ciasnego” manewru zminiejszającego 
efektywnie odległość do bliższej granicy strefy przechwycenia, przy ograniczonych 
przeciążeniach normalnych. Stosowanie programu z axd =  0, dla V  =  Vm znaj
duje uzasadnienie w przebiegu spalania paliwa rakietowego w istniejących zesta
wach. Podkreśla to wagę stosowania, programu sterowania przyśpieszeniem stycz
nym (modułem wektora prędkości), dla skrócenia odległości do bliższej granicy 
strefy przechwycenia zestawów p.łot z programowym wprowadzaniem rakiet w 
pole sterowania.

Uzyskane rozwiązania zadania optymalnego wprowadzenia rakiety w wiązkę 
sterującą dla zmiennej masy rakiety różnią się od uzyskanych w pracy [6] tylko dla 
czasów t mniejszych od charakterystycznego czasu tm. Dla pozostałych przypad
ków zmianie ulegają czasy przełączeń poszczególnych sterowań. Nie wpływa to na 
postać programów sterowania w sposób jakościowy.

Zaproponowana w pracy metoda określania warunków brzegowych optymalizo
wanego procesu, oraz wyznaczania sterowań optymalnych, mogą być zastosowane 
dla dowolnego układu aerodynamicznego rakiet sterowanych.
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Przedstawione programy sterowania, wymagać będą pewnej korekcji wypły
wającej z analizy dynamiki rakiety jako ciała sztywnego. Istotne różnice między 
programami optymalnym i rzeczywistym, będą zależały od technicznego rozwią
zania układu sterowania. Prowadzić to będzie do przesunięcia punktów przełą
czania poszczególnych sterowań. Wykorzystanie optymalnych programów wpro
wadzenia rakiety w pole sterowania, oraz zastosowanie rakiet manewrujących z 
przeciążeniami (30 -  40)g pozwala na eliminowanie (szczególnie w zestawach ra
kiet bliskiego zasięgu) wyrzutni ze zmiennym kątem startu rakiet.

W nowoczesnym francuskim zestawie SYRINX produkowanym w trzech odmia
nach, rakieta ASTER programowo wprowadzana w pole sterowania, startuje za
wsze pionowo. Daje to możliwość ataku celu zbliżającego się z dowolnego kierunku.
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MODELOWANIE I ANALIZA WŁAŚCIWOŚCI DYNAM ICZNYCH  
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Jó zef  G a c e k  

B ogdan  M ach ow ski 

K on rad  Sien ick i

Wojskowa Akademia Tceknicznat Warszawa

Sformułowano model matematyczny procesu naprowadzania rakiety przeciw
pancernej I i II generacji na cel ruchomy. W modelu matematycznym ru
chu rakiety uwzględniono zbiór zakłóceń oraz parametrów ruchu celu uwa
runkowany względami praktycznymi. Rozważania teoretyczne uzupełniono 
wynikami badań symulacyjnych, na podstawie których dokonano weryfikacji 
zaproponowanego modelu matematycznego.

1. Wstęp

Intensywny rozwój automatyzacji we wszystkich dziedzinach techniki, w tym 
szczególnie w technice wojskowej wymaga nowego podejścia do wielu zagadnień 
oraz opracowywania coraz doskonalszych urządzeń umożliwiających wykonywanie 
złożonych czynności. Skomplikowane i złożone w eksploatacji urządzenia tech
niczne wymagają stosowania różnego rodzaju symulatorów i imitatorów. Technika 
uzbrojenia wymaga ponadto odpowiedniego przygotowania obsługi oraz sprzętu do 
użycia (szkolenie załóg, sprawdzenia techniczne, dane do stanu rakiet, programy 
torów lotu, konstrukcja nowoczesnych środków walki itp.). Praktyczna realiza
cja większości tego typu zadań wymaga przeprowadzenia procesu modelowania 
występujących w nich zjawisk fizycznych. Proces modelowania odgrywa także 
główną rolę w badaniach dynamiki lotu obiektów.

Badania właściwości dynamicznych rakiet przeciwpancernych można przepro
wadzać metodą [2]:

• badań doświadczalnych na obiektach rzeczywistych (np. badania poligo
nowe);

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ’ Mechanika w Lotnictwie*
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» badań doświadczalnych na modelach materialnych obiektów (np. badania 
charakterystyk aerodynamicznych rakiet w tunelach aerodynamicznych);

e badań teoretycznych, w oparciu o zbudowane modele fizyczne i matema
tyczne obiektów.

W  procesach badania dynamiki obiektów, badania teoretyczne są często sto
sowane z uwagi ma wiele zalet w porównaniu z badaniami doświadczalnymi (np. 
niższy koszt, niezależność od warunków zewnętrznych, itp.). Algorytmy badań 
teoretycznych właściwości dynamicznych obiektów oparte są na odpowiednich mo
delach fizycznych i matematycznych badanych zjawisk fizycznych. Zastosowany 
schemat modelowania przedstawiono na rysunku 1.

Podstawowe oznaczenia i układy współrzędnych stosowane w pracy przyjęto 
według PN-83/L.

2 . M odelow anie właściwości dynam icznych rakiety przeciwpancernej
w ruchu przestrzennym

W  procesie modelowania fizycznego i matematycznego rakiety uwzględniono 
uzasadnione względami praktycznymi założenia upraszczające dotyczące konstruk
cji rakiety oraz warunków w jakich odbywa się jej ruch. Podstawowe z tych założeń 
formułuje się następująco:

-  rakieta jest bryłą o sześciu stopniach swobody;
-  normalne wartości parametrów charakteryzujących ośrodek ruchu przy

jęto według Normalnej Atmosfery Artyleryjskiej;
-  rakieta naprowadzana jest na ceł ruchomy systemem przewodowym 

, (ręcznie lub półautomatycznie); '
-  zmiany charakterystyk modelu fizycznego rakiety (konstrukcyjnych i 

ośrodka ruchu) określono na podstawie analizy warunków, w jakich 
zachodzą rzeczywiste procesy naprowadzania rakiet;

-  ruch rakiety opisany jest parametrami przedstawionymi na rysunku 2.
Współrzędne liniowe xg, yg,zg określają położenie środka masy rakiety O

(początku układu odniesienia 0xyz  związanego poruszającą się rakietą) względem 
początku Co inercjalnego układu odniesienia związanego z Ziemią Ooxgygzg 
(rys.2).

Współrzędne kątowe => kąty obrotu 0 ,  <P określają jednoznacznie
konfigurację układu współrzędnych związanego z rakietą 0xyz  względem normal
nego ziemskiego układu współrzędnych Oxgygzg (rys.2).

Przyjęto, że ruch rakiety w atmosferze odbywa się pod wpływem wypadkowej 
Fw sił aerodynamicznych RA, ciągu silnika F, siły ciężkości G, siły sterującej
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Rys. 2. Przyjęte współrzędne liniowe xs,yg,zs; kątowe prędkości ich zmian:
Mfc > wjt ,wt,p,q,r; składowe wypadkowej siły Fw i jej momentu M  w związanym układzie

współrzędnych 0xyz

P , oraz wypadkowej siły wywołanej nadąłem  i zsuwaniem się przewodu ze szpuli
■ prz-

F w = RA + F  +  G +  P S +  T,prz • (2.1)

Składowe X ,Y , Z siły F w oraz jej momentu M  w układzie współrzędnych 
0xyz przedstawiono na rysunku 2.

Siłę sterującą i jej moment w układzie 0xyz określono następująco:

p  tw — y i  p  tjAp. —
‘ Pr. ' ' U> '

Py. , M ,w — = AfP , (2 .2)
p ,. N*
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gdzie:

A  =

A-Mei =

COS $Pyi COS $Pzi
sin $pń

— sin $pyi cos $pzi

0
-  COS Qpxji COS $Pzi

sin $Fzi

-  sin O cos #  — sin <Ppzi
0 COS $Pzi COS $Pzi

— cos $pyi sin Qp, 0

gdzie:
<?PV, , $pzi -  mimośród działania sił sterujących.
Silę wypadkową Tp wywołaną efektami naciągu (Tprzjr) i zsuwania się prze

wodu (Pp) określono zależnością:

Tp =  Tprzir +  P p  ,

Tprzir =  0.077V -  0.0009V2 +  0.000015F3 +  (0.81 -  0.041V' +  0.0019F2)<9 + 
+(0.001 -  0.00026F +  0.0000065V2)p , (2.3)

P p  =  -0.0048Tpir . (2.4)

W  dalszych rozwaianiach uwzględniono następujące składowe siły i momentu
TP:

Tpx =  —0.87 (Tpfr +  PP) ,  (2.5)

LPx =  0.021 { r Pir +  P p )  . (2.6)

Zależności opisujące składowe sił: R ^ ,F ,G  i ich momentów w układzie 0xyz 
zawierają równania ruchu.

Dla przyjętego modelu fizycznego rakiety sformułowano model matematyczny 
ruchu przestrzennego rakiety przeciwpancernej, który stanowią poniższe układy 
równań.

• Dynamiczne równania ruchu postępowego środka masy rakiety w układzie 
współrzędnych 0xyz (rys.2):

+  Wk<l ~ v>‘ r)  ~ Sx(t)(q2 +  r2)  -  Sy( t ) { ^  -  pq) +  Sz( t ) { ^ +

\ p(h)V2 /
+pr) =  F  cos $Fy cos $Fz -  h) sin & ---------— S \CX cos a  cos /? +

+C V cos q sin P -  Cz sin a ) +  P, cos <Ppy cos $pz +  +  Tpx ,
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m( * ) ( ^  +  “  u>kp) +  +  w )  ~ Sy(t){p2 +  r2) -  5 , ( 0 -

-ę r )  =  F sin $Fz +  m(t)g(B, h) cos 6  sin $  +  ^ — — S ( -C x sinfi +  (2.7) 

+C V cos /?) +  Pa sin $ Pz +  Y*r +  Y™p ,

+  vkP -  « * ? )  -  ■ ?* (< )( ^  - i w )  +  S v ( * ) ( ^ r  +  ? r )  +  £ , ( * ) ( « *  +  

+p2) =  — J’ sin cos +  m(t)g(B, h) cos 0  cos $  — ^ —~ —S (C x sin a •

• cos /3 +  C„ sin a sin fi +  Cz cos a ) -  P, sin <f>pv cos #pz + Z ‘ q +  z£*p .

• Dynamiczne równania ruchu obrotowego obiektu wokół środka masy zapisane 
w układzie związanym 0xyz (rys.2):

~ [W *) ~ ^ (*)]ęr ~ “  Pr)  — Jr*(0(^r +  p<z) + 

_ 4 * ( 0 ( ? 2 -  r2)  +  ~ +  n p ) -  s *(ł ){~j]r ~ wkP +  w*r)  =

=  F (yp  sin $ f v cos +  zp sin $Fz)  +  m(t)g{B, h) cos 0  cos #  +

~ ZG cos 0  sin — S’ j/_4 (c *  sin a cos fi +  Cy sin a  sin fi +  Cz cos a ) +

+ ZA (Cs- sin fi -  Cy cos fi) -  l (cfc  cos a cos fi +  C *a cos a sin fi +

-Cna sin Q)| + P, (yp, sin <Ppy cos <Ppz +  zp, sin $pz)  +  L*p +  L'r  +  Lpx ,

V O r ff  “  [■**(*) ~ ^*(f)]rP ~ +  9r)  ~  ~ ?p) +

—/**(0 ( r* -  P2)  -  ~ “ *?) +  ~ vfcr ~ ^Jk?) =

= F ^zpc o s c o s + xF sin #Fy c o s -  m (t)g(B ,h )(zGsin0  +

+ xg cos 0  cos — S [—za (c x cos a cos fi +  Cy cos a sin fi +  (2 .8)



Cz ?;n a j  +  xa [C x sin a cos fi +  Cy sin a  sin fi +  Cz cos a j +  bA ( -  Cfc sin fi +  

+Cma cos /?)] +  P* (x Ps sin $Py cos 4>pz +  Zp, cos <Ppv cos $p^j +

+M *q +  M™p ,

-  [/.W -  I y { t ) ] p q  -  I z y ( t ) ( f t  + rp) -  - rq) +

- I x y { t ) ( p 2 -  g2) +  ~  w kP +  U k r j  -  • S y (* )( -^ L +  vkT +  Wfctf) =

= f (*F  sin $ f z -  UF cos $ f j/ cos $ fz)  +  m (t)g(B, h) ( xq cos 0  sin #  +

+ya  sin 0  ̂ +  — S [a:,! [ —Cx sin fi +  Cy cos fij +  ( c x cos a cos fi +

+Cy cos ot sin fi — Cz sin a j — bA {c{^ sin a cos 0  +  c £ a sin a  sin fi -f 

+ Cn« cos a )] + P, ( xPa sin $Pz -  yP,  cos $Py cos <PPzj  +  N*r +  N™p .

• Związki kinematyczne prędkości kątowych (przechylenia, pochylenia i odchy
lenia):

dQ *—  =  q cos g> -  r sin 9  , 

d9 ,

—  =  (g sin #  +  r cos $) sec 0  , (2 .9) 

d§
= p +  gsin0 tan0  + r c o s # t a n 0  .

• Związki kinematyczne prędkości liniowych (ruchu podłużnego, bocznego i 
wznoszenia) w układzie 0oxgygzg (rys.3):

d&n /  \
-jjjjj- =  Uk cos 0  cos S' +  Vk (sin $  sin 0  cos W -  cos $  sin 9 j  +

+Wk (cos #  sin 0  cos 9  +  sin #  sin ,

~  -  uk cos 0  sin 9  +  vk (sin sin 0  sin 9  +  cos #  cos!?) +  (2.10)
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+Wk (cos #  sin 6  sin 9  -  sin # c o s ,

=  -uk  sin 0  +  Vk sin # cos 0  +  Wk cos #  cos 6  .
at

Aby zastosować układ równań (2.7) -i- (2.10) do analizy ruchu rozpatrywanych 
rakiet przeciwpancernych należy go uzupełnić:

-  zależnościami do wyznaczania bieżących wartości charakterystyk okreś
lających strukturę obiektu: m(t), x im(t), y z ^ t ) ,  Sx(t), Sv(t),
Sz(t), Ix(t ), Ixy(t)i Iyz(t), Ixz{t), F(t)',

-  zależnościami do wyznaczenia wartości bieżących podstawowych para
metrów ośrodka ruchu obiektu: g(B,h), p(h), T(h), a(h), n(h), v(h)\

-  zależnościami do określania sił zewnętrznych i funkcji je opisujących. 
Przyjęto, że w przypadku rozpatrywanej rakiety siły sterujące realizowane są

za pomocą składowej ciągu Fpj normalnej do osi 0x układu- 0xyz. Formowanie sił 
sterujących w płaszczyźnie odchylania i pochylania jest dokonywane przez dobór 
przerzutu siły normalnej Fpj w czasie obrotu rakiety w kącie przechylenia #. W 
przypadku, gdy sygnał sterujący jest funkcją czasu przerzutu, wartość średnich za 
jeden okres obrotu sił sterujących, określonych w płaszczyźnie pochylenia (kąta 
elewacji) e i odchylenia /3 wynosi:

f
4 /  F;ycosSM# 

i*
Pyp ---------1-----— — -— ky =  2irFffky ,

(2 .11)
*
2

4 f  Fjf sin $d§
P,P  = -----------— ---------** =  2tt Ftfkz ,

gdzie: fcy, kt -  sygnały sterujące 0 <  ky, kz < 1.

3. Symulacja komputerowa przyjętego procesu naprowadzania 
rakiety przeciwpancernej na cel ruchomy

Przyjęty schemat procesu naprowadzania rakiety na cel ruchomy przedstawiono 
na rysunkach 3 i 4.
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Zgodnie ze schematem przedstawionym na rys.4 opis matematyczny ruchu celu 
sformułowano następująco:

dxa~  =  Vxgc = Vc cos 7e cos rtc ,

=  Vvgc =  - K  cos 7C sin nc , (3.1)
dh

= -V zgc -  Vc sin %  ,

=  ^/x lc  +  y 2gc +  h c .

. asin£c =  —  , sm pc =  -  77-* ----- •I>c D c co se c
Układ równań opisujący proces naprowadzania rozwiązano metodą Rungego- 

Kutty przy wykorzystaniu komputera IBM PC/AT. Warunki początkowe oraz 
wartości liczbowe innych podstawowych wielkości wpływających na ruch rakiety 
przyjęto następujące:

a) parametry początkowe startowe losowane są w algorytmie ze zbioru 
ich wartości uwarunkowanych praktyką artyleryjską;

b) podstawowe charakterystyki konstrukcyjne
-  smukłość Ajt =  8.45;
-  rozpiętość stateczników 6 =  0.75 [m];
-  powierzchnia charakterystyczna S =  0.145 [m2];

c) zakresy zmian parametrów atmosfery
-  temperatura T = (—40 -r +50) [C0];
-  prędkość wiatru (w porywach) W  < 25 [m/s],*
-  azymut wiatru dowolny;
-  ciśnienie powietrza pat =  (920 +  1030) [hPa];

d) parametry ruchu celu
-  prędkość ruchu celu Vc < 17 [m/s];
-  kierunek ruchu celu dowolny;

e) prędkość maksymalna rakiety 200 [m/s].
Niektóre wyniki badań symulacyjnych właściwości dynamicznych rakiety prze

ciwpancernej I generacji w systemie naprowadzania zestawiono na rysunkach 5 -r 
8.

4. W nioski końcowe

Na podstawie metod mechaniki i teorii sterowania sformułowano model mate-
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Rys. 5. Tor lotu PPK w płaszczyźnie elewacji

0.00 0.40 0.80 1.20 1.60 2 . 0 0

*!Q 3
Rys. 6. Tor lotu PPK w płaszczyźnie azymutu
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Rys. 7. Przeciążenie normalne w płaszczyźnie elewacji
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Rys. 8.. Przeciążenie normalne w płaszczyźnie azymutu
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matyczny rakiety naprowadzanej w systemie ręcznym (półautomatycznym) na cel 
ruchomy. Uwzględniono przy tym wszystkie główne stopnie swobody rakiety jako 
układu mechanicznego.

Sformułowany model matematyczny jest wygodny w badaniach komputero
wych; może być wykorzystany w procesie rozwiązywania szeregu zagadnień ba
dawczych, w których niezbędna jest znajomość właściwości dynamicznych rakiet 
przeciwpancernych, np: opracowanie procedur sprawdzeń technicznych, moderni
zacja rakiet, opracowanie nowych rozwiązań konstrukcyjnych (na wstępnym etapie 
projektowania). Poza tym zaproponowany model może stanowić podstawowy ele
ment nowoczesnego symulatora do efektywnego szkolenia obsług zestawów rakiet 
przeciwpancernych.

Wyniki otrzymane na podstawie symulacji przy zastosowaniu przedstawio nego 
modelu systemu naprowadzania, po konfrontacji z danymi określonymi innymi me
todami (np. metodami eksperymentalnymi) potwierdziły poprawność opracowa
nego modelu.
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1. W stęp

Rozwój elektronicznej techniki obliczeniowej jaką obserwujemy w ostatnich la
tach, pociągnął za sobą rozwój nowych metod szkolenia. Komputery znalazły 
zastosowanie w budowie symulatorów działających w czasie rzeczywistym. Szybka 
obróbka sygnałów umożliwia aktywny udział operatora w procesie symulacji.

2 . Sformułowanie problem u

Należy opracować koncepcję budowy symulatora realizującego naprowadzanie 
małej rakiety na cel ruchomy w czasie rzeczywistym. Zadaniem operatora wyrzutni 
jest doprowadzenie do spotkania rakiety z celem. Kierowanie lotem rakiety odbywa 
się za pomocą komend zadawanych dźwignią drążka i przesyłanych na pokład ra
kiety linią przewodową. Na rys.l przedstawiony jest schemat procesu zwalcza
nia celu z użyciem rakiety. W  nieruchomym ziemskim układzie współrzędnych 
0gXgYgZg poruszają się:

e rakieta o prędkości wypadkowej która znajduje się w odległości
Dr(Xgr,Ygr, ZgT);

• cel poruszający się z prędkością Vgc, który znajduje się w odległości
^c{XgC, Yge, Zgc).

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ’ Mechanika w Lotnictwie”
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3. K oncepcja  kom puterowego programu symulacji naprowadzania 
małej rakiety na ceł ruchom y

Aby poprawnie zbudować model matematyczny układu należało zidentyfiko
wać model fizyczny rakiety, oraz strukturę systemu, którego jest ona elementem. 
Schemat strukturalny obwodu naprowadzania przedstawiony jest na rys.2. Obwód 
składa się z następujących elementów: operatora, filtru oraz obiektu sterowania, 
którym jest przeciwpancerny pocisk kierowany (PPK).

Rys. 2. Struktura obwodu naprowadzania PPK

Zadaniem filtru jest zabezpieczenie układu naprowadznia przed gwałtowną 
zmianą komend sterujących, które wypracowuje operator przez zmianę wychyle
nia drążka sterującego. Wielkość wychylenia drążka zależy od rozbieżności kątowej 
rakiety i celu oraz od odległości rakiety od stanowiska operatora.

Do rozwiązania układu równań różniczkowych wykorzystano stałokrokową
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czteropunktową metodę całkowania Rungego-Kutty. Na wybór metody miał 
wpływ sposób zobrazowania graficznego przemieszczającej się rakiety do rucho
mego celu. Stałokrokowa metoda całkowania zapewnia, równomierne ze względu 
na rzeczywisty czas symulacji odświeżanie znacznika rakiety.

Ważnym elemetem w procesie symulacji komputerowej jest stworzenie sytuacji 
taktycznej. Składają się na nią następujące elementy:

® zobrazowanie przemieszczającego się celu;

® zobrazowanie przemieszczającej się rakiety;

8 zobrazowanie celownika;

» zobrazowanie urozmaiconego terenu;

® zobrazowanie zmiennych warunków atmosferycznych.

W celu osiągnięcia realizmu i głębi sceny sytuacji taktycznej znalazła zastoso
wanie projekcja obrazów na ekranie monitora w perspektywie (rys.3).

Ekran
Rys. 3. Zobrazowanie perspektywy na ekranie monitora

Aby otrzymać rzut perspektywiczny zastosowano równania perspektywy. Dla 
każdego punktu (X , Y, Z) w scenie trówymiarowej współrzędne punktu po trans
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formacji (X P ,Y P ) na ekranie określa się jako:

X P  = X V  + ( X V - X ) - ^ — ,
Z ~ ZV  (3.1)

Y P  = Y V  +  ( Y V - Y ) j ? ^ v .

Przy czym punkt (XV, YV, ZV) jest punktem patrzenia (położeniem obserwa
tora) umieszczonym przed ekranem. Punkt (XV,  YV)  jest punktem zbiegu na 
ekranie. Rysunek ilustruje zależności między różnymi wartościami współrzędnych 
punktów przy bocznym widoku ekranu. Współrzędna Z V  musi być zawsze 
ujemna, gdyż scenę oglądamy z przodu ekranu. Większe wartości ZV  dają gorszą 
perspektywę (mniejszą zbieżność linii równoległych). Zbliżając punkt patrzenia do 
ekranu zwiększamy zniekształcenia perspektywiczne -  zwiększa się zbieżność linii 
równoległych.

W proponowanej koncepcji opisu symulatora został zastosowany zmodyfiko
wany sposób uzyskania efektu perspektywy. Związane to było z faktem, iż 
urządzenia optyczne, przez które operator obserwuje przedpole mają ograni
czony kąt widzenia (np. startująca rakieta w bliskim sąsiedztwie operatora jest 
przez niego "przechwycona wzrokowo” dopiero na pewnej odległości od wyrzutni). 
W proponowanej metodzie uzyskania perspektywy korzysta się z następujących 
zależności (rozpatrywana będzie płaszczyzna azymutu, ponieważ zależności dla 
płaszczyzny elewacji są analogiczne):

baza =  2 • odl • tg/? ,
(3.2)

RozEkr • SzerObszer = -------- ;--------------
baza

gdzie:
odl -  odległość obiektu od obserwatora, 
baza -  szerokość przedpola widziana w odległości, odl od ob

serwatora przy kącie widzenia /3, 
p -  kąt widzenia urządzenia optycznego,
SzerOb -  szerokość rzeczywista obserwowanego obiektu, 
szer -  szerokość "ekranowa” obserwowanego obiektu,
RozEkr -  rozdzielczość ekranu w danej płaszczyźnie.

Do animacji wykorzystano transformację obrazów tj. skalowanie, obroty, 
przesunięcia. Animacja realizowana jest przez wielokrotne powtórzenie cyklu: 
wyświetlenie, wymazanie i ponowne wyświetlenie elementu obrazu po dokonanej 
transformacji. Płynność animacji dla złożonego obiektu jest trudna do uzyskania 
na komputerach o małej mocy obliczeniowej (małej ilości operacji zmiennopozy
cyjnych na sekundę). Problem ten został rozwiązany poprzez przeprowadzenie
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dokładnej analizy numerycznej problemu i zrealizowany w wersjach na komputery 
klasy IBM PC X T  i AT. W  wersji na komputer klasy X T , wykorzystano model 
uproszczony rakiety, opisany różniczkowymi liniowymi równaniami stanu o stałych 
współczynnikach. Natomiast w wersji na komputer klasy AT, wykorzystano mo
del matematyczny rakiety opisany nieliniowymi różniczkowymi równaniami stanu
o zmiennych współczynnikach. Wyniki procesu symulacji wyprowadzane są do spe
cjalnego pliku wynikowego. Na ich podstawie możemy analizować zmianę wszy
stkich zmiennych stanu, jak również sposób sterowania rakietą (zmianę komend 
sterujących). Wainym elementem dla procesu dydaktycznego jest możliwość gra
ficznego przedstawienia operatorowi wpływu wypracowanych przez niego komend 
(wychylenia drążka) na przeciążenia rakiety, a tym samym na tor lotu rakiety.

4. U w agi i w n iosk i końcow e

W  pracy omówiono ogólną koncepcję budowy symulatora naprowadzania 
małego pocisku rakietowego naprowadzanego w czasie rzeczywistym na ruchomy 
cel. Symulator wykorzystujący przyjętą koncepcję umożliwia przyspieszenie pro
cesu szkolenia operatorów i znaczne obniżenie kosztów. Wynika to z uniwersalności 
metody, bowiem:

• graficzne zobrazowanie procesu naprowadzania umożliwia głębsze zrozumie
nie zjawisk z jakimi operator spotyka się podczas naprowadzania rakiety 
(możliwe jest pełniejsze poznanie związku między wychyleniem drążka, a 
przemieszczeniem rakiety względem operatora); ,

® możemy ograniczyć liczbę różnych stanowisk szkoleniowych, wystarczy bo
wiem zmienić program oraz oprzyrządowanie komputera (aby zmienić wa
riant systemu naprowadzania rakiety), dzięki temu w jednym pomieszczeniu 
może być przeprowadzonych więcej szkoleń z różnorodnymi zestawami;

# istnieje możliwość analizy postępow szkolonego operatora, jego zdolności ma
nualnych i predyspozycji psychicznych.

Podczas pracy nad symulatorem należy zwrócić uwagę na opis matematyczny 
modelu układu naprowadzania oraz samej rakiety. Od dokładności opisu zależy 
wiarygodność procesu symulacji, a tym samym możliwość zdobywania właściwych 
nawyków przez operatorów.
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Ceiem pracy jest przedstawienie nowoczesnej metodyki, analizy dynamiki ra
kiety metodą komputerowej linearyzacji równań ruchu. Program komputero
wej linearyzacji równań ruchu opracowany został na podstawie zidentyfikowa
nej rakiety oraz znajomości struktury toru naprowadzania. Wynikiem linea- 
ryzcji różniczkowych równań ruchu jest opis dynamiki rakiety w przestrzeni 
stanu. Na bazie nowoczesnej teorii sterowania wyznaczone zostały wartości 
własne macierzy stanu oraz współczynniki wzmocnienia. Na podstawie ziden
tyfikowanego liniowego modelu, dokonano syntezy optymalnego regulatora. 
W pracy przedstawiono zmianę wybranych, najbardziej interesujących para
metrów opisujących dynamikę lotu rakiety przeciwpancernej. Przedstawiono 
też tory naprowadzania rakiety sterowanej automatycznie 
Wykorzystanie opisanej metodyki umożliwia szybką ocenę poprawności mo
delu oraz ocenę ilościową i jakościową niestacjonarności obiektu. Daje rów
nież podstawę do syntezy optymalnych układów sterowania.

1. W s tę p

Rozwój ETO (elektronicznej techniki obliczeniowej) oraz KMN (komputero
wych metod mimercznych) umożliwił nowe podejście do metod analizy dyna
miki układów jedno- i wielowymiarowych. Mikrokomputery klasy PC znalazły 
zastosowanie w analizie dynamiki układów opisanych przez duże układy równań 
różniczkowych (n «C 2). Realizacja procesów w czasie rzeczywistym umożliwiła 
budowę symalatorów realizujących naprowadzania rakiet przy aktywnym udziale 
operatora.

'Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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2. Sformułowanie problemu

Należy opracować metodykę komputerowej łinearyzacji równań ruchu małej ra
kiety naprowadzanej na nieruchomy cel i wyznaczyć: wartości własne, częstości 
własne i tłumienia drgań kadłuba. Na podstawie zidentyfikowanych parametrów, 
dokonać syntezy optymalnego układu automatycznego naprowadzania rakiety. 
Kierowanie lotem rakiety odbywa się za pomocą komend zadawanych dźwignią 
drążka i przesyłanych na pokład rakiety linią przewodową. W  procesie zwalczania 
celu z użyciem rakiety co A t poprzez linearyzacje równań wyznaczane są: ma
cierz stanu A, wektor sterowań b i wektor wyjścia c. W  nieruchomym ziemskim 
układzie współrzędnych 0gX gYgZg:

-  rakieta porusza się z prędkością wypadkową V  w odległości 
Dr (Xgr , Ygr , ZgT ),

-  cel pozostaje nieruchomy w odległości Dc(X gc,Ygc, Zgc).

3. K o m p u te ro w a  lin e a ry z a c ja  ró w n a ń  ru ch u

Układy sterowania różnego przeznaczenia najczęściej opisywane są nielinio
wymi równaniami różniczkowymi. Jednak w praktyce przy analizie i projekto
waniu takich układów szeroko wykorzystuje się równania linearyzowane. Ruch 
sterowany układu dynamicznego możemy opisać równaniem różniczkowym:

dz(t)
*(0) =  zo , (3.1)

gdzie:
z  -  n-wymiar iwy wektor współrzędnych stanu,

Z (^l,Z2 , ...,Zn) ,
t> -  m-wymiarowy wektor funkcji sterujących,

® =  (ui,2 ,...,Vm)T.
Nieliniowa funkcja wektorowa / =  ( / i , / 2, . . . , / n) zawiera pochodne po z  i o. 

Wyznaczymy wybrany tor ruchu układu nieliniowego (3 .1 ) i umówimy się, że temu 
torowi odpowiadają wektory z*(t), v '(t )  dla t > 0. Oznaczymy odchylenia

x (t)  =  z(t)  -  z*(t) ,
(3.2)

« ( i )  =  v(t) -  v '(t)  .

Jeśli x (t ) =  0, ti(ż) =  0 dla każdego t > 0, to ruch układu nazywamy nie
wymuszonym (autonomicznym), w przeciwnym przypadku -  wymuszonym (nie- 
autonomicznym). Tor niewymuszonego ruchu (bazowego) opisujemy równaniem
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różniczkowym:

^ l  = / (z * ,t> V ) , Z*(0) = * S . (3.3)

Jeśli odchylenia (3.2) uznamy za małe, to otrzymamy przybliżone liniowe rów
nanie dla x (t). W  tym celu przedstawimy funkcję wektorową f ( z ,v , t )  w postaci:

/ ( z , ® , t ) ~  / ( * * , » * , < )  +  ( | ^ ) . * ( 0 +  ( ^ ) .« (< )•  (3 -4 )

Oznaczymy:

( £ ) . - * •  ( £ ) . - » ■  cw)

Macierze A i B mające wymiary odpowiednio n x  n i n x m  nazywamy macierzami 
Jacobi. Symbol * oznacza, że pochodne cząstkowe wyznaczone są w punkcie 
(**,«*,<)•

Z udziałem (3.2) (3.4), z (3.1) wynika:

^  =  A *(f) +  B « ( i ) , * (0) =  2 0 , (3.6)

dla wartości początkowych Xq — z0  — Xq.
Liniowe równanie różniczkowe (3.6) określa wymuszony ruch układu (3.1) 

względem bazowego (niewymuszonego) toru określonego przez (3 .3 ).
W  ogólnym przypadku dla układu A =  A(<), B =  8 (f) i mówimy, że układ

(3.6) jest układem niestacjonarnym.
Jeśli funkcja / ( o )  jawnie nie zależy od czasu t i w każdym punkcie o 

współrzędnych (2*,®*) macierze A, B są stałe, to układ (3.6) nazywamy stacjo
narnym. Jak wynika z (3.5), formowanie równania liniowego ruchu wymuszonego
(3.6) sprowadza się do wyznaczenia macierzy Jacobi.

Dla wyznaczenia elementów macierzy Jacobiego funkcji wektorowej wykorzy
stuje się wyrażenie określające przyrost:

(3.7).. .  -  ^ ( g) ~  /,(* + A zjC j) -  /,-(« -  A x j e j )  
lj dxj 2A Xj ’

gdzie: .
A Xj -  przyrost po współrzędnej j ,
t j  -  wektor jednostkowy skierowany wzdłuż współrzędnej j .

Błąd obliczeń według przedstawionej zależności wynika z metody i z nie
dokładności obliczeń maszynowych. Przy zmniejszaniu przyrostu składowa błędu 
metodycznego maleje, a składowa błędu maszynowego rośnie. Dla otrzyma
nia prawidłowego wyniku należy wybrać taki przyrost aby błąd sumaryczny nie
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przewyższał dopuszczalnego. Warunek ten łatwo spełnić jeśli funkcja jest dosta
tecznie gładka, a wymagania co do dokładności umiarkowane. Zalecana warto
ść przyrostu to 10~3 ...10- 1  w stosunku do absolutnych wartości odpowiednich 
współrzędnych.

W  podprogramie przeprowadzana jest ocena składowej błędu metodycznego. 
Podprogram zmniejsza przyrost jeśli ocena błędu przewyższa błąd dopuszczalny i 
zwiększa przyrost jeśli ocena błędu jest dostatecznie mała.

4. Komputerowa linearyzacja równań ruchu rakiety

Poprawnie zbudowany model matematyczny układu zawiera zidentyfikowany 
model fizyczny rakiety, oraz strukturę systemu, którego jest ona elementem. Ob
wód naprowadzania składa się z następujących elementów: operatora, filtru oraz 
obiektu sterowania, którym jest mała rakieta przeciwpancerna.

W  celu określenia bieżących współrzędnych rakiety względem wyrzutni w pro
cesie obliczeń jako wyjściowe wykorzystano następujące równania różniczkowe:

1 m m

V  =  — [(-Px -  £ } X p j )  cos ot cos f3 -  ( Py +  5 3 i Pi) sin a  cos 0  +
j = i  i - 1  
m

+  (-Pr +  5 3  z p j )  sin fi ~ X a -  Q sin , 
j= i

l r /  m \ m
Ś  =  ^ [ ( F* - X ) * P . O sin Q +  ( Pv +  I 3 ypi) cosa +  Ya — Q cos©] , 

j = i  j = i

1  r /  m m
*  =  ~ m V cos B  [“  V x ~  S X ” )  cosQ sin  13 +  ( p y  +  YPi)  s i n Q s i n p  +

j = 1 j = 1
m

+ { P z  — 5 3  ^ p j) cos f i  *ł" > 
i =i

Ix& X  4" ( I z  ~  l y Y ^ y ^ z  — M x  +  Af^p , (4.1)

lybJy +  ( / ,  Iz^U gU x — K iy  -f- A/yp ,

Iz& z  4" ( l y  ~  I z )w x Wz — M z +  M zp ,

£ =  wy sin 7  +  cos 7  ,
=  cos- 1  i/(vy cos 7  +  u z sin 7 ) ,

7  = o)x -  tgv(wy cos 7  -  uz sin 7 ) ,
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Xg = V cos 0  cos ip , 
yg = V sin 6  , 

żg = —V cos 6  cos V>,

T =  \lxl  +  y j  +  *\ . 
t

m  =  mo —
o

Do rozwiązania powyższego układa równań różniczkowych wykorzystano sta- 

łokrokową czteropunktową metodę całkowania Rungego-Kutty.

Co A t  (przy wykorzystaniu opisanej metody) dokonywana jest linearyzacja 

równań ruchu (4.1). Następnie na podstawie macierzy A, B określane są macierze: 

A -  macierz stanu, 

b -  macierz sterowań, 

e  -  macierz wyjścia.

W ykorzystując metodykę przedstawioną między innymi w [3] wyznaczono war

tości własne i dla zmiennych stanu opisujących ruch rakiety wyznaczono podstar 

wowe parametru układu dynamicznego.

N a ry s .l -r 41 zilustrowano przebieg tych parametrów w funkcji czasu. N a  

podstawie uzyskanych rezultatów, przeprowadzono na podstawie [2,3] syntezy 

optymalnego automatycznego układu sterowania rakietą. W  prawie sterowania 

uwzględniono wymagane przewyższenie toru nad ziemią w płaszczyźnie pionowej 

ruchu rakiety rys.5.

Tory naprowadzania, komendy sterujące, przeciążenia, dla rakiety z automa

tycznym układem sterowania, prowadzonej w wiązce przedstawiono na rys . 6  t

11. Symulację i obliczenia przeprowadzono na komputerze P C  AT/386, wyniki 

wyprowadzane były do specjalnego pliku wynikowego. '
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1 Rysunki zamieszczono na końcu artykułu
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Rys. 1. Położenie zasadniczych biegunów częstości własnej PPK na torze
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Rys. 2. Położenie zasadniczych biegunów częstości własnej PPK na torze
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Rys. 3. Częstości własne P P K  na torze
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Rys. 4. Współczynniki tłumienia PPK na torze
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Rys. 6. Tor lotu pocisku w płaszczyźnie Epsilon 

[ni]

Rys. 7. Tor lotu pocisku w płaszczyźnie Beta
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Rys. 8. Komenda w płaszczyźnie Epsilon

Rys. 9. Komenda w płaszczyźnie Beta
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t Cs] . 1 0  »

Rys. 10. Przeciążenia normalne w Epsilon

Rys. 11. Przeciążenia normalne w Beta



Ł-7 THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military 
trainer which, as a result of specific design,comprises jet 
like handling qualities, maintaining low training costs, 
charakteristic for turboprop power. Due to these features, 
a wide training syllabus is possible, containing also the 
phases normally executed on costly jets only. The jet-pilot 
cues on a propeller driven plane are the result of the 
following:
-aircraft general geometry - low aspect ratio wing and 
high surface loading, maintaining low draw and power 
loading;
- cockpit Interior design, general arrangement and 
instrumantation, similar to typical jet-plane cockpit.
A combined effect of the minimal overall dimensions, low 
weight and high power, result in:
- excellent perfomance - both, level speed and jet-like 
climb;
possibility to take significant underwing stores, giving a 
wide spectrum of training tasks.
The aircraft consists of a semimonocoque all metal low 
wing structure with retractable tricycle- type landing gear 
and is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of 
Pratt & Whitney Canada engines of the P T6A  family, rated 
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).
It comprises systems like the electric, hydraulic, 
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the 
escape (ejection seats) systems.
An audio integrating system controls the audio services 
from all the communication, navigation and Interphone 
systems. O n customer demand, single or dual VH F, UH F 
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to 
be fully instrumented and furnished according to 
customer's specification. The optional equipment pattern 
includes various avionic and flight instrumentation 
systems from simple ones, up to very sophisticated with 
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and H U D  Included. 
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g 
etc. may be installed.
Any other requirement of the customer, will be 
investigated with great care. Th e  manufacturer is ready to 
start talks concerning details of equipment any time.The 
deliveries can start In about one year after contract
signing.
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O CENA DOKŁADNOŚCI NAPRO W AD ZEN IA R A K IE T Y  
SAM ONAPROW ADZAJĄCEJ SIĘ N A  CEL1

A n d r z e j  S k o m r a

Wojskow* Akademia Techniczna, Warszawa

W  artykule przedstawiono zarys metody wyznaczania rozkładu prawdopo
dobieństwa
bieżącego (chwilowego) uchybu spotkania rakiety samonaprowadzającej się 
z celem, realizującej metodę proporcjonalnej nawigacji.
Rozpatrzono proces samonaprowadzania rakiety klasy p -p  (w płaszczyźnie 
poziomej), której uogólniony współczynnik wzmocnienia systemu naprowa
dzania jest zmienną losową.
Zaproponowano analityczny sposób wyznaczenia gęstości prawdopobieństwa 
prędkości kątowej linii obserwacji celu polegający na zastosowaniu funkcji 
charakterystycznej tej zmiennej.
Opracowana metoda pozwala ocenić dokładność naprowadzenia rakiety na cel 
w ujęciu stochastycznym przez wyznaczenie wartości oczekiwanej i warian
cji uchybu spotkania rakiety z celem dla dowolnej chwili przerwania procesu 
samonaprowadzania.

1. Wprowadzenie

Dokładność naprowadzenia rakiety na cel jest ważnym wskaźnikiem jakości 

systemu sterowania jej lotem. Powszechnie charakteryzuje się ją  uchybem tj. 

wielkością tzw promienia-wektora rakiety względem celu, w takiej chwili czasu, 
kiedy moduł tego wektora jest minimalny.

Uchyb ten wyznacza się w pewnej płaszczyźnie rozrzutu, (prostopadłej do we

ktora względnej prędkości rakiety Vr oraz przechodzącej przez cel C), zwy

kle w postaci dwóch składowych h y i h z określonych w prostokątnym układzie 
współrzędnych Cyz.

Większość rakiet klasy p-p wyposażonych jest w dwa identyczne kanały stero

wania, zatem (w pierwszym przybliżeniu) rozważania można ograniczyć do jednej 
płaszczyzny, na przykład poziomej (rys.l).

Składowa h v bieżącego (chwilowego) uchybu spotkania samonaprowadzającej 
się rakiety z celem jest funkcją bieżącej odległości między rakietą i celem D,

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie’
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Rys. 1. Schemat położenia rakiety względem celu w końcowym etapie 
samonaprowadzania

względnej prędkości VT, bieżącej wartości prędkości kątowej lin ii obserwacji celu 

i> i ma wartość wyrażoną wzorem:

=  ( i - i )

W  pracy rozpatrzono proces samonaprowadzania rakiety klasy p-p w płaszczy

źnie poziomej, realizującej metodę proporcjonalnej nawigacji i wyposażonej w dwa 

niezależne układy sterowania (zapewniające sterowanie w dwóch płaszczyznach 

wzajemnie prostopadłych) i idealnie pracujący układ stabilizacji kąta przechylenia. 
W  rozważaniach przyjęto, że rakieta i cel poruszają się ze stałymi prędkościami. 

D la tak sformułowanych założeń równanie opisujące zmianę w czasie podstawowego 

parametru u(t) charakteryzującego proces samonaprowadzania ma postać [2 ]:

r(t» - t ) v  +(tn -  t -  3r)i> + (B -  2)v = ^r<Pc , (1.2)

gdzie:

B -  uogólniony współczynnik wzmocnienia układu samonaprowadza

nia;

r  -  stała czasowa rakiety, określająca opóźnienie w powstawaniu siły 

sterującej jej lotem;

<Pc ~  prędkość kątowa wektora prędkości celu;
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Vc -  prędkość celu, Vc\ — Vc cos(i/ -  <pc)\
VT -  względna prędkość rakiety;
Do -  początkowa odległość strzelania; 
tn -  całkowity czas naprowadzania rakiety, 

tn =  D0 /Vr.

W  niniejszej pracy podjęto próbę opracowania zarysu modelu oceny dok
ładności naprowadzania rakiety samonaprowadzającej się na cel, uwzględniającego 
losową zmianę prędkości kątowej linii obserwacji celu v(t), z wykorzystaniem me
tody polegającej na zastosowaniu funkcji charakterystycznej.

W  rozważaniach przyjęto, że jedynym czynnikiem powodującym samonapro- 
wadzanie procesem stochastycznym jest uogólniony współczynnik wzmocnienia 
układu samonaprowadzania B , traktowany jako zmienna losowa.

Jeśli we wzorze (1,1) na bieżący uchyb przyjąć wielkości D  i Vr jako parametry 
zmienne w czasie, a prędkość kątową linii obserwacji celu v jako zmienną losową Ń
o gęstości rozkładu prawdopodobieństwa g^(Cf,t) to również uchyb bieżący hy(t) 
będzie zmienną losową Hy o gęstości rozkładu prawdopodobieństwa gijy{hy ,t ) .

Gęstość rozkładu prawdopodobieństwa gHy(hy,t )  jest rozkładem związanym 
ze zmienną losową N  o  funkcji gęstości g ^ (v ,t ) ,  zatem:

9 H y ( h y , t )  = ^ 2<?^[p7^y(i)] = • (1*3)

Ze wzoru (1.3) wynika, że do wyznaczenia funkcji gęstości uchybu gHy(hy,t )  
wystarczy znać funkcję gęstości prędkości kątowej linii obserwacji celu g ^ (v ,t ) .

Do otrzymania funkcji gęstości "uchybu końcowego” spotkania rakiety z ce
lem należy do wzoru (1.3) podstawić wartości parametrów D  i VT oraz funkcję 
gęstości g ^ (v ,t )  odpowiadające chwili wyłączenia (przerwania) samonaprowadza
nia (t =  tk). Ponieważ chwila wyłączenia samonaprowadzania (wielkość tzw. 
martwej strefy samonaprowadzania) nie jest zwykle ściśle określona, zatem z prak
tycznego punktu widzenia interesującym wydaje się znalezienie rozkładu gęstości 

pozwalającej wyznaczyć funkcję gęstości uchybu końcowego spotkania 
rakiety z celem dla dowolnej wartości tk-

2. Z a ry s  m odelu o c e n y  d o k ła d n o ś c i sa m o n a p ro w a d za n ia

Istota proponowanego modelu oceny dokładności samonaprowadzania polega 
na wyznaczeniu funkcji gęstości g^(i>,t) z wykor?ystaniem funkcji charaktery
stycznej.
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Dla rozpatrywanego procesu samonaprowadzania funkcja charakterystyczna 
przyjmie postać:

y>(A,*) = 2?[eiA,><‘>] . (2.1)

Równaniem wyjściowym  do otrzymania funkcji charakterystycznej jest równanie
(2.2), które otrzym ano rozwiązując równanie (1.2) przy założeniu, że r  — 0.

d u  /  t  3 /  t  \ B - 3_  =  a i ( 1 _ _ )  - a jB (  1 - - )  , (2 .2)

gdzie:

VdVc + 2Vr£'0a i =
Vrt„

voa2 =
Łn

i>o -  prędkość kątowa linii obserwacji celu w chwili, rozpoczęcia samo

naprowadzania tj. dla t  = t0.

Ponieważ w przedziale czasu A t  następuje przyrost prędkości kątowej i>(t), 
zatem słuszna jest zależność:

¥>(A,i + A  i )  -  p(A ,t) = -  l]e iAiW } . (2.3)

Korzystając z równania (2 .2 ) przyrost prędkości kątowej linii obserwacji celu w 

przedziale czasu o długości A t  można wyrazić zależnością:

«>(< +  A t) -  v{t) =  A t L f l  -  I ) ® " 3 -  a2 B (  1 -  . (2.4)
tn' '  ■*

Dokonując rozwinięcia w szereg potęgowy wyrażenia znajdującego się w nawiasie 

kwadratowym w zależności (2.3) zgodnie ze wzorem:

e* -  1 = * + 2 f  , (2.5)

i ograniczając się w pierwszym przybliżeniu do pierwszego wyrazu oraz uwzględ
niając zależność (2.4) otrzymujemy:

V>(A,t + A f) - ¥ > ( A ,f) «  
(2.6)

«  E{iAA«[oi(l -  ^-)S~3 -  a2B(l -  .
tn '  '  J J

Dzieląc równanie (2.6) przez A t  i przechodząc do granicy otrzymujemy:

»  ^(A,t)iA£;[ai ( l  -  -  a2B(l -  . (2.7)
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Rozwiązując równanie (2.7) otrzymujemy zależność na funkcję charakterystyczną:

i X f E  L  ( l -  £ ) B ~ 3] d t+ iA * ,

a A,0 « e  'o , (2 .8)

gdzie:
to -  chwila rozpoczęcia samonaprowadzania.

Wprowadzając oznaczenie: 
t

m i(t) =  J  E [a i { l - j - ) B~3 - a 2 B { l - ^ - ) B~3]dt +  i>o, (2.9)
to

można zależność (2 .8) przepisać w postaci:

t fA .O  =  - 3^ .  (*•“ )

Dokonując rozwinięcia w szereg potęgowy wyrażenia e~iAmi^  i ograniczając się 
do dwóch wyrazów otrzymujemy:

“  1 TL  <T\ =  1 ^ 1  • (2-n )

Otrzymana postać funkcji charakterystycznej (2.11) jest funkcją charakterystyczną 
rozkładu wykładniczego, zatem funkcja gęstości g ^ (u ,t)  ma postać:

=  (2-12)

dla:

‘>(,)>0’ ^ ) > 0 - 

Z zależności (2.12) wynika, że zmienna losowa Ń  ma wartość, przeciętną m j(ż) i 
wariancję m j(ż).

Postać wykładniczą (2.12) funkcji gęstości g^ (u ,t)  wyprowadzono przy 
przyjęciu w zależności (2.3) przybliżenia składającego się tylko z pierwszego wy
razu. Uproszczenie to nie zawsze będzie możliwe do przyjęcia. Stąd wskazane jest 
rozpatrzyć przypadek, gdy w rozwinięciu (e* — 1 ) w szereg potęgowy przyjmiemy 
dwa pierwsze wyrazy.

W  tym przypadku zależność (2.6) przyjmuje postać:

<p(\,t +  A t) -  9 (A ,t)

»  £ {iA A ([o , ( l  -  i - ) ® ' 3 -  a ,B ( l  -  ~ f  +  (2.13)
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Dzieląc równanie (2.13) przez A t i przechodząc do granicy otrzymujemy:

* £ M « v (A ,t)[iA A ,(B l*) -  iA 2A2 (B ,t ) ]  , (2.14)

gdzie:
A , ( B , , )  =  £ [ « , ( !  -  -  £ ) ' - “ ] , (2.15)

jest wartością oczekiwaną przyspieszenia kątowego linii obserwacji celu, natomiast:
x „ D O . V D _O- o

1 v  -  a .  A ............L

(2.16)

jest wartością oczekiwaną z kwadratu przyrostu przyspieszenia linii obserwacji celu 
na jednostkę czasu.

Rozwiązując równanie (2.14) otrzymujemy zależność na funkcję charakterys
tyczną:

t t 
iA f  A i(B ,t )d t -% \3 f  A2(B,t)dt+iXio

< p (A ,t)x e  *° *« , (2.17)

gdzie:
to -  chwila rozpoczęcia samonaprowadzania;
i>o -  prędkość kątowa linii obserwacji celu w chwili rozpoczęcia samo

naprowadzania.
Zależność (2.17) można zapisać w postaci:

V<A,t)«*eUm*<fH A’ <,* W ) (2.18)

gdzie:
t

m i(t) =  J  £ [ a i ( l  -  — j  - a2 B ( l  -  j~ )  3]ci< +  i>o, (2.19)
to

oznacza wartość średnią prędkości kątowej linii obserwacji celu w chwili t;

a \ t)  =  J  E i ------L V ------W ----- ---------- K------h i ------J_ , (2.20)

oznacza wariancję prędkości kątowej linii obserwacji celu w chwili t.
Otrzymana postać funkcji charakterystycznej (2.18) jest funkcją charakterys

tyczną rozkładu normalnego, zatem funkcja gęstości 9 ff{y , t) ma postać:

1  - l (  Kt)~mi(t) V
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W yrażenia określające parametry opisowe otrzymanych rozkładów prędkości 

kątowej lin ii obserwacji celu są funkcjami czasu, parametrów układu samonapro

wadzania i warunków początkowych strzelania.

3. Uwagi końcowe

Zaproponowana metoda pozwala ocenić dokładność naprowadzenia rakiety na  

cel w ujęciu stochastycznym przez wyznaczenie wariancji uchybu spotkania rakiety 

z celem dla dowolnej chwili przerwania samonaprowadzania

Równanie (2.8) na funkcję charakterystyczną zostało wyprowadzone przy  

przyjęciu w zależności (2.3) przybliżenia składającego się tylko z pierwszego wy

razu .

Rozpatrzono modyfikację funkcji charakterystycznej, gdy w zależności (2.3) za 

przybliżenie rozwinięcia (ex -  1 ) przyjęto dwa pierwsze wyrazy. Otrzym ana przy  

przyjęciu tego przybliżenia funkcja charakterystyczna określa rozkład normalny.

W  dalszych badaniach celowym byłoby określenie funkcji gęstości uchybu spo

tkania z celem przy założeniu, że zmienną losową jest nie tylko współczynnik 

wzmocnienia układu samonaprowadzania B ale i czas wyłączania samonapro

wadzania tk.
Równanie (2.2), będące równaniem wyjściowym do wyznaczenia funkcji cha

rakterystycznej rozpatrywanego procesu, opisuje zmianę w czasie przyspieszenia 

kątowego lin ii obserwacji celu przy założeniu, że stała czasowa rakiety r  = 0 . 

Celowym byłoby zbadanie wpływu stałej czasowej r na kształt rozkładu
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THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

Technics! data Masses:
Seating landom 
Length 9.0m

Empty wUh M.601T 
Empty with PT6A62

Span 
Wing area

9.0 m Maximum lake-on
13.0 m2 Maximum underwing stores

Internal fuel 5601

Psrfomances
Engine rating 950 HP 750 HP
Maximum level speed 560 km/h 500 km/h
Stalling speed 1 t2 km/h 112  km/h

Initial climb 20.6 m/s 13.3 m/s
Ceiling 10000m 10000m
Take-ofl run 172 m 220m
Landing run 164 m 184 m
Range (wihout stores) 930 km 1000 km

1600 kg 
1450 kg 
2700 kg 

BOO kg
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

C H A R A K T E R Y S T Y K I  B A Z O W E  S Y S T E M U  P R O C E S Ó W  
S P A D K U  Z A S O B N I K A  L O T N I C Z E G O 1

Jan  N ic z y p o r .uk

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Zaproponowano koncepcję charakterystyk procesów spadku zasobnika lotni
czego w ujęciu systemowym i celowościowym w postaci spełnienia zależności 
między obszarami dopuszczalnych warunków początkowych -  zrzutu i 
docelowych -  upadku Qic, którą określa operator kinetyczny C. Wska
zano metodę badań struktury zbioru rozwiązań procesów i własności ewo
lucji względem warunków początkowych i parametrów układu. Rozwiązano 
zagadnienie dla przypadku zrzutu obiektu z lotu poziomego i nurkowego w 
zakresie małych i średnich kątów nurkowania. Charakterystyki przedstawiają 
struktury przydatne do konstruktywnego opisu w ujęciu celowościowym klasy 
złożonych układów dynamicznych z bazą zasobnika.

1. W s tę p

Zainteresowania badaniami własności dynamicznych ruchu obiektów balistycz
nych klasy zasobników lotniczych (np. bomb lotniczych) są ciągle aktualne. Po
twierdzeniem tego spostrzeżenia są między innymi opracowania [3 ,4 ,8,9,10 ,1 1 ], 
które dotyczą badań realizowanych metodą teoretyczną,' zorientowaną na analizę 
numeryczną podstawowych własności ruchu zasobników klasycznych [8], zasobni
ków z wiotkimi i sztywnymi urządzeniami hamującymi [3,4], zasobników z napędem 
rakietowym hamująco-przyspieszającym [9]. W  opracowaniach [8,9] badania 
uzupełniono analizą stateczności ruchu metodą pośrednią Lapunowa, zastosowaną 
do układu liniowego o współczynnikach uśrednionych względem zmiennej czasu, 
reprezentującego pierwsze przybliżenie układu wyjściowego. Druga grupa zaga
dnień dotyczy badań układu nosiciel-zasobnik w procesie zrzutu [10 ,1 1 ] i wpływu 
zaburzeń wnoszonych przez nosiciela na parametry upadku [1 1 ]. Wnikliwa, inter
pretacja fizyczna i adekwatność modeli aplikacyjnych w postaci układu równań 
różniczkowych zwyczajnych, dostosowanych do zagadnień Cauchy’ego w ujęciu 
płaskim [3,4] i przestrzennym [8], stanowią wzorcowe aspekty przedmiotu badań.

W  referacie [14] i opracowaniu [13] Autor przedstawia sformułowanie zagadnień 
kinetycznych układu obiektów N B  Z: nosiciela (N )  klasy samolotu szturmowego,

1 Referąt wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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zasobnika -  klasycznej bomby lotniczej (B) odłamkowo-burzącej z fragmentacją 
wymuszoną, wyposażoną w zapalnik ( Z )  z czujnikiem odległościowym i kontak
towym oraz mechanizmem odległościowego odbezpieczania. Zagadnienia układu 
dotyczą formalizmu badań w ujęciu kompleksowym (systemowym, w uwarun
kowaniach dynamicznych funkcjonowania) i metody celowościowej zobrazowania 
wyników -  dopuszczalnych procesów zrzutu, uwarunkowanych wymogiem bezpie
czeństwa nosiciela przed porażeniem odłamkami zrzuconej bomby, realizacji pro
gramu uzbrajania zapalnika, inicjacji procesu rozlotu odłamków w zakresie wy
maganych parametrów określonych zbiorem docelowym otoczenia celu. Uzasa
dnione jest założenie o tym, że interesuje nas zbiór wszystkich dopuszczalnych 
procesów zrzutu. Zaproponowano, aby sformułowane zagadnienie [14] "obszarów 
dopuszczalnych warunków procesów bombardowania” (w skrócie ODW PB), uznać 
za reprezentatywne dla klasy złożonych wieloagregatowych układów z zasobnikiem 
lotniczym jako bazą-nosicielem.

Potrzeba konstruktywnego opisu w ujęciu celowościowym tej klasy zagadnień 
stanowi genezę koncepcji charakterystyk ruchu zasobnika lotniczego, adekwatnie 
objaśniających system procesów ippb, w ujęciu celowościowym w postaci spełnienia 
zależności, którą określa operator kinetyczny C, między obszarami fi bo dopu
szczalnych warunków zrzutu i fibc pożądanych realizacji docelowych zadania, 
uwarunkowanego zbiorem docelowym C fib).

Charakterystykami bazowymi systemu nominalnych procesów spadku zasob

nika ippb, o własności praktycznej reałizowałnośad w uwarunkowaniach procesów 

bombardowania (PB) -  nazwano rozmaitości: początkową -  zrzutu

< ^ 6 0 , Kbo(fibo) > ł docelową -  upadku < fibc, Kic(nbc)> , gdzie Kbo(fibo), Kbc(̂ bc)
-  rodziny podzbiorów określające własności lokalne i globalne procesów.

W  niniejszej pracy przedstawia się modele aksjomatyczny w ujęciu topologicz- 
no-mnogościowym i aplikacyjny w postaci układu równań różniczkowych zwyczaj
nych z warunkami granicznymi i ograniczeniami, dostosowane do złożonych zaga
dnień wielogranicznych, które prowadzą do zbadania systemu procesów i konstruk
tywnego opisu wyników badań w ujęciu celowościowym w postaci charakterystyk 
bazowych zasobnika.

Proponowaną metodę badań zastosowano do analizy charakterystyk przyjętej 
koncepcji zestawu zasobnika, w wyniku której uzyskano:

• rozmaitość początkową fibo o konfiguracji prostopadłościanu w przestrzeni 

standaryzowanych warunków początkowych, określoną zakresem parame

trów początkowych: wysokości zrzutu Ho od H0d = 400 m do H0g = 11200 

m, prędkości zrzutu Vo od Vod = 200 km/h do V0g = 2400 km/h, kątów 
zrzutu A od Ad = -30° do As = 0°;

• zbiór zagadnień częściowych < x,Qbń\Ci >, i = 0 , . . . , 3  -  w wyniku de- 

skrytyzacji przedziału —30° < A < 0° parametrów A do reprezentatywnego 

zbioru {A,}: A0  = 0°, Xi = -1 0 °, A2  = -2 0 ° , A3  = -30°;
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• rozwiązania zagadnień częściowych dla zbioru wyżej wyróżnionych parame

trów zrzutu A: z lotu poziomego A0  = 0, dla granicznej dolnej wartości 

zakresu małych kątów nurkowania A* = — 1 0 °, dla granicznej dolnej warto

ści zakresu średnich kątów nurkowania A3  = —30° i dla Aj = —2 0 °;

oraz zbadano:

• własności zbioru operatorów ewolucji Cotj obszarów początkowych zaga

dnień częściowych na Qf,oj i ewolucji Cńj obszarów docelowych 

zagadnień częściowych Qbd na &bcj, dla i,j  =  0 ,...,3 , sprzężonych z 
przekształceniami parametru A, na Aj.

Stwierdzono, iż są to przekształcenia gładkie, wzajemnie jednoznaczne, za

chowujące orientację obszarów. Omawiane własności są wyrazem spełnienia ko

niecznych warunków agregacji rozwiązań częściowych Qua, Q do globalnych 

rozmaitości flbo, &bc za pomocą odpowiedniej procedury interpolacyjnej.

Reasumując zauważamy, iż w wyniku badań uzyskano rozmaitość jf2jo wa

runków początkowych procesów spadku zasobnika o globalnej jednoznacznośaci i 

stateczności oraz rozmaitość docelową J?&c spójną i ogranicznoą. Rozmaitości te 

charakteryzują własności dynamiczne zasobnika pod względem Ilościowym i jako

ściowym, przedstawiają struktury bazowe do opisania złożonych zagadnień układu  
NBZ.

Zwróćmy uwagę, iż sformułowania odpowiednich wymagań w problemie syntezy 

zestawu zasobnika, dotyczące charakterystyk geometrycznych, aerodynamicznych, 

masowych, własności i właściowści dynamicznych ruchu -  determinują pożądane 

własności (jednoznaczność, ciągłość, zwartość) operatora kinetycznego C, konfigu

racji oraz własności topologicznych rozmaitości fibo, Qbc- Zauważmy również, I i 

proponowana metoda charakterystyk bazowych przydatna jest do opisu własności 

dynamicznych wyszczególnionych klas zasobników [3,4,8,9] i identyfikacji porów
nawczej ich własności.

2 . S fo rm u ło w a n ia  d y n a m ic z n y c h  za g a d n ie ń  p ro ce só w  sp a d k u

za so b n ik a

Przedstawimy krótki opis wybranych aspektów modelu funkcjonowania lotni

czego bombardierskiego systemu broni (LBSB), wzorując się na metodyce przed

stawionej w pracy [12], dotyczącej lotniczego rakietowego systemu broni (LRSB). 
Rozpatrzm y końcowy etap ataku nosiciela (N) na obiekt celu (C ) położony na po

wierzchni ziemi. W yróżniam y procesy: ataku nosiciela, obejmujący fazy -  wpro

wadzania, celowania, zdarzenia zrzutu zasobnika i fazę wyprowadzania oraz proces



spadku zasobnika z wyróżnionymi granicznymi zdarzeniami -  początkowym zrzutu 
i docelowym upadku.

Odwołując się do analogii badanych zagadnien w pracach autora [12,13] za
uważamy, iż zaliczyć je można do klasy zagadnien funkcjonowania złożonych 
układów celowego działania, o hierarchicznej czasowej strukturze, w którym finalną 
rolę spełniają podsystemy ogniowe, obejmujące podukłady przenoszenia i rażenia. 
Metoda rozwiązania tej klasy zagadnień, zaproponowana w pracy [12], polega na:

• Wyróżnieniu sytuacji początkowej (zdarzenia bazowego), którą warunkują 
bezpośrednio działania wcześniejsze i kolejne wszystkich podukładów. W  
rozpatrywanym problemie jest to zdarzenie zrzutu zasobnika.

• Wyodrębnieniu podukładów, dla których formułuje się częściowe zagadnie
nia ich funkcjonowania w oparciu o zasadę części i względnej całości [*!]. 
Rozwiązania częściowych zagadnień stanowią ”środowisko” dla analizy glo
balnej.

Uwagi te stanowią punkt wyjścia do sformułowania szczegółowego przedmiotu 
niniejszych badań, który dotyczy funkcjonowania podukładu bomby lotniczej, jako 
środka przenoszenia zespołu rażenia w uwarunkowaniach lotniczego bombardier- 
skiego systemu broni ( L B S B ).
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Na rys.l przedstawiono ilustrację do sformułowania dynamicznych zagadnień 
spadku bomby w uwarunkowaniach P B . Wyróżniono:

• układy współrzędnych związane z ziemią OxoItoA) i z obiektem celu C xcycze\
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* układy współrzędnych o początku ustalonym w punkcie środka masy obiektu 
B: BXgygZs -  normalny związany z ziemią, Bxiyizi -  związany z obiektem, 
BXaVaZa -  związany z przepływem;

* charakterystyczne konfiguracje bomby w procesie spadku: początkową 
(B ,to ), określoną parametrami zrzutu Ho, Vo, A -  wysokością, prędkością, 
kątem nurkowania; dowolną upadku ( 5 ,  tc) w punkcie C  płaszczyzny 
ziemi o współrzędnych -  zasięgu A z  =  xoc, wysokości z0c =  0, odchylenia 
y0c =  0 i parametrach upadku Vc, j ca, 0 C;

® realizację nominalną (pożądaną, idealną) procesu spadku x ( t ,x o), z warun
kiem początkowym standaryzowanym *o i docelowym x (tc, z 0) =  x c zo
brazowanym punktem upadku C . Zauważamy, iż nominalny proces spadku, 
ze względu na przyjęte założenia, odbywa się ściśle w płaszczyźnie pionowej 
Ozo-zo- Na rys.l realizacja nominalna jest zobrazowana trajektorią B qBBc\

* rozmaitość:

Y p b z  —  ̂  & b 0  5 ̂ b z  > w6p» ^ ber z  i r p b z 2* ł
^ b e r  z  ~  ^ b c  y ‘ (2 *1 )
^60 Q b̂O ,

zaburzonych realizacji procesu nominalnego p[BoBC], gdzie:

Wfco -  obszar dopuszczalnych początkowych zaburzeń;
Ubz -  zaburzenia działające w procesie spadku;
Ubcrz ~ zbiór zdarzeń upadku zaburzonych realizacji; 
wtc ~ obszar dopuszczalnych odchyleń upadku, wynikający z wa

runków niszczenia celu; 
o>6o -  obszar początkowych zaburzeń wnoszonych przez układ no

siciela.

Związki (2.1) przedstawiają sformułowanie w relacyjnej postaci systemu za
burzonych realizacji procesu nominalnego. Wamnki (2 .1 )2 , (2.1)3 łącznie 
przedstawiają kryteria praktycznej realizowałności wyodrębnionego procesu 
nominalnego spadku z uwzględnieniem uwarunkowań wnoszonych przez 
nadrzędny podukład -  nosiciela.

Zauważamy, iż na rys.l przedstawiono szczególną sytuację, gdy nosiciel gene
ruje zaburzenia uî o intensywniejsze od dopuszczalnych uibo, uwarunkowanych 
obszarem docelowym u>i,c.

Uwzględnia się następujące czynniki zaburzające: wpływ odchylenia charakte
rystyk rzeczywistych obiektu od nominalnych, odchylenia parametrów atmosfery
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rzeczywistej od wzorcowej, zaburzenia działające w procesie spadku w ograni
czonym przedziale czasowym realizacji procesu. Na etapie badań charakterystyk 
wyodrębnionych podukładów, spotykamy się najczęściej z potrzebą apriorycznej 
gwarantowanej oceny obszaru zaburzeń wnoszonych przez nosiciela.

Na bazie objaśnionych pojęć sformułujemy zagadnienia proponowanej teorii.

1. Zagadnienie procesów nominalnych (idealnych, bazowych, pożądanych) 
spadku zasobnika formułuje się dla: nominalnych charakterystyk obiektu, 
ruchu obiektu w warunkach atmosfery wzorcowej dla warunków granicznych 
(początkowych i docelowych) w postaci standaryzowanej i ograniczeń pa
rametrów ruchu uwarunkowanych dopuszczalnym zakresem zmienności pa
rametrów charakterystyk obiektu. Klasę procesów bazowych wyznaczają 
przyjęte założenia dotyczące charakterystyk nominalnych i zasady określania 
warunków granicznych standardowych.

Zakłada się, iż model matematyczny procesów bazowych winien spełniać 
zasadę stateczności [5]. Na rys.l przebieg idealny procesu reprezentuje tra
jektoria B qB B c.

2. Zagadnienie warunków praktycznej realizowalności zadanego idealnego pro
cesu spadku, przy zadanym obszarze odchyleń uif)c parametrów spadku 
względem punktu C, dla rzeczywistych charakterystyk obiektu (zasobnika) 
i ruchu w warunkach atmosfery rzeczywistej, z uwzględnieniem zaburzeń 
początkowych u>bo, w tym zaburzeń początkowych wnoszonych przez nosi
ciela u>bo oraz zaburzeń działających w procesie spadku u>bz.

Rozwiązanie zagadnienia istnieje, jeśli dla danych wejściowych zbadano roz
maitość (2 .1 )i spełniającą kryteria (2 .1 )2, (2 .1 )3.

3. Zagadnienie systemu (rodziny, zbioru) (pt,p nominalnych, bazowych proce
sów spadku obiektu, spełniających założenia p .l i p.2 , formułuje się jako 
zbiór wszystkich rozwiązań zagadnienia dwugranicznego dla zadanego wa
runku docelowego i wszystkich poszukiwanych, dopuszczalnych warun
ków początkowych at0 6 ^to-

4. Metoda charakterystyk bazowych systemu procesów nominalnych <ppb doty
czy opisania systemu procesów w ujęciu celowościowym w postaci spełnienia 
zależności między obszarami dopuszczalnych warunków początkowych
i docelowych którą określa operator kinetyczny £ , badania własności 
struktury rozwiązań, własności ewolucji względem warunków początkowych 
i parametrów układu.

Łączne rozpatrzenie logiczne usystematyzowanych zagadnień (p .l)  -f (p.4), 
począwszy od elemntarnego pojęcia przedstawionej teorii -  procesu nominalnego
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(P -l), wymagań praktycznej realizowalności procesu nominalnego (p.2) w uwarun
kowaniu nadrzędnego układu, poprzez pojęcie -  systemu procesów nominalnych
o własności praktycznej realizowalności (p.3) -  doprowadza do sformułowania fi
nalnego zagadnienia (p.4) -  charakterystyk bazowych systemu procesów w ujęciu 
celowościowym, które w założeniu winny być przydatne do formułowania złożonych 
zagadnień procesów bombardowania.

3. F o rm a liz m  z a g a d n ie n ia  sy s te m u  p ro ce só w  i  c h a ra k te ry s ty k

bazowych

Celem objaśnienia podstawowego pojęcia "systemu procesów ruchu zasobnika” 

posłużymy się formalizmem teoriomnogościowym [12]. Weźmy pod uwagę dowolną 

realizację procesu idealnego x(t,Xo), z warunkiem początkowym x(to) = Xo, 
wyznaczoną zgodnie z wymaganiami (p .l) , (p.2). Z  zasady stateczność pro

cesu (p .l) , gwarantującą jednoznaczność i ciągłość rozwiązania względem parame

trów, wyprowadzamy: warunki przedłużalności rozwiązań względem zmiennej nie

zależnej t, aż do osiągania stanu docelowego x(tc) = xc obszaru f2b, a następnie 

badamy przedłużalność rozwiązań względem zmiennej x0, a i  do osiągania punk
tów brzegowych obszarów i  Qbc.

Powyższą procedurę utożsamiamy z badaniem przestrzeni wszystkich rozwią

zań warunkowych zagadnień Cauchy’ego, w której wydzielamy rozmaitość rozwią

zań zagadnień dwugranicznych. Każde rozwiązanie zagadnienia wyznacza proces 

spadku obiektu, który jest rozmaitością inwariantową jednowymiarową. Zbiór 

wszystkich rozwiązań zagadnień dwugranicznych stanowi rozmaitość, którą na

zwano systemem procesów i  w sformalizowanej postaci opisano wyrażeniem:

Ppb —^ Sipb > ^bc-i 1*b ,
(3.1)

&bc Q @b >'

gdzie:

A>o -  zbiór dopuszczalnych warunków początkowych procesów spad
ku;

fipb -  zbiór procesów spadku;

fibc ~ zbiór stanów docelowych realizacji zadania, spełniający kryte
rium  (3.1)i;

n  -  relacja funkcjonowania układu o dziedzinach Qbo, fyc i zbiorze 
wartości Qpb.

Zgodnie z sformułowanym zagadnieniem (p.4) podjęto koncepcję zobrazowania 

W  w ujęciu celowościowym, w postaci spełnienia zależności między obszarami
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fiM i Qhc- W  formalizmie operatorowym treść powyższego założenia przyjmuje 
postać:

Qbo =  C(fibo) , ^

n bc c  n h ,

gdzie C jest operatorem kinetycznym, przedstawiającym regułę przekształcania 
fiM na f2bc■ Sensowność takiego ujęcia charakterystyk procesów spadku zasob
nika staje się zrozumiała, jeśli uwzględni się założenie, iż mają być przydatne 
do rozwiązania złożonych, wielogranicznych zagadnień (O D W P B ), a to nakłada 
szczegółowe wymagania odnośnie własności operatora C i obszarów fi^o i fipb> 
spełniających warunek (3 .2 )2.

• Obszary fibo, fibc winny być rozmaitościami ograniczonymi i spójnymi, spa- 
rametryzowanymi odpowiednim zbiorem pól /c&o^&o), Kbc(^bc)> które winny 
obrabować lokalne i globalne własności systemu procesów.

• Operator C winien zapewniać globalną jednoznaczność i ciągłość odwzoro
wania (3.2)

Wobec powyższych własności, system procesów (3.1) można adekwatnie zobra
zować rozmaitością dopuszczalnych warunków początkowych:

< /2bo, Kto(fiio) >  v

i rozmaitością osiągalnych stanów docelowych, (stanów realizacji zadania):

<Ql,c,Kbc(ftbc)> , (3-4)

Zobrazowanie systemu procesów ruchu zasobnika w postaci (3.3), (3.4) nazwano 
charakterystykami bazowymi systemu procesów.

Związek (3.2.1) zapiszemy również w postaci relacyjnej abstrakcyjnego sy
stemu:

< QbOi O bc,£>  • (3-5)

3.1. Sformułowanie zagadnień dwugranicznych

Punktem wyjściowym do formułowania zagadnienia analizy złożonego układu
(3.1) i (3.2) jest założenie, iż metoda rowiązania wymaga zastosowania procedur 
numerycznych. W  związku z tym wprowadza się pojęcie obszaru wstępnego prze
szukania ]?«,. Aprioryczne ograniczenia obszaru fi bo Q fibo, które wynikają z 
praktycznych uwarunkowań funkcjonowania (zastosowania) LB S B  i spełniają rolę
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wstępnego oszacowania dziedziny (3.3), mają również uzasadnienie racjonalnego 
planowania obliczeń i wykorzystania E M C .

Sformułowanie zagadnienia dwugranicznego wyrazimy w sformalizowanej po
staci związków:

fibc =  C(fźbo) ,
i2t>o Q &bo > (3*6)

flbc Q t

które mają poniższą interpretację słowną.
Dla zadanych rozmaitości: wymaganych warunków docelowych Qf, realizacji 

procesów spadku obiektu i wstępnego przeszukania Qbo -  należy wyznaczyć roz
maitości początkową (zrzutu) Q jo i docelową realizacji zadania spełniające 
warunki (3.6)i i (3 .6)2 oraz zbadać własności operatora C tranzycji stanów.

Zakłada się, iż zagadnienie (3.6) jest wzbogacone procedurą badania zbioru pól 
K-bo(ftbo), « 6c (^ 6c)i które parametryzują obszary !?&o, Wyróżnia się parame
tryzacje naturalne (władne w) i transformowane (przeniesione p) w operacjach 
przekształcenia za pom ocą operatora C.

Kbo(ftbo) = fKfcOun f̂cOp] ,
(3.7)

K b c { ) = l^ 'b cw  i TZ-bcp] ■

Rozwiązanie zagadnienia (3.6) przedstawia się w relacyjnej postaci systemu 
(3.5) i w pojęciach charakterystyk bazowych obiektu -  wejściowej (3.3), docelowej 
(3.4).

3.2. Formalizm aksjomatyczny m etody przybliżonej

Modyfikacja zagadnienia (3.6), ukierunkowana na formułowanie zagadnień obli
czeniowych uzasadnia celowość wyróżniania zmiennej A (kąt pochylenia wektora 
prędkości w chwili zrzutu, kąt nurkowania), jako "parametru głównego” i wydziele
nie interesującego popdprzedziału [A<j, As] zawartego w przedziale dopuszczalnym 
[ASt<,Aaj]:

[A<ł,Aj] C [Aa,f,Aaff] C A , (3.8)

Xgdi Agg -  graniczne dopuszczalne dolne i górne parametry A,
gdzie:
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Sformułowanie zagadnienia (3.6) w podprzedziale (3.8) zapisujemy w postaci:

< î>C> ̂  |[A(i) Ag] ,

^60 Q ^ 6o|[A</,As] , (3.9)
iiiK C J?j .

Z uwagi na złożoność zagadnienia (3.9) i założenie, iż procedura rozwiązania będzie 
przybliżoną numeryczną z wykorzystaniem E M C , która winna spełniać wymogi 
racjonalnego przedstawienia modelu charakterystyk bazowych zasobnika w pamięci 
komputera i dostosowania do rozwiązania zagadnień klasy (O D W B P ) -  zapropo
nowano metodę, która obejmuje:

• Dyskretyzację przedziału (3.8) parametrów A do zbioru:

{A ,} , i — 1,2, . . . ,n , (3.10)

gdzie:
t =  1 <-» Aj =  Aj , t =  n *-* A„ =  Xg .

• Dyskretyzację rozmaitości J?to względem parametru A do zbioru częś
ciowych obszarów przeszukania:

{Oboi} ,  i =  1,2, ...,n  . (3.11)

• Sformułowanie zbioru zagadnień częściowych:

&bci =  £i{&bOi) »
nu* ę  ń b o , (3 .i2)
t =  1 , 2 , ..., n .

• Rozwiązanie zagadnień częściowych (3.12) metodą zaproponowaną w pracy 
[12 ], prowadzącą do zbioru dziedzin funkcjonowania:

<  ^bOt, KfcOi ( )  >  ,

^ ^ łc ii* 4 d (^ i)>  > (3.13)
» =  l , 2 ,. . . ,n  .

Na rys.2 przedstawiono ilustrację zagadnienia częściowego (3.12) i jego 
rozwiązania (3.13), z wyróżnieniem pożądanych własności operatora kine
tycznego Ci przekształcenia rozmaitości bazowych: wejściowej (3.13)i fiboi 
(rys.2a) na docelową (3.13)2 !iba (rys.2 b).
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Rys. 2.

Analiza struktury rozwiązań ( 3 .1 3 ) ,  ( 3 .1 4 )  w aspekcie wyników ilościowych 
i jakościowych rozwiązań częściowych, która umożliwi zbadanie własności 
operatorów £ , tranzycji obszarów i?ot na ftbd oraz operatorów ewolucji 
^Oiji £cij obszarów początkowych 0 ^  na i obszarów na 
sprzężonych z przekształceniem Aj na Aj.
Pożądaną relację w zbiorze przekształceń:

■£< > £ o ij , ^ d j  ł Aj —► A; ,
(3 .1 4 )

* = 1 , 2 ,..., n ,  j =  1 , 2 , . . . ,n ,

pokazano na rys.3 . Zakłada się, iż operatory przekształceń mają własność 
jednoznaczności, ciągłości i przemienności, które stanowią zespół warunków 
koniecznych dla finalnej operacji -  agrgacji rozwiązań częściowych.

Agregacja rozmaitości ^bc za pom ocą procedury interpolacyjnej
rozwiązań częściowych (3 .1 3 ) :

fibo -  interpol. { { 2^ }  ,
/2fcc a  interpol. , (3 .1 5 )

i — 1 , 2 ,..., n ,

rozumianej w uogólnionym ujęciu interpolacji rozmaitości.
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A

Ôj l

A
1

boj

Rys. 3.

l^ b c i

cjt

St bcj

Zakłada się, iż będzie to procedura numeryczna z wykorzystaniem EMC. 
Zastosowanie procedniy interpolacyjnej (3.15) umożliwia, w zależności od 

potrzeby, wyznaczenie charakterystyk procesów spadku obiektu dla dowol

nego parametru A należącego do dziedziny [Aoj, Aos] . .

• A naliza  topologiczna rozmaitości bazowych # 4 0 , Qu wg procedury przed

stawionej w pracy [1 2 ].

3.3. Formaliim aplikacyjny zagadnienia nominalnych procesów spadku zasób-
nilcft

W  modelu nominalnym (idealnym) zasobnik potraktowano jako układ bryły 

sztywnej zorientowanej zespołem stabilizatorów, o stałej masie i układzie głównych 

centralnych osi bezwładności, pokrywających się z osiami geometrycznej symetrii. 

Zaproponowano również następującą klasę warunków granicznych w postaci stan

daryzowanej. W  warunkach początkowych przyjąć zerowe wartości kąta natarcia, 

ślizgu i prędkości obrotowej, zerowe zaburzenia warunków początkowych. W aru

nek docelowy ograniczyć do wymogu spadku bomby na powierzchnię ziemi w 

punkcie C  apriorycznie wyznaczonym.

3.3.1. Dane wejictowe do formułowania zagadnień prostych i odwrotnych

Modelowanie własności dynamicznych zasobnika obejmuje klasę zagadnień pro

stych i odwrotnych, które prowadzą do uzyskania modelu matematycznego obiektu:

Lm[x,y,x,p] = 0 , (3.16)

gdzie:
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L* -  operator modelu;

x -  wektor stanu;

y -  wektor wyjść;

x -  wektor zakłóceń;

p -  wektor parametrów.
Uwzględnienie założeń upraszczających, które wynikają z treści zagadnienia 

(p .l) , prowadzą (3.16) do postaci:

L*[x,y,p} =  0 .  (3.17)

W  celu sformułowania zagadnień dynamicznych, do równania (3.17) obejmują

cego równania ruchu i więzów kinematycznych należy dołączyć warunki graniczne:

-  początkowe

x(t0) = Xo € Oho i (3.18)

-  docelowe

x(tc) = xe e tihc C i2b , (3.19)

-  ograniczenia

S  * (0  — > (3.20)

gdzie:

(*Oi*o) -  zdarzenie początkowe zrzutu;

(xc,to) -  zdarzenie docelowe (upadku);

xgd, *ss -  dolne i górne ograniczenie zmiennych stanu;

-  i procedur analizy własności dynamicznych procesów nominalnych: zasady 

stateczności [5], (p .l):

'Pz.atat > (3.21)

i warunków praktycznej reałizowalności (technicznej stateczności) [1,7,16] (p.2)

'Pt.atat • (3.22)

W  przestrzeni stanu x C Rn równania (3.17) można zapisać w postaci:

i  = f(x ,p ), g(x,p) =  0 , (3.23)

układu równań różniczkowo-algebraicznych, gdzie * = co l[zi,...,a;n],
P = co ł[p !,...,pn], zaś:

/ :  Tb x X x P ,  . (3.24)

jest operatorem ograniczonym, nieliniowym, ciągłym.

Relacje (3.16)-f(3.24) stanowią zamknięty układ "danych wyjściowych” do 

formułowania, zagadnień prostych systemu procesów nominalnych spadku zasob

nika, spełniających zasadę stateczności i warunki praktycznej reałizowalności. 
Zauważmy, iż:
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• wskutek przyjętych założeń w (p .l) , definiujących szczególną klasę proce
sów -  nominalnych spadku zasobnika, procesy x(t;t0,tc) realizują się w 

płaszczyźnie pionowej 0 x o zq zanurzonej w przestrzeni podstawowej 0xoyozo;

• procedury (3.21), (3.22) opracowano wykorzystując modele (3.16) i (3.17).

Ze względu na ograniczenia redakcyjnenie podaje się szczegółowej postaci 
związków (3.16), (3.17), (3.21), (3.22).

4. Z b ió r  ro zw ią za ń  za g a d n ie ń  częśc io w ych

W  (p .l)  sformułowano zadanie opisania systemu procesów spadku zasobnika 
w ujęciu celowościowym, w postaci zależności (3.2) między obszarami fibo i f2bc. 
Uwzględniając założenia (p.3.1) powyższe zadanie sformułujemy w postaci zaga
dnienia:

flbc — £(flbo) y Qbc £  A> > &b0  Q &b0  > (4-1)

gdzie £  jest operatorem kinetycznym, przedstawiającym regułę przekształcenia 
fibo na fibc; fib -  zbiór celu, określający warunki pozytywnej realizacji procesu; 
fibo ~ apriorycznie przyjęty obszar przeszukania.

Zauważmy, iż w podejmowanych badaniach operator £  nie jest określony ana
litycznie, lecz za pomocą układu danych wyjściowych (p.3 .1 .1 ) zagadnienia dwu- 
granicznego i procedury analizy dziedzin operatora fi^oi fiba którą stanowią me
tody rozwiązania zagadnienia [12], (p.3.1), badania struktury zbioru rozwiązań i 
własności operatora kinetycznego.

W niniejszym rozdziale przedstawia się wyniki zagadnień częściowych:

{  < fiboi, fibci, £« > }  , i — 0,..., 3 , (4.2)

problemu globalnego (3.6), w wyodrębnionym przedziale parametrów A:

[ A ^ A j ]  £ [ A J ( j , A f l 5 ] ,  ( 4 . 3 )

dla \d -  -3 0 ° , Aj =  0°.
Przedział [A<j, Aa] parametrów A zdyskretyzowano do zbioru:

( M ,  » =  0,..., 3 ,  (4 .4)

i = 0  ~ Ao -  0 ° , t = 1  ~ Ai = - 1 0 ° ,

* =  2 ~  A2 =  - 20° , j  =  3 ~  A3 =  -3 0 °  .

gdzie:
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Przypomnijmy, iż w (p .l )  objaśniono reprezentatywność zbioru (4.4) kątów 
zrzutu A,-.

Zgodnie z przyjętą definicją rozmaitości realizacji docelowych Qbc i metody 
geometryczno-topologicznej analizy jej własności wyznaczono:

• Konfiguracje rozmaitości n bci w przestrzeni warunków docelowych Ebc, 
sparametryzowanej układem współrzędnych C QeVcA dla A =  A,-, i =  0, ...,3.

• Zbiór pól Ki(f2tci), które określają lokalne i globalne własności systemu 
procesów (parametryzację obszaru Qbci rodzinami zbiorów U hciw, U hcip.

Badania wykazały, iż przekroje S?bci, i =  0 ,...,3  zagadnienmia, (4.2), (4.3) 
są rozmaitościami ograniczonymi, spójnymi (rys.4). Brzegi obszarów stanowią 
krzywe zamknięte skierowane bez punktów wioelokrotnych, o  skońćzonej liczbie 
punktów wierzchołkowych. Każdy łuk krzywej brzegowej składa się z punktów
o wyróżniającej własności, przeniesionej w procesie transformacji z odpowiednich 
obszarów fiboi, i =  0, . .. ,3 .

Vimte!
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4 .1 . Obszar docelow y f2ic0 procesów zrzutu s lotu poziomego (obszar pod
stawowy)

Rozwiązanie zagadnienia < fibeo, Kbco(̂ o > zilustrowano na rys.4. Przed

stawimy opis geometryczny rozmaitości A>cO- Brzeg obszaru stanowi krzywa 

zamknięta AoFoBqGoCqDoHoEqAo, bez punktów wielokrotnych, dodatnio skie

rowana, złożona z łuków regularnych: AqFqBq o własności Hod — const, (w 

skrócie zapiszemy AoFoBo\Hoi), BoGoCo\Vod, CoDo\Hog, CWo^ól^os- Punkty  
wierzchołkowe Aq, Bo, Co, Dq rozmaitości Obao stanowią odpowiednie obrazy 

przekształcenia (4.1) punktów wierzchołkowych A = [Hod,Vog], B = [Hod,Vod], 
C = [Hog,Vod], D = [H0g,Vcg] obszaru początkowego W  związku z tym

posiadają odpowiednie własności, które zapisujemy w postaci: Ao\(Hod, Vog), 
Bo\(Hod, Vod), C0\(H0g,Vod), Do\{H0g,V0g). W ycinki krzywej brzegowej A0F0B0, 
BoGo, Co Do, Do Ho m ają własność wypukłości względem wnętrz obszaru.

Zauważmy, iż na rys.4 wykreślono rozwiązanie zagadnienia dla rozszerzonego 

zakresu parametrów początkowych względem podanych w (p .l) . Zmiana dotyczy 

zakresu prędkości zrzutu i wysokości górnej zrzutu:

*od = 0 ,  V£g = 4000km/h , Hqs = 40000km . (4.5)

4-1.1. Parametryzacje Ko(^eo) obszaru '/2»co

Parametryzacje naturalne Tlbam S3i indukowane:

• układem współrzędnych CQcVc -  wyznaczają equilinie 0 C =  const,

Vc = const;

• układem współrzędnych C6 cMa<; -  wyznaczają equilinie M a c = const, 

w szczególności: linie stałych wartości charakterystycznych liczb Macha 
opływu zasobnika w chwili upadku na cel C (M a„ = 0.31 -  górna za

kresu nieściśliwego; Ma</ = 0.82, M as = 2.43 -  dolna i górna krytyczna  

zakresu transdźwiękowego) separujące podobszary przepływu: nieściśliwego 

M a  < M a „, poddźwiękowego Man Ma < M a j, transdźwiękowego 

Ma,< < M a  < Ma^.

Parametryzacje transformowane Tlbcop, uzyskane w wyniku przekształcenia 

za pomocą operatora kinetycznego £o = £|A = 0  parametryzacji naturalnych 

obszaru są indukowane:

• układem współrzędnych Offo^ól^ = 0 , wyznaczają equilinie Ho — const,
Vo = const;

• wyróżnionymi zbiorami charakterystycznych wysokości zrzutu i prędkości 
zrzutu:
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[ H u y H o u H m , H 0 g ]  =  [2 0 0 ,6 0 0 ,1 6 0 0 ,1 1 2 0 0 ][m ],
(4 .6 )

[Vod,Voi,Vm,Vog\ =  [4 0 0 ,6 0 0 ,1 0 0 0 ,2400 ][k m /h ] ,

które umożliwiają wydzielenie: małych, średnich i dużych zakresów wysoko

ści zrzutu i prędkości zrzutu, oraz odpowiadających im  9-ciu klas podob- 

szarów, jak np. podobszar (f2bo)oo małych wysokości i małych prędkości 

zrzutu.

4-1.i. Własności obszaru Obco

W  celu identyfikacji własności ekstremalnych i granicznych pola

wyznaczono: parametryzacje (p.4.1.1), linie E'0EqF0 i H'0H0GoGo (rys.4).

Z rys.4 wynikają wnioski:

• ekstremalne własności pola (4.7) występują w punktach wierzchołkowych 

krzywej brzegowej: \6 dadiVd0g] w punkcie Ao, V<ad w punkcie B0, 6 ^g w 

punkcie Co;

• lin ia EqEqFq miejsc geometrycznych globalnych ekstremum m inim um  funk-

ograniczone odpowiednio krzywą brzegową AqFqEqEqA  ̂ i 

FoB qG qC qC q D'ń E/qHqEqEoFo;

• prędkość upadku Vc(Ho', Vq) zasobnika (rys.5) dla Ho -*■ H'0g dąży do usta

lonej wartości granicznej górnej Vcgg ss 296 m/s, niezależnie od prędkości 

początkowej zrzutu V0 €  [Vod, Vos j;

• prędkość upadku 9 c(Bo; Vb) (rys.6 ), dla granicznych przypadków prędkości 

zrzutu Vod, Vog i wysokości zrzutu Hog istotnie zależą od prędkości począt

kowej zrzutu, m imo, iż wysokość zrzutu wynosi Hq «  H'  ̂ = 40 km.

{©<o(irotK,),V«o(Fo,Vo)} € ^6co, (4.7)

Fco =  VcolOcoiHohVo], 

jest krzywą separującą obszar QbdO na podobszary:

(4.8)

(4.9)

gdzie:
dVco
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4.2. Obszary docelowe procesów  zrzutu z lotu  nurkowego

Do rozważań przyjęto (p .l )  zakres kątów nurkowania —30° <  A < 0°, 
w którym wyróżnia się przedziały: małych —10° <  A <  0 i średnich 
-3 0 °  < A <  —10° kątów nurkowania.

Wspomniany zakres kątów nurkowania zdyskretyzowano do zbioru [Aj, A2, Aa], 
gdzie: Ai =  —10° -  separujący przedziały małych i średnich kątów, A2 =  —20° -  
reprezentatywny kąt przedziału średnich kątów, zaś A3 =  —30° jest granicznym 
dolnym zakresem średnich kątów nurkowania. Rozwiązania zagadnień częściowych
< flbci,K(ftbci)> dla i — 1 ,2 ,3  przedstawiono na rys.7,8,9.

Bi
100 i------------- 1------------- 1------------- .------------- 1------------- ,------------- -------------- ,------

c 10 20 »  X0 50 60 70 80 9 CM

Rys. 7.

Opis geometryczny rozmaitości docelowych /?(,<*•, i = 1,2,3 w aspekcie jako-
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Rys. 9.
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ściowym jest analogiczny do przedstawionego w (p.4.1).
Własność analogii jest konsekwencją równoważności topologicznej rozważanych 

obszarów f2bci, t =  0 f  3. Szczegółową analizę porównawczą struktury rozwiązań 
zagadnień częściowych przedstawia się w p.5.

5. B adania  stru k tu ry  rozw iązań

W  rozdziale 4 -tym  przedstawiono rozwiązania częściowe i =  0 ,. . . ,3
zagadnienia obszaru docelowego Qbc dla przyjętej apriorycznie rozmaitości 
początkowej /2j,0. Kontynuacja rozważań dotyczy analizy porównawczej ilościowej
i jakościowej rozwiązań częściowych, która umożliwi zbadanie własności operato
rów kinetycznych <C; tranzycji obszarów na Obd oraz operatorów ewolucji 
C-Oij, £-cij obszarów początkowych Qboi na Qboj i obszarów docelowych Qbd na 
Qhej, sprzężonych z przekształceniami A,- na Aj .

5.1. W łasności ewolucji obszarów częściowych

W łasności ewolucji obszarów i =  0 ,.., 3 względem parametru A dla
przyjętego zakresu A 6 [—30°, 0°], uzyskamy na podstawie odwzorowania zbiorów 
punktów: A  =  { A , } ,  B =  {Bi}, ..., E  — {U ,} ,  F — {Fi}  -  wierzchołkowych 
{^ i ,  Bi, Ci, Di}  i charakterystycznych JJ}, dla i =  0 ,... ,3  -  pokazanych na 
rysunkach 4—7, przedstawiających wyniki badań zagadnień częściowych (3.24).

Wyniki obliczeń względnych zmian intensywności prędkości upadku AVci i 
kątów upadku A 0 C,

W  ■ — t,!>ci ~  1 3  . _  /r i ^
Ko ’ (5 ' ! )

w zależności od parametru A,-, dla ciągu <  A,- > , i =  0 ,...,3 , świadczą o 
następujących własnościach odwzorowania poszczególnych klas punktów:

-  punkty {A ,}  zwiększają intensywnie prędkość upadku (ok. 83%) i 
kąty upadku (ok. 220%);

-  punkty {B i}  mają prawie stalą prędkość upadku (z dokładnością do 
3%), zaś kąty upadku rosną (do 35%);

-  punkty {C ,}  są prawie stałe (z dokładnością ok. 1 %);
-  punkty {D i}  minimalnie zwiększają prędkość upadku ( 1 ,9%) i nie

znacznie maleją kąty upadku (ok. 6%).
Powyższe wyniki świadczą o własnościach lokalnych operatorów ewolucji Cij :
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-  operator przekształcenia (Cij)ę zbioru punktów C  jest prawie stały;
-  operatory przekształcenia (£ ,j ) s , (Cij)u zbioru punktów B , D  są 

prawie stałe względem współrzędnej prędkości upadku.
Uzasadniono, iż operatory tranzycji (p.4) i ewolucji Cij (p.5.1) charak

teryzują się pożądanymi własnościami (3.14), które stanowią zespół warunków 
koniecznych dla finalnej operacji -  agregacji rozwiązań częściowych (3.15).

5.2. Rozm aitość docelowa

Syntezę podjętych badań, wobec zbadanych własności (3.14) operatorów kine
tycznych Ci (p.4) i ewolucji (p.5.1), stanowi operacja agregacji (p.3.2.6) rozwiązań 
częściowych Qbtii * =  0 ,...,3  (p.4), prowadząca do rozmaitości docelowej i?jc 
(rys.10 ) systemu procesów spadku bomby, określonej w przestrzeni docelowej Ebc, 
w przedziale [—30°, 0°] parametrów A. Rozmaitość ta jest dualna do rozmaitości 
początkowej Qh0 (p .l )  o  konfiguracji prostopadłościanu w przestrzeni Eto- 

Na rys. 10 przedstawiono konfigurację rozmaitości J2Łc w przestrzeni:

Ebc -  d c  X Vc X A  C R3  ,

sparametryzowanej układem współrzędnych C 0 cVCX. Obszar Qbc jest- rozmaitoś
cią jednospójną z brzegiem, niewypukłą, o konfiguracji ciała wydłużonego wzglę
dem osi CA o ograniczonej rozpiętości i konfiguracji przekrojów poprzecznych 
klasy rozwiązań częściowych (rys.4,7,8,9). Ograniczony jest powierzchnią brzegową 
zamkniętą, składającą się ze skończonej liczby płatów regularnych, tak, że liczba 
krzywych wierzchołkowych jest ograniczona. Topologię rozmaitości indukują funk
cje Kfec{Q bc).

6 . W n io s k i

1 . Sformułowano zespół zagadnień logicznie usystematyzowanych, które objaś
niają podstawowe pojęcia proponowanej teorii: procesu nominalnego spadku 
bomby, spełniającego warunki zasady stateczności; wymogu praktycznej re- 
aiizowalności procesu nominalnego w uwarunkowaniach nadrzędnego układu
i zaburzeń działających w procesie ruchu; systemu procesów nominalnych o 
własnościach praktycznej realizowalnośd (stateczności technicznej); charak
terystyk bazowych systemu procesów.
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Zaproponowano koncepcję charakterystyk bazowych procesów ruchu bomby 
lotniczej w ujęciu celowościowym i kompleksowym (systemu procesów), któ
rych celowość wynika z przydatności do formułowania i konstruktywnego 
opisu złożonych zagadnień układów wieloskładnikowych z bombą jako ze
społem bazowym. Podstawowymi elementami tej klasy charakterystyk są 
rozmaitości bazowe: początkowa ftbo i docelowa •!?(,<.' oraz operator kine
tyczny £  przekształcenia tych rozmaitości. Zakłada się, iż łączne własności 
wymienionych elementów adekwatnie charakteryzują obiekt w aspekcie glo
balnym pod względem ilościowym i jakościowym.

Rozmaitości Q^o, Q\,c wraz z rodzinami podzbiorów Kboi&bo), ^bc(fibc) 
wyznaczają charakterystyki bazowe zasobnika: wejściową i realizacji zada
nia. Przedstawiają układy dualne o jednoznacznej odpowiedności podob- 
szarów -  co umożliwia bezpośrednie rozwiązanie odpowiednich zagadnień 
dwugranicznych.

Zaproponowano metodę badań systemu procesów spadku bomby, dos- 
. tosowaną do analizy numerycznej, która polega na apriorycznym przyjęciu 
rozmaitości przeszukania / 2{>o i jej odpowiedniej dyskretyzacji względem 
głównego parametru A, co prowadzi do zbioru prostych zagadnień częś
ciowych <  ttboi,{2bci,£j > , » =  0 , Anal i za zbioru rozwiązań częś
ciowych, której wynikami są przede wszystkim własności operatora kinetycz-
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nego £ , umożliwia opracowanie odpowiedniej operacji agregacji rozwiązań 

częściowych do globalnych rozmaitości < fi bo, S2bc,C>.

5. Metodologia badań zagadnienia charakterystyk bazowych systemu procesów 

spadku bomby i charakterystyk procesów rozlotu odłamków bomby lotn i

czej [13] jest ukierunkowana na sformułowanie i rozwiązanie zagadnienia [14] 

"Obszarów dopuszczalnych procesów bombardowania” .
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M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

ZASTOSOWANIE METODY "PUDELEK M ACHA” DO 
W YZNACZANIA OBCIĄŻEŃ I POCHODNYCH  

AERODYNAMICZNYCH SAMOLOTU W  ZAKRESIE 
NADDŹW IĘKOW YM 1

T omasz Goetzendorf- G rabowski

Politechnika Warszawska

Praca dotyczy numerycznego wyznaczania rozkładu ciśnień i pochod- 
j  j * a?ri°dynamicznych dla samolotu będącego w ustalonym cplywie 

naddzwiękowym. Zaprezentowano metodę obliczeniową nazwaną metodą 
Pudełek Macha (ang. Mach Box Method lub Characteristic Box Method) 
oraz jej modyfikację i zastosowanie do praktycznych obliczeń. Uzyskane wy
niki porownano z wynikami eksperymentalnymi. Uzyskano dobrą zgodność 
(błąd me przekraczjący 20%).

Wykaz ważniejszych oznaczeń

a -  prędkość dźwięku,
<*00 -  prędkość dźwięku przepływu niezaburzonego,
Ci -  współczynnik momentu przechylającego,
Cm -  współczynnik momentu pochylającego,
c p -  bezwymiarowy współczynnik ciśnienia,
Cz -  współczynnik siły nośnej
h -  krok podziału siatki,
Ms -  moment przechylający (względem osi z ),
M y -  moment pochylający (względem osi y),
Maoo -  liczba Macha przepływu niezaburzonego-

(M a^ =  Vqo/q, oo),
P -  ciśnienie całkowite,
Poo -  ciśnienie całkowite w przepływie niezaburzonym,
A  p -  różnica ciśnień między górną, a dolną powierzchnią,
Pz -  siła nośna, '

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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9 -  ciśnienie dynamiczne (q =  PooV^/2 ),

Q -  prędkość kątowa pochylania,

s -  powierzchnia nośna (odniesienia),

r,s -  współrzędne charakterystyczne,

t -  czas,

Vco -  prędkość przepływu niezaburzonego,

V -  wektor prędkości,

U, V,  w -  składowe prędkości zaburzeń odpowiednio wzdłuż 

osi x ,y ,z ,
x ,y ,z -  współrzędne kartezjańskie,

a -  kąt natarcia,

0 -  wwspółczynik Prandtła-Glauerta  

( 0  = yjMzl -  1 ),

<p(x,y,z) -  potencjał prędkości zaburzeń,

4>(x,y,z) -  pełny potencjał prędkości,

K -  wykładnik izentropy,

Moo -  kąt M acha (sin = M a " 1),

p -  gęstość powietrza, -

Poo -  gęstość powietrza w przepływie niezaburzonym,
-  współrzędne kartezjańskie.

1. Wstęp

Model przepływu potencjalnego jest obecnie chyba najpowszechniej stosowa
nym modelem do opisu opływu ciał. Pomimo wielu uproszczeń w porównaniu 
z modelem płynu lepkiego jest bardzo atrakcyjnym narzędziem [1,2]. W  wielu 
zagadnieniach bowiem, wyniki uzyskane przy zastosowaniu modelu płynu lep
kiego nie odbiegają znacząco od wyników otrzymanych przy wykorzystaniu metod 
bazujących na modelu potencjalnym, przy znacznie większym koszcie obliczeń.

Stosując model przepływu potencjalnego do wstępnych obliczeń, można się po
służyć metodami uproszczonymi takimi jak METODA LINII MACHA [3]. Me
toda ta narzuca jednak duże ograniczenia na obrys opływanego obiektu. W  
projektowaniu aerodynamicznym istotne jest opracowanie i wdrożenie metod 
uwzględniających opływ brył o skomplikowanych kształtach. Istnieje wiele takich 
metod obliczeniowych dla przepływu naddźwiękowego różniących się głównie spo
sobem generacji siatki (podziału na elementy). Generalnie można wyróżnić dwa



Z a s t o s o w a n ie  m e t o d y  " p u d e l e k  M a c h a ” .. 339

sposoby: pierwszy -  podział bazuje na obrysie opływanego obiektu [4,5], drugi -  

siatka jest budowana na stożku M acha [6,7]. Niniejsza praca przedstawia metodę 

nazwaną roboczo metodą P U D E Ł E K  M A C H A  [8 ] (ang. M ach B ox  lub Characte
ristic Box).

2. Model fizyczny

Przyjm ując, zgodnie z [9], że "m odel fizyczny to znak graficzny plus przyczyna  

sprawcza” zbudowano model fizyczny samolotu dla potrzeb m etody obliczeniowej. 

Bryłę samolotu zastąpiono jego rzutem na płaszczyznę odpowiednią dla szukanych 

charakterystyk. Dodatkowo dokonano podziału logicznego powstałej powierzchni 

tak aby można było uwzglęnić różnice położenia kątowego elementów samolotu 

(np. wychylenie powierzchni sterowych, kąt zaklinowania usterzenia względem 

płata głównego itp .). Przykładow y podział został pokazany na ry s .l.

Rys. 1.

Konfiguracja samolotu jest zdefiniowana przez współrzędne naroży elementów

i wzajemne położenia kątowe między elementami podziału logicznego.

Przyjęto następujące założenia dotyczące opływu:

• jest spełniony warunek Kutty-Żukowskiego,
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• ślad wirowy leży w płaszczyźnie skrzydła,

• wiry swobodne są równoległe do prędkości przepływu niezaburzonego,

• płyn jest nielepki,

• opływ jest bezwirowy (z wyjątkiem śladu wirowego za płatem) i bez oderwa
nia,

s występują słabe fale uderzeniowe, 

e zaniedbuje się siły masowe,

® płyn nie przewodzi ciepła,

• zachodzi równowaga termodynamiczna.

3. M o d e l m a te m a ty c z n y

Model matematyczny stanowią następujące równania:
-  równanie ciągłości

dp
dt +  div(pF) =  0 , (3.1)

równanie Eulera

8 V  1
+  (Vgrad)V  =  - - g r a d / ł , (3.2)

-  równanie stanu

(3-3)
Wykorzystujemy dodatkowo warunek bezwirowości:

rotV  =  0 , (3.4)

skąd wynika, że istnieje funkcja skalarna, zwana potencjałem prędkości taka, że:

grad<£(a:, y, z ,t )  =  V . (3.5)

Po uwzględnieniu założeń poczynionych przy modelowaniu fizycznym [10] 
otrzymano:
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Przyjmując dodatkowo, że p r z e p ły w  jest ustalony, tzn:

d<p
~ tits  , <3-7'

oraz fakt, iż mamy do czynienia z przepływem naddźwiękowym otrzymano równa
nie:

p d x2
Równanie to stanowi już wygodny model matematyczny opływu naddźwię- 

kowego na potrzeby prezentowanej metody. Po zdefiniowaniu warunków brzego
wych:

-  na powierzchni nośnej

-  na krawędzi spływu

-  w śladzie wirowym

d<P v  •
-  ' o o Sina ,

Ap ( x , y ) TB = 0 , 

d<p( x , y)
dz

poza powierzchnią i śladem wirowym

— 0 ,

<p(x,y) =  0 ,

można znaleźć rozwiązanie równania (3.8). Rozwiązanie to przybiera postać:

y(»,g,z) = ~ ~  J J  — > (3 9)

gdzie:

d<p
w = f c L o  ’ ' R = y J { x -  O 2 -  /?2[(y -  J?)2 +  22] .

4. M e to d a  p u dełek  M a ch a

Metoda obliczeniowa sprowadza się do wyznaczenia całki (3.9) przy zna
nym w(Ę,r)). W  tym celu wprowadzono nowy układ współrzędnych związany 
z tworzącymi stożka Macha (rys.2):
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Całka (3.9) w nowych współrzędnych przybiera postać:

^ . Ą j S ^ j S S L ,

S(ts)

gdzie:

R* = \J(r- r')(s -  s * ) .

Teraz można już dokonać podziału powierzchni całkowania na elementarne kawałki

-  P U D E Ł K A  M A C H A  prowadząc linie równoległe do tworzących stożka Macha. 

Obszar, na którym dokonujemy takiego podziału powstaje poprzez ograniczenie 

tworzącymi stożka M acha (układ Ora na rys.2) oraz tworzącymi odwrotnego stożka 

M acha poprowadzonymi tak, aby cały opływany obiekt znajdował się "wewnątrz” . 

Po przekształceniach dostosowywujących zagadnienie do takiego podziału [11] i 

ubezwymiarowieniu, (4.2) przybiera postać:

a l L R
ip(Lh, Rh) = -  —  £  ] £  w(nhi rnh)B(n, m, L, R ), (4.3)

n = l m = 1

B(n,m,L,R) = — = = = = ----- --------  * , = ----- .
(y/L -  n + 1 + y/L -  n)(i/R -  m + 1 + y/R — m)

gdzie:
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Niewiadoma pozostaje funkcja w(nh, mh), którą wyznacza się w oparciu o warunki 
brzegowe. Funkcja ta przybiera następującą postać:

-  dla obszaru powierzchni nośnej -  oznaczonej S na rys.2 :

ws (nh, mh) =  -  sin a (x , y ) ,  (4 .4)

-  dla obszaru poza powierzchnią nośną i śladem wirowym, oznaczonego ój, 
na lewo od osi QX:

L- 1
wdi(Lk, Rh) =  -  5 3  w(nh, m h)B (n , L) , (4.5)

n = 1

na prawo od osi QX :
rt-i

Wdr(L h yRh) =  -  w (nh,m h)B (m , R ) , (4.6)
TO= 1

gdzie:

B (n ,L )  

B (m , R ) =

—  Tl +  1 -f - \ / L  —  Tl

1

yJR — m  -f 1 +  y/R — m ’
-  dla śladu wirowego -  oznaczonego S,:

L  fl '
w ,(Lh, Rh) =  - — <p(L,h, R*h) -  w(nh, m h)B (n , m, L, R ) , (4.7)

n = lm = l

gdzie {L„h, R+h) oznacza element (pudełko) znajdujące się na krawędzi spływu 
takie, że L — R — L* — Rt , natomiast symbol Y1Y1' oznacza sume bez elementu 
(L ,R ).

5. W y zn a cza n ie  ob c ią żeń  i p och od n y ch  a erod yn am iczn y ch

W  rozdziale tym pokazano wyznaczanie obciążeń (sił i momentów) aerody
namicznych oraz niektórych pochodnych dla przypadku z rys.IB. Definiujemy 
następujące siły:

Pz =  U  A p(x, y)dxdy , (5 .1 )
s

M y =  J j A p(x ,y )xd xd y  , (5.2)
s

M x ~  J J  y)ydxdv ■ (5-3)
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Wyrażenie Ap  oznacza różnicę ciśnień między górną i dolną powierzchnią skrzydła, 
czyli A p — pi — Pu- Dla cienkiej powierzchni ciśnienia te mają tę samą wartość 
bezwzględną, czyli A p =  2p. Ciśnienie p możemy wyznaczyć ze wzoru 
Cp =  (p — Poo)l<ł■ Dla przepływu ustalonego mamy:

2
=  (5-4)

Obliczjąc pochodną potencjału z (5.4) otrzymanego metodą pokazaną w rozdz.4 
możemy uzyskać rozkład ciśnień, a co za tym idzie obciążenia aerodynamiczne.

Aby otrzymać konkretne pochodne aerodynamiczne wystarczy wyznaczyć 
rozkład prędkości normalnej na powierzchni nośnej, a więc jak widać z (4.4) lo
kalny kąt natarcia. Dalej zostanie pokazane wyznaczanie prędkości normalnej dla 
kilku przykładowych pochodnych aerodynamicznych.

Pochodne dC z/da , dC m/da:

-  w tym przypadku zakłada się, że kąt natarcia (globalny) jest stały a (x , y) =  
const, a więc ws(nh, mh) =  — sin(a +  Qz(t')) gdzie: o-z(i) ~ kąt zaklinowania t-tej 
powierzchni względem powierzchni odniesienia.

Pochodne dCz/dQ, dCm/dQ:

-  w tym przypadku należy zdefiniować położenie osi obrotu (bieguna) yx
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(rys.3), a następnie wyznaczyć rozkład prędkości ze wzoru: 
w ,(x ,y )  =  {x  -  xi)Q/V00.

Pochodna dCi/dP :

-  prędkość normalną wyznaczamy w tym przypadku następująco:

Podobnie można wyznaczyć pochodne boczne dokonując obliczeń dla przy
padku z rys.lB.

6. Wyniki obliczeń

Wyniki obliczeń numerycznych wykazują dobrą zgodność metody z wynikami 
eksperymantalnymi. Różnice między wynikami obliczeń a danymi z badań ekspe
rymentalnych nie przekroczyły 20% w najgorszym przypadku, średnia błędu nie 
przekracza 10 4- 1 2 %.

Na rys.4 pokazano pochodną dCz/da (siły nośnej względem kąta natarcia) 
zaś na rys.5 pochodną dCn/dR (momentu odchylającego względem prędkości 
kątowej odchylania) dla samolotu MiG-21 obliczone powyższą metodą oraz  dla 
porównania wyniki badań w locie przeprowadzonych w Instytucie Technicznym 
Wojsk Lotniczych.

Przeprowadzono również analizę zbieżności metody, wyniki przedstawione są 
na rys.6 i 7. Pierwszy z nich pokazuje zmianę wartości współczynnika siły nośnej 
w funkcji ilości elementów (boxów) dla samolotu MiG-21 (Ma =  2.0, a =  5°), 
drugi dla płata trójkątnego (Delta) o wydłużeniu AR  -  1 (Ma =  1.96, a — 10°). 
W  pierwszym dla prównania pokazano wartość z badań w locie, w drugim wartość 
z badań tunelowych [12 ].

Oprócz konkretnych pochodnych metoda pozwala na wyznaczenie rozkładu ci
śnień. Stosując podobną jak w [13] organizację podziału i wyprowadzenia wyników 
otrzymano przestrzenne rozkłady ciśnień -  rys.8 i 9. Pierwszy przedstawia rozkład 
na samolocie MiG-21 -  schemat z rys.IB (Ma =  2.0, a =  5°), drugi wynik obli
czeń dla tego samego samolotu wg schematu z rys.lA  -  opływ boczny (M a =  
1.5, (3 =  0°, Wj =  10 rad/s). Pokazano również rozkład ciśnień w postaci izobar 
(rys.10 ) dla przypadku obliczeniowego z rys.8.
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Liczba Macha

Rys. 4.

Rys. 5.
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Zbieżność m etody ~  sam olot MiG 21, Mo— 2, Alfa— 5 
zaieznosc współczynnika C z od liczby boxow

L iczb a  p u d elek  (boxow ) 

Rys. 7.
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DATE: 1992.06.15 TIME: 10:49:04
L  BOXOW -6 2 5 0 0  ALFA P . -  5.0 OMEGAX «  .0 OMEGAY «  .0 BIEGUN 32.0 % SCA 
V A - 680.0,MA~ 2.00,R0= 1.225

ALFA- 5.000

.00 1.00 
BEZW.SREDN.CIEC.AERODYNAM.

Rys. 8.
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DATE: 1991.04.24 TIME: 9:51:26 
L. B0X0W =  62500 ALFA P .=  5.0 0MEGAX 
VA= 680.0.M A- 2 .00 ,R 0=  1.225

.0 OMEGAY .0 BIEGUN 32.0 *  SCA
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7. Podsumowanie

Opisana metoda mimo dużych ograniczeń narzuconych zarówno na sam 
opływany obiekt jak i na rodzaj opływu i ośrodka (rozdz.2 ) wykazuje dobrą zgod
ność z wynikami eksperymentalnymi. Pozwała uzyskać dużą ilość informacji o 
opływanym obiekcie. Nie wymaga bardzo dużej pamięci maszyn liczących (około 
2 x N  liczb zmienno-przecinkowych +  kod programu, gdzie N  -  liczba elementów). 
Pewną wadą jest stosunkowo duży czas obliczeń -  proporcjonalny do trzeciej potęgi 
liczby elementów. Bilans wad i zalet przemawia jednak za celowością stosowania 
powyższej metody i dalszego jej rozwoju.
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A N A L IZ A  M E T O D  S T E R O W A N IA  K IE R U N K O W E G O  
Ś M IG Ł O W C Ó W  J E D N O W IR N IK O W Y C H 1

W iesław  Ł uc jan ek

Politechnika Warszawska

K a z im ie r z  Szu m a ń sk i

Instytut Lotnictwa

Istotnym problemem konstrukcyjnym w śmigłowcach z jednym wirnikiem 
nośnym napędzanym mechanicznie silnikiem umieszczonym w kadłubie jest 
równoważenie momentu oporowego wirnika. W rozwiązaniach klasycznych 
równowagę momentów odchylających zapewnia śmigło ogonowe, które jest 
też wykorzystywane do sterowania kierunkowego. Układ taki jest jednak 
daleki od doskonałości, nic więc dziwnego, że opracowywane są projekty 
zastąpienia śmigła ogonowego innymi rozwiązaniami konstrukcyjnymi. Ich 
liczbę ocenia się na kilkaset, z czego co najmniej kilkadziesiąt zostało opa
tentowanych. Tylko dwie firmy śmigłowcowe: Sikorsky i Lockheed zbadały 
na zlecenie Armii Amerykańskiej w latach sześćdziesiątych po kilkadziesiąt 
rozmaitych pomysłów. Ostatecznie do seryjnej produkcji weszły: fenestron, 
fanłail i NOTAR.
Celem pracy jest przedstawienie i krytyczna ocena najpopularniejszych me
tod równoważenia momentu oporowego wirnika nośnego i sterowania kierun
kowego śmigłowca oraz prezentacja wstępnych wyników symulacji cyfrowej 
porównania dwóch wersji lekkiego śmigłowca: ze śmigłem ogonowym i w 
układzie NOTAR.

1. Charakterystyka śm ig ła  o g o n o w e g o

Głównym elementem konstrukcyjnym wiropłatu jest wirnik nośny. Ma on wiele 
zadań: wytwarza siłę nośną, siłę napędową umożliwiającą lot poziomy oraz siły do 
sterowania. Na ogól spełnia te role dobrze poza jedną -  nie umożliwia sterowa
nia obrotem wiropłatu dokoła osi równoległej do osi wału napędowego wirnika, 
a jeżeli jest napędzany mechanicznie silnikiem umieszczonym wewnątrz kadłuba 
wiropłatu, dodatkowo wprowadza moment oporowy, zakłócając równowagę mo
mentów odchylających.

Zapewnienie równowagi momentów odchylających i sterowanie kierunkowe wi
ropłatu wymaga tego samego rodzaju sił, jest więc realizowane przy pomocy tego

'Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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samego urządzenia, którym w klasycznych rozwiązaniach konstrukcyjnych jest 
śmigło ogonowe. Jest ono prawdopodobnie najefektywniejszym układem z punktu 
widzenia aerodynamiki, zapewnia też dobrą kierunkową steteczność i sterowność 
oraz dobre własności dynamiczne przy dużych prędkościach lotu wiropłatu, ale 
ma, niestety, szereg poważnych wad.

Statystyki nieszczęśliwych wypadków ze śmigłowcami na ziemi podają, że co 
najmniej 75% powstaje przy obsłudze śmigła ogonowego. Ponadto wzbudza ono 
niepożądane drgania i jest hałaśliwe, oraz ma skomplikowaną i ciężką budowę, 
zarówno samo, jak i układ jego napędu oraz sterowania. Łatwo jest je uszkodzić 
na Ziemi i w powietrzu, np. odstrzelić.

Nic więc dziwnego, że w czasie ponad 50-letniej historii wiropłatów zgłoszono, 
tylko w Stanach Zjednoczonych, kilkaset pomys łów, czasami wskazujących na 
bujną wyobraźnię autorów, zastąpienia śmigła ogonowego innym urządzeniem. 
Kilkadziesiąt z nich zostało opatentowanych.

Rys. 1. Fenestron w ogonie śmigłowca francuskiego Dauphin 2

Ze względu na łatwość odstrzelenia śmigła ogonowego, co dotkliwie odczuło 
lotnictwo USA w wojnie wietnamskiej, na zlecenie Armii Amerykańskiej tylko 
dwie firmy śmigłowcowe: Lockheed i Sikorski, zbadały w latach sześćdziesiątych 
kilkadziesiąt projektów. Wszystkie zostały zanalizowane [1] i krytycznie ocenione. 
W  rezultacie tych badań wzięto pod uwagę trzy koncepcje: śmigło w statecz
niku pionowym (fenestron , rys.l) oraz sterowanie cyrkulacją dokoła belki ogonowej 
(efekt Coandy) i wydmuch boczny na końcu belki ogonowej. Oceny tych koncepcji
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są pokazane w tabeli.

Tablica 1. Porównanie własności obecnie stosowanych urządzeń zastępujących 
śmigło ogonowe. Skala ocen: 1 -  nieakceptowalny, 2 -  zły, 3 -  dostateczny, 4 -  
dobry, 5 -  bardzo dobry

Urządzenie Typowe
śmigło

ogonowe

Śmigło 
w stat. 
pion.

Ster. cyrk. 
wokół 

kadłuba

Wydmuch 
boczny 

w ogonieWłasność
Własn.dyn.
duż.prędk. 4 44-5 4 34-4

Uszk. Balist. 3 4 3 3 4 - 4
Ziemia 2 4-3 4 4 4

Niezawodn. 3 4 4 3 4 - 4
Obsługa 3 4 3 3

Bezp.pers. 2 4-3 4 3 4-4 4 4-5
Wykrywaln. 3 4 4 5

Erozja 2 3 3 4
Cię
żar

Paliwo 4 4 2 4
Konstr. 4 4 1 4- 2 ■ 2 4-3
Ogółem 4 4 1 4- 2 2 4 - 3

Stat.Ster. . 4 4 - 5 4 4-5 2 4-3 2
Uwagi Konstrukcja

podstawowa
Probl. wlotu 
duż.prędk.

Zła sterown. w autorotacji. 
Konieczny statecznik pion.

2. O becnie stosowane urządzenia zastępujące śm igło ogonow e

Jak wynika z pokazanych w tabeli ocen, śmigło w stateczniku pionowym pod 
wieloma względami przewyższa klasyczne (swobodne) śmigło ogonowe, znalazło 
więc praktyczne zastosowanie, zwłaszcza w śmigłowcach francuskich.

Wprowadzenie obudowy śmigła ogonowego nasunęło pomysł wykorzystania 
jej zalet znanych z lotniczych śmigieł obudowanych stosowanych do napędu 
samolotów, a zwłaszcza możliwości uzyskania podciśnienia na wlocie (rys.2) 
umożliwiającego powiększenie ciągu śmigła, szczególnie w zawisie i przy małych 
prędkościach lotu. Należało w tym celu pogrubić kadłub w tylnej części, aby 
długość obudowy była porównywalna z promieniem śmigła. Takie urządzenie, 
znane pod angielską nazwą fantail, jest przewidziane do zastosowania, między 
innymi, w nowoprojektowanym przez firmy Boeing i Sikorski amerykańskim 
śmigłowcu bojowym RAH-66 Comanche, którego makieta jest pokazana na rys.3.

Wspólną cechą dwóch ostatnich projektów pokazanych w tabeli jest koniecz
ność dysponowania na pokładzie wiropłatu sprężonym powietrzem, co nasunęło
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R ys. 3.
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STEROWANĄ CYRKULACJĄ

Rys. 4. Śmigłowiec w układzie NOTAR; (a) -  wytwarzanie i rozgałęzienie strumienia w 
belce ogonowej, (b) -  zasada wytwarzania siły bocznej na belce ogonowej
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pomysł wykorzystania ich łącznie. Odpowiedni układ, zastrzeżony pod nazwą 
NOTAR (NO TAil Rotor) został zastosowany w praktyce przez firmę McDonnell 
Douglas w lekkim śmigłowcu MD 520N. Zasada działania jest pokazana na rys.4.

Powietrze zasysane za kabiną (rys.4a) jest sprężane przez napędzany z przek
ładni głównej wentylator i tłoczone do wnętrza belki ogonowej. Tam następuje 
podział na dwa strumienie: jeden jest kierowany na zewr.ątrz belki przez dwie 
szczeliny wzdłuż belki (rys.4b), a drugi jest kierowany do końca belki, gdzie zmienia 
kierunek i wytwarza ciąg boczny na zasadzie bezpośredniego odrzutu. Belka jes; 
opływana przez strumień podwirnikowy, a wobec wymuszenia cyrkulacji dokoła 
belki przez wypływ ze szczelin, na belce powstaje siła boczna, która wraz z ciągiem 
na końcu belki umożliwia równowagę momentów odchylających oraz sterowanie 
kierunkowe. Wielkość sił sterujących zależy od położenia pedałów, które są połą
czone z mechanizmem zmiany skoku łopatek wentylatora (sterowanie wydatkiem 
powietrza) oraz z przesłoną dławiącą wypływ na końcu belki, a także z ruchomymi 
statecznikami (sterami) kierunku, odgrywającymi istotną rolę zwłaszcza przy locie 
poziomym z większą prędkością.

3. Sym ulacja komputerowa systemu N O T A R  i układu ze śmigłem
ogonow ym

W dalszej części prax:y jest opisana próba porównania na drodze symulacji cy
frowej układu NOTAR z układem klasycznym (ze śmigłem ogonowym). Analizę 
oparto na danych projektowanego w PZL-Świdnik lekkiego śmigłowca SW-4. Po
równano moce niezbędne do lotu poziomego, osiągi i manewry odchylania. Sche
mat badań symulacyjnych jest przedstawiony na rys.5.

Założono, że śmigłowiec znajduje się w zawisie lub w locie skośnym, bez wpływu 
Ziemi i wiatru. Śmigłowiec może się obracać o kąt ip  dokoła osi z, równoległej do 
łub pokrywającej się z osią wału napędowego wirnika nośnego. Obrót śmigłowca 
jest wywoływany zmianą ciągu śmigła ogonowego i może być opisany równaniem:

Im*  =  Ttl -  |  -  PJV ,

gdzie:
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Rys. 5. Schemat badań symulacyjnych dla porównania układu NOTAR i klasycznego



358 W .L u c j a n e k , K.S z u m a ń s k i

Iz -  moment bezwładności śmigłowca wokół osi z,
Tt -  ciąg śmigła ogonowego,
N  -  moc niezbędna,
fi -  prędkość kątowa vału napędowego wirnika nośnego, 
l -  odległość osi wirnika nośnego od osi śmigła ogonowego,
Pv -  boczna siła aerodynamiczna statecznika pionowego, 
lv -  odległość środka parcia statecznika pionowego od osi obrotu 

wirnika mośnego; przyjęto /„ = 1.
Ciąg śmigła ogonowego wyznaczono korzystając z programu komputerowego 

zweryfikowanego próbami w locie śmigłowca Mi-2 [5].

4. M odel układu N O T A R

4.1. M od e l generatora  strum ienia (w entylatora)

Założono, że w układzie NOTAR wydatek wentylatora jest zawsze dodatni. 
Do oszacowania strat na moc profilową i indukowaną posłużono się procedurą 
obliczeniową jak dla modelu śmigła ogonowego, zakładając straty na wlocie i 
zmniejszenie mocy indukowanej w wyniku oddziaływania obudowy.

4.2. M od e l sprzężeń  k inem atycznych  w układzie sterow ania kierunkow ego

Pedały sterują kątem wychylenia statecznika pionowego, a także skokiem łopa
tek wentylatora oraz wartością przekroju wylotu na końcu belki ogonowej. Funkcje 
sterowania zależą od konkretnego rozwiązania kinematycznego układu sterowania. 
W pracy przyjęto zależności liniowe względem kąta ustawienia łopatek wentyla
tora.

4.3. M od e l w yp ływ u  rozgałęzionego

Wydatek V'o strumienia wytwarzanego przez wentylator jest rozdzielany na wy
pływ ze szczeliny Vi i z końca belki ogonowej V2 , wg schematu podanego na rys.6. 
Ocenę rozkładu wydatków można przyjąć wg ogólnych zasad jak dla przepływów 
rozgałęzionych, z tym że straty kształtu i na długości, ze względu na małą smukłość 
przewodu i netypowy kształt układu, należy określić eksperymentalnie. Przyjęto 
szacunkowe wartości współczynników strat sugerowane w pracy [6].
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n

Rys. 6. Rozgałęziony wypływ w belce ogonowej NOTARa

4 .4 . M od e l efektu  C oandy

W  celu wyznaczenia wielkości momentu sterowania wywołanego opływem belki 
ogonowej strumieniem podwirnikowym przy wypływie ze szczelin strumienia o 
prędkości V\ i przy uwzględnieniu odchylania belki z prędkością i>, oparto się 
na wynikach pracy [7].

4.5. M od e l sterow ania kierunkow ego

Sterowanie kierunkowe układu NOTAR  jest typu jednostronnego. Dla przyję
tego kierunku obrotów wirnika nośnego w prawo (zgodnie z ruchem wskazówek 
zegara patrząc na śmigłowiec z góry) aktywne sterowanie kierunkowe wywołuje 
również obrót śmigłowca w prawo. Obrót w lewo jest realizowany biernie (pasyw
nie) w wyniku działania momentu reakcyjnego wirnika nośnego.

5. Przykład obliczeniow y

Analizie obliczeniowej poddano bilans energetyczny oraz osiągi i sterowność 
śmigłowca. Do obliczeń porównawczych przyjęto dane śmigłowca o masie 1500 kg 
wyposażonego w klasyczne śmigło ogonowe i układ NOTA Ra, z dwukrotnie większą 
niż w układzie klasycznym powierzchnią statecznika pionowego.

5.1. W p ły w  układu na m oc n iezbędną i osiągi śm igłow ca

Na rys.7 zilustrowano wpływ układu na. pobór mocy. Układ NO TA R jest bar
dziej energochłonny. Przyczyna tkwi w małej sprawności sterowania bezpośrednim
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Rys. 7. Wpływ wersji śmigłowca na moc niezbędną P n  do lotu poziomego i na moc P t  
potrzebną do sterowania kierunkowego; 1 -  P n  układu NOTAR, 2 -  P n  układu 

klasycznego, 3 -  P t  układu NOTAR, 4 -  P t  układu klasycznego

odrzutem na końcu belki ogonowej oraz w stratach przepływu. Efekt Coandy 
nie jest w stanie skompensować poboru mocy tak, aby dorównać energetycznie 
układowi konwencjonalnemu.

Zmiany osiągów oceniono uwzględniając wpływ różnic mocy niezbędnych obu 
układów przy takim samym poziomie mocy rozporządzał- nej. Na rysunkach 8 i
9 pokazano wpływ układu na osiągi śmigłowca w locie poziomym i podczas wzno
szenia.

5.2. Badania sterowności kierunkowej

Założono dla wersji klasycznej impuls skokiem ogólnym Śmigla ogonowego w 
prawo i w lewo o wielkość ±6°. Wyniki symulacji odchylania w prawo są pokazane 
na rys.10. Charakter wykresu obrazującego odchylania w lewo jest identyczny; 
różnica polega na przeciwnych niż przy odchylaniu w prawo znakach funkcji if> i 
jej obu pochodnych względem czasu.

Dla układu NOTAR zawsze można wyznaczyć taki impuls sterowania w prawo 
aby odpowiedź układu była identyczna jak w układzie klasycznym.

Problemem może być sterowanie układem NOTAR w stronę bierną, czyli wg 
przyjętej konwencji -  w lewo. Istnieją bowiem stany lotu śmigłowca, w których

\  \ w i  }
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Rys. 8. Porównanie prędkości poziomych obu wersji śmigłowca; moc przelotowa 300 KM- 
prędkość maksymalna układu klasycznego, 2 -  prędkość maksymalna układu NOTAR 

3 -  prędkość minimalna układu NOTAR, 4 prędkość minimalna układu klasycznego
' 10.00:

Viss

c
NVIO
l_N

5 .0 0

0.00

- 5 . 0 0

-10.00
0.00 1.00 2.00

“ ” “ «

 ̂ v s..

' ' ■ - 4

3

3 .0 0  4 .0 0
wysokość lotu Ckm)

Rys. 9. Porowname maksymalnych prędkości wznoszenia obu wersji śmigłowca; moc 
startowa 400 KM; 1 -  w locie skośnym układu klasycznego, 2 -  w locie skośnym układu 

J\ U  1 A K ,  J -  pionowa układu klasycznego, 4 -  pionowa układu NOTAR
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moment reakcyjny wirnika zmniejsza się pociągając za sobą spadek sterowności 
kierunkowej w lewo. Ma to miejsce np. podczas opadania śmigłowca przy malej 
prędkości lotu poziomego. Skrajnym wypadkiem jest strome opadanie autorota- 
cyje, kiedy moment wirnika może być bliski zeru, a nawet przyjmować niewielkie 
wartości ujemne.

Obliczono przypadek biernego manewru dla zawisu i podczas pionowego opa
dania z prędkością 10 m /s. Wyniki pokazano na rysunkach 11 i 12. W  pierwszym 
wypadku układ NOTAR jest nawet czulszy niż klasyczny. Przy podobnej warto
ści początkowego przyspieszenia odchylania rj> (momentu odchylającego) prędkość 
kątowa i kąt ip wzrastają szybciej, co świadczy o mniejszym tłumieniu kierun
kowym, trudnym do wyrównania zwiększoną powierzchnią statecznika pionowego. 
W  pionowym locie opadającym (rys.12) nie jest możliwe uzyskanie pożądanego 
mementu sterowania, co na wykresie manifestuje się mniejszą wartością przyspie
szenia odchylania V> i dlatego również prędkość V> i kąt ij> wzrastają znacznie 
wolniej.

6 . W n io s k i

Z porównania układów sterowania kierunkowego: ze śmigłem ogonowym i NO
TAR z punktu widzenia energetycznego oraz jakości sterowania odchylaniem wy
nika, że układ NOTAR  ustępuje rozwiązaniu klasycznemu -  jest bardziej ener
gochłonny, a ponadto istnieją stany lotu, w których, przy obecnie zrealizowa
nym rozwiązaniu konstrukcyjnym, może wystąpić chwilowe znaczne pogorszenie 
sterowania kierunkowego w stronę momentu reakcyjnego wirnika. Poza tym, 
przy małych prędkościach lotu poziomego trudno osiągnąć równorzędny poziom 
tłumienia odchylania.

Układ NOTAR  ma jednak zalety, co wynika z dwóch ostatnich kolumn ta
beli. Modele użyte w pracy do symulacji tego układu są stosunkowo proste i nie 
uwzględniają wszystkich zjawisk, zwłaszcza w niekorzystnych dla niego stanach 
lotu. Istnieje też możliwość, która w pracy nie była rozpatrywana, zastosowania 
bezpośredniego odrzutu do wspomagania sterowania biernego.

W  celu bardziej wszechstronnej analizy układów: NOTAR  i ze śmigłem ogo
nowym, niezbędne jest wykonanie porównawczych badań doświadczalnych.
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1. W stęp

Ważną klasę zagadnień mechaniki śmigłowców stanowi rezonans naziemny. Jest 
to przypadek niestateczności dynamicznej która może wystąpić podczas obrotów 
wirnika przy postoju lub ruchu śmigłowca na ziemi. Charakteryzuje ją wzajemne 
sprzężenie drgań kadłuba śmigłowca z wahaniami łopat w płaszczyźnie ich cbrotu. 
W projektowaniu i eksploatacji wyklucza się możliwość występowania takich sta
nów. Osiąga się to poprzez odpowiedni dobór charakterystyk tłumików wahań ło
pat względem przegubów pionowych oraz charakterystyk sprężystości i tłumienia 
podwozia. Zazwyczaj w obliczeniach przyjmuje się liniową ich postać. Niezależnie 
od tego, nieliniowy model matematyczny rezonansu naziemnego linearyzuje się 
poprzez założenie małych drgań [1]. Układ równań różniczkowych ruchu takiego 
rezonansu charakteryzują okresowo zmienne współczynniki. Dla liczby łopat n >  3 
oraz modelu liniowego, układ równań parametrycznych można sprowadzić do rów- 
nan różniczkowych o stałych współczynnikach. Pozwala to na znaczne uproszczenie 
badań stateczności.

Śmigłowiec jest jednak układem nieliniowym. Takie własności tłumików łopat, 
amortyzatorów podwozia, pneumatyków, mogą stanowić przykłady nieliniowości 
konstrukcyjnych i fizycznych.

Ze względów poznawczych i utylitarnych interesujący jest wpływ nieliniowo
ści na warunki występowania i stan rezonansu naziemnego. Tego rodzaju badania 
przedstawiono w [3]. Model przyjęty w niniejszej pracy poza nieliniowością tłumika 
łopaty charakteryzuje dodatkowe wzbudzenie parametryczne pochodzące od pneu
matyka.

Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji K Mechanika w Lotnictwie”
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2. Sformułowanie problemu

Rozpatrzmy rezonans naziemny śmigłowca przyjmując model fizyczny przed
stawiony na rys.l. Załóżmy, że łopaty (1) połączone są z piastą wirnika nośnego 
za pomocą przegubów pionowych (2). Pomiędzy sztywno połączonym z piastą 
kadłubem śmigłowca (3) i podłożem (4) znajduje się sprężyna i tłumik. Elementy 
te charakteryzują liniowe własności sprężyste kz i tłumiące cz podwozia.

Przyjmijmy układ o czterech stopniach swobody w którym wirnik ma trzy ło
paty. Współrzędnymi uogólnionymi są trzy kąty wahań łopat &(t) (i — 1,2,3) 
oraz współrzędna x(t) opisująca ruch kadłuba w kierunku poprzecznym t.j. pro
stopadłym do płaszczyzny wzdłużnej 0yz  śmigłowca. Załóżmy, że śmigłowiec 
porusza się na ziemi ruchem postępowym z prędkością v =  const. W  odróżnieniu 
od klasycznych modeli rezonansu naziemnego przyjmujemy, że pneumatyk cha
rakteryzuje zmienna sztywność promieniowa na obwodzie zewnętrznego zarysu 
opony. Stan taki może wynikać z niejednorodności budowy opony powstałej w 
procesie technologicznym. Zmianę tej sztywności wokół pewnej wartości średniej 
aproksymować można funkcją harmoniczną [4] w postaci dwóch fal (rys.2). Zgo- 
dnje z [1] sztywność poprzeczna pneumatyka zależy od sztywności promieniowej: 
x -  (0.3 -r 0.9)fc„. W związku z tym w modelu, przyjmijmy -  analogicznie jak w
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przypadku sztywności promieniowej — modulację sztywności poprzecznej pneuma
tyka.

Załóżmy ponadto nieliniową charakterystykę tłumika łopaty. Aproksymujmy 
charakterystykę odcinkami liniową [1] funkcją analityczną w postaci miękiej cha
rakterystyki trzeciego stopnia Zakładając, że wirnik obraca się ze stałą prędkością 
kątową w, w analizie niestateczności pomińmy siły aerodynamiczne.

Przy powyższych założeniach, układ równań różniczkowych ruchu przyjmuje 
postać:

• • u2
£1 +  m£i ) ( i +  =  -j-x(0.866cosu>t -  Q .5sinutf),

2

£2 +  fili 1 — ^ 2)^2 +  — — j*-x(0.866 cos u>t +  0.5sinu;f) ,

I3 +  fili 1 -  -r =  - j-x  sin i o t ,

X  +  fipx  +  p 2( l  -  £  cos Ult)x  =  —  [ ( £  -  w2^)(0 .866  cosu t +

—0.5 sin u t)  +  2o?£i(0.5cosu;£ +  0.866 sin u t)  +
—(£2 — w2£2)(0.866 cos u>t -)- 0.5 sin u t)  +
+2w^2(0.866 sinojt — 0.5 coswt)

+ (£ 3  —  w2& )  s i n  u t +  2 u >Ę3  cos w ij ,

gdzie:

M  =  m0 - f  3m j , p2 — —-  . 
'M

W powyższych zależnościach przyjęto oznaczenia:
Pu dodatni współczynnik liniowego i nieliniowego tłumienia 

łopaty,
s -  moment statyczny łopaty,
J -  moment bezwładności łopaty względem przegubu piono

wego,
l -  odległość osi przegubu od osi wirnika,
Pp -  współczynnik tłumienia podwozia,
M -  całkowita masa układu,
mi -  masa łopaty,
ko, ki -  amplituda modulacji i średnia wartość poprzecznej sztyw

ności pneumatyka,
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e -  współczynnik modulacji sztywności, 
kx -  poprzeczna sztywność zastępcza podwozia (konstrukcji 

metalowej i pneumatyków), 
p -  częstość drgań własnych układu zastępczego,

-  prędkość kątowa pneumatyka.

3. Analiza numeryczna
T

Badania stateczności przeprowadzono na drodze numerycznego całkowania 
równań różniczkowych metodą Rungego-Kutty. Podstawowe dane liczbowe 
dotyczą średniej wielkości śmigłowca z trójłopatowym wirnikiem i masie całkowitej 
około 3500 kg. W  rozważaniach uwzględniono cztery warianty parametrów 
stanowiących o jakościowych własnościach modeli matematycznych:

1) n  =  0, £ =  0,

2) n =  0, e ź  0,
3) n jź 0, £ =  0,
4) n ^  0, £ ±  0.

Przyjęto dla nich jednakowe warunki początkowe dotyczące małych wychyleń łopat 
i kadłuba.

Rys.3 przedstawia wykres współczynnika tłumienia łopaty Pi(oj) stanowiący 
granicę klasycznego rezonansu naziemnego (^ = 0,£ =  0), przy ustalonej wartości 
tłumienia podwozia 0p.

Rys.4 przedstawia analogiczny wykres dla n =  0, £ — 0.1. Dotyczy on przy
padku ruchu śmigłowca na ziemi, przy prędkości kątowej pneumatyka 
wj = 1.0 [s-1 ], której odpowiada prędkość śmigłowca V  as 0.3 [m/s].

Rys.5 i rys.6 przedstawiają przebiegi czasowe drgań dla dwóch pierwszych wa
riantów liczbowych. Obejmują one drgania ustalone dla punktów A leżących 
na krzywej f3i(u>), drgania w strefach stateczności (punkty B) oraz drgania o 
rosnących amplitudach dla punktów C  znajdujących się w obszarach niestatecz- 
ności. Na wykresach (A) i (3 ) przebiegów czasowych wartości rzędnych £,-(f) i 
x(t) pomnożone są przez 103.

Na rys.7 zaznaczono punkty znajdujące się pomiędzy krzywymi rezonansu wy
znaczonymi dla dwóch pierwszych wariantów danych. Z badań wynika, że obszar 
niestateczności przy wzbudzeniu parametrycznym (ć =  0.1, u\ =  1.0 [s-1 ]) jest 
mniejszy od przypadku braku takiego wzbudzenia (e =  0).

Potwierdzają to przebiegi czasowe na rys.8 i rys.9. Dla trzech punktów, które 
w zależności od rozpatrywanego wariantu, znajdują się w obszarze rezonansu 
(e =  0) lub poza nim (e = 0.1), przebiegi czasowe charakteryzuje odpowiednio 
stan stateczności lub niestateczności dynamicznej.
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Rys. 5.
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Wpływ nieliniowości tłumika przegubu pionowego na stan rezonansu, okre
ślono poprzez wyznaczenie czasu tw mierzonego od chwili wystąpienia zaburzeń 
początkowych do osiągnięcia przez pierwszą łopatę amplitudy wychylenia równej
10 stopni. Czas ten traktuje się jako praktyczną miarę intesywności rezonansu. 
Wraz ze wzrostem wartości t10 intensywność rezonansu maleje. Badania prze
prowadzono dla stanów rezonansowych (w =  13.73 [s-1 ], /3t =  1.03 [s-1 ]) przy 

=  0.25, Pp =  2.06 [s -1]. Przyjęto różne warianty wartości pozostałych para
metrów (tab.l) oraz zawsze jednakowe warunki początkowe. Wyniki tych badań 
przedstawiono w tablicy 1.

Tablica 1
£ 0.0 0.0 0.0 0.1 0.1 0.1
Ui 0.0 0.0 0.0 1.0 1.0 1.0
V- 0.0 0.1 0.2 0.0 0.1 0.2
t io 4.22 3.94 r 3.64 4.50 4.24 3.96
A 0.150 0.154 0.158 0.110 0.115 0.119

W celu jakościowej weryfikacji tych wyników, wprowadzono drugą miarę in
tensywności rezonansu. Dla równań różniczkowych z okresowo zmiennymi współ
czynnikami, zgodnie z teorią Flouqeta [5], rozwiązanie $(t) charakteryzują zależ
ności:

$(t  +  T) -  p $ { t ) , p — exp(AT) ,

gdzie:
T  -  okres drgań,
P ~ mnożnik charakterystyczny,
A — wykładnik, który w obszarze niestateczności może stanowić 

miarę intensywności rezonansu naziemnego.'
Mimo, że teoria Flougeta dotyczy liniowych równań różniczkowych, obliczono 

również wartości A dla przypadków drgań nieliniowych. W  przypadkach tych 
potraktowano wykładniki A jako pewne umowne miary narastania drgań. Podczas 
symulacji cyfrowej wyznaczono wartości amplitud i okresu drgań dla czasu t =  10 
sekund. Obliczone na ich podstawie wartości A zamieszczono w tab.l.

Wyniki obu rodzajów badań zamieszczonych w dwóch ostatnich wierszach tej 
tablicy, zgodnie wskazują, że wzbudzenie parametryczne pochodzące od pneuma
tyka powoduje zmniejszenie intensywności rezonansu, natomiast zwiększenie war
tości współczynnika nieliniowości tłumienia sprawia, że intensywność rezonansu 
ulega zwiększeniu. Należy podkreślić, że efekty takie wystąpiły dla prędkości 
pneumatyka w* = 1 [s-1 ]. Natomiast przy prędkości pneumatyka u)\ =  10 [s-1] i 
£ -  0.1, nastąpiło w stosunku do e =  0 zwiększenie intensywności rezonansu. W 
rezultacie tych badań otrzymano:
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1) n =  o , tio =  3.38 ,
2) fl =  0.1 , tio =  3.36 ,
3) n -  0.2 , tio =  3.34 .

4. Uwagi końcowe

Przyjmując w pracy wartości współczynników liniowego tłumienia łopaty i 
podwozia, miano na względzie możliwości zbadania wpływu innych parametrów 
na granicę oraz intensywność rezonansu naziemnego. W  tym celu należało stwo
rzyć warunki do symulacji takiego stanu. Dlatego wartości tych współczynników 
różnią się od odpowiednich parametrów układu rzeczywistego. Z innych względów 
dotyczy to również wartości współczynników nieliniowości i modulacji sztywności 
pneumatyka. W  zależności od procesu technologicznego współczynnik modulacji 
sztywności opony może zmieniać się w przybliżeniu od zera do 0.05 [4]. Przepro
wadzone badania świadczą o możliwości takiego oddziaływania parametrycznego 
wywołanego przez pneumatyk, które ogranicza efekty dynamiczne stwierdzone w 
klasycznym (fi =  0, t  =  0) ujęciu rezonansu naziemnego. Śmigłowiec jest układem 
nieliniowym, a takiego rodzaju własności mogą mieć wpływ na jego zachowanie się 
nie tylko pod względem ilościowym lecz również jakościowym [6].

Dlatego wyniki prac dotyczących nieklasycznych zagadnień rezonansu naziem
nego obejmujących nieliniowe modele o różnych stopniach swobody (w tym o ani
zotropowych własnościach podwozia) mogą być interesujące nie tylko ze względów 
poznawczych.
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1. W prow adzenie

Współczesne samoloty wojskowe realizują zadania przy dużej prędkości i na 
małej wysokości, a ponad 75% czasu ich lotu przypada na złą pogodę oraz warunki 
nocne. Zatem sytuacja pilota takiego samolotu jest bardzo specyficzna, ponieważ 
pracując przebywa on w nieprzyjaznym dla siebie środowisku. Jego życie jest, 
dużo więcej niż innych ludzi-operatorów,uzależnione od poprawnego wykonania 
wyznaczonych mu zadań, a przede wszystkim od doskonałości technicznej statku 
powietrznego (SP). Obecnie każdy dzień przynosi nowe rozwiązania w technice 
lotniczej mające wpływ na tę doskonałość.

Największe zmiany jakościowe zachodzą w systemie awionicznym -  wy
posażeniu pokładowym (W P). Systemy wchodzące w skład WP cechują się 
różnorodnością funkcjonalną, dużą złożonością, wysokim poziomem organizacji. 
Składają się z wielu podsystemów liczących tysiące i setki tysięcy elementów. Dy
namiczny rozwój i udoskonalanie WP ma na celu podwyższenie gotowości bojowej, 
niezawodności, zdolności naprawczej i zmniejszenie czasu na obsługę techniczną 
SP. W  przypadku samolotów wojskowych dąży się do osiągnięcia takiego poziomu 
eksploatacji, by ich obsługiwanie ograniczyć do uzupełniania mediów roboczych tj. 
paliwa i uzbrojenia [1,2].

Jedną z najefektywniejszych dróg realizacji w/w funkcji, a zarazem zapewnie
nia wysokiego bezpieczeństwa lotów to opracowanie i wdrożenie do eksploatacji 
automatycznych pokładowych systemów diagnozujących (PSD), wchodzących-w 
skład systemu diagnozującego SP.

Dzięki PSD pilot dysponuje w czasie trwania lotu aktualną i wiarygodną 
informacją o stanie systemów pokładowych należących do WP i w przypadku nie
zdatności któregoś z nich, może podjąć odpowiednie działania by nie dopuścić do 
katastrofy, zaś po zakończeniu lotu obsługa techniczna otrzymuje gotową diagnozę, 
umożliwiającą natychmiastowe rozpoczęcie czynności obsługowych pozwalających 
na odtworzenie w krótkim czasie zdolności SP do wykowywania zadań bojowych.

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Systemy diagnozujące współczesnych samolotów bazują na technice kompu
terowej i szerokim wykorzystaniu autonomicznych układów samokontroli (AUS) 
(ang. BITE Built-in Test Equipment) dzięki czemu zapewniają:

• dokładność procesu diagnozowania;

• dużą wiarygodność i dużą prędkość wypracowywania i stawiania diagnoz;

• niezbędną głębokość wnikania w strukturę obiektu w procesie lokalizacji 
uszkodzeń;

• automatyczne generowanie testów kontrolnych i diagnoz;

• możliwość adaptacyjnego wyboru procedur diagnozowania.

Ponadto systemy te charakteryzują się:

• dużą niezawodnością działania;

• wystarczającą elastycznością struktury -  uniwersalnością;

• możliwością wykonania samokontroli;

• umiarkowanymi wymaganiami odnośnie kwalifikacji personelu;

• niskimi kosztami wytwarzania i eksploatacji;

• niewielkimi wymiarami i masą.

2. System diagnozujący samolotu M IG-29

Określonym wyżej wymaganiom w wojskowym lotnictwie polskim może spro
stać jedynie system diagnostyczny samolotu MIG-29.

Jego struktura przedstawiona na rys.l jest zgodna z lansowaną na świe- 
cie wielopoziomową strategią obsługiwania technicznego charakteryzującą się 
szerokim zastosowaniem na każdym poziomie obsługiwania zautomatyzowanych 
urządzeń kontroli i badania stanu. Wyróżnia się trzy podstawowe poziomy 
obsługiwania technicznego.

Pierwszy poziom stanowią podsystemy pokładowe, których zadaniem jest kon
trola zdatności WP podczas przygotowania do lotu oraz dozorowanie stanu tegoż
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wyposażenia, informowanie i ostrzeganie pilota o poprawnej bądź niepopraw
nej pracy systemów pokładowych za pomocą informacji w postaci tekstu, sy
gnałów świetlnych i komunikatów wypowiadanych przez syntezator mowy, pod
czas lotu. Ponadto przez cały czas trwania lotu podsystem rejestracji para
metrów lotu umożliwia zapisanie w postaci cyfrowej na nośniku magnetycz
nym kilkudziesięciu parametrów charakteryzujących przebieg lotu. Drugi poziom 
obsługiwania stanowią naziemne podsystemy diagnozujące, do których zalicza się:

• ruchomy zestaw diagnozujący MK-9-12 [3];

• zestawy obiektywnej kontroli.

Zadaniem zestawu MK-9—12 jest kontrola stanu technicznego wszystkich sy
stemów i instalacji samolotu w warunkach eksploatacji w sposób automatyczny 
lub nieautomatyczny. Zestaw ten umożliwia:

9 kontrolę zdatności wyposażenia pokładowego podczas wykonywania prac 
okresowych;

e lokalizację uszkodzeń ze wskazaniem uszkodzonego bloku;

® ponowne sprawdzenie po wykonanej odnowie lub regulacji;

• dokumentowanie wyników kontroli na karcie perforowanej.

Pomiar cech sygnałów diagnostycznych odbywa się, poprzez stacjonarne złącza 
diagnostyczne:

o umieszczone na pokładzie (np. złącza kontroli silników);

s poszczególnych bloków (np. złącza kontroli systemu automatycznego stero
wania).

Natomiast zadaniem zestawów obiektywnej kontroli jest odtworzenie i ana
liza informacji zarejestrowanych na taśmie magnetycznej pokładowego rejestratora 
parametrów lotu. Celem tego działania jest uzyskanie odpowiednich wykresów 
umożliwiających:

o kontrolę i ocenę pilotażu podczas lotu;

8 określenie zdarzeń związanych z przekroczeniem ograniczeń eksploatacyjnych 
ustalonych dla danego typu samolotu;

e kontrolę działania układów i wyposażenia samolotu.



Zestawy te, w komplecie z aparaturą odtwarzania i wprowadzania informacji, 
mogą też w szczególnych przypadkach służyć do ustalenia obiektywnych przyczyn 
wypadków lotniczych.

Trzeci poziom obsługiwania to zakłady remontowe, gdzie organizuje się diagno
zowanie stanu technicznego zdemontowanych bloków za pomocą specjalizowanych 
urządzeń diagnostycznych z rozwiniętym wyposażeniem programowym.
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3. Opis pokładow ego podsystem u kontroli i ostrzegania załogi

W lotnictwie wojskowym szczególny nacisk kładzie się na podniesienie efek
tywności eksploatacyjnej SP charakteryzującą się:
maksymalną autonomicznością tzn. niezależnością od łatwych do zniszcze
nia w warunkach bojowych naziemnych systemów diagnozujących, minimalną 
pracochłonnością przygotowania do powtórnego wylotu, krótkim czasem loka
lizacji i usuwania niezdatności, możliwością szybkiego przeszkolenia personelu 
obsługującego itp.

Określonym wyżej wymaganiom mogą sprostać jedynie PSD, będące integralną 
częścią diagnozowanego obiektu, wyposażone w bogaty zestaw środków diagno
stycznych, wypracowujące diagnozy w czasie rzeczywistym, charakteryzujące się 
automatycznym działaniem oraz modułową konstrukcją. Dlatego też, dalsza ana
liza dotyczyc będzie pokładowego podsystemu diagnozującego, 3, w szczególności 
zintegrowanego podsystemu kontroli i ostrzegania załogi o nazwie ’’E K R AN ”.

System ”EKRAN ”  [4] przeznaczony jest do automatycznej kontroli sdatności 
diagnozowanego obiektu, tzn. wszystkich systemów urządzeń i instalacji samo
lotu MIG--29. Umożliwia zbieranie, obróbkę, zobrazowanie i rejestrację sygnałów 
niosących informację o niezdatnościach wypracowywanych przez autonomiczne 
układy samokontroli oraz czujniki pokładowych systemów, urządzeń i instalacji. 
Wyróżnia się następujące zakresy pracy:

a zakres kontroli naziemnej (KN) -  zadaniem systemu jest organizacja procesu 
kontroli i badania stanu W P z wykorzystaniem AUS, opracowanie uzyska
nej informacji i jej rejestrację z jednoczesnym przedstawieniem operatorowi 
wyników opisujących stan poszczególnych systemów, urządzeń i instalacji 
wchodzących w skład WP;

* zakres kontroli w locie (KL) -  zadaniem systemu jest dozorowanie, które 
polega na cyklicznej kontroli zdatnośd WP, rejestracji i bieżącej sygnalizacji 
jej wyników załodze;

• zakres tworzenia dokumentacji o zaistniałych niezdatnościach podczas lotu 
(D) -  zadaniem systemu jest rejestracja tuż po wylądowaniu na taśmie-
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nośniku, informacji o niezdatnościach powstałych podczas lotu z zachowa
niem kolejności ich wystąpienia, podając numer i czas wystąpienia danej 
niezdatności.

Schemat funkcjonalny systemu ”EKRAN” przedstawiono na rys.2. System 
ten konstrukcyjnie składa się z dwóch modułów: sterownika (przedstawionego na 
rys.3) i urządzenia zobrazowania informacji (przedstawionego na rys.4). Podstawę 
systemu stanowi sterownik będący specjalizowanym komputerem cyfrowym. Jego 
działanie opisuje program umieszczony w pamięci programu. Zgodnie z tym pro
gramem sterownik:

a analizuje sygnały otrzymywane z AUS wyposażenia pokładowego; 

s określa priorytet powstałych w czasie lotu niezdatności;
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• gromadzi, przechowuje i wyprowadza na ekran urządzenia zobrazowania in
formacje o powstałych niezdatnościach w kolejności określonej przez algo
rytm pracy systemu;

wypracowuje sygnały uaktywniające AUS kontrolowanych systemów pok
ładowych oraz steruje pracą urządzenia zobrazowania;

• umożliwia wykonanie samokontroli;

• realizuje algorytmy poszczególnych zakresów kontroli.

Wypracowana decyzja -  diagnoza, przekazywana jest za pomocą urządzenia 
zobrazowania informacji, tzn. specjalnej drukarki, w której drukowanie polega 
na elektroerozji warstwy metalizowanej napylonej na przezroczystą folię -  nośnik, 
przypominającą błonę fotograficzną. Wyprowadzana informacja może mieć postać:

• tekstów -  informacji o niezdatnych systemach, urządzeniach
i instalacjach;

• instrukcji -  informacji opisujących czynności, jakie musi wyko
nać operator w zakresie KN; 

o komunikatów -  informacji o realizowanym zakresie; 
e zbioru cyfr -  tworzących kadry informacyjne w zakresie D (nu

mery i czasy wystąpienia niezdatności).

Podstawowe dane techniczne:

a układ pomiarowy umożliwia zbieranie maksymalnie 109 wejściowych sy
gnałów diagnostycznych podawanych w postaci sygnałów binarnych oraz 
maksymalnie 128 wejściowych sygnałów diagnostycznych przesyłanych sze
regowo w postaci słów 32-bitowych;

• sterownik generuje 22 sygnały sterujące wysyłane w postaci sygnałów binar
nych do obiektu diagnozowania;

• maksymalnie można uzyskać do 256 kadrów informacji -  diagnoz;

• w zakresie KN czas trwania pełnego cyklu kontroli zdatności wynosi 8 -f 10 
min;

• pojemność pamięci programu i danych -  72000 bitów;

» w zakresie D rejestrowane są ostatnie 64 niezdatności;

• podstawowe parametry kadru zobrazowywanej informacji:
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wymiary kadru -  39 X 24 mm;
ilość linii informacji -  4;
liczba znaków w linii -  8;
wysokość znaku . -  4 mm;

• jednocześnie można zobrazować jedno zdarzenie;

• napięcie zasilania 18 4- 31 V z sieci pokładowej przy poborze mocy nie 
przekraczającym 100 W;

System ”EKRAN” wyposażony jest w autonomiczny układ samodiagnozujący, 
który zapewnia określenie jego stanu. Samokontrola sytemu trwa około 15 sekund, 
a rozpoczyna się z chwilą rozpoczęcia pracy.

System ”EKRAN” bada stan:

• systemu sygnalizacji o pożarze;

• automatu regulacji sterowania;

o urządzenia automatycznej kontroli zespołu napędowego;

• urządzenia aktywnej odpowiedzi; 

e urządzenia ostrzegawczego;

• pokładowej radiolini;

• systemu zasilania anten;

• systemu automatycznego sterowania;

o systemu sygnałów ograniczających;

• przyrządu pilotażowo-nawigacyjnego; 

s syntezatora mowy;

® pałiwomierza-przepływomierza;

® systemu sygnalizacji świetlnej;

® radiokompasu; 

a radiowysokościomierza;

® zintegrowanego systemu nawigacyjno-celowniczego;

« stacji radiolokacyjnej;

® radiostacji pokładowej.
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4. Podsum owanie

System ’’EKRAN” wydaje ocenę jakościową badanych systemów, urządzeń i 
instalacji, gdyż jak większość obiektów technicznych (a zwłaszcza obiektów cyfro
wych) wyróżnia dwie klasy stanów: stan zdatności i stan niezdatności. Jest to 
klasyczne podejście stosowane do tej pory w diagnostyce. Posługiwanie się logiką 
dwuwartościową w procesie diagnozowania prowadzi do powstania pewnego ” za
pasu” informacji diagnostycznej, który nie jest wykorzystywany. Uzyskiwana przy 
takim podejściu informacja diagnostyczna nie zawsze jest wystarczająca do wy
powiedzenia się o stanie obiektu. Nie uwzględnia się tu bowiem czasu starzenia 
(zużywania), który stanowi ważną część pełnego okresu eksploatacji. Również roz
regulowania, rozstrojenia, zaniżenia wartości parametrów, możliwe do usunięcia 
drogą prostych regulacji, przy dwuwartościowej oceme stanów trudno jednoznacz
nie zaklasyfikować do klasy stanów zdatności bądź niezdatności [5]. Wydaje się 
zatem celowym wprowadzenie trzeciego stanu.

W dwustanowych modelach diagnostycznych ilość informacji określa zależność:

1(B) =  [bitów].

Korzystając z zależności:

lo8o * =  loS6 x >log6a

otrzymujemy, że:
log3 x =  0.63 log2 x , 

ltrit =  1.585bita .

Z powyższych rozważań wynika, że elementarny sygnał trójkowy (trinit) do
starcza 1.585 razy więcej informacji od ełementarego sygnału binarnego (binita).

W celu uzyskania informacji diagnostycznej zbliżonej do maksymalnej, zbio
rów klas stanów niezawodnościowych można uszczegółowić, wprowadzając kolejne 
klasy stanów. W szczególności, w celu uzyskania dodatkowej informacji diagno
stycznej dotyczącej starzenia (zużywania), rozregulowań, rozstrojeń, wprowadzić 
można trzecią klasę stanów -  klasę stanów niepełnej zdatności.

Rezultatem wprowadzenia trójwartościowej klasyfikacji stanów jest to, że dany 
obiekt może znajdować się w jednej z trzech klas stanów: ” 2” -  w klasie sta
nów zdatności, ” 1” -  w klasie stanów niepełnej zdatności i ” 0” -  w klasie stanów 
niezdatności. W klasie stanów zdatności obiekt zachowuje pełną zdolność do wy
konywania zadań zgodnie z przeznaczeniem. W klasie stanów niepełnej zdatności 
obiekt jest zdolny do wykonywania zadań w ograniczonym zakresie. Jest to stan
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przeduszkodzeniowy. W  klasie stanów niezdatności obiekt nie jest zdolny do wy
konywania swoich zadań.

Ilustrację klas stanów obiektu typu urządzenie techniczne długotrwałego 
użytku przedstawiono na rys.5.
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Rys. 5. Ilustracja klas stanów urządzeń wyposażenia pokładowego

Już z tego rysunku, bez szczegółowej analizy widać, jak istotną informację 
diagnostyczną można uzyskać, wprowadzając trzecią klasę stanów diagnostycznych
-  klasę stanów niepełnej zdatności. ,

Należy zatem, wprowadzić ciągle kontrolowanie stanu obiektu. Rozpozna
nie każdego z występujących stanów powinno wymusić określoną działalność 
eksplbatacyjną. Jeśli rozpoznanym stanem będzie stan niepełnej zdatności, na
leży przeprowadzić profilaktyczne obsługiwanie techniczne po wykonaniu którego, 
obiekt przejdzie do stanu zdatności.

Nie przeprowadzenie profilaktycznego obsługiwania technicznego spowoduje 
dalsze pogarszanie parametrów obiektu i w rezultacie prowadzić będzie do przejścia 
obiektu w stan niezdatności. Wystąpienie stanu niezdatności oznacza konieczność 
poddania obiektu naprawie lub remontowi.

Z przeprowadzonych rozważań wynika, że dzięki uzyskanej przez wprowadzenie 
trzeciego stanu dodatkowej informacji diagnostycznej możliwe jest prognozowanie 
stanu, a wykonując profilaktyczne obsługi techniczne dwukrotnie zwiększyć war
tość przeciętną czasu poprawnego działania wyposażenia pokładowego.
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1. Wstęp

Koncepcja modułowego samolotu2 powstała w wyniku analizy kosztów, jakich 
wymaga program budowy nowego statku powietrznego. Z praktyki wiadomo, że 
najdroższe i najbardziej energochłonne są badania aerodynamiczne. Ich wartość 
sięga od około 30% do 50% całego programu do momentu odbycia pierwszego lotu 
bez certyfikacji.

Modułowy samolot może łączyć w sobie różne elementy wymienne, nadające 
się do budowy innej wersji. Idea jest prosta: chodzi o to, aby można było ” wziąć” 
gotowe, obliczone i sprawdzone już elementy i "włożyć” je lub "złożyć” z nich nowy 
przeznaczony do innych zadań samolot. Interesujące nas części — moduły, takie 
jak silniki, uchwyty pod silniki, podwozie, usterzenia poziome i pionowe, skrzydło 

wykonujemy raz, pamiętając o tym aby nadawały się one do różnych typów 
konstruowanych samolotów. Inne w takim układzie są: kadłub, oprzyrządowanie, 
wyposażenie samolotu w urządzenia elektroniczne, uzbrojenie (wersja szturmowa) 
itd. i

Następnie,  ̂realizując kolejne typy samolotów wykonujemy już tylko badania 
kadłuba i całej struktury po złożeniu.

Przyjęcie takich założeń ma na celu zminimalizowanie kosztów wytwarzania 
samolotu oraz umożliwiente szybkiego zorganizowania produkcji w systemie koo
peracyjnym. Daje również możliwość stałego rozwoju technicznego samolotu w 
miarę pojawienia się nowych wymagań i możliwości jego wykorzystania.

Samolot modułowy może być napędzany silnikami turbośmigłowymi lub odrzu
towymi. Należy podkreślić, że osiągi wariantów z napędem odrzutowym są wy
raźnie lepsze od wariantu turbośmigłowego, ale trzeba jednak liczyć się z pogor
szeniem parametrów ekonomicznych z powodu większego zużycia paliwa w lotach 
na małych wysokościach. Program przewiduje budowę samolotu w następujących 
wersjach:

'Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji “Mechanika w Lotnictwie”
Rysunki zamieszczono na końcu pracy
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1. szturmowej pola walki;

2. wielozadaniowej, która może mieć jeszcze odmiany tj. samolot dyspozycyjny
i samolot wczesnego ostrzegania. W sumie jeden program daje możliwość 
wykonania sześciu typów statków powietrznych o różnych możliwościach i 
parametrach ekonomiczno -  eksploatacyjnych.

2. Samolot pola walki

Samolot pola walki to wielozadaniowy samolot bojowy przystosowany do 
działań w trudnych warunkach atmosferycznych i z lotnisk o nieprzygotowanej 
nawierzchni. Przeznaczony jest do bezpośredniego wsparcia własnych wojsk na 
polu walki.

2.1. Elementy wspólne (moduły)

• silniki

— odrzutowe -  umieszczone z tyłu kadłuba na wysięgnikach, owiewki sil
ników dodatkowo opancerzone;

— turbośmigłowe -  umieszczone na wysięgnikowych pylonach skrzyd
łowych;

• skrzydło

— o określonej doskonałości aerodynamicznej, o stosunkowo dużym wydłu
żeniu, inne dla różnych wersji silnikowych. W dwóch przypadkach 
skrzydło takie same jak w wersji wielozadaniowej, tylko opancerzone 
od spodu pancerzem z płytek kompozytowych;

• podwozie

— przystosowane do lądowania na lotniskach improwizowanych, umoż
liwiające awaryjne grawitacyjne wypuszczenie, w przypadku awarii in
stalacji. Dla dwóch wersji silnikowych identyczne;

e wysięgniki (pylony)

— w wersji turboodrzutowej są wkomponowane w strukturę kadłuba;
— w wersji turbośmigłowej są wkomponowane w strukturę skrzydła;
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usterzenie poziome i pionowe

-  w wersji turboodrzutowej -  klasyczne, dodatkowo wzmocnione;
-  w wersji turbośmigłowej -  typu T, co jest konsekwencją przyjętego 

układu silników, dodatkowo wzmocnione;

instalacje elektryczne, hydrauliczne, pneumatyczne

-  podobne dostosowane do światowych standartów i parametrów użyt
kowych, instalacje w rejonach narażonych na uszkodzenia są zdwojone.

Elementy różne 

kadłub

-  nieciśnieniowy, silnie opancerzony pancerzem wielowarstwowym cera
miczno -  metalowym; w rejonie kabiny pilota i operatora, opan
cerzony również od dołu płytkami kompozytowymi, kąty pochylenia 
burt dobrane tak, aby zmniejszyć prawdopodobieństwo trafienia po
ciskiem wystrzelonym z ziemi; sposób kształtowania zewnętrznej bryły 
kadłuba (zastosowanie powierzchni i linii nierównoleglych) może mieć 
korzystniejszy wpływ na zmniejszenie echa radarowego. W środko
wej części kadłuba przewiduje się umieszczenie zbiornika paliwowego 
z samozasklepiającą się wykładziną. Kabina załogi hermetyzowana.

wyposażenie:

-  instalacje silnikowe w zależności od zastosowanego rodzaju napędu,
-  instalacja tlenowa dla pilotów,
-  fotele wyrzucane dla członków załogi,
-  systemy celownicze, ostrzegawcze -  wersja szturmowa,
-  urządzenia do patrolowania, wykrywania i niszczenia celów nawodnych

i podwodnych — wersja morska,
-  zasobniki do wykonywania akcji ratunkowych, zrzutów zaopatrzenio

wych i dywersyjnych,
-  uzbrojenie:

* bomby lotnicze o zróżnicowanym wagomiarze (od 50 do 500kg),
* wyrzutnie niekierowanych pocisków rakietowych,
* rakiety kierowane,
* zasobniki z karabinami maszynowymi,
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* obrotowa wieżyczka z szybkostrzelnym, zdwojonym karabinem ma
szynowym.

Łączna masa zabieranych środków bojowych wynosi ód 2000 do 2500 kg.

3. Samolot wielozadaniowy

Samolot wielozadaniowy to samolot z kadłubem hermetycznym o przekroju 
kołowym. Przystosowany do działań w trudnych warunkach atmosferycznych i 
z lotnisk o nieprzygotowanej nawierzchni. W zależności od wyposażenia można 
uzyskać następujące warianty: samolot dyspozycyjny (pasażerski), towarowy, 
ewakuacyjno-sanitarny, wczesnego ostrzegania i rozpoznania elektronicznego.

3.1. Elementy wspólne (moduły)

• silniki -  jak w samolocie szturmowym, obudowy silników bez dodatkowego 
opancerzenia;

• skrzydło -  jak w samolocie szturmowym, tylko bez opancerzenia (jest ono 
lżejsze);

• podwozie -  jak w samolocie szturmowym;

• wysięgniki -  jak w samolocie szturmowym;

• usterzenie poziome i pionowe -  jak w samolocie szturmowym.

3.2. Elementy różne (moduły)

• Kadłub o konstrukcji klasycznej (duralowej), półskorupowej; kabina pasa
żerska i kabina pilotów hermetyczna. W  wersji dyspozycyjnej mieści 8-r9 
pasażerów oraz dwóch członków załogi. W wersji rozpoznania elektronicz
nego mieści 2 członków załogi (pilotów), 2 operatorów sprzętu elektronicz
nego i dowódcę. W  wersji sanitarnej mieści 2 członków załogi, 2 osoby per
sonelu medycznego, 3 chorych leżących, 2 chorych siedzących.

Wersja rozpoznania elektronicznego może być wyposażona w antenę radarową 
umseszczoną nad kadłubem (antena obrotowa), w dziobowej części kadłuba lub na 
stateczniku pionowym;
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• wyposażenie:

-  instalacje silnikowe i elementy do jej sterowania w zależności od zasta- 
sowanego rodzaju napędu,

-  wyposażenie wnętrza, siedziska dla pasażerów, izolacja cieplna,.instala
cja WC, oświetlenie wnętrza,

-  instalacja tlenowa dla pilotów,
-  awaryjna instalacja tlenowa dla pasażerów,
-  osprzęt elektroniczny urządzeń wczesnego ostrzegania (wersja AWACS),
-  osprzęt medyczny (wersja ewakuacyjno-sanitarna),
-  uzbrojenie (w wersji patrolowej i AWACS):

* wyrzutnie flar,
* wyrzutnie rakiet niekierowanych,
* rakiety samonaprowadzające (do utrzymania uzbrojenia potrzebne 

są belki podskrzydłowe).

Wadą koncepcji modułowej jest niemożność uzyskania samolotów o różnej wiel
kości (ograniczenia wprowadzają: powierzchnia nośna płata i moc silników). Utru
dnienie stanowi konieczność dokładnego przemyślenia całego programu w celu ma
ksymalnego wykorzystania różnych konstruowanych samolotów.
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Rys. 2.
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R ys. 3.
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R ys. 5.
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Rys. 6.
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Rys. 7.
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M E C H A N I K A  
W  LO TNICTW IE

SYM U LACJA N U M ERYCZN A P R A C Y  LOTNICZEGO, 
TŁOKOW EGO ZESPOŁU N APĘD O W EG O , O RAZ OCENA JEGO 

P R A C Y  N A PODSTAW IE A N A LIZY  H ARM ON ICZN EJ PO ZIO M U
D R G A Ń 1

L u c y n a  P y z ik

Wyższa Szkoła Pedagogiczna, Rzeszów

W ie sław  So b ie r a j

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

Opracowano metodykę symulacji numerycznej poprawnej pracy lotniczego 
silnika tłokowego, oraz symulację pracy silnika z różnymi rodzajami uste
rek. Opracowana metoda może ograniczyć zakres i częstotliwość przeglądów 
okresowych i wpłynąć na wydłużenie okresu międzynaprawczego. Pozwala 
na zmniejszenie kosztów eksploatacji, zmniejsza liczbę napraw, umożliwia 
bezpośrednią kontrolę przez pilota stanu technicznego zespołu napędowego. 
W  pracy rozpatrywano następujące problemy:
-  analizę objawów wadliwej pracy zespołu napędowego ze względu na ich 
przyczyny i wpływ na widmo drgań,
-  numeryczną symulację poprawnej i wadliwej pracy zespołu napędowego,
-  numeryczną symulację widma drgań lotniczego silnika tłokowego typu ’’ bo
kser” dla węzłów zamocowania silnika.

1. Wprowadzenie

Jedna z metod oceny stanu technicznego lotniczego, tłokowego zespołu napę
dowego może polegać na porównaniu widma drgań uzyskanego przez pomiar i 
analizę przyspieszeń w węzłach mocowania silnika z symulowanym numerycznym 
wzorcem jego poprawnej pracy. Jest to metoda umożliwiająca ocenę stanu tech
nicznego zespołu napędowego nie tylko okresowo przez diagnostyka na ziemi, ale 
również bieżącą kontrolę przez pilota w czasie lotu. Wykorzystując komputer pok
ładowy pilot może nawet ustalić rodzaj i miejsce uszkodzenia. Metoda ta dla 
ustalenia usterki silnika nie wymaga ingerencji w jego wnętrze, wystarcza pomiar 
poziomu i widma drgań w węzłach mocowania silnika.

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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2. A n a liz a  d rg a ń  ze sp o łu  n apędow ego zam oco w an eg o  n a  p ła to w cu

Aby przeprowadzić analizę drgań zespołu napędowego zamocowanego na 
płatowcu należy wyprowadzić równania ruchu tego zespołu. W  naszych rozwa
żaniach zespół napędowy traktowany jest jako bryła sztywna, zamocowana na 
podatnych podporach. Schemat zespołu płatowiec-silnik przedstawia rysunek 1.

Równania ruchu zespołu napędowego zamocowanego na płatowcu wyprowa
dzone są w oparciu o metodę Lagrange’a II rodzaju i mają następującą postać 
[11]:

ft n n n

m N ^ T  + Y kxiXT +  Y cxi i T  + zN ikxidT  + Y zN icxiÓT = 0 ,
«=i «=i ;=i <=i 
n  n  n  n

rnN*T +  Y k" zr  +  Y 1 Cz' zt ~  +  Y /  x Nic*i®T =  0 >
«= l »=1 t'=l t= l 

n n n n

+  Y j Zfł,kxiXT +  Y / ZN' Cxt'ŻT — Y j  XN<kziZT +  Y l  X V|. CxjŻT -(- 
'=1  1=1 «'=1 .'=1

=  o .
*=1 t= l i= l  i= l

(2.1)
n  ti n  n

m »VT + Y kviVx + Y  cviVT -  Y zNikvilpT + Y zm cyi(PT +
*=1 »=1 t=l *=1 
** n

+ Y , XN,kV*̂ T +  Y  XXiCVii,T =  0 >
*=1 *=1

Rys. 1, Schemat zespołu płatowiec-silnik
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Inx'Pt ~ Y l zNikyiyT +  Y L zNicyiyT +  ( Y l ZN,cy' +  E ^ . - ^ O ^ r  +

» = 1  i= l  i= l  j= l  
n n n

( E  Z N i  k V '  ^  E  * » ' )  —  2 3  k y i & p  —
<=1 i=l i=l 
n

Z N i X N i Cy i i * T  =  ® >
t= 1

^  n
+  z 2 x NikyiyT +  J 2 x m cyiyT ~  E x m zJfikyi<Pr ~  Y l x Nizm cyi<fiT +  

'=1 «'=i i=i ,=i

+ ( X > * A «  +  E  y l ik^ T +  ( I > L < v  +  E  4 , c* < )4  =  o .
*=1 s=l i= l r=l
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2.1. Równania statycznych odkształceń układu

Wstępne odkształcenia statyczne zawieszenia wykorzystano jako warunki 
początkowe do dynamicznej symulacji drgań zespołu napędowego.

Schemat obciążeń statycznych przedstawia rysunek 2.

Równania równowagi statycznej wyprowadzono w oparciu o aparat mechaniki



klasycznej. Równania te mają postać [10]:

n w
XTi y  "I" @Ts y   ̂z wi^xsi — X Tl , 

i= l i=1 
n  n  n

VT, Y /  ky*1 ~ ‘■Pt, Y j ztnky’i Yu x Ni^ysi = YTt , 
,'=1 t=l t'=l
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Z T ,  Y ,  z a i ~  T Y j X N i ^ z a i  — Z T t » (2-2)
i= l  i= l

n n w n

- * ■ . ! > » * *  +  -  ~ ^ t. i«=i i=i t=i »=i 
n n n n

“” Z T5 X N ik ***  +  *^Ts X /  Z N ik x s i  +  x2N i ^ z s i +  S  Z N i ^ x s i )  =  ^ T s  »
i=l *=1 t=l «=1 

n n n n

V t , X y  X  N i k y s t +  y l a ^ x s i ^  ~  'P t m ' Y /  X N i Z N i —  ^ T a  '
t=l t=l »=1 «=1

2.2. R ów nania dynam icznej rów now agi zespołu  napędow ego

Wytwarzane przez zespół napędowy siły i momenty powodują ruch wymuszony 
układu. W  rozpatrywanym przypadku przebiegi sił i momentów wytwarzanych 
przez silnik odwzorowano przebiegami opisanymi za pom ocą szeregów Fouriera. 

Równania ruchu wymuszonego przyjmują postać [10]:

n n n n
TTljlfX T  -f* ^  ̂k x j X T  +   ̂C x iŻ t  “ł“ ^  v ^ v ZN i ~  ’

*=1 f=r 1 t=l t=l
n n n n

TfljfZp +  y   ̂kzi Zr *ł* y   ̂C-zî T ^ X Nî Zt̂ T “ł“ ^ ^X Nî zî T =  ’ 
i= l «=1 i= l t=l 
n n n n

^ N y ^ T  +  Z N i ^ * i X T  +  ^ 2 Z N i C^ i X T  *“  ^ 2 X N i ^ z i Z T  +  5 3  X  N i C^ Z T  +  
t=l t=l t=l i= l 

7i n n n

+ ^ 2 ZNi^xi^ T  +  ^  ZNiCxi)^T = ,
t=l «=1 t=l »=1

m N V t  +  J 2  k y i V T  +  I Z c v i V T  ~  Y l z m k v i lP T  +  J 2 z N i c y iV ,T  +  
i=l t=l 1=1 i=i

(2 .3 )

Ni^yi^T 'Y lXtf*Cy'^T ~  > 
»=1 i=l
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><• Ti n n,

^Nz'fr ~ £ * „ , * * *  +  5 3  ZN,CyiVT +  ( T .  z lr.- °yi +  5Z  yl>Cz')vT  +
i—1 t=l 1=1 1=1

/ "  - " 2 \ H 
+  (5 3  Z N i  k V< +  53  y N i k » )  V t  ~  1 Z  Z » i  X N i  k V ^ T  -

1=1 1=1 ! = 1
n

' 5 3  Z N i X N \ Cy i 'i ) T  =  L t  i 
1 = 1

^ N z ^ T  +  5 3  XN,kyiVT +  5 3  XN,CyiVT ~  53  XN,ZN,kyiV>T —  53  X N i Z N , Cy i <p T  +  
i=l «=1 1=1 i= 1

+ Q C  +  53  +  ( 5 3 4 . ^ -  +  5 Z y2NiCxi)^T  =  -^r • 
*=1 i= l  i= l  i= l

2.3. M etodyka rozwiązywania równań

Wszystkie równania rozwiązano za pomocą metody Rungego-Kutty IV ro
dzaju. Klasa metod Rungego-Kutty jest zdefiniowana przez rodzinę funkcji #  o 
postaci [2]:

r
$ (x ,y ,h )  =  5 3  Cih ,

*=1
(2-4)

h  =  ki(x, y, h) =  f ( x  +  h J 2 b ij,y  +  h J 2  M i )
i= i j=i

dla » =  l ,2 ,.. . ,r  ,

zależnych parametrycznie od wielkości c,-, 6,j, dla i , j  =  1,2,...,r . Jeżeli wszystkie 
6tj  =  0 dla j  >  i, gdy i =  1,2, ...,r, to równanie definiujące wielkość ki (przy 
ustalonych x i y) redukują się do postaci:

«'-i «'-i
ki =  / ( *  +  h 5 3  bij, y +  A 5 3  bHki )  * =  1,2,..., r . (2.5)

j= i i=x

Stanowią więc układ zależności rekurencyjnych, liniowych ze względu na kolejne 
ki. Podstawiając za <£ funkcję:

4

$ (x, y, h) =  5 3  Ciki(x, y, h) ,  (2.6)
«=1
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gdzie ki są określone wzorem (2.5), dostajemy dla j  — 0,1,2,3 następujące 
warunki na szukane współczynniki metody Rungego-Kutty:

0j<ft(z,y;O) d3kj (x ,y ;0) 1 t f f  , .

dhi dhj j  + i dxi

Przykładowo, dla j  =  0 jest to równość:

4

■=i

Uwzględniając pozostałe warunki i przyjmując następujące wielkości pomocnicze:

O l =  &21 » a 3 =  &32 > «2  =  &31 +  fl3  1

O e  =  643 ,  a s  =  642 ,  a 4 =  b. u  +  05 +  0 6  ,

otrzymujemy układ równań nieliniowych o postaci:

C l  +  C2 +  C 3 +  C4 =  1  ,

1
C 2f l l  +  0302 + '  C4«4  =  —  ,

C2<»1 +  c 3 a ?  +  C4 a \  =  ^  ,

C30i03 +  C4(0 i05 +  02 +  0206) = -  , (2.8)

C2« f  +  c3af +  c4a| =  i  ,

C30x0203 +  0404(0105 +  0206) =  -  ,

-L X n1n~\ —030*03 +  04(0*05 +  o^oe) =  —  ,
1

04010305 =  —  .

Rozwiązanie tego układu w ogólnym przypadku jest trudne. Najczęściej rozważa 
śię jednoparametrowę rodzinę rozwiązań takich, że:

1 2 - a  o
ci =  C4 =  -  , c’  =  —  • c3 = 3  >

o r a z :

O l = 0 2 = - ,  =  a< =  1 >
O5 =  1 — O , 06 =  0 .
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Łatwo sprawdzić przez podst wienie, że dla dowolnego a ^  0 wielkości te spełniają 
układ (2.7). W  szczególności, kładąc a =  1, otrzymujemy tzw. klasyczną metodę 
Rungego-Kutty, czyli metodę czwartego rzędu określoną wzorami:

£ (x , y; h) -  \{ki +  2k2 +  2k3 +  k4) ,O
h  =  f ( x ,  y) ,
k2 =  f { x  +  0.5h, y +  0.5/ifci), (2.9)
k3 =  /(a: +  0.5h, y +  0.5hk2) , 
ki =  / ( x  +  h, y +  AA3) .

3. P r z y k ła d  n u m e ry c z n e j s y m u la c ji d rg a ń  w y tw a rz a n y c h  p rz e z  z e sp ó ł

n a p ę d o w y

Wykorzystując zależności przedstawione w rozdziale 2 i schemat zamocowa
nia silnika, przedstawiony na rys.l, opracowano algorytm obliczeń umożliwiający 
wyznaczenie przemieszczeń, a następnie przyspieszeń występujących w węzłach 
mocowania silnika na płatowcu.

Przykładow e obliczenia przeprowadzono dla silnika PZL-F6 Franklin z prze- 
ciwsobnie ustawionymi cylindrami (typu bokser) produkowanego w PZL WSK 
Rzeszów (zamocowanego na płatowcu samolotu PZL-M26 ’’ ISKIERKA” [4]).

Równania (2.1) rozwiązujemy metodą Rungego-Kutty IV rzędu ze śledzeniem 
błędu (wg. Toolbox Numeric Methods) [1]. W wyniku rozwiązania tych rów
nań otrzymujemy przemieszczenia w węzłach zamocowania silnika. Przy pomocy 
programu różniczkującego przemieszczenia obliczamy przyspieszenia.

Przeprowadzone obliczenia testujące umożliwiają przede wszystkim wyznacze
nie stopni swobody, będących najlepszymi nośnikami informacji diagnostycznej, a 
tym samym przyspieszeń liniowych i kątowych, które mogą być najefektywniej wy
korzystane do oceny stanu technicznego zespołu napędowego. Rozpatrując spek- 
togramy amplitud i kątów przesunięć fazowych dla przyspieszeń wokół i wzdłuż 
osi przyjętego układu współrzędnych silnika dobrego i silnika z przestawionym lub 
przesuniętym zapłonem można stwierdzić, że do oceny stanu technicznego zespołu 
napędowego należy wykorzystać (dla silnika z przeciwsobnymi cylindrami) przy
spieszenia kątowe wokół osi 0X  i osi OZ oraz przyspieszenia wzdłuż osi 0Y. 
Wniosek powyższy jest zgodny z fizyczną interpretacją zjawisk zachodzących w 
rozpatrywanym silniku typu ”bokser” .

Przeprowadzono również obliczenia dla silnika sprawnego (dobrego), oraz po 
wyłączeniu z pracy jednego z cylindrów.

Wnioski, które można wyciągnąć na podstawie analizy spektogramów przy- 
spieszczeń (rys.3 -r 11) przedstawiamy poniżej.
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Przyspieszenia wzdlUż o «  Y 
Amplitudy

o -ta  harmoniczne

silnik
dobry

wyleczony
1-cylinder

2 - cylinder

3-cyiinder

Kęty fazow a

siln'k
dobry

wyłączony 
1 -cylinder

2 -cylinder

3 -cylinder

R ys. 3.
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P rzysp ieszen ia  wzdftiż osi Y 
Amplitudy

silnik
dobry

MEM wyuczony
4-cylinder

5-cylinder

6-cylinder

B i  silnik 
'dobry

wyuczony
4-cylinder

5-cylinder

6-cylinder
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R ys. 4.
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P rzyspieszen ia w o k o f  osi X 
Amplitudy

silnik
dobry

wytoczony 
1 -cylinder

2-cylinder

3 - cylinder

K«^ty fa z o w a

n a  silnik 
dobry

wyfączony 
1 -cylinder

2 -cylinder

3 -cylinder

Rys. 5.
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P rzyspieszen ia  w ok ó ł' o s i  X 
Amplitudy

nVs«a]_____________________ _

500

200

0 1 2 3 4 5 6

Kąty fazowe haTOOOic™

silnik

dobry
wyfączony
4 -cylinder

5-cylmder

6-cylinder

asaa silnik 
dbbry.

IH wyleczony
4-cylinder

5 -cylinder

6-cyiihder
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P rzyspieszen ia  wok<Sr os i Z  
Amplitudy

nVs*s]______ __ __________________

0 1 2  3 4 5  6

r r -ta  horrnontczna

silnik
dobry

wyleczony 
1 -cylinder

2-cylinder

3-cylinder

Kąty fazowe

90
81
72
63
54
45
36
27

18
9
0

-9
-1 8
-2 7

-3 6
-4 5
-54
-6 3

-7 2
-81
-9 0

0 1 2  3 4 5 6

silnik
dobry

wyfączony 
1 -cylinder

2-cylinder

3-cylinder

Rys. 7.
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P rzysp ieszen ia  w o k ó f o s i  Z 
Amplitudy

OSI silnik 
dobry

H H  wytoczony
4-cylinder

1
5-cylmder

6 - cylinder

n-ta harmoniczna

K ^ ty  fa z o w e

0 1 S 3 4~~  5 6

ESI silnik 
dobry

M  wysączony 
4 -cylinder

mm
5-cylnder

mm
6  -cylinder

Rys. 8.



L .P y z i k , W .S o b ie r a j

W chwili wyłażenia 1—szego lub 2-giego cylindra amplituda 3—ciej har
monicznej w kierunku osi Y  (rys.3) zmniejsza się o około 20% natomiast 
kąt przesunięcia fazowego 2-giej harmonicznej zmniejsza się o połowę. Kąt 
przesunięcia fazowego 6—tej harmonicznej przyjmuje wartość ujemną równą 
połowie wartości kąta przesunięcia fazowego silnika pracującego prawidłowo. 
Zmiana wartości amplitud wokół osi X  (rys.5) jest nieznaczna, natomiast kąt 
przesunięcia fazowego 4-tej harmonicznej zmniejsza się o około 50%. Ampli
tuda przyspieszeń wokół osi Z  (rys.7), 3-ciej harmonicznej wzrasta o około 
100% natomiast kąt przesunięcia fazowego 3-ciej harmonicznej zmniejsza się
0 60% a 5-tej harmonicznej zwiększa się o około 30%.

Wyłączenie z pracy 3-ciego cylindra spowoduje w kierunku osi Y  (rys.3) 
zmniejszenie kąta przesunięcia fazowego 5-tej harmonicznej o około 30% oraz 
zmniejszenie kąta przesunięcia fazowego 6-tej harmonicznej o około 100%. 
Wokół osi X  (rys.5) zwiększają się amplitudy przyspieszeń 3-ciej, 5-tej
1 6-tej harmonicznej o około 20%, przy czym kąty przesunięcia fazowego 
zmieniają się nieznacznie. Wokół osi Z (rys.7) amplituda 3-ciej harmonicz
nej wzrasta 2 krotnie.

Wyłączenie z pracy 4-tego cylindra spowoduje wzrost amplitudy przyspie
szeń wokół osi Z (rys.8) 3-ciej harmonicznej o 100% oraz zmniejszenie warto
ści kąta przesunięcia fazowego 5-tej harmonicznej o około 50%. Na spektro- 
gramie przyspieszeń wokół osi X  (rys.4) następuje zmiana znaku i wartości 
(o około 90%) kąta przesunięcia fazowego 4-tej harmonicznej. W  kierunku 
osi Y  (rys.4) amplituda przyspieszeń zmniejsza się o około 40%, natomiast 
kąt fazowy 6-tej harmonicznej przyjmuje tą samą wartość z przeciwnym 
znakiem.

Po wyłączeniu z pracy 6-tego cylindra wzrasta o około 70% wartość ampli
tudy 3-ciej harmonicznej przyspieszeń wokół osi Z (rys.8). W  kierunku 
osi Y  (rys.4) wzrasta wartość 1-szej i 3-ciej harmonicznej o około 30% oraz 
wartość kąta fazowego 6-tej harmonicznej zmniejsza się do wartości około 
10% wartości kąta przesunięcia fazowego silnika poprawnie pracującego.

Przestawienie zapłonu do kolejności pracy 1-2-3-4-5-6 powoduje, że warto
ść amplitudy przyspieszeń wokół osi Z (rys.11) 3-ciej harmonicznej wzrasta
2-krotnie, natomiast kąt przesunięcia fazowego zmniejsza się do zera. Jed
nocześnie wartość kąta przesunięcia fazowego 4-tej harmonicznej dla przy
spieszenia wokół osi X  (rys.10) przyjmuje 110% wartości silnika dobrego 
przy czym zmienia się znak na ujemny. W kierunku osi Y  (rys.9) zmienia 
się znak kąta przesunięcia fazowego 6-tej harmonicznej ale wartość pozo
staje ta sama. Kąt przesunięcia fazowego 2-giej harmonicznej zmniejsza
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Przyspieszenia wzdftjż osi 
Y -  & s p ! ! t u d y

EHH silnik 
dobry

H 3  1 - 2 - 3  
4 - 5 - 6

H U  zaplbn 1 
przes. o 3 0 °

858S zapłony
przes. o 3 0 °

wsp.spalania
0 .5

n-ta harmoniczna
K ą t y  f a z o  w ®

E2I3 silnik 
dobry

ma 1- 2-3
4 - 5 - 6

zapłbn 1 
przes. o 30°

zaptony 
przes. o 3 0 °

wsp.spalama
0.5

R ys. 9.
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Przyspiszenia wokór osi X 
Amplitudy

Kęty fazowe hamor*3™

—  silnik 
dobry

4 - 5 - 6

i m  zapfon 1
przes. o 3 0 °

E5S3 zaplbny
przes. o 3 0 °

V///A wsp.spalama
0.5

silnik 
dobry

1 - 2 - 3
4 - 5 - 6

im  zapłbn 1
przes. o 30°

zapfony 
przes. o 30°

V///A wsp.spalama
0.5

Rys. 10.
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P rzysp ieszen ia  w  oko*' os i 
Z -  Amplitudy
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łOO

silnik 
dobry

1 -2 -3
4 - 5 - 6

zapfon 1 
orzes. o 30

B88&8 zapfony
przes. o 30*

YóYA wsp.spalama 
0.5

3  4 5  6  

rr-ta harmoniczna

K ąty fazowo

ma silnik
dobry

H S  1 ~2~3
4 - 5 - 6

zapfon 1 
przes. o 3 0 °

zapfony 
przes. o 3 0 °

£223 wsp.spalama
0.5

R ys. 11.
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się 2-krotnie. Amplituda przyspieszeń 3-ciej harmonicznej zmniejsza się o 
połowę.

• Zmiana kąta wyprzedzenia zapłonu o 30° w pierwszym cylindrze nie powo
duje zmiany wartości przyspieszeń w żadnym kierunku ani wokół żadnej osi.

• Przyjmując współczynnik spalania 0.5 dla wszystkich cylindrów uzyskujemy 
zmniejszenie wartości kąta przesunięcia fazowego wokół osi X  (rys.10) 4-tej 
harmonicznej do około zera. W  kierunku osi Y  (rys.9) wartość kąta fazowego 
6-tej harmonicznej zmniejsza się o około 70%.

4. W ykorzystanie numerycznej symulacji pracy zespołu napędowego 
do oceny jego  stanu technicznego

Rys. 12. Przebieg przyspieszeń w kierunku osi Y mierzonych doświadczalnie

I

^W /ywW \/\A^

Rys. 13. Przebieg przyspieszeń w kierunku osi Z mierzonych doświadczalnie

0,024

Wykorzystanie numrycznej symulacji pracy zespołu napędowego do oceny jego 
stanu technicznego może polegać na porównaniu spektrogramów analizy harmo
nicznej obiektu rzeczywistego z jego numerycznym wzorcem poprawnej pracy. W 
celu przedstawienia poprawności rozwiązania problemu, wykorzystano uzyskane
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Rys. 14. Przebieg przemieszczeń i przyspieszeń w kierunku osi Z otrzymany w wyniku
symulacji numerycznej
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'i

Rys. 15. Przebieg przemieszczeń i przyspieszeń w kierunku osi Y  otrzymany w wyniku
symulacji numerycznej
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Prxytpbuenla w kierunku otl 
Ampttudy

1 sy m u la c ja  H 0 B  dane
n c m e ry c zn a  d o ś w ia d

rr-ta harmortkana

Xąły iax«w9

R ys. 16.
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przez M. Jeża w Instytucie Lotnictwa wyniki badań [3] i porównano je z numerycz
nym wzorcem pracy silnika.

Rysunek 12 przedstawia przebieg przyspieszeń w kierunku osi Y  mierzonych 
doświadczalnie przy warunkach eksploatacyjnych n =  2200 obr/min. Na rysunku 
13 pokazano przebieg przyspieszeń w kierunku osi Z. Pomiary wykonano wie
lokanałowym magnetofonem pomiarowym firmy Schlumberger typ Me nr 0230. 
Przebiegi przemieszczeń i przyspieszeń obliczonych w wyniku symulacji numerycz
nej przedstawiają rysunki 14 i 15.

Przeprowadzając analizę harmoniczną danych doświadczalnych (próbkowanie 
przebiegu przyspieszeń w przedziale 0-f 0.02 sek., co 0.0001 sek.) i wyników symu
lacji numerycznej, porównujemy wartości amplitud i kątów przesunięć fazowych. 
Wyniki tego porównania przedstawia rysunek 16.

Z porównania przebiegów przyspieszeń obliczonych numerycznie i wyznacz > 
nych doświadczalnie wynika, że uzyskane wyniki są zgodne. Uzyskane rezultaty 
pozwalają stwierdzić, że opracowana metodyka numerycznej symulacji pracy sil
nika jest poprawna, a wyniki są zgodne z doświadczeniem. .

5. W nioski ogólne

Przedstawioną metodę można wykorzystać w ocenie stanu technicznego lot
niczego zespołu napędowego, przy dowolnie rozmieszczonych węzłach zamocowa
nia na płatowcu oraz przy dowolnych rodzajach amortyzatorów. Metoda ta wy
maga określenia dla danego silnika oraz danego rodzaju mocowania wzorca nu
merycznego poprawnej pracy i wzorca numerycznego wszelkiego rodzaju wadliwej 
pracy. Gdy w pamięci komputera pokładowego znajdują się określone powyżej 
wzorce, komputer może porównać je z przebiegami rzeczywistych drgań zespołu 
napędowego, określając rodzaj usterki silnika podczas lotu czy w czasie prób na 
ziemi. Wykazano że nośnikiem informacji diagnostycznej jest przebieg przyśpie
szeń wokół osi X  i Z oraz w kierunku osi Y . Tak więc celowym jest montowanie 
czujników w tych kierunkach. W  pracy uwzględniono wymuszenia ruchu zespołu 
napędowego pochodzące jedynie od silnika. Dokładność tej metody w warunkach 
stacjonarnych przy obrotach nominalnych jest duża, co wynika z porównania ba
dań doświadczalnych i symulacji numerycznej.
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M E C H A N I K A  
W LOTNICTW IE

A N A L IZ A  W P Ł Y W U  A U T O P IL O T A  N A R U C H Y  W Ł A S N E  
Ś M IG Ł O W C A  J E D N O W IR N IK O W E G O 1

Z b ig n ie w  D ż y g a d ł o  

G r z e g o r z  K o w a l e c zk o

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. W stęp

Z wielu prac poświęconych dynamice ruchu śmigłowców wynika, że ruchy 
podłużne i boczne są wzajemnie sprzężone. Nie ma zgodności między auto 
rami co do wielkości tych sprzężeń. Określenie wielkości sprzężeń jest szczególnie 
istotne w przypadku stosowania w śmigłowcu systemu automatycznego sterowania. 
Prawa sterowania takiego systemu są określone, dla śmigłowców eksploatowanych 
w Polsce, w oparciu o rozdzielone równania ruchu. Z tego powodu silne wza
jemne sprzężenia między ruchami podłużnymi i bocznymi mogą prowadzić do nie
spełnienia przez system stawianych przed nim zadań. Ze względu na stwierdzoną 
niestateczność śmigłowców w ruchu podłużnym, a w pobliżu zawisu również nie- 
stateczność w ruchu bocznym, jednym z podstawowych zadań tych systemów jest 
stabilizacja układu śmigłowiec-autopilot w całym zakresie prędkości lotu. Zle funk
cjonowanie systemu automatycznego sterowania zmusza pilota do ciągłej reakcji w 
celu ustatecznienia śmigłowca.

W  związku z powyższym sformułowano następujący problem:

• W  jakim stopniu uwzględnienie sprzężeń wpływa na rozwiązania równań ru
chu układu śmigłowiec-autopilot.

2. O gólny m odel fizyczny i m atem atyczny problem u 

2.1. Równania ruchu śmigłowca

W  celu odpowiedzi na powyższe zagadnienia określono model fizyczny i mate
matyczny śmigłowca:

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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1. kadłub potraktowano jako bryłę sztywną,

2. uwzględniono ruch sztywnych łopat względem przegubu poziomego i osio
wego,

3. śmigło ogonowe potraktowano jako bezprzegubowe i bezmasowe źródło 
siły ciągu równoważącego moment oporowy i zapewniającego sterowność 
kierunkową.

Równania ruchu śmigłowca określone zostały w układzie związanym z kadłubem 
(rys.l) Oxjfct/fcZjfc (oś Oz*, jest równoległa do osi wału wirnika), zaś równania ruchu 
łopat wokół przegubu poziomego (oś Py) w układzie Pxyz  związanym z łopatą. 
Równania te uzupełnione o związki kinematyczne:

0  = Q cos # -  R sin $  ,
#  =  P  +  (Q sin# + E cos#)tg0  , (2.1)
W cos 0  =  Q sin # +  R cos #  ,

dały następujący układ równań:

A ^  + B(X)  = S ( X , S ) ,  (2.2)

gdzie X  jest wektorem parametrów lotu o następujących elementach:

X  = [I?, V, W ,P,Q , R, ft, 0 ,  * , 9] , (2.3)
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U ,V,W  -  prędkości liniowe środka masy kadłuba w układzie 
OxkVkZk,

P ,Q ,R  -  prędkości kątowe kadłuba w układzie 
$ i  -  prędkość wahań łopaty względem przegubu,

i =  1,2,3,4,
6>, <£, W -  kąty pochylenia, przechylenia i odchylenia kadłuba,
S -  wektor parametrów sterowania:

S =  [0o, , (2.4)

do -  kąt skoku ogólnego wirnika nośnego,
Ka -  kąt sterowania w ruchu podłużnym,
t), -  kąt sterowania w ruchu bocznym,
4*a0 ~ kąt skoku ogólnego śmigła ogonowego,

zaś wektor S obejmuje siły uogólnione oraz prawe strony związków kinema
tycznych:

s  =  [FxiF y i F z i S u , S i 2 , S13]. (2-5)

Określenie poszczególnych elementów macierzy A oraz wektora B, a także 
wektora S znaleźć można m.in. w pracach [1] i [3]. W  pracy [3] siły i momenty 
aerodynamiczne wytwarzane przez wirnik nośny określone zostały w oparciu o 
quasiustalony model opływu profilu przy wykorzystaniu trzech różnych modeli 
pola prędkości indukowanej w płaszczyźnie wirnika nośnego: 1. rozkładu stałego,
2. rozkładu Glauerta, 3. modelu Manglera-Squire’a.

Pierwsze trzy równania układu (2.2) to równania równowagi sił, kolejne trzy 
są równaniami równowagi momentów, dalsze cztery są równaniami ruchu poszcze
gólnych łopat wokół przegubów, ostatnie trzy są związkami kinematycznymi.

Równania (2.2) stanowią układ nieliniowych równań różniczkowych o okresowo 
zmiennych współczynnikach. Układ ten został następnie uproszczony do postaci ze 
stałymi współczynnikami. W tym celu założono, że w ustalonym locie poziomym 
kąt 0  wahań łopaty jest sumą trzech wyrazów szeregu trygonometrycznego:

P =  a0 -  aj cos rl> -  bx sin ̂  , (2.6)

a następnie równania równowagi sił i momentów uśredniono względem azymutu 
łopaty obliczając średnie wartości ich prawych i lewych stron, tzn. całki o postaci:

1 2*
—  j A i j i j W ,  i J S (2.T)

o 0 0

Równanie ruchu łopaty względem przegubu uproszczono obliczając następujące
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rałVi lewej i prawej strony równania względem azymutu łopaty:

o o
...cosVd$ . (2.8)

Otrzymano układ trzech nieliniowych równań algebraicznych wiążących współ
czynniki a0, oj i i>i wyrażenia (2.6). Związki kinematyczne nie ulegają zmianie.

Tak uproszczony układ równań ruchu zlinearyzowano w oparciu o metodę 
małych zaburzeń otrzymując ostatecznie uproszczony zlinearyzowany układ o 
następującej postaci:

gdzie:
x =  [u,v,w ,p, q,r, 0,4>, ip] -  wektor przyrostów parametrów lotu,
a = [A0O) A 77,, &<t>ao] ~ wektor przyrostów parametrów sterowania.
Występujące w macierzach D i E pochodne sił i momentów względem para

metrów lotu i parametrów sterowania obliczono analitycznie.

2.2. M odel matematyczny autopilota

Model matematyczny autopilota określony został w oparciu o metodę rozdzie
lenia ruchów [4], którą zmodyfikowano rezygnując z założenia o quasistacjonar- 
ności zmiany kąta pochylenia przy sterowaniu prędkością postępową oraz dodat
kowo zapewniono stabilizację prędkości bocznej, czego w wyjściowej metodzie nie 
było. Założono, że system automatycznej stabilizacji reaguje na zmianę prędkości 
liniowych, prędkości kątowych oraz kątów określających przestrzenne położenie 
kadłuba.

Podstawą do rozważań były zlinearyzowane równania ruchu śmigłowca (2.9), 
które dodatkowo uproszczono:

1. przyjęto, że kąty 6 , $  i #  są niewielkie i prędkości kątowe są równe pochod
nym względem czasu tych kątów tzn:

2. równania (2.9) rozdzielono na równania ruchu podłużnego i bocznego przez 
pominięcie w macierzach C, D, E członów sprzęgających i przekształcono do

Cx +  Dx + Ea = 0 , (2.9)

q = 6  , 
r =  ,

(2.10)

postaci:
x = - ( C ) -1 D*x -  ( C ) - ł E*« ,

(*) oznacza macierz, w której pominięto elementy sprzęgające.
(2 .1 1 )
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W rezultacie otrzymano następujące prawa sterowania:
-  w ruchu podłużnym:

A90 =  Tsuau + T^w  +  Tq°q + Tjj°9 , 

A k, =  T*‘ u +  T *  w +  T*‘ q +  Tg‘ 9 ,
(2 . 12)

(2.13)

-  w ruchu bocznym:

Ar,, =  7 >  +  T ;p  +  T?r +  T%<f> +  T^rp , 

A(j>„o =  T +"v  +  T+*p +  T **r  +  T*‘°4> +  T**°V>,

które symbolicznie przedstawić można w postaci:

s = F x  . (2.14)

Występujące w wyrażeniach (2.12) i (2.13) współczynniki wzmocnienia okre- 
s'lono w oparciu o wspomnianą metodę rozdzielenia ruchów przewidując ruchy 
własne układu śmigłowiec (bez sprzężeń między ruchami podłużnymi i bocznymi)
-  autopilot.

3. Analiza wyników obliczeń

Zlinearyzowane równania ruchu śmigłowca (2.9) przy uwględnieniu praw ste
rowania (2.14) dały następujący układ równań:

*  =  - C _ 1 ( D  +  E F ) i  ,  ( 3 . 1 )

( F  -  macierz współczynników wzmocnienia),
który stanowił podstawę do analizy dynamiki lotu układu śmigłowiec-autopilot.

W celu przeprowadzenia tej analizy, dla śmigłowca realizującego ustalony lot 
poziomy, obliczone zostały wartości własne Ak =  i  łjjti oraz odpowiadające im 
wektory własne x * układu (3.1). Wartości własne i wektory własne obliczone zo
stały w oparciu o przedstawioną w pracach [5] i [6] metodę Fadiejewa. W celu unor
mowania wektora własnego **, odpowiadającego wartości własnej A*, trzy pierw
sze składowe odpowiadające prędkościom liniowym u.k, u*, w* podzielono przez 
prędkość końca łopat wirnika nośnego, zaś trzy kolejne składowe odpowiadające 
prędkościom kątowym pk, q̂ , rk podzielono przez prędkość obrotową wirnika no
śnego. Dla tak ubezwymiarowionego wektora własnego obliczona została norma 
euklidesowa: ■

11**11 =  ’  ( 3 .2 )
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stanowiąca postawę do unormowania wektora własnego xk poprzez podzielenie 
każdej ze składowych xkj tego wektora przez tę normę:

-  _

Obliczenia szczegółowe wykonano wykorzystując dane geometryczne, masowe
i charakterystyki aerodynamiczne śmigłowca Sokół. Przeprowadzono je w zakresie 
prędkości lotu 0 -r 250 km/h. Wykonano następujące warianty obliczeń:

1. Ruch śmigłowca rozdzielony na ruch podłużny i boczny; śmigłowiec bez au- 
topilota.

2. Ruch śmigłowca rozdzielony na ruch podłużny i boczny; śmigłowiec z auto- 
pilotem.

3. Ruchy śmigłowca sprzężone; śmigłowiec z autopilotem.

Otrzymane przebiegi współczynników tłumienia i częstości oscylacji w funkcji 
prędkości lotu, przedstawione zostały na rys.2 — 5. Obliczenia przeprowadzone 
zostały przy wykorzystaniu, do określenia sił i momentów aerodynamicznych wy
twarzanych na wirniku nośnym, stałego rozkładu pola prędkości indukowanej.

Dla wariantu 1 otrzymano wartości własne pokazane na rys.2 i 3. Na pod
stawie analizy tych rysunków wyróżnić można następujące ruchy własne:

Ai = fi  -  słabo tłumiony aperiodyczny ruch podłużny o prawie stałym 
współczynniku tłumienia. Ruch ten odpowiada pionowym ruchom śmigłowca (za
burzenia prędkości w), które ze wzrostem prędkości lotu silnie sprzęgają się z 
zaburzeniami prędkości postępowej u i słabo z pochylaniem kadłuba (prędkość 
kątowa q). Ruch ten jest tłumiony w wyniku powstawania na wirniku nośnym i 
kadłubie siły pionowej o zwrocie przeciwnym niż przyrost prędkości.

A2 =  £2 i  ”  słabo rozbieżny oscylacyjny długookresowy ruch podłużny o 
stałym współczynniku pobudzenia, odpowiadający zaburzeniom prędkości postę
powej u, które dla małych prędkości lotu sprzężone są z pochylaniem kadłuba, zaś 
dla dużych prędkości sprzęgają się również z zaburzeniami prędkości pionowej w.

A3 = £3 -  silnie tłumiony aperiodyczny ruch podłużny o w przybliżeniu stałym 
współczynniku tłumienia, odpowiadający pochylaniu kadłuba (prędkość kątowa q) 
sprzężonemu z zaburzeniami prędkości postępowej u. Wraz ze wzrostem prędkości 
lotu obserwuje się silne sprzęganie pochylania z ruchem pionowym (prędkość w).

A4 = £4 ±  7)41 -  periodyczny ruch boczny słabo rozbieżny dla małych prędkości. 
Ze wzrostem prędkości tłumienie bardzo silnie rośnie. Jest to ruch krótkookresowy
o malejącym okresie reprezentujący zaburzenia prędkości bocznej v sprzężone z 
odchylaniem i przechylaniem. Ze wzrostem prędkości lotu bardzo silni" wzrasta 
udział przechylania. Ruch ten odpowiada holendrowaniu samolotu.

(3.3)
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VTkm/h]
Rys. 2. Współczynnik tłumienia dla ruchów własnych śmigłowca -  stały rozkład pola 

prędkości indukowanej, wariant 1

Rys. 3. Częstość oscylacji dla ruchów własnych śmigłowca -  stały rozkład pola prędkości
indukowanej, wariant 1
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A5 =  £5 -  słabo tłumiony aperiodyczny ruch boczny o w przybliżeniu 
stałym współczynniku tłumienia, odpowiadający odchylaniu śmigłowca (zaburze
nia prędkości kątowej r) sprzężonemu z zaburzeniami prędkości bocznej v. Ze 
wzrostem prędkości lotu zaznacza się sprzężenie z przechylaniem (prędkość kątowa 
p). Ruch ten odpowiada spiralnemu ruchowi samolotu.

Ag =  6̂ -  aperiodyczny ruch boczny silnie tłumiony dla małych prędkości lotu i 
słabo tłumiony dla większych prędkości lotu związany z przechylaniem śmigłowca. 
Przechylanie to sprzężone jest z odchylaniem i zaburzeniami prędkości bocznej.

A56 =  f 56 ±  T?56i -  słabo tłumiony periodyczny długookresowy ruch boczny 
powstający dla współczynnika prędkości fi >  0.24 w wyniku sprzęgnięcia się ru
chów A5 i A6.

W wyniku obliczeń otrzymano też zerową wartość własną A7 =  0 nie pokazaną 
na rysunkach 2 i 3, a odpowiadającą kątowi odchylenia śmigłowca. Istnienie 
tego pierwiastka równania charakterystycznego oznacza, że śmigłowiec nie ma wy
różnionego kierunku ruchu.

Z powyższego wynika, że w całym zakresie prędkości lotu śmigłowiec jest nie
stateczny w ruchu podłużnym (ruch nr.2). Jest to niestateczność o charakterze 
oscylacyjnym długookresowym- Także w zawisie i w jego pobliżu mamy do czynie
nia z ruchem niestatecznym bocznym (ruch nr.4), oscylacyjnym krótkookresowym.

Podobne obliczenia przeprowadzono dla wariantu 2 otrzymując w całym za
kresie prędkości lotu następujące wartości własne:

-  dla ruchu podłużnego:

Ai =  -0 .625 ,
A2 =  -0.833 ,
A3,4 =  -0 .45 T 0.2179* ,

-  dla ruchu bocznego:

Ax =  -0 .5  T 0.224*,
A2 =  -1 .0  ,
A3,4 =  -0.6428 T 0.3113:.

Są to wartości własne zgodne z założonymi przy określaniu współczynników 
wzmocnienia w prawach sterowania (2.14). Oznacza to, że przy braku sprzężeń 
między ruchami -  podłużnym i bocznym, autopilot spełnia stawiane przed nim 
zadania.

Dla wariantu 3 tzn. śmigłowiec z autopilotem, ruchy sprzężone, otrzymuje 
się przebiegi przedstawione na rys.4 i 5. Na podstawie wyników wyróżnić można 
następujące ruchy własne:
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• ■ t c ----- — r ~ --- --------
5 0  1 0 0  1 5 0  2 0 0  2 5 0

VCkm/h]
Rys. 4. Współczynnik tłumienia dla ruchów własnych śmigłowca -  stały rozkład pola 

prędkości indukowanej, wariant 3

VCkm/h]
Rys. 5. Częstość oscylacji dla ruchów własnych śmigłowca -  stały rozkład pola prędkości

indukowanej, wariant 3



436 Z .D ż y g a d ł o , G .K o w a l e c ż k o

Ai =  f i  ±  Tftt -  słabo tłumiony ruch periodyczny długookresowy o stałym 
współczynniku tłumienia, odpowiadający zaburzeniom prędkości postępowej u 
sprzężonym z zaburzeniami prędkości bocznej v oraz z odchylaniem, zaś dla 
dużych prędkości lotu także z przechylaniem. Sprzężenie z prędkością boczną jest 
bardzo silne.

A2 =  ~ tłumiony ruch periodyczny dla małych prędkości długookresowy,
dla dużych zaś krótkookresowy o rosnącym tłumieniu i malejącym okresie opisujący 
wzajemnie sprzężone zaburzenia prędkości bocznej, odchylania i przechylania. Dla 
małych prędkości lotu przeważa odchylanie, a dla dużych prędkości przechylanie.

A3 =  £3 -  ruch aperiodyczny dla małych prędkości tłumiony silnie zaś dla 
dużych słabo. Odpowiada on zaburzeniom prędkości pionowej w sprzężonym w 
całym zakresie prędkości lotu z prędkością boczną v. Dla małych prędkości ruch 
ten sprzężony jest z odchylaniem, a dla dużych z przechylaniem.

A45 =  $45±??45* -  silnie tłumiony ruch periodyczny krótkookresowy występujący 
w zakresie p  =  0 4- 0.24, a dalej rozdzielający się na dwa ruchy aperiodyczne A4
i A5. Ruch ten odpowiada pochylaniu śmigłowca sprzężonemu bardzo silnie z 
prędkością boczną v oraz dla małych prędkości z dominującym odchylaniem i 
przechylaniem zaś dla dużych prędkości z dominującym przechylaniem i odchyla
niem.

A4 =  £4 ~ silnie tłumiony ruch aperiodyczny, opisujący pochylanie sprzężone z 
zaburzeniami prędkości bocznej v, pionowej w oraz z odchylaniem i przechylaniem.

A5 =  ( 5  ~ silnie tłumiony ruch aperiodyczny odpowiadający pochylaniu 
sprzężonemu z zaburzeniami prędkości bocznej, przechylaniem i odchylaniem.

A6 =  Ę6 ±  T f c i  -  tłumiony ruch periodyczny krótkookresowy, dla małych 
prędkości tłumiony silnie, a dla dużych słabo. Ruch ten opisuje przechylanie 
sprzężone z zaburzeniami prędkości bocznej.

Widać, że ze zmianą prędkości lotu w sposób istotny zmieniają się współ
czynniki tłumienia i częstości oscylacji ruchów własnych -  zmieniają się dyna
miczne własnosci układu smigłowiec-autopiłot. Należy zwrócić uwagę, że w całym 
analizowanym zakresie prędkości lotu współczynniki tłumienia są ujemne, co ozna
cza, że ruchy własne układu śmigłowiec-autopilot są tłumione, chociaż autopilot 
działa wg. praw sterowania określonych w oparciu o rozdzielone równania ruchu.

4. Wnioski końcowe

Na podstawie otrzymanych wyników sformułować można następujące wnioski:

1. Śmigłowiec bez autopliota w całym zakresie prędkości lotu jest niestateczny. 
Do prędkości około 50 km/h występuje niestateczność zarówno w ruchu
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podłużnym jak i w ruchu bocznym. Niestateczności te mają charakter oscy
lacyjny. Dla większych prędkości lotu niestateczność w ruchu bocznym znika.

2. Uwzględnienie sprzężeń między ruchami -  podłużnym i bocznym jest ko
nieczne ze względu na wpływ tych sprzężeń na przebieg wartości własnych i 
wektorów własnych.

3. Określony w oparciu o rozdzielone równania ruchu model matematyczny au
topilota nie zapewnia otrzymania, po zastosowaniu go w pełnych równaniach 
ruchu, żądanych wartości własnych układu śmigłowiec-autopilot. Natomiast 
spełniony jest podstawowy wymóg, aby ruchy własne były tłumione -  części 
rzeczywiste wszystkich wartości własnych są ujemne.
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ZASTOSOWANIE DYSKRETNEGO MODELU DYNAMICZNEGO  
DO ANALIZY DRGAŃ I PRĘDKOŚCI KRYTYCZNYCH  

PODWÓJNEGO W IRNIKA LOTNICZEGO SILNIKA 
TURBINOWEGO1

Z b ig n ie w  D ż y g a d ł o  

Id z i N o w o t a r s k i 

A l e k s a n d e r  O lejn ik  

P io t r  Z a l e w s k i 

B o g u sła w  M r o ze k

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wstęp

Podwójny wirnik lotniczego dwu przepływowego turbinowego silnika odrzuto
wego jest interesującym obiektem do badań dynamiki układów wirujących.

W  niniejszej pracy wykorzystano niektóre rezultaty badań zamieszczone w 
sprawozdaniu [1] i przedstawiono metodę oraz wyniki numerycznej analizy drgań 
własnych oraz krytycznych prędkości obrotowych modelu podwójnego wirnika lot
niczego silnika turbinowego o postaci pokazanej na rys.l.

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji " Mechanika w Lotnictwie”
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Problem rozwiązano metodą elementów skończonych. Opracowano dyskretny 
model dynamiczny rozpatrywanego układu. Równania rnchu wyznaczono metodą 
sił [2]. Uwzględniono masy oraz momenty bezwładności średnicowe i biegunowe 
poszczególnych elementów wirnika, co umożliwiło zbadanie wpływu precesji na 
prędkości krytyczne modelu silnika [3,4].

Zakładamy, że rozpatrywany model składa się z dwóch wirników oraz kor
pusu (rys.l), które są ciałami osiowosymetrycznymi o konstrukcji powłokowo- 
tarczowej. Zespoły modelu są poddane działaniu nieosiowosymetrycznych obciążeń 
zginających.

Powyższe założenia umożliwiają budowę sztywnościowego modelu zdyskrety- 
zowanego układu za pomocą elementów w postaci powłoki stożkowej o liniowo 
zmiennej grubości. Usztywnienia elementów korpusu uwzględniono za pomocą 
elementów belkowych (por.fl]).

Dyskretny model masowy układu zawiera skupione masy oraz masowe mo
menty bezwładności średnicowe i biegunowe poszczególnych elementów.

Równania ruchu sprowadzono do jednorodnego układu liniowych równań alge
braicznych, który rozwiązano znaną metodą iteracyjną [5]. •

Z rezultatów obliczeń wynika, że uwzględnienie precesji ma istotny wpływ na 
postać drgań i wielkość prędkości krytycznych badanego modelu silnika.

2. R ó w n a n ia  ru c h u  m o d e lu  p o d w ó jn e g o  w irn ik a  lo tn ic ze g o  s iln ik a  

tu rb in o w e g o

Model rozpatrywanego układu pokazany na rys.l składa się z wirnika ni
skiego ciśnienia, wirnika wysokiego ciśnienia i korpusu, w którym oba wirniki są 
ułożyskowane. Został on podzielony na skończone elementy, co zaznaczono na 
rys.l.

Równania ruchu zdyskretyzowanego układu wyznaczono metodą sił [2]. Me
toda ta w zastosowaniu do teorii drgań polega na wyrażeniu uogólnionych prze
mieszczeń mas układu przez wszystkie siły działające na układ.

W tym celu wyznaczono współczynniki wpływu Sjk stosując metodę elemen
tów skończonych (por.fl]), gdzie współczynnik 6jk jest równy uogólnionemu prze
mieszczeniu qj, które wynikło na skutek działania uogólnionej siły Qk =  1, 
przyłożonej na kierunku ę* i skierowanej zgodnie z dodatnim zwrotem tej 
współrzędnej.

Rozpatrzymy układ o n stopniach swobody przy założeniu, że jego ruch jest 
opisany za pomocą n współrzędnych uogólnionych <y, j  =  1,2,..., n, z których 
każda przedstawia przemieszczenie uogólnione (przemieszczenie lub kąt obrotu) 
jednej z mas układu.
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Oznaczymy przez Bj  i Qj,  j  =  l,2 ,...,n , uogólnione siły (siły lub momenty 
sił) bezwładności i zewnętrzne działające na masy układu, odpowiadające poszczę* 
gólnym współrzędnym qj. Wykorzystując współczynniki wpływu 6jk możemy dla 
rozpatrywanego układu napisać zależność macierzową (por.[2]):

9; =  &jk{Bk +  Qk) , j ,k  =  1,2,..., n , (2.1)

gdzie qj jest wektorem współrzędnych uogólnionych, (Bk +  Qk) -  wektorem uo
gólnionych sił bezwładności i zewnętrznych, Sjk jest macierzą współczynników 
wpływu. Zależność (2.1) zastosujemy do wyznaczenia równań drgań modelu wir
nika pokazanego na rys.l.

,  t y ;

A  ^

G & g ' — r  
/ ł f  

Rys. 2.

Rozpatrzymy przykładowo prosty dwumasowy układ wirujący z prędkością ką
tową fi dokoła osi x nieruchomego układu współrzędnych xyz (rys.2). Prze
mieszczenia uogólnione mas w kierunku lub dokoła osi y i z spełniają zależności 
[2,3]:

<$ =  SikB l , (2.2)

gdzie:

nv _  _

nz _  _  d*9k
Bk -  _ m (fc+ i)/a '^ r »

d la  *  =  1 , 3 , . . . ,  ( 2 .3 )
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Byk =  -hk/2~Sr  +  filo k/2-jft ,
dt dt dla k =  2 ,4 ,..., (2.4)

(Pol ^ t
Bk =  -A fc /2 -^ r  ~ n i* w  dt ’

mjt jest masą zredukowaną do punktu k, I\k -  masowy moment bezwładności 
jfc-tego elementu względem średnicy, lok ~ masowy moment bezwładności fc-tego 
elementu względem osi obrotu.

Równania (2.2) można zastosować do analizy drgań i krytycznych, prędkości 
obrotowych modelu wirnika pokazanego na rys.l.

Założymy, że po dyskretyzacji model ten ma n stopni swobody i wprowadzimy 
oznaczenia:

9j(t) =  9 j(ł) +  , 3 =  1,2,3, ...,n  , (2.5)

oraz przyjmiemy:

9j(t) =  qojeipł , j  =  1,2, (2.6)

Uwzględniając zależności (2.3) -r (2.6) w równaniach (2.2) otrzymamy:

floj =  , j  — 1,2, ...,n , (2-7)

(2.8)

gdzie macierze Mij oraz Moj są diagonalnymi macierzami o postaci:

Mij  =  diag[mi, Jn ,..., mn/2, hn/i] ,

Moj =  diag[0, ło i,..., 0, Ion/2 ] •

Równanie (2.7) przekształcimy do postaci:

Bjfoj — Xq0j , j  — 1,2,..., n , (2-9)

gdzie oznaczono:
A =  1  , (2.10)

oraz:

Bj =  tjkMj , (2.11)

Mj =  diag[mi, Iu  +  kl01,..., m „/2, I in/2 +  Won/2] • (2-12)

W  macierzy (2.12) wprowadzono współczynnik:

k=J,  (2 .1 3 )
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który przyjmuje różne wartości w zależności od położenia elementu układu: 
k =  Jbi =  Qn/p -  ' dla elementów wirnika niskiego ciśnienia,
k =  Jfc2 =  iiw/p ~ dla elementów wirnika wysokiego ciśnienia, 
k =  jfc3 =  0 -  dla elementów korpusa wirnika, 

gdzie Qn i oznaczają prędkości wirowania wirnika niskiego i wysokiego 
ciśnienia, odpowiednio.

Równanie (2.9) wraz z zależnościami (2.10)-f(2.13) zostało wykorzystane do 
analizy częstości i postaci drgań własnych oraz prędkości krytycznych modelu 
podwójnego wirnika lotniczego silnika turbinowego.

3. Wyniki obliczeń numerycznych

Częstości własne i prędkości krytyczne rozpatrywanego modelu podwójnego 
wirnika lotniczego dwuprzepływowego silnika odrzutowego wyznaczono rozwią
zując zagadnienie na wartości własne dla równań (2.9), (2.10)-r(2.13). W  tym 
celu zastosowano znaną metodę iteracyjną [5]. Dane wyjściowe przyjęto na pod
stawie [1].

Obliczenia wykonano dla dwóch wariantów podparcia korpusu wirnika:

• gdy podpory są sztywne,

• gdy podpory są odkształcałne przy określonych, założonych wartościach 
współczynników sztywności obu podpór.

Drgania rozpatrzono w przypadku, gdy w macierzy (2.12) współczynniki 
fc =  ki =  *2 =  £3 =  0 , to jest bez uwzględnienia momentów giroskopowych i 
precesji wirników, a także w przypadku, gdy: ’

* =  - 1 ,  
k =  =  1.2 , 
k =  k3 =  0 ,

to jest przy uwzględnieniu momentów giroskopowych i precesji współbieżnej syn
chronicznej z obrotami wirnika niskiego ciśnienia.

Niektóre wyniki obliczeń przedstawiono na rys.3 -r 121, które podają częstości 
drgań lub krytyczne prędkości obrotowe oraz pokazują odpowiadające im postacie 
drgań układu. Rysunki 3 r  6 zawierają rezultaty obliczeń modelu wirnika na 
sztywnych podporach, a rys.7 -i- 12 -  wirnika przy uwzględnieniu odkształcaJności 
podpór.

1 Rysunki zamieszczono na końcu pracy
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W  przypadku analizy drgań bez uwzględnienia momentów giroskopowych 
(rys.3,4), przy pierwszej częstości drgań dominuje odkształcenie wirnika niskiego 
ciśnienia (rys.3), a przy drugiej częstości (rys.4) -  odkształcenie wirnika wysokiego 
ciśnienia.

Uwzględnienie efektów giroskopowych i precesji współbieżnej (rys.5r8) po
woduje nie tylko zwiększenie krytycznych prędkości obrotowych lecz również 
zmieniają się postacie drgań. Przy pierwszej częstości dominuje odkształcenie 
wirnika wysokiego ciśnienia (rys.5), a przy drugiej -  niskiego ciśnienia (rys.6).

Rozpatrując wirnik na odkształcainych podporach (rys.7 -5- 12) stwierdzamy, 
że w przypadku pierwszych dwóch częstości drgań i krytycznych prędkości obroto
wych bez uwzględnienia momentów giroskopowych (rys.7,8) i po uwzględnieniu 
tych efektów przy precesji współbieżnej (rys.9,10) dominują przemieszczenia 
układu jako sztywnego i nie występują większe różnice ilościowe oraz jakościowe.

W  przypadku trzeciej częstości drgań i krytycznej prędkości obrotowej (rys.
11,12), uwzględnienie momentów giroskopowych przy precesji współbieżnej powo
duje istotną zmianę częstości oraz postaci drgań układu. ■
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omega ( 1 ) — 11027,94 obr/min

Rys. 3.
omega ( 2 ) = 11403.26 obr/min

Rys. 4.
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omega ( 1 ) = 11974.94 obr/min

w s p ó łrz ę d n a  os io w a  I m  I -

Rys. 5.
omega < 2 ) = 15612,94 obr/min

Rys. 6.
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omega ( ł  ) — 5503,14 obr/min

Rys. 7.
omega ( 2 ) — 9375,73 obr/min

Rys. 8.
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omega ( 1 ) = 5576,66 obr/min

R y s . 9 .
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omega ( 3 ) = 11223.02 obr/min

Rys. 11.
omega ( 3 ) = 14774.35 obr/min
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W P Ł Y W  U SK O K U  W IA T R U  T Y P U  ’’ M IC R O B U R S T ” N A  LO T  
S T A R T U JĄ C E G O  S A M O L O T U 1

J E R Z Y  M A R Y N I A K

J i m  o h  P e d r o

Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne wpływu 
uskoku wiatru na dynamikę sterowanego samolotu podczas startu. Wypro
wadzono równania ruchu samolotu stosując równania Boltzmanna-Hamela. 
Obliczenia zmian sił i momentów sil aerodynamicznych wywołanych usko
kiem wiatru wykonano w oparciu o aerodynamikę ustaloną. Opracowano 
pełne sterowania we wszystkich kanałach autopilota. Wykonano oblicze
nia przykładowe dla różnych parametrów charakteryzujących uskok wiatru. 
Otrzymane wyniki ujawniały możliwość złagodzenia wpływu uskoku wiatru 
na dynamikę samolotu za pomocą odpowiedniej strategii sterowania.

W ykaz ważniejszych oznaczeń

9
h
Ji
L ,M ,N

C

a

c

A
B

prędkość dźwięku, 
macierz bezwładności, 
macierz sztywności, 
średnia cięciwa aerodynamiczna płata, 
macierz sił i momentów zewnętrznych, 
bezwymiarowe współczynniki sił aerodynamicznych 
z udziałem wiatru w układzie samolotowym, 
bezwymiarowe współczynniki momentów aerody
namicznych z udziałem wiatru w układzie samo
lotowym,
przyspieszenie ziemskie,
wysokość lotu,
wskaźnik jakości sterowania,
momenty zewnętrzne działające na samolot w uk
ładzie Oxyz,

1 Referat wygłoszony na V  Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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t a =  col [xA,y A,zA] 

rc =  co\[xc,y c,z c]

Ti = col[xi,2/ i , 2i]
Tj, — col [x T. y.j, , j

Tw — col [xw,yw,zw]

S,Sh ,S v

Ti
VA
Vo
W =  col[Wx,W y,W z} 
X ,Y ,Z

a

&zH

(3
Pw

7

6h ,K ,6 l

Vt

LJT
n  =  co\[P,Q,R)

—  C o l [PwtQwiRw]

-  wektor położenia bieguna A  względem 0 w 
układzie Oxyz,

-  wektor położenia środka masy samolotu wzglę
dem 0 w układzie Oxyz,

-  wektor położenia samolotu w układzie ziemskim,
-  wektor położenia silnika względem 0 w układzie 

Oxyz,
-  wektor położenia jądra uskoku wiatru w ukła

dzie ziemskim,
-  powierzchnie nośne: głównego płata, usterzenia 

poziomego i pionowego,
-  ciąg i-tego silnika,
-  prędkość opływu,
-  prędkość lotu samolotu,
-  wektor prędkości wiatru w układzie Oxyz,
-  siły zewnętrzne działające na samolot w układzie 

Oxyz,
-  kąt natarcia,
-  zmiana kąta natarcia wywołana uskokiem wia

tru,
-  kąt zaklinowania statecznika poziomego,
-  kąt ślizgu,
-  zmiana kąta ślizgu wywołana uskokiem wiatru,
-  kąt toru lotu samolotu,
-  kąt wychylenia sterów: wysokości, kierunku i 

lotek,
-  kąt zaklinowania silnika w pionie,
-  kąty: pochylenia, przechylenia i odchylenia sa

molotu,
-  prędkość kątowa wirowania silnika,
-  wektor kątowej prędkości samolotu,
-  wektor kątowej prędkości wiatru.

1. W stęp

Celem niniejszej pracy jest symulacja numeryczna lotu samoltu podczas startu
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Rys. 1. Źródło i własności uskoku wiatru ’’ microburst”
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Rys. 2. Wypadek samolotu BOAC 252/113 podczas startu
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z uwzględnieniem wpływu wiatru typu ’’ microburst . Uskok wiatru typu mi
croburst” występuje przeważanie przy burzach konwekcyjnych. Microburst jest 
szczególnie śmiertelną formą uskoku wiatru na małej wysokości. W 1671r. an
gielski naukowiec Bohun opisał po raz pierwszy pewne zakłócenie atmosferyczne 
posiadające charakterystyczne cechy uskoku wiatru microburst [1],

Spotkanie microburst podczas startu jest bardzo niebezpieczne, ponieważ 
wtedy samolot leci z małą prędkością na małej wysokości. Przykładem tego za
grożenia jest wypadek, który się zdarzył w Kano w Nigerii podczas startu 36 lat 
temu (rys.2) [2].

2. M o d e l f iz y c z n y  i m a te m a ty c z n y  sa m o lo tu

Rozpatrzono przestrzenny ruch samolotu o napędzie odrzutowym. Założono 
że: samolot jest bryłą sztywną o sześciu stopniach swobody; masa samolotu jest 
ętała w czasie analizy; obowiązuje aerodynamika ustalona i efekty ściśliwości są 
pomijałnie małe, gdyż podczas startu V ą  < C  a .

Równania ruchu samolotu wyprowadzono w układzie sztywno związanym z 
samolotem 0xyz, stosując równania Boltzmanna-Hamela dla układów mechanicz
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nych o więzach holonomicznych [3,4]. Po pewnym przekształceniu i uproszczeniu 
otrzymano równania ruchu w postaci macierzowej:

X  = A-1(C -  B X ), (2.1)

gdzie:
X  -  wektor stanu,
A -  macierz bezwładności,
B -  zmodyfikowana macierz sztywności,
C -  macierz obciążeń zewnętrznych pochodzących od grawitacji, napę

du, sił i momentów aerodynamicznych (także od przypadkowych 
zakłóceń zewnętrznych) oraz od sterowania.

Efekty uskoku wiatru na dynamikę samolotu podczas startu przejawiają się w 
postaci dodatkowych sił i momentów sił aerodynamicznych w macierzy C [5]:

C = col[X ,y , Z , L, M, N] , (2.2)

gdzie:

X = X »  +  X T -  \ p V l S C +  X q (Q -  Qw) +  X Sh6h  +  X aiHazH , (2.3)

Y - \pV%SC% +  Yp(P -  Pw) +  Yr (R -  Rn) +  YslSl +  YsJv , (2.4)

Z = z °  +  z T -  \ p V \ s c :  +  Zq (Q -  Qw) +  ZsJ h  +  ZazHa zI1, (2.5)

L = Lt +  Lt ° +  \pV X S{-zAC?  -  cC t)  +  Lp(P  -  Pw) +  Lr (R - Rw) +

+ L6l &l +  L&Jv , (2.6)

M = M g + M t +  M t ° +  \pV \S {-zAC™ +  xAC ?  +  cC^f) +  M ń(W  - W z) +

+ Mq (Q -  Qw) +  Msh6h  +  MazIIazH , (2.7)

N = N T +  N t ° +  \PV\S{xAC”  -  cCjj) +  NP(P  -  Pw) +  Nr (R - Rw) +

+ Nsl h  +  Nsv6v . (2.8)

Bezwymiarowe współczynniki sił i momentów sił aerodynamicznych z udziałem 
uskoku wiatru w układzie Qxyz zależą od kątów: natarcia aw, ślizgu /3W oraz 
liczb: Macha i Reynoldsa:

C ?, C y, C7, C #  =  / ( a ” , / r , Ma, R e ) . (2.9)
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Określono rozkład wiatru i jego gradienty z modelu Bray’a. To jest model 
uskoku wiatru pochodzący z ośrodka badawczego NASA w USA [6]. Wektor chwi
lowej prędkości kątowej wiatru jest związany z wektorem liniowej prędkości wiatru 
zależnością [7,8,11]:

‘  Pu
Qw
Rw

=  ; V x l T .  2 (2.10)

Zmiana prędkości wiatru "widziana” przez samolot jest określona wzorem:

(2.11)
dW  _  dW  d W d n
dt dt dri dt

Kąty aerodynamiczne z udziałem wiatru a"7 i /3W określono następująco:
-  kąt natarcia:

fW  -  W,w i • ( W  ~~ W z \aw =  q -f- =  arcsm ( — —----- J ,

-  kąt ślizgu:
,V  — W  \ 

0W =  0 +  /3W =  arcsin(— —— ,
VA

przy czym:
-  prędkość opływu:

V\ =  y02 +  W 7 +  2V0W  cos(V0,W )

(2.12)

(2.13)

(2.14)

Uzupełniono równania ruchu samolotu związkami kinematycznymi w postaci 
ogólnej:

f  =  c o l [ i i =  F[V0,Q ,W ,n w] ,

na przykład:
*1

= A„-1
'  U ’ '  Wxa '

yi V + w „
.

w Wxg

gdzie:
h =  —z\ .

Opisano dynamikę silnika turbo-odrzutowego równaniem [7]:

T i =  To,(nr ) ( — ) 0 7 ( A ,  +  5 ,M a +  C,Ma2) , 
xpo'

(2.15)

(2.16)

(2.17)

(2.18)

przy czym A ,, B, i C, zależą od charakterystyki danego silnika.
Przyjęto następujące prawa sterowania w poszczególnych kanałach autopilota 

[10]:
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-  kanał przechylenia:

h  =  h o  + K i l (4> -  <t>z) + K i l { P  -  Pz) + K 3L(il) -  V>*) + K 4l ( 2/1 -  y i z ) , (2.19)

-  kanał pochylenia:

%  = SHo + K i h ( H  -  H z) + K 2H( Ń  -  H z) + (0 -  6Z) + i^4i/(^ -  Uz) , (2.20)

-  kanał odchylania:

&v — 6vO +  K iv(lp — Tpz ) +  K2v(R  — R z) +  K 3v(yi — yiz)  ) (2 .21)

-  kanał prędkości:

ST =  Sto  +  K lT(U -  Uz) +  KnT(0 -  9Z) +  K 3T(H -  Hz) . (2.22)

Przy doborze współczynników wzmocnienia autopilota korzystano z całkowego, 
kwadratowego kryterium jakości sterowania oraz uzupełniono je oceną procesów 
przejściowych we wszystkich kanałach autopilota:

Ji — J (X  — X z)2dt =  min . (2.23)
o

Rys. 4. Schemat blokowy modelu matematycznego samolotu po wejściu w podmuch

Na rys.4 przedstawiono schemat blokowy modelu matematycznego sterowanego 
samolotu w dowolnym locie przestrzennym po wejściu w podmuch wiatru. Istnieją 
trzy główne sprzężenia pomiędzy ruchem: samolotu a powietrza:
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1. wektor położenia liniowego samolotu i“i (t) określa lokalny rozkład wiatru i 
jego gradienty,

2. wektor położenia kątowego samolotu <p(t) umożliwia transformację wektorów 
prędkości liniowej i kątowej wiatru z układu ziemskiego na układ samolotowy,

3. wektor prdkości lotu samolotu Vo(t) wpływa na chwilową zmianę wektora 
prędkości wiatru (2.11).

3. Analiza numeryczna

Opracowano program w języku Fortran do całkowania numerycznego równa
nia (2.1) wraz z zależnościami (2.2) 4  (2.23). Wykonano obliczenia przykładowe 
dla lotu wznoszenia samolotu pasażerskiego IL-62M podczas startu z włączonym 
autopilotem. Przeprowadzono symulację numeryczną dla kąta toru lotu ~fz =  3° 
oraz prędkości lotu Vo = 90 m/s. Przyjęto również ,że klapy są wychylone o 
kąt 30° i podwozie jest wypuszczone. Początek układu ziemskiego pokrywa się z 
progiem pasa startowego. Warunki początkowe są takie zapewniające lot ustalony 
podczas startu oraz jądro uskoku wiatru znajduje się w punkcie o współrzędnych 
xw =  1000 m i yw =  200 m. Wyniki obliczeń przedstawiono w postaci wykresów 
na rys.5 -r 161.

Na podstawie przebiegów składowych prędkości wiatru rys.10 przedstawiony 
ruch można podzielić na trzy główne etapy:

Etap pierwszy obejmujący fazę wystąpienia jedynie wiatru czołowego i bocz
nego. W wyniku tego samolot zaczyna nabierać wysokości, gdyż wzrasta prędkość 
opływu Va - Ten etap trwa do 4 s lotu przy maksymalnej wartości prędkości wiatru 
czołowego (Wxg max =  15 m/s dla z j = 300 m).

Etap drugi obejmuje okres od 4 s do 20 s. Jest to faza lotu, w której 
całkowicie zanika wiatr czołowy i pojawia się wiatr tylny, trwająca aż do momentu 
osiągania jego maksymalnej wartości. W  tym okresie podmuch pionowy osiąga 
swoją największą wartość Wzgmax — 2.5 m/s. Na skutek tego nagle zaczyna 
stracić wysokość. W tej fazie lotu występują silne oscylacje prędkości kątowej 
pochylania Q oraz wzrost kąta pochylenia 6 w celu zmniejszenia dalszej utraty 
wysokości. Można zauważyć bardzo niebezpieczne zjawisko (rys.8 i 12), pomimo 
przekroczenia maksymum ciągu, jakie silnik może rozwijać, prędkość lotu spadła 
do prędkości krytycznej. To oznacza przekroczenie aerodynamicznej możliwości 
osiągów tego samolotu podczas startu. Przypadek ten stanowi najtrudniejszy start 
samolotu pod wpływem uskoku wiatru i jest podobny do wypadku lotu samolotu 
PAA Flight 759 [2].

1 Rysunki zamieszczono na końcu pracy
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Etap trzeci. To jest etap wyjścia z niebezpiecznej strefy uskoku wiatru. W  
tej fazie lotu pewnemu tłumieniu ulegają wartości prędkości kątowych samolotu a 
kąty: pochylenia 9, natarcia a, toru lotu 7  ustalają się na pewnym ustalonym 
poziomie blisko ich wartości w stanie równowagi przed wejściem w podmuch.

Wykonano dodatkową analizę numeryczną w celu ujawnienia wpływu: natę
żenia wiatru Wz0, położenia jądra uskoku wiatru (xw, yw) oraz autopilota; na 
dynamikę samolotu podczas startu przez centrum podmuchu wiatru (rys.13 -f 
16).

■ ' ■

4. Uwagi końcowe

W oparciu o przedstawione wyniki analizy można stwierdzić, że:

• Czynnikiem krytycznym jest wysokość lotu samolotu podczas przejścia przez 
centrum uskoku wiatru w czasie startu;

• Pionowy podmuch Wzg związany z uskokiem wiatru microburst nie musi 
być wielki aby zagrozić bezpieczeństwu lotu samolotu. Zagrożenie dla odrzu
towca leży w kombinacji średniej wartości podmuchu pionowego (około 4 m /s) 
z podłużnym gradientem wiatru;

• Można łagodzić skutki uskoku wiatru za pomocą odpowiedniej strategii ste
rowania oraz wcześniejszego poinformowania pilota o wystąpieniu uskoku 
wiatru. Mimo wszystko najbezpieczniej jest unikać silnego uskoku wiatru!
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Rys. 5. Przebiegi składowych prędkości w czasie
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Rys. 6. Przebiegi kątów 6, </>, ij> w czasie
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Rys. 7. Przebiegi j/i, H, H, w funkcji odległości
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Rys. 8. Przebiegi prędkoaści V*, Vo, Vjcr, Vnom  w czasie
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Rys. 10. Przebiegi składowych prędkości wiatru w funkcji x\
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Rys. 11. Przebiegi kątów wychylenia Sn, Sv, 6i w funkcji Xi
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Rys. 12. Przebieg ciągu silnika w czasie

Rys. 13. Trajektoria lotu dla różnych wartości W,o
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Rys. 14. Trajektoria lotu dla różnych wartości xw

Rys. 15. Trajektoria lotu dla różnych wartości j/u,
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Rys. 16. Trajektoria lotu z autopilotem oraz ze sterem trzymanym



M E C H A N I K A  
W  LOTNICTW IE

MODELOWANIE DYNAMIKI PRZESTRZENNEGO RUCHU 
SAMOLOTU PO USZKODZENIU USTERZENIA WYSOKOŚCI1

Z b ig n ie w  D ż y g a d ł o  

K r z y s z t o f  Sibilskj

Rozpatrzono dynamikę przestrzennego ruchu samolotu o napędzie odrzuto
wym, zaburzonego awarią (urwaniem się) steru wysokości [1]. Równania ruchu 
środka masy samolotu zapisano w prędkościowym układzie współrzędnych, nato
miast równania ruchu obrotowego samolotu względem środka masy zapisano w 
układzie współrzędnych związanych z samolotem.

Uwzględniono wpływ momentów giroskopowych wirujących mas silnika na 
dynamikę ruchu samolotu.

Przeprowadzono przykładowe obliczenia numeryczne, których wyniki umoż
liwiają analizę ruchu samolotu w założonym stanie awaryjnym lotu.

Wojskowa Akademia Techniczna, Warszawa

1. Wstęp

Wykaz ważniejszych oznaczeń

Czh
F

współczynnik siły nośnej usterzenia, 
ciąg silnika,
przyspieszenie ziemskie, 
momenty bezwładności samolotu, 
biegunowy moment bezwładności wirujących mas sil
nika,
moment przechylający,
moment przechylający pochodzący od silnika,

9

I x , I y , I z , I x z

10

L
Lf

'Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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L g i r - g irosk opow y m om ent przechylający,
L f — p o ch o d n a  m om entu  przech y la jącego w zględem  kątow ej pręd

kości przechylania ,
U ~ p o ch o d n a  m om entu  p rzech y la jącego w zględem  kątow ej pręd 

kości odchylania ,

L 8 - p o ch o d n a  m om entu  przech y la jącego w zględem  kąta  ślizgu,
1&V — p o ch o d n a  m om entu  przech yla jącego w zględem  kąta w ychylen ia  

steru kierunku,
L Sl — p o ch o d n a  m om entu  p rzech y la jącego w zględem  kąta w ychylen ia  

lotek ,
m - m asa sam olotu ,
M - m om ent p och y la jący ,
Minj - m om en t p o ch y la ją cy  sam olotu  bez usterzenia,
Mp - m om en t p och y la ją cy  p o ch od zą cy  o d  silnika,

M g i r - g irosk opow y  m om ent p och y la jący ,

M* p o ch o d n a  m om entu  p och y la ją ceg o  w zględem  kątow ej prędkości 
poch y lan ia ,

M ° p o ch o d n a  m om entu  p och y la jąceg o  w zględem  prędkości zm ian 
k ąta  natarcia ,

N - m om ent od ch y la jący ,

Nf - m om en t od ch y la ją cy  p o ch o d zą cy  o d  silnika,

N g i r - g irosk opow y  m om ent odch y la jący ,
N p

"

p o ch o d n a  m om entu  od ch y la jąceg o  w zględem  prędkości kątow ej 
przech ylan ia ,

N p - p o ch o d n a  m om entu  od ch y la jąceg o  w zględem  kąta  ślizgu,

P - prędkość kątow a przechylania,

Pra - siła  op oru  aerodynam iczn ego,

Pya - aerodynamiczna siła boczna,
Pza - siła  nośna,

ę - prędkość kątow a pochylania ,
r - prędkość k ątow a odchylania ,

Sh - powierzchnia statecznika poziomego,
S,H - powierzchnia steru wysokości,
V - prędkość lotu,
a - kąt natarcia  sam olotu ,
OH - kąt natarcia usterzenia poziomego,

- kąt wychylenia steru wysokości,
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6l -  kąt wychylenia lotek,
6v -  kąt wychylenia steru kierunku,
7  -  kąt pochylenia toru lotu samolotu,
p -  gęstość powietrza,
6  -  kąt pochylenia samolotu,
# -  kąt przechylenia samolotu,
V? -  kąt zawarty między wektorem ciągu a podłużną osią kadłuba,
9  -  kąt odchylenia samolotu,
u) -  prędkość kątowa wirnika silnika.

2. Sformułowanie problemu

Rys. 1.

Rozpatrzymy przestrzenny, zaburzony ruch samolotu o napędzie odrzutowym. 
Przyjmiemy, że równania ruchu środka masy samolotu zapisane będą w układzie 
współrzędnych związanych z przepływem, zaś równania ruchu obrotowego samo
lotu względem środka masy dane będą w układzie współrzędnych związanych z



Rys. 2.

Założymy, że samolot jest bryłą. Układ sterowania samolotu jest nieod- 
kształcalny.

Dodatnie zwroty sił i momentów aerodynamicznych działających na samolot 
przyjmiemy jak na rys.2.

Równania ruchu samolotu przyjmiemy w postaci (por. [2] -r [8]):

dV
—  = {[JF1 cos(a +  <fi) — mg(sin 0  cos a -  cos 0  cos $  sin a)] cos /3 +  
at

+ mg cos 0  sin #  sin /3 — Pxa}l m ,

=  9 “  (pcosa -f rsina)tg/3 -  (2.1)

F  sin(a +  <p) -  mg(sin 0  sin a — cos 0  cos #  cos a) -  Pza 
mV  cos /?

=  psina -  r c o s a -  {[.Fcos(a +  <f>) — m g(sm 0  cos a  -

— cos 0  cos #  sin a)] sin — mg cos 0  sin cos /3 — P y a }/ m V  ,

samolotem (rys.l, 2).

Z .D ż y g a d ł o , K .S ib il sk i
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I x z  +  pq) +  qr(Iz - I y )  =  L +  Lf  +  Lgir  ,

Iyr~di~ I x z ^ 2 ~ p2) +  pT Î x  -  ! z )  =  M  +  Mf  +  M am  , (2.2) 

Iz-rg -  I x z (-J j  -  qrj +  pq{Iy -  I x )  =  N  +  Nf  +  Ngir  .

Równania (2 .1)-i-(2 .2) należy uzupełnić równaniami związków kinematycznych:

d!? _  r cos #  +  q sin #  
dt cos 0  ’

dQ
—  =  g cos #  — r sin #  , (2 .3)
<f#

— P +  (gsin#  +  r cos# )tg 0  ,

dx
=  ttcos0 cos!? +  t>(sin 0  sin #  cos!? — cos#  sin!?) +

+  w(sin0 co s# co s !? +  s in # s in !? ),

dy
=  m cos 0 sin!? +  r(sin 0 sin #  sin!? +  cos# cos!?) +  (2.4)

+  w(sin 0 cos #  sin!? — s in # co s !? ) ,

dzg =  - «  sin 0  +  ucos0  sin# +  iw cos 0  cos#  ,

gdzie:

u =  V  cos a cos y3 , 
v =  V  sin /3 , (2.5)
to =  V  sin a  cos /? .

Siły aerodynamiczne dane są w prędkościowym układzie współrzędnych, przy 
czym:

-  opór aerodynamiczny

Pr a =  ^o(Ma) +  Ax(Ma)a +  A2(M a)a2 +  -A3(M a)a3 , (2.6)

gdzie współczynniki Aq -f A3 są funkcjami liczby Macha i aproksymowano je 
odcinkami liniowo,

-  siła boczna
Pya =  p $ j +  Pf'a6v , (2.7)



472 Z .D ż y g a d ł o , K .S ib il sk i

=  /i  (M a), P £  =  /ł (M a ) ,

są aproksymowane odcinkami liniowo,
-  siła nośna samolotu

P z a  — P z  Ab u  4 “ P z H  j

(2.8)

PzAbu =  P*o(M a) +  P “ (M a)a  .

W  zakresie nieliniowej zmiany C z(a ) siłę nośną samolotu aproksymowano podob
nie jak siłę oporu.

Siła nośna usterzenia P z j j  liczona była z zależności:

PzH =  P?h <*h  +  PIh &h  , (2.9)
przy czym:

a H =  a  +  a zH -  £ , (2.10)

azjj -  kąt zaklinowania statecznika,
£ =  £o +  -  kąt odchylenia strug na stateczniku poziomym,

PzH =

n  -  r
-  Zk~ d ^ - '

gdzie Zk jest współczynnikiem korekcyjnym,

przy czym funkcje:

(2.11)

=  ( 2 . 1 2 )  

Momenty aerodynamiczne L, M , N  (rys.2) samolotu obliczono z zależności:

L =  L<3P +  V p  +  U r  +  LsH l +  Ls'Sv ,

M  =  Mfru(a, Ma) +  +  M , (2.13)

iV =  AT /̂9 +  N*p +  N Tr +  N 6i-Sl  +  N s'lSv .

Pochodne aerodynamiczne L L p, ..., N Sl, N Sv będące funkcjami liczby Macha 
aproksymowano odcinkami liniowo.

Moment giroskopowy wirujących mas silnika liczymy z zależności:

M gir  =  IoU X O  , (2.14)

u  =  [w cos <p, 0, —u  sin y>]T ,

o = •

gdzie:



3. Ustalenie warunków początkow ych oraz warunków równowagi

Przyjmiemy, że przed awarią samolot poruszał się ruchem krzywoliniowym w 
płaszczyźnie symetrii.

Zakładamy, że w chwili awarii ruch odbywał się ze współczynnikami przecią
żenia:

• normalnego do toru lotu nza,

• stycznego do toru lotu nxa.

Ponadto przyjmiemy, że:

Tlya =  0 ,  ó r = 0 ,  /? = 0 , $  =  0 .

Przy powyższych założeniach można przyjąć, że (por. [1,8]): 

dV
=  nxag -  5 sin 7 , 

n za9 9
=  TCOS7,  (3.1)

dq g2
~  V2^nxa ~  S m ~ cos7) •

Równania równowagi sił zapiszemy w postaci:

mgnxa =  Fcos(a +  <p) -  Pxa ,

Pya =  0 , (3.2)
mgnza =  F  sin(a +  y?) +  Pza .

*
Równania równowagi momentów przyjmą postać:

L +  Lp +  Lgir =  0 ,

M  +  Mf  +  Mgir  =  i j j -  , (3.3)
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' d t
N  +  Np +  NGtr — 0 .

Z równań (3.2) otrzymamy:

F  — Pxa c o s (a  +  ip) — Pza s in (a  +  <p) -f m <;[sin(a +  <f>)(nza +  cos 7 )  +
+  c o s (a  - f  <p)(nca  +  s in 7 ) ] ,  (3 .4 )

P z a  c o s (a  -f- ip )  +  P x a  s in (a  +  <p) — m<y[cos(a +  <p)(nza +  cos 7 )  —

-  s in (a  +  t ) ( n xa  +  sin  7 )] =  0 .  ' (3 .5 )
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Równanie (3.5) rozwiązujemy metodą bisekcji.
Na podstawie (3.3) i (2.13) otrzymujemy następującą zależność:

6h  = J [M »“ (a ’ Ma) “  lHPzHQH +  )  +  M Ą  ■ (3.6)

Kąty wychylenia steru kierunku, lotek i kąt ślizgu wyliczamy z układu równań:

P p 6 v + P$P =  0 ,

LsH l +  LS'6V +  Ifip = - L f  , (3.7)

N sH l +  N S'6V +  N 0/3 = -  ( Nf  +  Iou cos .

Rozwiązując układ równań (3.7) otrzymamy:

Lf ( n s’  -  $jrN 0) -  (n f  +  Ioojcos<p±$ł) (l*« -  ^ -L ? )
6l  =

LSl (NSv NSl i L6v ~ % LP)

+  I q u  cos — N Sl L f

&v — Zei r  > (3-8)
L6*- {Nf  +  Iqu cos ) -  N 6lLf

N ‘ - -  f y ) *  ~ % *).
p5v

4. Przykładowe wyniki obliczeń

Numeryczne obliczenia przeprowadzono dla samolotu TS-11 ”Iskra” . Awarię 
usterzenia modelowano w nstępujący sposób:

1. Założono, że w czasie awarii występuje samoczynne przestawienie statecznika 
od kąta -0 .3° 4- 0.4° i następnie jak pokazano na rys.3.

2. Przyjęto, że na pochyłym odcinku krzywej n2 (rvs.3) usterzenie po
ziome traci efektywność (np. z powodu awarii steru) i w związku z tym 
współczynnik am  wynosi:

d C zn
a m  =  o.\H0Zk , a iH o  =  -Z-------,ocen

gdzie z\t jest współczynnikiem korekcyjnym.
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Rys. 3.

Ry" *■
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Rys. 5.
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3. W  punkcie A (rys.3) prawa połówka steru traci całkowicie efektywność, a w 
punkcie B traci efektywność lewa połówka (np. urywając się). Wówczas siła 
nośna na usterzeniu zmienia się proporcjonalnie do:

,  Sh -  Ssh
ki = ----- 5-------•

Wyniki tych obliczeń pokazano na rys.3-j-6. Na rys.4 przedstawiono przebieg 
zmian kąta natarcia a, na rys.5 zmianę kąta pochylenioa samolotu 0 ,  a na rys.6 
zmianę kąta przechylenia #  samolotu w funkcji czasu.

Kąt przechylenia (rys.6) przyjmuje wartości ujemne -  to jest patrząc w 
kierunku lotu samolot zaczyna obracać się w lewą stronę między punktami A i B 
(rys.3).

Analizując wyniki obliczeń, można stwierdzić, że w przypadku tak zamode- 
lowanej awarii usterzenia, pilot praktycznie nie ma szans, by wyprowadzić sa- 
moiot do lotu poziomego i bezpiecznie wylądować. Prawidłową decyzją jest jak 
najszybsze opuszczenie samolotu, (najlepiej przed czasem osiągnięcia punktu B 
(rys.3), to jest przed chwilą w której następuje gwałtowne zmniejszenie współ
czynnika przeciążenia. Bardzo szybkie zmniejszanie się współczynnika przeciążenia 
połączone z szybkim pochylaniem kadłuba samolotu może poważnie utrudnić (lub 
wręcz uniemożliwić) opuszczenie samolotu w dalszej fazie lotu.
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C e z a r y  Szc ze p a ń s k i

Politechnika Warszawska

W pracy przedstawiono metodę analizy i syntezy układu automatycznego ste
rowania lotem samolotu. Zaproponowana metoda umożliwia syntezę układu 
wykonującego polecenia o strukturze takiej jak komendy wydawane pilotowi. 
Zaprojektowany w ten sposób układ automatycznego sterowania zapewnia 
wykonanie przez samolot dowolnej figury akrobacji lub dowolnego zadania 
pilotażowego.

1. W prow adzenie

Zagadnienia analizy i syntezy układu automatycznego sterowania lotem sa
molotu, zwanego często autopilotem lub pilotem automatycznym, składają się w 
swojej istocie na problem zaprojektowania regulatora sterującego ruchem statku 
powietrznego. W taki też sposób, w klasycznym podejściu do zagadnienia pro
jektowania, takiego układu, traktowano autopilota [1,2,3]. Obiektem sterowa
nia był wówczas nie tyle statek powietrzny (samolot), co wybrane jego funkcje 
np. stabilizacja wysokości lotu w wybranych fazach lotu, np. podczas przelotu 
długodystansowego: W  istocie projektowano wówczas stosunkowo proste regula
tory o ograniczonym zakresie funkcji i czasie działania. W  tym celu wystarczające 
były liniowe modele obiektu sterowania i ogólnie znane metody projektowania re
gulatorów liniowych.

W miarę wzrostu komplikacji zadań wykonywanych przez samoloty wzrosły 
także wymagania wobec ich układów automatycznego sterowania. Autopiloty 
sterują już głównymi parametrami lotu: prędkością i wysokością lotu oraz kur
sem, podczas większości faz lotu. Przy projektowaniu takich autopilotów stosuje 
się już modele nieliniowe obiektów sterowania, a same autopiloty są także układami 
nieliniowymi [3,5,6,8].

W  ostatnich latach pojawiła się nowa tendencja w projektowaniu układów au
tomatycznego sterowania samolotami. Daje się ona zaobserwować szczególnie w 
przypadkach samolotów wojskowych i dużych samolotów pasażerskich. Polega ona

Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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na całościowym projektowaniu systemu sterowania samolotem wraz z jego wszy
stkimi istotnymi układami i instalacjami, np. układami nawigacyjnymi, układami 
sterowania uzbrojeniem, instalacjami zasilania silników itd. W takim złożonym 
systemie autopilot jest jednym z elementów. Musi więc mieć dostosowane do po
zostałych elementy wejścia i wyjścia, a także zgodny z nimi cykl pracy. Ze względu 
na duże znaczenie autopiłota dla bezpieczeństwa lotu na ogół musi on poprawnie 
działać nawet przy częściowo niesprawnych pozostałych elementach.

Autopilot tego typu pobiera dane wejściowe z układów nawigacyjcnych. Oprócz 
sygnałów sterujących odpowiednimi urządzeniami sterującymi lotem samolotu 
(stery, klapy, hamulce aerodynamiczne, itp.), musi także generować sygnały 
sterujące pracą innych systemów pokładowych, np. układem zasilania silników.

Sterowanie takiego autopiłota jest wielowariantowe. Komendy, polecenia lub 
sygnały sterujące mogą być wprowadzane:

• bezpośrednio z pulpitu na pokładzie statku powietrznego,

• przez pokładowy komputer nawigacyjny, mający w pamięci zaprogramowaną 
uprzednio trasę lotu,

• przez naziemne, radiowe układy naprowadzania,

• głosem przez pilota lub naziemnego nawigatora.

Struktura sygnału sterującego autopiłota jest różna dla różnych źródeł tych 
sygnałów. Począwszy od sygnałów elektrycznych o jednoznacznej logice, w przy
padku sterowania z komputera nawigacyjnego lub naziemnych układów radiowych, 
aż do sygnałów o złożonej logice, w przypadku sterowania głosem przez człowieka. 
Ze względu na wymaganie, by autopilot reagował na wszystkie wymienione powyżej 
źródła sterowania, musi on mieć strukturę przystosowaną do przypadku najbar
dziej złożonego.

Głónym problemem podczas projektowania układu automatycznego sterowa
nia lotem statku powietrznego staje się więc opracowanie jego części logicznej, 
to znaczy tej, która jest odpowiedzialna za przetwarzanie informacji wejściowych 
na sygnały sterujące odpowiednimi układami wykonawczymi. Zagadnienie zapro
jektowania odpowiednich serwomechanizmów wykonujących "polecenia” części lo- 

’  gicznej autopiłota jest problemem inżynierskim, który nie będzie przedmiotem 
rozważań niniejszej pracy.

2. Struktura autopiłota

Złożoność i różnorodność informacji wejściowych, w tym szczególnie komend 
sterujących, implikuje rozbudowę części logicznej nowoczesnych autopilotów, w
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stosunku do ich starszych generacji. Strukturę takiego autcpilota pokazano na 
rysunku 1.

Komendy i sygnały wejściowe

Cześć logiczna 
autopilota

Ser womechani zmy 
powierzchni sterowych

Część wykonawcza 
autopi1ota

Wychyl eni a 
powierzchni sterowych

Rys. 1. Struktura autopilota

Każda, z komend ma swoją ściśle określoną postać, zrozumiałą przez człowieka, 
lecz zupełnie nieprzydatną dla układu automatycznego sterowania. Pierwszą 
funkcją autopilota jest więc przetworzenie komend wydanych przez pilota lub na
ziemnego nawigatora do postaci zrozumiałej dla układu automatycznego sterowa
nia lotem. Na podstawie rozkodowanych komend następuje wyznaczenie uchybów. 
Minimalizując uchyby, to znaczy sprowadzając wartości aktualne parametrów lotu 
do ich wartości zadanych, uzyskuje się pożądany stan ruchu przestrzennego stero
wanego obiektu.

Wyznaczone uchyby są podstawowymi składnikami praw sterowania w poszcze
gólnych kanałach sterowania. W  teorii sterowania lotem samolotu wyróżnia, się 
cztery kanały sterowania: prędkości i wysokości lotu, odchylenia i przechylenia sa
molotu. Wysterowując odpowiednio kanały odchylenia i przechylenia uzyskuje się 
pożądany kurs samolotu. W każdym z kanałów sterowania wyznacza się sygnały 
sterujące serwomechanizmami wychylającymi odpowiednie powierzchnie sterowe; 
w przypadku kanału prędkości jest to serwomechanizm przestawiający dźwignie 
sterowania ciągiem zespołu napędowego.

Wartości współczynników praw sterowania dla organiczonych zakresów para
metrów lotu mogą być stałe. W7 ogólnym przypadku zależą jednak od aktualnych
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wartości parametrów lotu, a przede wszystkim od prędkości i wysokości lotu [6].

3. Metoda analizy i syntezy autopilota

3.1. Analiza układu

Zakres funkcji i jakość ich realizacji przez autopilota zależy przede wszyst
kim od struktury części logicznej. Z tego względu analiza układu automatycznego 
sterowania ruchem statku powietrznego dotyczy właściwie analizy jego części lo
gicznej.

Kluczowym punktem analizy jest wydzielenie modułów podstawowych w zbio
rze komend sterowania autpilotem lub w zbiorze trajektorii lotów, które ma on 
realizować. Pod pojęciem modułu podstawowego rozumie się tu element komendy 
lub trajektorii, możliwy do zrealizowania przez układ automatycznego sterowania. 
Moduły podstawowe powinny mieć następujące cechy:

• powinny tworzyć, o ile jest to możliwe, zamknięte całości odpowiadające 
podstawowym manewrom sterowanego statku powietrznego,

• powinny umożliwiać komponowanie z nich dowolnych' manewrów lub trajek
torii,

• muszą zapewnić właściwą reakcję statku powietrznego na wszystkie możliwe 
komendy, polecenia lub sygnały sterujące,

• sposób wykonania przez sterowany obiekt manewrów powinien być na tyle 
zbliżony do sposobu pilotowania przez człowieka, aby mógł on w dowolnym 
momencie przejąć sterowanie od układu automatycznego (ten warunek od
nosi się szczególnie do statków powietrznych pilotowanych przez człowieka),

• manewry wykonywane przez statek powietrzny sterowany autopilotem muszą 
być bezpieczne dla jego konstrukcji i ładunku,

• powinno się dążyć do minimalizacji ilości modułów podstawowych, co znacz
nie uprości strukturę części logicznej autopilota.

Jak stąd widać tworzenie modułów podstawowych nie jest celem samym w so
bie, a ma służyć optymalizacji układu automatycznego sterowania. Trudno jest 
jednoznacznie określić co może być modułem podstawowym, jaka trajektoria czy 
komenda. Zależy to od rodzaju zadań stawianych przed autopilotem i zakresu 
jego pracy, a także od typu sterowanego statku powietrznego. Każdorazowo, w 
zależności od zmian w funkcjach autopilota lub cech sterowanego obiektu, należy
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od nowa przeprowadzić analizą układu automatycznego sterowania pod kątem wy
dzielenia nowego zestawu modułów podstawowych.

Etap analizy jest niezwykle ważny dla całego procesu projektowania autopilota. 
Niezbędne jest w nim pewne doświadczenie w dziedzinie automatyzacji sterowania 
ruchem statków latających oraz znajomość zjawisk zachodzących podczas lotu 
obiektu sterowania.

3.2. Synteza układu

Synteza powinna zakończyć się sformułowaniem praw sterowania serwomecha
nizmami wychylającymi odpowiednie powierzchnie sterowe lub organy sterowania 
statku powietrznego. Można w niej wyróżnić następujące etapy:

• łączenie modułów podstawowych w sekwencje umożliwiające wykonanie 
przez obiekt sterowania najprostszych manewrów. Tworzy się w ten sposób 
prawa sterowania służące do automatycznego sterowania statkiem powietrz
nym podczas tych manewrów,

* łączenie tak wygenerowanych prostych praw sterowania w bardziej rozbudo
wane ich sekwencje, wspólne dla wielu rodzajów manewrów statku powietrz
nego. Ten etap przebiega na przemian z analizą spsobu i jakości realizacji 
tych faz latu.

Dążenie do prostoty praw sterowania wynika z doświadczenia. Na ogół im 
prostsza jest postać praw sterowania tym łatwiej i w bardziej kontrolowany sposób 
można dokonać syntezy układu sterowania silnie nieliniowym obiektem, jakim jest 
statek powietrzny.

4. Przykład zastosowania m etody

4.1. Analiza układu

4-1.1. Blok przetwarzania komend

Wykorzystując opisaną metodę analizy i syntezy opracowano autopilota steru
jącego lotem poddźwiękowego samolotu bojowego. Omawiany autopilot był pro
jektowany dla symulatorów walki powietrznej i szkolenia nawigatorów naprowa
dzania, do sterowania samolotami-celami i samolotami walczącymi z ćwiczącymi 
pilotami [7]. W  rzeczywistym naprowadzaniu mamy do czynienia z zestawem 140 
komend, a każdą z nich autopilot musi "rozumieć” . Komendy mają różną po
stać, od najprostszej "Zwiększ wysokość o h metrów” , poprzez złożone "Zwiększ
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wysokość o h metrów, z prędkością wznoszenia w m /s, zmieniając prędkość do 
V  km/h, z wyjściem na kurs ip°, z przechyleniem v?0” * aż do komend wykona
nia akrobacji lotniczych lub złożynych manewrów typu "Wykonaj półprzewrót do 
wyoskości h m” lub "Wejść na drugi krąg” .

Dla celów syntezy autopilota należy wyodrębnić spośród wszystkich komend 
pewne podstawowe, wspólne elementy, które umożliwiłyby prawidłowe wykonanie 
komend nawigatora. Na podstawie analizy komend wyodrębniono następujące 
podstawowe moduły komend:

• zmień parametr lotu (wysokość, prędkość lub kurs samolotu) do wartości ...,

• zmień parametr lotu o ...,

• zmień parametr lotu z prędkością zmiany ...,

• zmień prędkość zmiany parametu lotu o

• kierunek zmiany parametru lotu,

• charakterystyki obszaru, nad którym symuluje się loty.

Wszystkie komendy zrealizowano jako kombinacje tych podstawowych modu
łów. Wymagało to opracowania efektywnego algorytmu- analizy komend i ich 
przekształcenia.

4-1.2. Wyznaczanie uchybów

Z punktu widzenia łatwości analizy jakości sterowania korzystnie jest, gdy w 
poszczególnych prawach sterowania mamy możliwie mało sygnałów uchybu. W 
tym przypadku minimałna ilość sygnałów uchybu była wyznaczana przez strukturę 
komend instruktora. Należało tak dobrać sekwencje wykonywanych modułów ko
mend, by nie nastąpiło zaburzenie stabilności lotu samolotu. Uchyby wyznaczane 
były z ogólnej zależności:

uchyb =  wartość zadana -  wartość aktualna.
Wartść zadana była wprowadzona bezpośrednio jako parametr komendy in

struktora lub wyznaczana w bloku przetwarzania komend według odpowiednich 
algorytmów. Wartość aktualna parametru lotu wyliczana była w programie symu
lacji lotu sterowanego samolotu-celu.

4.2. Synteza układu

Dokonując syntezy układu automatycznego sterowania lotem samolotu zgodnie 
z metodą opisaną w rozdziale 3 uzyskano prawa sterowania wysokością i prędkością



M e t o d a  a n a l iz y  i s y n t e z y . 485

lotu oraz przechyleniem i odchyleniem samolotu. Prawa sterowania poszczegól
nych kanałach mają postać:

—  w kanale prędkości

7» =  K v(Vt -  Ve) -  TiVc , (4.1)

gdzie:
iv -  prędkość zmian położenia dźwigni sterowania silnikami,
Kv -  współczynnik wzmocnienia,
Ti -  współczynnik tłumienia,
vz -  prędkość zadana,
Vc -  prędkość aktualna lotu,

—  w kanale wysokości

7*  =  K h {E t -  H ) +  KŃ(HZ -  H) -  TjjH  +  K e(0x -  0) -  T fi  , (4.2)

-  prędkość zmian wychylenia drążka w kierunku podłużnym,
-  współczynniki wzmocnienia,
-  współczynniki tłumienia,
-  wysokość zadana,
-  aktualna wysokość lotu,
-  zadana prędkość pionowa,
-  prędkość pionowa,
-  przyspieszenie pionowe,
-  zadany kąt pochylenia,
-  aktualny kąt pochylenia,
-  prędkość kątowa pochylania,

— w kanale odchylenia
ik  =  K k /3 -  , (4.3)

gdzie:
ik -  prędkość wychylania sterownicy nożnej,
P -  kąt ślizgu,
i> -  prędkość kątowa odchylania,
K k -  współczynnik wzmocnienia,

-  współczynnik tłumienia,

gdzie:
iw
Ki
Ti
E x
H

Hz
H
H
Oz
0
6
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— w kanale przechylania

i l  =  K L(9Z - 9 )  +  f f# (* , -  * ) -  -  T## , (4.4)

gdzie:
ii -  prękość wychylania lotek,
9Z -  zadany kurs,
9 -  aktualny kurs,
*z -  zadany kąt przechylenia,

-  aktualny kąt przechylenia,
-  prędkość kątowa przechylania,
-  przyspieszenie kątowe przechylania,

Ki -  współczynniki wzmocnienia,
Ti -  współczynniki tłumienia.

5. W nioski

1. Opisana metoda analizy i syntezy układu automatycznego sterowania samo
lotem umożliwia zaprojektowanie systemu sterowania lotem współpracują
cego z innymi układami pokładowymi, jak na przykład: układ nawigacyjny, 
układ sterowania uzbrojeniem pokładowym, naziemne systemy radiowe. Mo
żna w ten sposób stworzyć zintegrowany system automatycznie sterujący 
całym lotem samolotu.

2. Autopilot zaprojektowany opisaną metodą może być sterowany za pomocą 
różnych zrodeł informacji. Umożliwia to jego zastosowanie w różnych 
istniejących i nowo projektowanych typach samolotów.

3. Zaproponowana metoda może znaleźć zastosowanie przy projektowaniu uk
ładów automatycznego sterowania ruchem innych obiektów, jak na przykład 
śmigłowce, rakiety, pojazdy.

4. Opisana metoda projektowania układu automatycznego sterowania lotem sa
molotu oraz opracowany zgodnie z nią model autopilota mogą znaleźć szersze 
zastosowanie. Mogą one stanowić podstawę teoretyczną do:

• syntezy systemu automatycznego sterowania złożonym ruchem prze
strzennym samolotu (np. podczas akrobacji, walki powietrznej),

• syntezy systemu automatycznego sterowania lotem samolotu za pomocą 
komend wydawanych głosem, mających taką strukturę jak komendy 
wydawane pilotowi.
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5. Dużym ułatwieniem w stosowaniu tej metody byłoby opracowanie specja
lizowanego języka służącego do programowania autopilotów, zbliżonego w 
swoicli funkcjach do języków programowania robotów. W  znacznym stopniu 
zautomatyzowałoby to proces syntezy autopiłota i umożliwiło projektowa
nie jego elastycznej struktury bezpośrednio przez użytkowników. Jednak to 
zagadnienie wymaga jeszcze wielu dodatkowych badań.
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O
*5)

a? e j
>* 3
c  c  

E ECD CDNj NO) o>Q) CD
crr cd 
'ćd ’c“O CD N -O 
§ N -o o 1 2  c  
■° > P I

o Z  O <  

*- WLU C_cp O Q_

•2 n  *  nj L< cTJn  5c: £  co
5 >■ .

o

CD h. 5̂

i s 
I®

.2 ^
c  CD 
8 Ł 

* 2 |  
 ̂ a  g §
Iż 00 Z

•U0 
E>•-
1  
c_Q)
O
NJ •w E 
3  -*(V5 
■§”  
4ó oo >.
5 id> N

"55

S i
-o E
■ § 2® sc o

! *co
N EW >.*  c  o 

co *o

• • >»^  >  N*g S a 
* £  ?

? |
ĆD © OS ^ 2  
S:'™ o>• N O
$ 2 >-
« iS . ^ 8 ?

*CCD•N

<D 
C  
N
^ N O «$• Ł S -2

•I §
CD (U
o o
<D

-s(/) ,j_ CD —
-o s: w ro 42 «  a>o> - 1S ® c  -° - c  E cN ”  ®S 5)E
3

c  c o O

O y 
£1 
g "a 
•o 3

'ST to
C  LU-O oc .2, 1-

i °0 O JC CE
N —' Q> ULI

'o  ’S/> >*— aco O 
'o  5

10 JZ
(O' o

1 ° 
s  >  « a
11 
c  ^© -CO o 
a> n

-r i  w

2  — ’(0* c
IM



M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

SYSTEM SYMULATORA WALKI POWIETRZNEJ1

C e z a r y  Szc ze p a ń s k i 

J an u sz  G a j d a

Politechnika Warszawka

Z b ig n ie w  Za g d a ń s k i

Instytut Techniczny Wojtk Lotniczych, Warszawa

1. Wstęp

Metoda treningu walki powietrznej na rzeczywistym obiekcie latającym i 
naziemnym systemie radiolokacyjnym jest droga, nieefektywna i nie zapewnia 
właściwego poziomu bezpieczeństwa trenujących zespołów ludzkich. Aby zapewnić 
możliwość treningu walki powietrznej przy tej metodzie należy postawić w stan 
gotowości conajmniej parę samolotów, naziemny system radiolokacyjny i służby 
lotniskowe na czas nie krótszy niż 4 godziny. Metoda ta nie pozwala ponadto 
na trening walki powietrznej z potencjalnym przeciwnikiem, jak również na za
stosowanie szeregu podstawowych środków walki radioelektronicznej. Z uwagi na 
konieczność ekonomizacji metod treningu lotniczego i poprawę jego efektywności 
jedynym rozwiązaniem jest trening z wykorzystaniem środków naziemnych -  sy
mulatorów walki powietrznej. Przedstawiony w pracy system symulatora walki 
powietrznej jest jednym z wielu możliwych rozwiązań tego problemu -  dla walki 
powietrznej toczonej z wykorzystaniem pokładowego celownika radiolokacyjnego i 
naziemnych systemów naprowadzania.

•2. Koncepcja budowy symulatora

Schemat blokady symulatora walki powietrznej umożliwiającego trening ze
społu: pilot samolotu myśliwskiego -  nawigator naprowadzania -  instruktor przed
stawiony został na rys.l.

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji * Mechanika w Lotnictwie”



490 C.S z c z e p a ń s k i, J.G a jd a ,  Z .Z a g d a ń s k i

ISP -  interfejs stanowiska pilota, IPCR -  imitator pokładowego celownika 
radiolokacyjnego, IPP -  imitator przyrządów pokładowych, OSC -  organy sterowania 
pokładową stacją radiolokacyjną, OSS -  organy sterowania samolotem, P -  pilot,

WR -  wskaźnik radiolokacyjny, GSR -  generator sygnałów radiolokacyjnych, N -  
nawigator parametrów lotu, MPL -  monitor parametrów lotu, MS -  monitor systemowy, 

R -  rejestrator (drukarki łub plotter), K -  klawiatura, I -  instruktor, IŁ -  imitator 
łączności radiowej, OU -  oprogramowanie użytkowe.

Symulator posiada budowę modułową i składa się z następujących modułów 
stanowiska pilota (SF), stanowiska nawigatora (SN), przelicznika (PS) i stanowi
ska instruktora (SI) i oprogramowania użytkowego (OU). Stanowisko pilota wy
posażone jest w podstawowe organy sterowania lotem samolotu (OSS), organy ste
rowania pokładową stacją radiolokacyjną (OSC) imitator pokładowego celownika 
radiolokacyjnego (IPCR) i imitator lotniczych przyrządów pokładowych (IPP). 
Stanowisko to jest uproszczoną kopią architektoniczną kabiny samolotu bojowego 
danego typu. Dynamiczna tablica przyrządów (IPP) i celownik pokładowy (IPCR) 
odwzorowywane są na dwóch monitorach ekranowych pracujących w trybie gra
ficznym. Stanowisko (SP) połączone jest przez specjalistyczny interfejs (ISP) z 
przelicznikiem (PS) a poprzez imitator łączności radiowej (IŁ) ze stanowiskiem 
nawigatora (SN) i instruktora (SI). Przelicznik (PS) jest zespołem 2 mikrokom
puterów klasy IBM PC XT i AT wyposażonych w koprocesory, karty graficzne
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Hercules i CGA, dyski twarde i elastyczne oraz karty wejścia -  wyjścia. Przelicz
nik współpracuje ze stanowiskiem nawigatora (SN) i instruktora (SI). Stanowisko 
nawigatora (SN) wyposażone jest we wskaźnik radiolokacyjny (orginałny lub imita
tor -  W R) i generator sygnałów radiolokacyjnych (GSR) będący specjalistycznym 
interfejsem dla oryginalnego wskaźnika radiolokacyjnego. Stanowisko instruktora 
(SI) wyposażone jest w standardowe urządzenia informatyki. Są to: klawiatura 
sterująca (K), monitory pracujące w trybie graficznym -  (MR) i (MS) oraz rejestra
tor (R). Monitor (MPL) służy do prezentacji obrazu -  celownika radiolokacyjnego 
lub dynamicznej tablicy przyrządów myśliwca; (MS) jest monitorem systemowym. 
Rolę rejestratora może pełnić drukarka lub plotter. Oprogramowanie użytkowe 
(OU) zawarte w pamięci przelicznika zawiera następujące bloki programowe: opro
gramowanie systemowe (OS), oprogramowanie wskaźnika radiolokacyjnego (OW ), 
opragramowanie stanowiska instruktora (Ol), oprogramowanie celownika radiolo
kacyjnego (OR), oprogramowanie dynamiki myśliwca (OM), oprogramowanie dy
namiki celu powietrznego (OC), oprogramowanie oceny wyników treningu (O T) i 
oprogramowanie testujące (OE) (por. rys.2).

Rys. 2. Schemat blokowy oprogramowania użytkowego symulatora walki powietrznej, 
gdzie: OU -  oprogramowanie użytkowe, OS -  oprogramowanie sterujące, OT -  

oprogramowanie oceny wyników treningu, Ol -  oprogramowanie stanowiska instruktora, 
OW -  oprogramowanie stanowiska nawigatora, OR -  oprogramowanie symulujące prace 

pokładowej stacji radiolokacyjnej, OM -  oprogramowanie symulujące dynamikę lotu 
myśliwca, ÓC -  oprogramowanie symulujące dynamikę lotu celu powietrznego, OE -  

oprogramowanie testujące, OP -  oprogramowanie warunków początkowych i scenariusza
treningu

W  bloku symulującym dynamikę celu powietrznego (OC) wyróżnia się pro
gramy: dynamiki lotu celu (DC), identyfikacji komend nawigatora (IKN), dekodo
wania komend nawigatora (DKN) i 4 kanałowego pseudopilota (PP) -  (por.rys.3).
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Rys. 3. Schemat blokowy oprogramowania symulującego dynamikę celu powietrznego, 
gdzie: OC -  oprogramowanie symulujące dynamikę celu powietrznego, IKN -  program 
identyfikacji komend nawigatora, DKN -  program dekodowania komend nawigatora, 

PP -  pseudopilot, DC -  dynamika lotu celu powietrznego

3. Zasada działania symulatora

Po zaincjowaniu pracy systemu przez instruktora i sprawdzeniu gotowości 
urządzeń za pomocą oprogramowania testującego (OE) instruktor określa warunki 
treningu, wprowadzając typy symulowanego celu, początkowe parametry lotu celu i 
myśliwca. Wówczas na wskaźniku radiolokacyjnym (WR) pokaże się zobrazowanie 
przestrzeni powietrznej ze wzajemnym położeniem celu i myśliwca, na wskaźniku 
celownika (IPCR) radiolokacyjny obraz przestrzeni widzianej przez pokładową 
stację radiolokacyjną (jeżeli pilot włączył imitator), na tablicy przyrządów (IPP) -  
dynamiczny obraz podstawowych przyrządów pokładowych myśliwca, a na moni
torach instruktora -  obraz wg żądanej opcji. Pilot sterujący samolotem za pomocą 
organów sterowania generuje ciąg sygnałów przetwarzanych przez oprogramowa
nie myśliwca (OM) na ciąg parametrów kinematycznych określających lot samo
lotu, na podstawie których oprogramowanie celownika (OR) określa przestrzeń 
powietrzną obserwowaną przez pokładową stację radiolokacyjną, a oprogramowa
nie wskaźnika (OW ) -  położenie myśliwca na ekranie wskaźnika nawigatora. Na
wigator obserwując na ekranie wskaźnika (W R) wzajemne położenie przestrzenne 
myśliwca i celu naprowadza myśliwiec na cel ża pomocą komend przekazywanych 
fonią z wykorzystaniem imitatora łączności (IŁ) i steruje celem podając instrukto
rowi (I) fonią za pomocą imitatora łączności komendy ze standardowego zestawu 
komend nawigatora naprowadzania. Pilot wykonuje komendy nawigatora sterując 
myśliwcem aż do uzyskania kontaktu radiolokacyjnego z celem, po czym steruje 
wg sytuacji powietrznej obserwowanej na wskaźniku celownika pokładowego aż 
do uzyskania przechwycenia celu i wykonania ataku. Instruktor może w trakcie 
treningu zasymulować różne postacie zakłóceń radiolokacyjnych z uprzednio okre
ślonego zestawu.

Instruktor steruje lotem celu powietrznego, wprowadzając z klawiatury (K) 
komendy otrzymywane od nawigatora (NN) -  wg standardowego schematu.

Komendy te przejmowane przez program (IKN) są identyfikowane a następnie
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dekodowane przez program (DKN) do postaci (3.1):

(3.1)

gdzie:
S(t) -
V
H

-

t

wektor sterowania, 
prędkość lotu, 
wysokość lotu, 
kąty lotnicze, 
czas.

Tak określony wektor sterowania z uwzględnieniem sprzężenia zwrotnego (por. 
rys.3) przekazywany jest do programu symulacji pseudopilota (PP) sterującego 
lotem celu powietrznego.

Pseudopilot jest czterokanałowym modelem adaptacyjnego autopilota uwzględ
niającego charakterystyki dynamiczne pilota i mechanizmów wykonawczych.

Postać (3.1) wektora strowania S(t) przetwarzana jest przez program symulacji 
pseudopilota (PP) na postać (3.2) z uwzględnieniem sprzężenia zwrotnego (por. 
rys.3):

6p(t) =  [%(<), Sv (t), SL(t), óT(t)] , (3.2)
gdzie:

£p(ż) -  wektor sterowania lotem celu,
~ kąt wychylenia steru wysokości,

6v -  kąt wychylenia steru kierunku,
Sl -  kąt wychylenia lotek,
6t ~ kąt DSS, 
t -  czas.

Na podstawie postaci (3.2) wektor Sp(t) programu symulacji dynamiki lotu 
celu powietrznego określa położenie przestrzenne celu i parametry jego lotu w 
czasie:

A (*) =

*c (t)
VTZC(t)
n xc(t)

<Pc(t)

Yc(t) 
Vpc(t) 

,(*) 
M ł )

B c ( t )

vwc(t)
n z c ( t )
m

(3.3)

gdzie:
A (t)
X (t) ,Y (t ) ,H (t )

Vrzc ( 0 . ^ ( 0 ,  V«c(*)

n xc(t), TlyC(t), nzc(t)
V c(t)A c(t),0c{t)
t

macierz stanu celu,
współrzędne liniowe celu,
prędkości liniowe celu: rzeczywista, przyrzą
dowa, wznoszenia,
przyśpieszenia liniowe, 
współrzędne kątowe celu, 
czas.
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Współrzędne celu przekazywane są do programów: symulacji wskaźnika ra
diolokacyjnego (OW ), pokładowej stacji radiolokacyjnej (OR) i instruktora (01), 
gdzie generowane jest zobrazowanie przestrzenne celu i wyświetlane na imitatorze 
celownika, wskaźnika nawigatora i monitorze instruktora.

Instruktor może zatrzymać pracę systemu, ponownie uruchomić, powtórzyć 
wielokrotnie daną sytuację oraz zarejestrować przebieg treningu. Po zakończeniu 
treningu instruktor uruchamia oprogramowanie oceny wyników treningu (OT), 
które analizuje i ocenia jego przebieg oraz archiwizuje potrzebne dane. Cały system 
pracuje w czasie rzeczywistym.

4. Problemy naukowo-badawcze

Warunki pracy systemu symulatora w czasie rzeczywistym na powszechnie 
dostępnym w kraju sprzęcie mikrokomputerowym (IBM PC XT i AT) wymagają 
specyficznego podejścia przy tworzeniu modeli cyfrowych poszczególnych modułów 
systemu i rozwiązania wielu zagadnień kardwareowych.

Podstawowym zagadnieniem przy tworzeniu takiego systemu było zamodelowa- 
nie automatycznego sterowania celem powietrznym i ręcznie sterowanego myśliwca,

4.1. Sterowanie myśliwcem

Należało rozwiązać następujące problemy:

1. opracowanie programu graficznego, pracującego w czasie rzeczywistym, 
imitującego dynamiczną tablicę przyrządów pokładowych,

2. opracowanie hardwarowego interfejsu obsługi organów sterowania samolo
tem,

3. opracowanie programu obsługującego transmisję danych pomiędzy mikro
komputerami IBM PC XT -  AT oraz (SP) i (SI),

4. opracowanie programu symulacji dynamiki lotu myśliwcem na IBM PC AT 
pracującego w czasie 0.4 r.t.

Na szczególną uwagę zasługuje problem przestawiony w punkcie (4). Wymóg
0.4 r.t. przy realizacji pętli programowej spowodował konieczność przeprowadze
nia badań jakościowych modelu dynamiki symulowanego samolotu. Dysponując 
modelem opracowanym wg klasycznych zasad dynamiki lotu, zweryfikowanym w 
oparciu o badania w locie, przeprowadzono badania wpływu poszczególnych ele
mentów składowych tego modelu na dokładność symulacji lotu samolotu. Badania
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przeprowadzono dla kolejnych manewrów przestrzennych takich jak: lot ustalony, 
zakręty, rozpędzanie, wznoszenie, pętla, zawrót bojowy. Porównywano parame
try lotu modelu w kolejnych uproszczeniach z parametrami modelu pierwotnego 
określając optymalny poziom uproszczeń tak potraktowanego modelu. Następny 
krok to opracowanie szybkiej procedury całkującej równania ruchu samolotu za 
pomocą metody stałokrokowej typu predyktor-korektor. Taki tok postępowania 
pozwolił -  w języku Fortran -  na osiągnięcie założonego czasu obliczeń pojedyńczej 
pętli programowej, przy założonych warunkach sprzętowych i wymaganej wierno
ści symulacji. Przejście na język C pozwoliło zmniejszyć ten czas dwukrotnie bez 
optymalizacji programu.

4.2. System automatycznego sterowania celem powietrznym 

Należało opracować

• program symulujący dynamikę lotu celu powietrznego, sterowanego ze
stawem 180 standardowych komend nawigatora naprowadzania, pracujący 
w czasie 0.6 r.t. na mikrokomputerze IBM PC AT, przy założeniu, że 
dokładność określania współrzędnych liniowych celu będzie o rząd mniejsza 
niż dla myśliwca.

Przy określaniu modelu dynamiki lotu celu przyjęto metodę postępowania jak 
dla myśliwca (por. pkt.4.1).

Oprócz tego należało opracować programy: identyfikacji komend nawigatora, 
dekodowania tych komend na postać zrozumiałą dla pseudopilota oraz program 
symulacji pseudopilota sterującego lotem celu powietrznego wg zadanej komendy. 
Ze względu na zakres zmian parametrów lotu (4.4): ,

V»c =  «360° n € ( - c o ,+ o o )  [deg] ,
<fię =  n 180° n e  (~ oo ,+ oo ) [deg],
9C =  rc90° n £ ( -o o ,+ o o )  [deg],
Hc G< 0,15000 > [m] , (4.1)
Ve € <  60,220 > [m/s] ,
Vwc €<  —30,30 > [m/s] ,

oraz na konieczność wykonywania skomplikowanych manewrów przestrzennych 
(pętla, zwrot bojowy, spirala, przewrót, półpętla, wywrót) okazało się niemożliwe 
opracowanie jednolitej struktury 4 kanałowego autopilota o stałych lub modyfi
kowanych nastawach dla realizacji założonego celu w całym zakresie parametrów 
lotu.



496 C .S z c z e p a ń s k i, J.G a jd a ,  Z .Z a g d a ń s k i

Niezbędne okazało się opracowanie szeregu autopilotów o różnej strukturze, 
realizujących różne prawa sterowania o modyfikowanych nastawach -  w zależności 
od rodzaju wykonywanego manewru i aktualnych parametrów lotu (H,V) .

Tak opracowany zestaw autopilotów uzupełnionych o charakterystyki mecha
nizmów wykonawczych i pilota operatora stanowi model pseudopilota sterującego 
celem powietrznym.

Model pseudopilota wraz z pozostałymi modelami stanowił merytoryczne 
rozwiązanie problemu symulacji sterowanego lotu przestrzennego celu powietrz
nego uwzględniającego dynamikę realnego samolotu. Zespół programów: pseudo
pilota, identyfikacji i dekodowania komend oraz dynamiki lotu celu zrealizowanych 
w języku Fortran pozwolił na osiągnięcie założonego czasu trwania pojedynczej 
pętli programu przy założonych warunkach sprzętowych i wymaganej dokładności 
symulacji.

Przejście na język C pozwoliło zmniejszyć ten czas dwukrotnie -  bez optyma
lizacji programu.

5. Wnioski

1. Przedstawione w pracy rozwiązanie symulatora wałki powietrznej jest jed
nym z możliwych rozwiązań technicznych problemu treningu personelu lot
niczego w zakresie naprowadzania statków powietrznych i wałki z wykorzy
staniem pokładowego celownika radiolokacyjnego.

2. Modułowa budowa symulatora umożliwia rozwój i modyfikację systemu.

3. Zastosowanie powszechnie dostępnego sprzętu mikrokomputerowego umoż
liwia osiągnięcie niskiej ceny urządzenia i niskiego kosztu godziny treningu.

4. Szczególne znaczenie przy opracowaniu symulatora miało sformułowanie mo
delu dynamiki lotu celu powietrznego i modelu dynamiki lotu myśliwca, 
pracujących w czasie rzeczywistym, sterowanych za pomocą zestawu komend 
nawigatora.

5. Podana w pracy metoda formułowania modelu myśliwca i celu może znaleźć 
zastosowanie przy opracowaniu analogicznych modeli dla dowolnego typu 
samolotu.

6. Dla symulacji celu i myśliwca osiągnięto czas realizacji pojedyńczej pętli 
programu na IBM PC AT równy 0.8 r.t. -  równocześnie przy identycznie 
określonych modelach dynamiki lotu obu obiektów.
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1. W stęp

Jednym z podstawowych wymagań stawianych przed samolotami bojowymi 
jest uzyskanie wysokiej manewrowości. Pociąga to za sobą potrzebę uzyska
nia przez układ dostatecznie dużej siły nośnej. W przypadku dużych prędkości 
poddźwiękowych zakres użytecznej siły nośnej ograniczony jest wystąpieniem buf- 
fetingu na średnim lub silnym poziomie, bądź pogorszeniem czy też utratą statecz
ności.

Zastosowanie skrzydła skośnego umożliwia zwiększenie liczby Macha wzrostu 
oporu oraz liczby Macha początku buffetingu konstruowanego układu. Jednak na 
zewnętrznej części takiego skrzydła obserwujemy wystąpienie niekorzystnego tzw. 
efektu końcowego. Charakteryzuje się on między innymi tym, że w zewnętrznej, 
wzdłuż rozpiętości, części skrzydła obserwujemy szybszy wzrost podciśnień oraj 
przesunięcie się położenia maksymalnego podciśnienia w kierunku krawędzi natar
cia. Powoduje to zmniejszenie bądź utratę skosu izobar w tej części skrzydła co w 
konsekwencji prowadzi do wcześniejszego wystąpienia fali, a następnie oderwania 
spowodawanego szybkim wzrostem intensywności fali. Wiąże się z tym wystąpienie 
bufftingu oraz pogorszenie, bądźo utrata efektywności lotek.

W ramach prac nad samolotem szkolno-bojowym opracowano w Instytucie 
Lotnictwa kilka wariantów skrzydeł -  rys.l. Główne z nich to:

* najstarsze z zaprojektowanych skrzydło zbudowane na bazie klasycznych pro
fili NACA 64A010 i NACA 64A210 [1] zastosowane na samolocie 1-22,

• studialne skrzydło W -l [2,3] realizujące koncepcję skrzydła. ” roof-top” ,

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji 'Mechanika w Lotnictwie*
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Rys. 1. Porównanie geometrii obrysu skrzydeł zaprojektowanych w Zakładzie 
Aerodynamiki w latach osiemdziesiątych

• skrzydło P l-6  [4,5] realizujące hybrydową koncepcję skrzydła ” roof-top” , ze 
skrzydłem typu ”peake” ,

• studialne skrzydło T-12 [6,7] realizujące koncepcję skrzydła nadkrytycznego.

Wszystkie powyższe konstrukcje charakteryzują się stałym lub prawie stałym 
rozkładem grubości względnej wzdłuż rozpiętości. Badania obliczeniowe oraz eks
perymentalne wskazły, że w zakresie dużych prędkości poddźwiękowych początek 
tworzenia się fali uderzeniowej oraz inicjalizacja oderwania przepływu następuje w 
części zewnętrznej skrzydła. Wyjątek stanowi skrzydło P l-6 . Jednak w rozpatry
wanym obszarze skrzydła jego obrys różni się zasadniczo od pozostałych konstruk
cji. Ukształtowanie końcówki skrzydła według koncepcji Bagley’a [8] pozwoliło na 
osłabienie opisywanych niekorzystnych zjawisk.

Wydaje się, że możliwości poprawy pola przepływu w zakresie dużych prędkości 
poddźwiękowych i okołodźwiękowych można upatrywać w koncepcji aerodyna
micznej skrzydła o zmiennej grubości względnej wzdłuż rozpiętości. Zmniejsze
nie grubości skrzydła w jego zewnętrznej części powinno obniżyć podciśnienia na 
krawędzi natarcia i poprawić układ izobar, co w konsekwencji powinno wpłynąć 
na własności aerodynamiczne skrzydła. Niejakim tego potwierdzeniem są wy
niki analizy współczesnych konstrukcji samolotów szkolno-bojowych i szturmo-
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wych zamieszczonej w pracy [9]. Większość z nich, zwłaszcza projektowane na 
większe prędkości poddźwiękowe, ma skrzydła o zmiennej wzdłuż rozpiętości gru
bości względnej.

Celem ninieszej pracy jest zbadanie metodami obliczeniowymi możliwości 
poprawy własności aerodynamicznych skrzydła w zakresie prędkości transonicz- 
nych, poprzez jego rekonstrukcję wprowadzającą zmienny wzdłuż rokładu grubości 
względnej. Do analizy wybrane zostało skrzydło nadkrytyczne T-12.

2. Skrzydło nadkrytyczne T -1 2

Jest to skrzydło trapezowe o skosie Xo.25 =  20°, wydłużeniu A =  5.1, 
zbieżności A = 0.42 oraz stałej grubości procentowej równej 13%. Zostało ono 
zaprojektowane numerycznie [6] a następnie przebadane w tunelu N-3 w zakresie 
liczb Macha M = 0.3 — 0.9 [7]. Uzyskane rezultaty wykazały, że zaprojekto
wane skrzydło spełniło żądane wymagania konstrukcyjne oraz zasadniczo posiadało 
dobre własności w zakresie pozakonstrukcyjnym. Badania wskazały również na 
pewne mankamenty zaprojektowanej konstrukcji:

e rozwój kryzyzu fałowego i tworzenie się fałi uderzeniowej następuje od 
zewnętrznej części skrzydła -  rys.3 -j- 5,

* dla Cz  «  0.0 wskutek wcześniejszego (rysunki 3,4) tworzenia się fali uderze
niowej na dolnej powierzchni skrzydła niż na górnej, liczba Macha wzrostu 
oproru jest mniejsza niż możliwa do osiągnięcia mimo, że otrzymany rezultat 
spełnia postawione wymagania konstrukcyjne 
Mwo(C z  =  0.0) > Mwo(Cz  =  0.4) -  rys.8.

Oczekiwać można, że rekonstrukcja skrzydła T-12, polegająca na wprowadze
niu zmiennej (zmniejszającej się) wzdłuż rozpiętości grubości względnej skrzydła, 
pozwoli na wyeliminowanie powyższych mankamentów oraz ogólne podwyższenie 
zarówno liczby Macha wzrostu oporu, jak liczby Macha początku bufftingu.

3. Skrzydło 13 -11 -09 -0 8

Przeprowadzono rekonstrukcję skrzydła T-12. Założono arbitralnie rozkład 
grubości względnej wzdłuż rozpiętości przyjmując w przekrojach opisujące po
wierzchnie skrzydła odpowiedno dla i) =  0.4, 0.8, 1.0 wartości 11%, 9%, 8%. 
Przeskałowano profile definiujące skrzydło w powyższych przekrojach zachowując
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jednak pierwotny kształt powierzchni szkieletowej skrzydła T—12. Tak zdefinio
wane skrzydło oznaczono jako 13-11-09-08.

Oba skrzydła poddano obliczeniom dla wybranych liczb Macha z przedziału 
M = 0.6 -5- 0.87 oraz współczynników siły nośnej Cz =  0.0 i Cz =  0.4 (konstruk
cyjna wartość współczynnika siły nośnej). Obliczenia przeprowadzono programem 
bazującym na rozwiązaniu równania potencjału zaburzeń opisującym przepływ 
okołodźwiękowy.

4. Analiza wyników obliczeń

Otrzymane wyniki obliczeń pozwoliły na ocenę wybranych własności a e r o d y 
namicznych badanych skrzydeł w zakresie prędkości okołodźwiękowych.

4.1. Opływ górnej powierzchni analizowanych skrzydeł

Dla konstrukcyjnej wartości współczynnika siły nośnej Cz =  0.4 i liczb Ma
cha M = 0.75, 0.77, 0.79, 0.81, 0.83, 0.85 przeprowadzono porównanie rozkładu 
izobar na górnej powierzchni obu skrzydeł -  rys.2 -j- 5. Różnice w obrazie opływu 
zaznaczają się począwszy od liczby Macha M =  0.77. Na skrzydle T-12 obserwu
jemy początek tworzenia się fali uderzeniowej, podczas gdy na skrzydle 13-11-09-
08 przepływu jest jeszcze całkowicie bezuderzeniowy. Dla kolejnych liczb Macha 
fala uderzeniowa widoczna jest na powierzchni obu skrzydeł. Różna jest jednak jej 
intenstwność i lokalizacja. W przypadku skrzydła T-12 jest to obszar zewnętrzny 
(lotkowy) skrzydła. Natomiast na skrzydle 13-11-09-08 przesunięta jest w obszar 
środkowy, bliżej nasady skrzydła. Dla liczby Macha M =  0.83 fala uderzeniowa 
o umiarkowanej intensywności rozciąga się jedynie na części rozpiętości skrzydła 
podczas gdy na skrzydle T-12 obserwujemy silną falę uderzeniową rozciągającą 
się wzdłuż całej rozpiętości.

4.2. Opływ dolnej powierzchni analizowanych skrzydeł

Dla wartości współczynnika siły nośnej Cz — 0.0 i liczb Macha M =  0.75,
0.77, 0.79, 0.81, 0.83, 0.85 przeprowadzono porównanie rozkładu izobar na dolnej 
powierzchni obu skrzydeł -  rys.4 -r 5. W obu przypadkach tworzenie fali uderze
niowej szybciej następuje na dolnej powierzchni skrzydła niż na górnej. Jednak 
na skrzydle T-12 obserwujemy to począwszy od liczby Macha M = 0.79. Zaś na 
skrzydle 13-11-09-08 uwidacznia się dopiero przy liczbie Macha M = 0.8?. Istotne 
różnice także są widoczne w intensywności oraz lokalizacji fali uderzeniowej.
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4.3. Liczba Macha początku buftingu

Obliczenia opłwu oparte były na potencjalnym, nielepkim modelu matema
tycznym. Dlatego też wyniki obliczeń nie pozwalają na bezpośrednie wyznacze
nie gTanicy początku bufftingu. Analiza literatury wskazała jednak na możliwość 
oszacowania początku występowania oderwania przepływu na skrzydle spowodo
wanego falą uderzeniową, co bezpośrednio pociąga za sobą występowanie buf
ftingu. Do oszacowania liczby Macha początku bufftingu badanych skrzydeł 
użyto półempirycznych danych zaczerpniętych z pracy [10,11] (ciągała linia na 
rys.6 -r 7). Na rysunkach naniesiono maksymalne lokalne wartości liczby Macha 
przed falą w wybranych przekrojach obu skrzydeł. Oszacowania liczby Macha 
początku bufftingu dokonano przez zestawienia położenia wykreślonych wartości z 
danymi z pracy [10]. Tak uzyskane wartości skorygowano wprowadzając poprawkę 
uwzględniającą skos skrzydła [11]. Zestawienie otrzymanych wyników przedstawia 
poniższa tabela:

skrzydło Cz =  0.0 Ć z  =  0.4
T-12 0.83 0.81

13-11-0&-08 0.86 0.84

4.4. Liczba Macha wzrostu oporu

Analiza zależności współczynnika oporu falowgo w funkcji liczby Macha po
zwoliła na wyznczenie wartości liczby Macha wzrostu oporu obu skrzydeł. Wyniki 
zestawiono w poniższej tabeli:

skrzydło Cz =  0.0 Ć z  =  0.4
T-12 0.80 0.80

13-11-09-08 G.83 0.81

Nadmienić trzeba, że przedstawione w obu omówionych zestawieniach wyniki 
uzyskane dla skrzydła T-12 w przypadku współczynnika siły nośnej C z — 0.4 
dobrze korelują się z wartościami otrzymanymi w badaniach eksperymentalnych 
w tunelu N-3 -  rys.8. W  przypadku współczynnika siły nośnej Cz =  G.G w 
obliczeniach uzyskano wartości niższe niż w badaniach w tunelu.
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Przekroje skrzydła : Przekroje skrzydła : Przekroje skrzydła :
powierzchnia gór. doi. powierzchnia gór. doi. powierzchnia gór. doi.
7) = 0 .0 0 0  *  o n = 0 .37 6  X X  Ti = 0 .8 3 6  *■ a
T) = 0 .2 3 7  ♦ «> 7) = 0 .5 4 4  *  0  7) = 0 .9 0 7  a  □

Rys. 6. Porównanie lokalnej wartości liczby Macha przed falą i położenia fali na 
skrzydłach T-12 i 13-11-09-08 dla współczynnika siły nośnej Cz — 0.0 z zależnością 

charakteryzującą oderwanie przepływu za falą uderzeniową [10]



S k rzy d -To  T  —12 S k r z y d ło  13_11__0 9 _ 0 8

W p ły w  z m ie n n e g o  w z d łu ż  r o z p i ę t o ś c i . . .  507

Przekroje skrzydła : Przekroje skrzydła : Przekroje skrzydła :
powierzchnia gór. doi. powierzchnia gór. doi. powierzchnia gór. doi.
7) =  0 .0 0 0  *  «  T) =  0 .376  Z  X ri =  0 .836  a a
V  =  0 .2 3 7  ♦ «  T) =  0 .5 4 4  • O 17 =  0 .9 0 7  ■  CD

Rys. 7. Porównanie lokalnej wartości liczby Macha przed falą i położenia fali na 
skrzydłach T-12 i 13-11-09-08 dla współczynnika siły nośnej Cz =  0.4 z zależnością 

charakteryzującą oderwanie przepływu za falą uderzeniową [10]
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Rys. 8. Zależność liczby Macha wzrostu oporu i liczby Macha początku bufftineu 
skrzydeł T-12 i 13-11-09-08

Rys. 9. Porównanie zależności współczynnika momontu pochylającego skrzydeł T-12 i
13—11—09—08
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4.5. Współczynnik momentu pochylającego

Wpływ rekonstrukcji skrzydła na współczynnik momentu pochylającego 
skrzydła ilustruje rys.9. Dla współczynnika siły nośnej C z  =  0.0 różnice w wartoś
ciach są pomijałnie małe w całym zakresie badanych liczb Macha. Natomiast w 
przypadku współczynnika siły nośnej Cz — 0.4 korzystny wpływ rekonstrukcji za
znacza się zmniejszeniem wartości współczynnika momentu Cm  dla liczb Macha 
powyżej M = 0.75.

5. Wnioski

W badaniach obliczeniowych porównano dwa skrzydła różniące się charak
terem rozkładu grubości względnej wzdłuż rozpiętości. Pierwsze jest skrzydłem 
o stałej grubości względnej. Drugie zaś posiada zmienny rozkład grubości 
względnej. Analiza uzyskanych wyników wskazuje na korzystny wpływu dru
giego z rozważanych rozkładów na własności aerodynamiczne skrzydła w zakresie 
prędkości okołodźwiękowych. Jego zastosowanie dało zwiększenie wartości liczby 
Macha wzrostu oporu oraz liczby Macha początku buffetingu. Uzyskano rów
nież korzystniejszy z punktu widzenia rozwoju kryzysu faiowgo rozkład izobar -  
osłabiono rozwój fali uderzeniowej w zewnętrznej, łotkowej, strefie skrzydła.
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

E K SP E R Y M E N T A L N E  B A D A N IA  W P Ł Y W U  P Ł A T O W C A  N A  
W S P Ó Ł C Z Y N N IK I A E R O D Y N A M IC Z N E  P O D W IE S Z E Ń 1

J an  K a c p r z y k

Instytut Lotnictwa, Warszawa

1. W stęp

Skrzydło oddziaływując na opływ zawieszonych pod nim podwieszeń powoduje 
zmianę ich charakterystyk aerodynamicznych w stosunku do charakterystyk dla 
podwieszeń izolowanych.

Wpływ ten jest istotny nie tylko z uwagi na zmiany wartości współczynników 
aerodynamicznych, ale również z uwagi na zmiany jakościowe w charakterze prze
biegu współczynników w funkcji kąta natarcia.

"W pracy przedstawiono wyniki pomiarów 6-ciu składowych wypadkowej siły 
aerodynamicznej działającej na podwieszany pod skrzydłem zbiornik paliwa. Cha
rakterystyki zostały pomierzone zarówno dla podwieszenia izolowanego jak i za
wieszonego pod skrzydłem na mostku zewnętrznym dla klap nie wychylonych i 
wychylonych na kąt 30°.

2. W arunki badań

Pomiary przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym o średnicy 5 m Instytutu 
Lotnictwa na modelu samolotu i podwieszeń wykonanych w skali 1:4 przy prędkości 
strumienia powietrza V =  40 m/sek. Liczba Reynoldsa odniesiona do cięciwy 
aerodynamicznej modelu samolotu wynosiła Re,./ =  1.8 -106 oraz przy odniesieniu 
do średnicy modelu zbiornika paliwa Ree/  =  0.5 • 106.

Pomiary składowych siły aerodynamicznej wykonano przy użyciu 6-cio skła
dowej wagi tensometrycznej wykonanej w Instytucie Lotnictwa do badań podwie
szeń o zakresach:

siła nośna i boczna 80 N,
siła oporu 30 N,

1 Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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B  Pom iar sił na. podwieszeniach izolow anych

Rys. 1. Układ odniesienia
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moment przechylający 7 Nm,

momenty pochylający i odchylający 21 Nm,

Wymiary wagi: średnica 0.047 m; długość 0.181 m.
Wymiary modelu zbiornika paliwa:max średnica 0.131 m; długość 0.752 m. 
Układ odniesienia przedstawiono na rys.l
Współczynniki aerodynamiczne odniesione zostały do powierzchni przekroju 

poprzecznego podwieszenia, oraz momenty do średnicy podwieszenia.

3. W ynik i badań

3.1. Współczynnik siły oporu Cx — rys.2

□pod. 'L' i2olow. Adelto(k)®0 «delto(k)-30
Rys. 2. Współczynnik siły oporu



514 J .K a c p r z y k

Przebieg współczynnika siły oporu w funkcji kąta natarcia dla podwieszenia 
zawieszonego pod skrzydłem, w stosunku do izolowanego, stosunkowo niewiele 
zmienia się z kątem natarcia przy czym minimalna wartość współczynnika oporu 
wzrasta. Spowodowane jest to ukierunkowaniem i przyspieszeniem strug w pobliżu 
skrzydła przez co rzeczywisty kąt natarcia podwieszenia nie odpowiada kątowi 
natarcia modelu samolotu jak również zmienia się w mniejszym stopniu.

Wychylenie klap powodując zmianę rozkładu ciśnień, zwłaszcza na tylnej części 
podwieszenia, zmniejsza wartość współczynnika siły oporu.

3 .2 . W s p ó łc z y n n ik  s iły  b o c z n e j  -  r y s .3

Rys. 3. Współczynnik siły bocznej

Dla podwieszeń izolowanych wartość współczynnika, w funkcji kąta natarcia 
wynosi zero. W badaniach eksperymentalnych jest to na ogół wartość zbliżona 
do zera z uwagi na skończoną dokładność wykonania podwieszeń oraz ustawienia
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względem kierunku strumienia powietrza i wagi.
Dla podwieszenia zawieszonego pod skrzydłem współczynnik ten może przyjąć 

znaczne wartości. Pojawia się siła boczna działająca w kierunku na zewnątrz 
skrzydła (dla dodatniej siły nośnej modelu samolotu), która rośnie wraz ze wzro
stem siły nośnej skrzydła (wzrost kąta natarcia i wychylenia klap).

3.3. W spółczynnik siły nośnej C z  -  rys.4

2.5

2.0

1.5

N 
0  1.0

0.5

0.0

- 0 . 5
- 8  - 4  0 4 8 12 16 20 24

Alfa
□ pod. 'L' izolow. ń d e lta (k )= 0  odelta(k)=30

Rys. 4. Współczynnik siły nośnej

Podobnie jak współczynnik siły oporu również współczynnik siły nośnej, w 
funkcji kąta natarcia, przebiega bardziej płasko niż dla podwieszenia izolowanego. 
Występuje zmiejszenie pochodnej dcz/da a nawet zmiana znaku pochodnej. 

Wychylenie klap powoduje ujemny przyrost siły nośnej na podwieszeniu.
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3.4. Współczynnik momentu przechylającego Cmx -  rys.5

X
£  
o

-0.05 
- 0.10

-8  -4  0 4 8 12 16 20 
Alfa 

Dpod. 'L' tzolow. Adelta(k)=0 *de!to(k)=30

Rys. 5. Współczynnik momentu przechylającego

Występują stosunkowo niewielkie zmiany współczynnika momentu przechylają
cego z uwagi na to iż zbiornik paliwa jest ciałem osiowosymetrycznym z wyjątkiem 
poziomego statecznika o niewielkiej powierzchni. Większe zmiany współczynnika 
Cmx występują dla podwieszeń posiadających dodatkowe powierzchnie zakłócają
ce ich osiowosymetrycznośc np. dodatkowa bełka w górnej części ciała

5. Współczynnik momentu pochylającego Cmy -  rys.6

2.0 

* 1 . 0  
£ o.o 

°  - 1.0 
- 2.0 
-3.0

Alfa 

opod. 1 ' izolow. &delta(k)=0 $defta(k)=30

Rys. 6. Współczynnik momentu pochylającego

Dla podwieszenia izolowanego pochodna dCrriy/da przyjmuje znak ujemny -  
ciało stateczne. Natomiast po umieszczeniu podwieszenia pod skrzydłem pochodna
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dCmy/da zmienia znak -  ciało ze statecznego staje się niestateczne. Wychylenie 
klap powoduje dodatni przyrost wartości Cm ,.

3.6. Współczynnik momentu odchylającego Cm, -  rys.7

□pod. *L‘ izolow. &delto(k)=0 odelto(k)=30

Rys. 7. Współczynnik momentu odchylającego

Dla podwieszenia izolowanego współczynnik ten powinien przyjąć wartość 
równą zeru. Dla podwieszenia umieszczonego pod skrzydłem pojawia się moment 
odchylający, wywołany skośnym opływem dolnej powierzchni skrzydła.

4. Podsumowanie

Wpływ modelu płatowca na charakterystyki aerodynamiczne podwieszeń jest 
istotny nie tylko z uwagi na duże zmiany wartości współczynników aerodynamicz
nych lecz również z uwagi na zmiany w charakterze przebiegu współczynników w 
funkcji kąta natarcia.

Podwieszenie będące ciałem statecznym jako izolowane w obecności skrzydła 
może stać się ciałem niestatecznym.

Z tych względów nie jest możliwym korzystanie z charakterystyk aerodyna
micznych podwieszeń izolowanych do obliczeń trajektorii lotu podwieszenia w jego 
początkowej fazie lotu po zrzucie.



Łr THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

Ą  fully acrobatic turboprop tandem two-seat military 
trainer which, as a result of specific design,comprises jet 
like handling qualities, maintaining low training costs, 
charakteristic for turboprop power. Due to these features, 
a wide training syllabus is possible, containing also the 
phases normally executed on costly jets only. The jet-pilot 
cues on a propeller driven plane are the result of the 
following:
-alrtraft general geometry -  low aspect ratio wing and 
high surface loading, maintaining low draw and power 
loading;
- cockpit Interior design, general arrangement and 
instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.
A  combined effect of the minimal overall dimensions, low 
weight and high power, result in:
- excellent perfomance - both, level speed and jet-like 
climb;
possibility to take significant underwing stores, giving a 
wide spectrum of training tasks.
The aircraft consists of a semimonocoque all metal low 
wing structure with retractable tricycle- type landing gear 
and Is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of 
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated 
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).
It comprises systems like the electric, hydraulic, 
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the 
escape (ejection seats) systems.
An audio integrating system controls the audio services 
from all the communication, navigation and interphone 
systems. On customer demand, single or dual VH F, U H F 
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to 
be fully Instrumented and furnished according to 
customer's specification. Th e  optional equipment pattern 
Includes various avionic and flight instrumentation 
systems from simple ones, up to very sophisticated with 
GPS, LORAN, ILS, MLS, FM S, EFIS and H U D  Included. 
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g 
etc. may be installed.
Any other requirement of the customer, will be 
investigated with great care. The manufacturer Is ready to 
start talks concerning details of equipment any time.The 
deliveries can start in about one year after contract 
signing.
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DYNAMICZNE RÓW NANIA RUCHU PLATFORMY 
UNIWERSALNEGO SYMULATORA LOTU O SZEŚCIU 

STOPNIACH SWOBODY1

J e r z y  M a r y n ia k  

J e r zy  M a ł e c k i

Politechnika Warszawska

1. Dynamiczne równania ruchu platformy w strukturze systemu 
symulatora lotu -  miejsce i rola

Zadaniem uniwersalnego symulatora lotu jest takie odtwarzanie dynamicznych 
stanów samolotu, aby w odczuciu osoby szkolonej, usytuowanej w kabinie plat
formy symulatora, następowało możliwie wierne odwzorowywanie reakcji psychicz
nych, nerwowych, audiowizualnych i fizjologicznych, jakie towarzyszyłyby jej w 
warunkach rzeczywistych odpowiedających modelowanym warunkom lotu samo
lotu.

Mający sprostać temu zadaniu symulator jest złożonym układem, w którego 
skład wchodzą między innymi odpowiednie modele fizyczne i matematyczne obiek
tów symulowanych, maszyny liczące zdolne do przeprowadzania obliczeń w czasie 
co najmniej rzeczywistym oraz specjalne modele i charakterystyki psychoneuro- 
fizjologicznych własności człowieka [1].

Oczywistym faktem wynikającym z ograniczeń konstrukcyjnych symulatora 
jest to, że platforma symulatora nie może w sposób bezpośredni "kopiować” dy
namicznych stanów samolotu. Niemożliwe jest bowiem aby mogła ona wykonywać 
pewne rodzaje manewrów, jak choćby przykładowo -  beczka. Jak już wspomniano, 
nie chodzi tu jednak o symulację samych stanów dynamicznych samolotu ale od
czuć pilota jakie im towarzyszą.

Wynika z tego konieczność istnienia w systemie symulatora specjalnego 
modułu, który korzystając z modelu i charakterystyk psycho-neuro-fizjologicznych 
pilota, działając w sprzężeniu z modelami matematycznymi platformy i samolotu 
określałby sposób zadawania stanów dynamicznych platformy realizujący odwzo
rowanie rzeczywistych odczuć w czasie treningu w kabinie symulatora. Oczywi
stym jest konieczność wykorzystania w pracy takiej jednostki wszelkich możliwości

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie"
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wywoływania pożądanych odczuć poprzez stosowanie różnych kombinacji bodź
ców (progi wrażliwości, symulacje wrażeń przez wywoływanie złudzeń), jak też 
uwzględnienie technologicznych ograniczeń stawianych przez konstrukcję plat
formy (ruchliwość mechanizmów, moce napędów).

Jak wynika z powyższego wprowadzenia, model dynamiki platformy w postaci 
dynamicznych równań ruchu jest ważnym elementem całego systemu symulatora 
niezbędnym do budowy układu sterującego systemem.

Rys. 1. Schemat systemu symulatora

2 . Budowa modelu dynamiki platformy symulatora lotu

2.1. Opis przyjętych współrzędnych i układów odniesienia

Ruch platformy opisany jest jednoznacznie za pomocą współrzędnych i czasu 
w przestrzeni zdarzeń zwanej czasoprzetrzenią. Chwilowe położenie platformy 
jako ciała sztywnego określone jest przez położenie środka jej masy wyznaczone 
względem nieruchomego układu odniesienia i wyznaczoną w odpowiedni sposób 
orientację kątową.

Określenie położenia obiektu wymaga w związku z powyższym wprowadzenia 
następujących układów odniesienia, zaznaczonych na xys.2:

• nieruchomego układu grawitacyjnego związanego z podłożem -  OiXiyizi,
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Rys. 2. Układ odniesienia

• układu grawitacyjnego 0gXgyg,zg związanego z poruszającym się obiektem, 

osiowo-równoległego do układu nieruchomego i znajdującego się w ustalonym  

ruchu postępowym,

• układu 0 xyz związanego sztywno z poruszającym się obiektem, o początku  

w dowolnie obranym punkcie 0 .

Zakłada się dalej, że przyjęte układy współrzędych są układami prawoskręt- 
nymi.

K ą ty  obrotu określają jednoznacznie położenie układu odniesienia ściśle zwią

zanego z obiektem względem ruchomego układu grawitacyjnego równoległego 

do nieruchomego układu inercjalnego. Przyjęte kąty obrotu są kątami quasi- 

Eulerowskimi, czyli samolotowymi.

Współrzędne liniowe określają jednoznacznie położenie biegunu układu odnie

sienia sztywno związanego z poruszającym się obiektem względem nieruchomego 

układu inercjalnego związanego z podłożem.

Składowe wektorów chwilowej prędkości liniowej V  i kątowej {1 w układzie
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odniesienia 0xyz związanym z obiektem są następujące:

U
V
W

(2.1)

gdzie: U -  prędkość podłużna, V -  prędkość boczna, W -  prędkość przemieszczeń 

pionowych,

'  P
0  = Q

R
(2.2)

gdzie: P -  kątowa prędkość przechylania, Q -  kątowa prędkość pochylania, A  -  

kątowa prędkość odchylania.

Prędkości kątowe P ,Q , R, są liniowymi związkami prędkości uogólnionych 4>,
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9, rp o współczynnikach zależnych od współrzędnych uogólnionych o postaci:

d<j)/dt
d9/dt —

drjj/dt

1 sin <£tg 9 cos </>tgO 
0  cos 4> — sin <j)
0 sin <j> sec 9 cos 0  sec#

' P  "

Q
R

(2.3)

Związki kinematyczne między prędkościami liniowymi mierzonymi w układzie 
nieruchomym a składowymi prędkości U, V, W  są następujące:

dxi/dt
dyi/dt
dzi/dt

(2.4)

cos9ccsxp sin9 sin<j>cosV> — cos</>s in \j) cos<£sin0cos^ + s in ^ s in t/j ' 
cos 9 sin sin <f> sin 0 sin -f cos <f> cos tj) cos <j> sin ć? sin ^ -  sin <j> cos ip

— sin 9 sin <j> cos 9 cos <f> cos 9
U "
V
w

i macierz transformacji występująca w związku (2 .6 ) oznaczana dalej jest A^ 1.

2.2. Ogólna postać równań ruchu platformy

W ychodząc z podstawowych równań dynam iki, a mianowicie o pochodnej pędu
i pochodnej krętu obiektu względem czasu:

dli o
n r

dK0
dt = A f , (2.5)

gdzie wektory sił i momentów sił zewnętrznych działających na obiekt opisane są 
składowymi:

" X

oraz:

F  =

M  =

Y
Z

L
M
N

(2.6)

(2.7)

przy czym nazwano je odpowiednio: X  -  siłą podłużną, Y  -  siłą -boczną, Z — siłą 

wznoszenia, L -  momentem przechylającym, M  -  momentem pochyającym, N  — 
momentem odchylającym.
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Wyznaczenie pędu i krętu w funkcji energii kinetycznej obiektu wyrażonej w 

ąuasi-prędkościach oraz wykonanie różniczkowań pozwala zapisać ogólne równania 

dynamiki platformy w postaci:

+ BC
V
a

F
M (2 -8)

gdzie macierze A, B, C  mają następującą budowę:

A =

m 0 0 0 Sz -S y
0 m 0 -s , 0 Sr
0 0 m Sy - 5 , 0
0 - 5 , Sy u -I*y - h z
Sz 0 - s x -I*v ly -ly*

~Sy 0 -U z ~Iy* Iz

(2 .9 )

/
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0 -R Q 0 0 0

R 0 -P 0 0 0

-Q P 0 0 0 0

0 - W V 0 -R Q
w 0 - u R 0 - p
- V  U 0 -Q  P 0

m 0 0 0 sz -S y  1
0 m 0 0

0 0 m s y - s x 0

0 - s z Sy — Ixy - h z
Sx 0 - S x ~Ixy Iy ~Iyz

1--
--

--
--

--
'

1 sx 0 -ly* h  .

przy czym  widać, że macierze A  i C  są identyczne.

2 .3 . M e t o d y k a  u w z g lę d n ia n ia  s il z e w n ę t r z n y c h

W ektory sił zewnętrznych F  i momentów sił zewnętrznych M  działających na 

obiekt pochodzą z uwzględnienia oddziaływań grawitacyjnych i sił wprowadzanych 
do konstrukcji przez siłowniki.

G dy równania dynam iki wyprowadza się w oparciu o prawo zachowania pędu i 

krętu i prawa te wyrażone są w układzie własnym obiektu, to po prawych stronach 

układu równań otrzymuje się bezpośrednio rzuty odpowiednio sił i momentów na  

kierunki osi tego układu. Porównując budowę tych równań z równaniami otrzy

manymi w wyniku zastosowania energetycznego formalizmu równań Bołtzm anna- 

Hamela widać, że gdy równania pędu i krętu są wyrażone w ąuasi-prędkościach 

otrzymuje się wynik analogiczny, gdyż po prawej stronie równań B oltzm anna-  

Hamela występuje przetransformowany na układ własny obiektu wektor sił i mo
mentów zewnętrznych.

2.3.1. Uwzględnienie oddziaływań grawitacyjnych

Siła ciężkości Fg przyłożona w punkcie 0 C w przypadku niepokrywania się 

tego punktu z początkiem układu 0 xyz powoduje konieczność uwzględnienia mo
mentów grawitacyjnych.

Otrzym uje się:

M g = rc x F g . (2 .1 2 )

Składowe sił grawitacyjnych m ają postać:
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gdzie macierz transformacji Ag m a postać:

^■9 ~

— sin 0 
cos 0 sin 4> 
cos 0 cos 4>

(2 .1 4 )

i ostatecznie składowe od siły ciężkości platformy są następujące:

X 9 = —mg sin 0 ,

Y3 = mg cos 6 sin <f>,
Z9 = mg cos 0 cos <f>,

(2.15)

przy czym przez m oznaczono masę obiektu a przez g wartość przyspieszenia 

ziemskiego.

Momenty od siły ciężkości obiektu można wyznaczyć jako:

M  -  rc x Fg =
i 3 k ' ' L9 '

xc yc Zc = M9
X9 y9 Z9 _ N9

(2.16)

skąd:

L9 = Z9yc -  Y9zc , 

M 9 = X 9 ze -  Z9xc , 

N9 = Y»xc -  X 9yc ,

(2.17)

a po podstawieniu (2.15) do (2.17) otrzymuje się następujące składowe momentów  

w układzie odniesienia 0 xyz związanym z obiektem:

L9 — mg(yc cos 6 cos <j> -  zc cos 0 sin <f>), 
M 9 — —mg(zc sin 0 + xc cos 0 cos <f>) ,

N9 = mg(xc cos 0 sin <f> + yc sin 0).
(2.18)

2.8.2. Uwzględnienie oddziaływań siłowników

Zgodnie z rys.4. należy uwzględnić wpływ na konstrukcję poszczególnych sił 

siłowników Fi oraz ich momentów. Uczyniono to znajdując rzuty tych sił i ich 

momentów na osi układu własnego platformy 0 xyz.
Jeżeli przez r ,  oznaczyć promień wodzący punktu Aj mocowania j-tego  

siłownika hydraulicznego do platformy, to moment siły siłownika hydraulicznego 

do platformy, to moment siły siłownika jest równy:

{M,)j — Tj  X Fj . (2 .1 9 )
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W  celu znalezienia składowych momentu w układzie własnym platformy należy 
najpierw znaleźć odpowiednie rzuty wektorów sił F j  w tym układzie.

A . Wyznaczenie składowych sił Fi w układzie Q\X\y\Z\. 

Dla punktu A[ można napisać (Rys.2), że:

OTĘ  = 0 l0  +  A ^ r t-. (2.20)

Na postawie znajomości współrzędnych punktów A; w układzie 0\Xiy\Z\ 
znane są składowe wektora 0 iA t. Współrzędne wektora A{A\ można więc wyzna
czyć jako:

A ^ i  =  -  r a  =  [OTO +  A ^ r , ]  -  ro,-, (2 .2 1 )

lub używając oznaczeń jak na rys.2 :

AiA'f =  (R + Av 1ri) -  r „  =  [.#(2!, t/i , zi) +  A „1 (<£, 0, V0P«] -  K (2.22)

Składowe wektora A,A( mogą być więc wyznaczone na podstawie znajomości 
współrzędnych uogólnionych platformy.

Wektor siły generowanej w t-tym  siłowniku, będąc skierowany w kierunku
A,AJ może być określony jako:

_  A, a ;  _  Fi_
Fi =  Fi —  = —  AA'.

1*4-1  *
(2 .2 3 )

przy czym zwrot wektora siły jest określony przez znak F{.

B . Wyznaczenie składowych siły Fi w układzie własnym platformy 0xyz  

Transformując wektor siły do układu własnego platformy otrzymuje się:

X f
(F O pl =  AviPi = Yi

z ;

przy czym:
r

- f i { 4
x x \ 1

Y ‘ Vi -  Ti, +  r, \
z t l  V

.  Zx .
J J

(2 .2 4 )

(2 .2 5 )

Składowe momentu są równe odpowiednio:

i 3 k ' ‘ L i '
(M ,)i  = rc x  Fi  = x c Vc = Mf

. Xt V z ; .
(2 .2 6 )
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skąd:

I f  =  Z\yc -  Y ‘ zc ,
M f =  X ‘ zc -  Z\ze , (2.27)
N f  =  Y fzc  -  X ty ,  .

Uwzględnienie sumarycznego oddziaływania sił grawitacyjnych i napędów sze
ściu siłowników hydraulicznych prawe strony dynamicznych równań ruchu zapisać 
można ostatecznie w postaci:

t'=l i= 1 
6 6

Y =  Y° +  Y , Y ‘  , M  =  M 3 +  Y . M '  ’ (2-28)
«=i «=i 
6 6

Z = Zg + f^Z ^ , N = N9 + j^ N f  .
i=l »= 1

W  oparciu o wprowadzone równania ruchu oraz pracę [2] przeprowadzono 
symulację numeryczną wraz z wizualizacją kinematyki platformy testowej. Przy
kładowe wyniki symulacji i wizualizacji przedstawiono na rys.5 -r rys.14. Pokazano 
położenie platformy przy różnych przemieszczeniach liniowych x\, yi, z\ i ką
towych fi, psi, teta, zmiany długości dźwigników ” S[i]” i prędkości zmian ” Sprim[i]” 
oraz zmiany prędkości przemieszczeń platformy liniowych V [l] =  i j ,  V[2] =  y\, 
V[3] =  i kątowych Omega[l] =  P , 0mega[2] =  Q, 0mega[3] =  R.

L ite r a t u ra

1. Maryniak J., 1989, Problem Człowiek w modelowaniu dynamiki symulatorów lot
niczych, Sympozjon "Modelowanie w Mechanice” , PTMTiS, Beskid Śląski

2. Małecki J., 1990, Kinematyka platformy uniwersalnego symulatora lotu o sześciu 
stopniach swobody, IV Ogólnopolska Konferencja "Mechanika w lotnictwie” , War
szawa
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SYMULATOR LOTU

x l s 0.000 
yl* 0.000 
t l =  0.900 
f i  » 0.00 
psi * 0.00 
teta= 0.00 
0negatlJ= 0.0 
OnesaC23« O.U 
0nega(33= 0.0 
vC 13 = 0 .0  
v l  23* 0 .0  v[3J= 0.0 
S C1 0 . 8 5 2  
SC23* 0.852 
Sf33 = 0.852 
St43 = 0.852 
$153“ 0.852 
SC63- 0.852 
S p r in l l3 =  0.000 
SprinCZJ* 0.000 
$prinC3J= 0.000 
Spr inI4 3= 0.000 
Sprin(53~ 0.000 
S p r ImC6 3s 0.000 
AlpA6p=0.l00 
AlpA2p=1,000 
AlA2*0.iOO 
AIA6=1.000 
A lp A lb is = -0 .1 5

Rys. 5.

SYHULATOR LOTU

Xl* 0.000 
y l*  0.000 
z l * 0.900 
f i  * 20.00 
P3i * 0.00 
te t a s 0.00 Oneęjal 1J = 0.0 
OrtegaCSl” 0.0 
0ncgar31- 0.0 
v C l 3= 0.0 

' vC23- 0 .0  
vC3 3rf 0 .0  
S i l  3* 0.854 
SC21* 0.998 
S131* 0.992 
S£4)s 0.709 
S15J» 0.731 
S ttJ*  0.860 
S p r in C ll=  0.000 
Sprm C2J» 0.000 
S pr int33 -  0.000 
S p r in l4 )=  0.000 
Spri«C5J= 0.000 
Spr int6 3* 0.000 
AlpA6p=0.100 
AlpA2p»1.000 
A1A2-0.100 
AłA6sl.OOO 
A lp A lb is = -0 .1 5

R ys. 6.
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SYMULATOR LOTU

Xl* 0.000 yl* 0.000 
I l =  O.SOO 
f i  • 0.00 
psi  • -30.0 
teka* 0.00 
Onega[11= 0.0 
0 ne9 aC2 ) »  0.0  
Onego[31= 0.0 
v l l l *  0.0  
vC23* 0 .0  
v l3J* 0.0 
S C I ) -  0.975 
SC2)» 0.766 
SK31" 0.975 
S141* 0.766 
SC51* 0.975 
S ( 6 ) «  0.766 
S p r i n d l *  0.000 
S p r i n m -  0.000 
SprinC31> 0.000 
Spr inC4 I s 0.000 
S p r i n l 5 ) s 0.000 
Sprin(61* 0.000 
AlpA6p=0.100 
AlpA2p=1.000 
A1A2=0.100 
A1A6 = 1.000 
A lp A lb is s- 0 .15

Rys. 7.

sy m ulator  l o t u

x l 3 0 . 2 0 0  

0,400 
il= 1.120 
f i  » -5 .0 0 
ps i  • -13 .0  
teta* U . 00Onegal1]= 10.0
0*egaC21- 20.0 
OnegaOl* -3 0 .0  
v l l l *  1.0 
vC23* - 0 .3  
wC3)» 0.5 
SC11= 0.878 
S 123* 1.105 
S t3 )»  1.388 
S [4 )= 1.150 
SC51- 1.216 
SC6Js 1.088 
S p r i n [ l ) =  0.377 
S p r i n l 2 ) 3 -0.14 
S prinI3J* 0.369 
Sprinl43* 0.402 
SpriiiC51 = -0.14 
S p r i « C 6 )s -0 .1 8 
AlpA6ps0 .100 
AlpA2p=l.000 
A1A2*0.100 
A1A6*1.000 
A l p A lb is = -0 . 15

Rys. 8 .
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Rys. 9.

Rys. 10.
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Rys. 11.

W 2d'

SYłlULńTOR LOTU

x l»  0.000 yl* -O.tl zl= 1.000 
f i  ■ 0.00 
PSi • 0.00
teta= 0,00

flifrft6e=o.ioo 
A lofl2 o= 1 .000  
fllA 2=0.150  
f ll»4 = 1 .2 0 0
H10f l l b l s = - 0 .2 0

Lmn*0.700
Uwx*1.300

SCI 3= 1.264 
SC23- 1.052 
SI3J* 0.840 
S(4 ]= 1.300 
S151- 1.136 
SI6]* 0.89')

Rys. 12.
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SVTWLW0R LOTU

Lnin«0 ,700
L n a x > l,300

AlpA6p=0.100 01ofl2o=1.000 
«1A 2 *0 .13 0  

.200 
AlpAlł>is=-0.i

R ys. 14.
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

KINEMATYKA PLATFORMY UNIWERSALNEGO 
SYMULATORA LOTU O SZEŚCIU STOPNIACH SWOBODY1

Je r z y  M a ł e c k i

Politechnika Warszawska

1. Wprowadzenie

Przed przystąpieniem do budowy dynamicznych równań ruchu platformy sy
mulatora lotu należy rozwiązać szereg problemów obliczeniowych związanych z 
własnościami kinematycznymi obiektu. Do opisu ruchu platformy stosuje się 
ąuasiwspółrzędne co jest wygodne z ounktu widzenia widzenia budowy układu 
sterowania, wydłużenia poszczególnych siłowników napędających platformę wraz 
z ich opowiednimi pochodnymi.

W  pracy przedstawiono metodykę wzajemnego przeliczania tych dwóch ze
stawów wielkości -  ąuasiwspółrzędnych i ich odpowiednich pochodnych, (odczy
tywanych w układzie własnym obiektu) oraz wydłużeń, prędkości i przyspieszeń 
siłowników.

2 . P r z y ję t e  u k ła d y  w s p ó łrz ę d n y ch , p a ra m e tr y  i w sp ó łrz ę d n e

Z elementem fundamentującym symulatora A i A 2...Aq związuje się nieru
chomy układ współrzędnych OiXiyiZi. Z platformą związuje się sztywno układ 
współrzędnych 0xyz. Wzajemne usytuowanie tych układów jest na rys.l.

Składowe wektora współrzędnych uogólnionych platformy q są następujące:

9 = ł i
«2

yi

<t>
(2.1)

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie*
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Geometria elementu fundamentującego i platformy zdefiniowana jest poprzez okre
ślenie składowych wektorów wodzących punktów Ai, .4', A " odpowiednio w 
układach współrzędnych elementu fundamentującego i platformy: r;», r,, r". 

Poszczególne długości siłowników A,A- dalej oznaczano przez s,.

3. Zakres pra cy

Zostaną omównione algorytmy pozwalające na:

1 . wyznaczanie długości siłowników poruszających platformę symulatora w 
oparciu o wektor współrzędnych uogólnionych platformy,

2 . wyznaczanie prędkości wydłużeń siłowników na podstawie znajomości we
ktora współrzędnych uogólnionych i ąuasiprędkości platformy,

3. wyznaczanie przyspieszeń wydłużeń siłowników na podstawie znajmoroości 
wektora współrzędnych uogólnionych, wektora ąuasiprędkości i quasiprzy- 
spieszeń platformy,



K in e m a t y k a  p l a t f o r m y  u n iw e r s a l n e g o  s y m u l a t o r a .. 537

4. dokonanie kompletu transformacji odwrotnych do wymienionych w punktach
1,2,3.

4. T ra n s fo rm a c ja  p ro s ta

4 .1 .  W y z n a c z e n ie  d łu g o ś c i  s i ło w n ik ó w  n a  p o d s t a w ie  w e k to r a  w s p ó łr z ę d n y c h  
u o g ó ln io n y c h  p la t fo r m y

Zgodnie z rys.l można napisać, że wektor wodzący punktu A\ w układzie 
O izm ^ i jest równy:

Ri =  R  +  A Z ' n ,  i =  , (4.1)

gdzie:

K '  =
(4.2)

cos •d cos tp sin 1? sin tj> cos ip — cos (p sin ip cos <p sin t? cos ip +  sin <p sin tp 
cos d sin ip sin cp sin i? sin ip cos <p cos ip cos <p sin t? sin tp — sin <p cos ip

— sin i? sin <p cos d cos <p cos t?

Na tej poddstawie:

Si — A.iA{ — |fit‘ — r,-*) , i — 1 , ...,6  , (4-3)

A iĄ  -  R  +  A ~ 1rt- -  rim , i =  1 , ...,6  . (4.4)

Ostatecznie długość i-tego siłownika s,- równa długości wektora A t A'- wyrazi się 
wzorem: ,

=  J s j  =  JAiA\ • AiA'i =
(4-5)

=  \J{R + K lri -  r« )  • (R + K lri -  n . )  •

4 .2 . W y z n a c z e n ie  p r ę d k o ś c i  s i ło w n ik ó w  n a  p o d s t a w ie  w e k t o r a  w s p ó łr z ę d n y c h  
u o g ó ln io n y c h  i  ą u a s ip r ę d k o ś c i

Zakłada się, że poniższe wektory wyznaczono w układzie własnym platformy:

fl =  co i{p ,Q ,jq , ‘
V =  col[U ,V ,W ] , (4 .6 )

U = c o l[ r ; ,r* ,r ’ ] .
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Prędkość dowolnego punktu platformy, (w szczególności każdego z punktów AJ,) 
można zapisać jako:

(Y A[) xyz  =  V  +  i i  X , (4-7)

lub transformując do układu Q\X\y\Zi:

=  W A [)xyz • (4-8)

Dysponując prędościami absolutnymi punktów AJ w układzie inercjalnym można 
wyznaczyć prędkości wydłużeń siłowników s, jako rzuty tych prędkości na po
szczególne kierunki A,AJ:

..  —  ^ ^ (^y4')*lVłZl N

* A{A' ~ «■ — r **) • (4.9)

4.3. Wyznaczenie przyspieszeń siłowników na podstawie wektora współrzęd
nych uogólnionych, wektora quasiprędkoćci i wektora quasiprzyspieszeń 
platformy

Rys. 2. Quasi-prędkości
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Zakłada się, że w układzie własnym platformy dane są wektory:

fi  =  coirp , q , r ] ,
V = co\[U,V,W] ,
T i  —  co1[t‘x , ,  r z ] ,

ń  =  col [P ,Q ,R ] ,
V = cól[U,V,W].

(4.10)

Przyspieszenie punktu A\ w układzie ruchowym 0xyz  równe jest: 

{a A, ^  =  V  +  fi  X  Ti  +  fi  X  {fi  X  r , ) . (4.11)

Dokonując transformacji do układu nieruchomego i rzutując na kierunek i tego 
siłownika otrzymuje się:

5 .1 . W y z n a c z e n ie  w s p ó łr z ę d n y c h  u o g ó ln io n y c h  p la t fo r m y  n a  p o d s t a w ie  
w y d łu ż e ń  s i ło w n ik ó w

Zgodnie z (4.5) długości t-tego siłownika można wyznaczyć w funkcji 
współrzędnych uogólnionych jako:

Powyższe sześć związków stanowi układ równań nieliniowych algebraicz
nych. W  związku z tym zadanie wyznaczenia składowych wektora współrzędnych 
można sprowadzić do rozwiązania tego układu. Praktyczną przydatność metody 
Newtona-Raphsona zilustrowano w [5]. Elementy macierzy jakobianowej wyzna
czano numerycznie, macierze odwrotne wyznaczano metodą rozkładu trójkątnego

(R  +  A i 1!-,- -  r , - . ) , i =  1, ...6 . (4.12)3,

5. T ra n s fo rm a c ja  o d w ro tn a

(5.1)

\[{R + 1 tu) ■ {R + A / r ;  -  r , „ ) ,

(5.2)

[«].
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5 ' Ł  P'“ t0lV‘ y  “  !>0d*t*Wie ^

Zadame odwrotne na prędkości i przyspieszenia można rozwiązać w oparciu o 

wyznaczenie rozwiązań odpowiednio skonstruowanych układów równań liniowycli 

przy czym do wyznaczenia przyspieszeń niezbędne jest najpierw rozwiązanie za

dania na prędkości, a do wyznaczenia tych ostatnich niezbędna jest znajomość 
rozwiązania zadania na położenia.

Zgodnie z (4.9) można napisać, że:

\AiĄ\ ’
a więc:

s .i. =  [ K ' i V  +  O x n } ] ^ ,

Powyższy układ można rozwiązań uzyskując:

* =  1 , 2 ,..., 6 ,

* =  1 . . . . .6 .

■ u
V ■Mi "
w
p =  A " 1

52^2

Q
R J •3636

(5.3)

(5.4)

(5.5)

5-3- E d T ś ś ś r platformy Ba podstawie * * * -

d " ^ ° n d w T enia quasiprzyspieszeń Platformy wykorzystuje się rozwiązanie za
dania odwrotnego na ąuasiwspołrzędne oraz zadania odwrotnego na ąuasipręd-

D la  każdego z punktów A\ platformy można napisać:

(ap)i = A + £ X r, + ii X (ii x  r . ) , J = 1 , ...,6  . (5 .6 )

Zakłada się, zgodnie z powyższymi uwagami, że składowe wektora K r.

K; = ii x (ii x r,) =
K x
K i
Kz

* =  1 , ...,6  , (5.7)

i =  6 . (5 .8)

więc (5.6) można zapisać w postaci:

(oPi) =  A  +  e x r ,  + JT,-,



Przyspieszenie w układzie OiXxyizi jest równe:

(ap.)*ivi*i =  •Â 1(fl.p;) > * =  . (5.9)

Przyspieszenia względne w ruchu poosiowym końców siłownika spełniają związki 
analogicznie do (18) dla prędkości:

Si$i = (&Pi)xiyiz1 AiA'i , i = 1 , ...,6  ,

S i  Si =  {A^IA  +  e x n  + Ki]}'AiA$ .

Postępując analogicznie otrzymuje się:
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(5.10)

(5.11)

‘ Ax
Ay aiS i — tx

Az
£x

= A ' 1u
J2 ^ 2  — tj

£y
. Zz .

36̂ 6 — te

(5.12)

W idoczne jest podobieństwo wzorów (5.5) i (5.12). Na skutek możliwości wykorzy
stania macierzy A  i macierzy do niej odwrotnej, wyznaczonych przy obliczeniach 
ąuasiprędkosci, skróceniu ulegają czasy obliczeń składowych ąuasiprzyspieszeń

L ite r a t u ra

L M ‘ U '° W y b w ic tw . PW,

2. D ie u d o n n e  J.E, P a r r is h  R.V., B a r d u s c h  R.E., ,4n actuator extension trans-

S S T c i ” " ' 1 « * ■ »  * « — -
3. B a a r s p u l  M ., 1 9 7 7 , The generation of motion cues on a six-dearees-of~freedom  

neering ' University of Technology, Departament of AerospLe Eng?

Dynimiki 0kiekti”  1“ -  
M a łe ck i.J;> Numeryczna metoda obliczeń transformacji prostej i 

odwrotnej platformy symulatora lotu o sześciu stopniach swobody
6. P r e ss  H .P .,  F l a n n e r y  B.P., T e u k o l s k y  S .A . ,  V e t t e r l in g  W  T  1 9 8 7  Nu 

mencal Recipes. The Art o f  Scientific Computing, Canbridge University Press!
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

MODEL DYNAMIKI RUCHU SAMOLOTU PO 
NIESYMETRYCZNYM ZRZUCIE PODWIESZEŃ W  TRAKCIE  

W YKO NYW ANIA M ANEW RÓW  PRZESTRZENNYCH1

W łodzimierz D żygadło

Wyższa Szkoła Inżynierska, Radom

Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

1. Wstęp

Celem tej pracy jest analiza wpływu zaburzenia wywoływanego zrzutem 
podwieszeń, w trakcie wykonywania manewrów przestrzennych, na dynamikę sa
molotu.

2. Model fizyczny

Podczas budowy modelu fizycznego przyjęto następujące założenia, uwzględ
niające na ile to było możliwe, wszystkie te czynniki które mają decydujący wpływ 
na własnosci dynamiczne samolotu w ruchu przestrzennym:

• samolot charakteryzuje się konwencjonalną, symetryczną i zwartą budową, o 
skrzydłach z małym skosem i wyposażony jest w turbinowy silnik odrzutowy 
jedno wałowy,

• samolot traktowany jest jako układ mechaniczny, sztywny, o sześciu stop
niach swobody,

• wychylenia powierzchni sterowych: lotek, steru kierunku i wysokości oraz 
zmiana siły ciągu mają tylko wpływ parametryczny na wartości sił i momen
tów sił aerodynamicznych oraz sił i momentów sil od napędu,

'Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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• samolot porusza się w atmosferze ziemskiej, z prędkościami poddźwiękowymi
-  liczba Macha Ma <  1, można więc zaniedbać wpływ efektów ściśliwości 
powietrza,

• przyjęto, że nie występują żadne ruchy mas powietrza względem Ziemi,

• pominięto wpływ krzywizny Ziemi,

• w przypadku lotów niesterowanych położenie steru wysokości, kierunku i 
lotek oraz ciąg silnika nie zmienia się,

• w przypadku lotów sterowanych przyjmujemy, że ciąg silnika zmienia się 
liniowo od wartości początkowej To do końcowej T* w określonym przedziale 
czasu A ts, sterowanie pozostałymi powierzchniami sterowymi odbywa sie 
nieliniowo i składa się z dwóch ruchów i efektywność procesu sterowania jest 
zależna od współczynnika 6 i np. dla steru wysokości mamy:

ł>Hp —  ̂ho +  b(SHk -  i  ho) ■

8 [deg ]
n

2 .1 . C h a r a k t e r y s ty k a  s ił z e w n ę t r z n y c h

Przy budowie modelu fizycznego jedną z ważniejszych czynności jest pra
widłowa interpretacja i wprowadzenie do modelu działających i mogących wystąpić 
sił. Na podstawie przyjętych wcześniej założeń przy analizie ruchu przestrzen
nego samolotu wyróżniono następujące grupy sił: aerodynamiczne, od zespołu 
napędowego, bezwładności, grawitacyjne, od podwieszeń i od sterowania.

Rys. 1.
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2.1.1. Siły aerodynamiczne

Siły i momenty sił aerodynamicznych m ają decydujący wpływ na własności 

dynamiczne samolotu (np. na sterowność, stateczność). Wartości sił i momentów  

sil aerodynamicznych zależą od własności fizycznych powietrza (np. gęstości, lep

kości), powierzchni opływanego ciała, prędkości ruchu ciała względem powietrza, 

kształtu ciała i jego konfiguracji względem kierunku ruchu. Dokładne wyznaczenie 

sił i momentów sił aerodynamicznych wymaga badań tunelowych połączonych z 

weryfikacją podczas badań w locie.

2.1.2. Siły od zespołu napędowego

Założono, że jedynym i oddziaływaniami pochodzącym i od zespołu napędowego 

są ciąg T  i moment giroskopowy Mgir . W artość ciągu jest w locie ustalonym  

stała i zależna od obrotów silnika oraz wysokości i prędkości lotu.

2.1.3. Siły grawitacyjne

Siły grawitacyjne są wynikiem oddziaływania grawitacyjnego Ziemi. Założono, 
że przyspieszenie ziemskie jest stałe.

2.1.4- Siły od sterowania

Siły od sterowania są siłami aerodynamicznymi powstającymi na skutek zmiany 

położenia sterów i lotek. W  efekcie zmienia się opływ, powoduje zmianę wartości 

współczynników sił i momentów sił aerodynamicznych.

3. Model matematyczny

3.1. Układy odniesienia potrzebne do opisu dynamiki samolotu

W  pracy zastosowano prawoskrętne, prostokątne układy współrzędnych. 

Ruch samolotu jest rozpatrywany względem inercjalnego układu współrzędnych 

O1X 1 Y1 Z1 związanego z Ziemią, w którym  oś 0\Zi jest skierowana pionowo w dół 

a osie O iX i i O iYj są poziome (rys.2 ) (nieruchomy, normalny układ odniesienia).

Równania ruchu samolotu i zależności kinematyczne wyznaczamy wykorzystu
jąc nieinercjalne układy współrzędnych.

Zastosujemy następujące układy współrzędnych:

• układ 0X gYgZg związany z poruszającym się samolotem i  równoległy do 

nieruchomego układu O1X 1Y1 Z1 (rys.2 , rys.3 );
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r\V J

Rys. 3.
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Rys. 4.

Rys. 5.
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• układ 0X Y Z  związany z samolotem w którym osie 0 X  i OZ są równoległe 
do płaszczyzny symetrii samolotu, oś OZ jest skierowana w dół a oś 0 X  do 
przodu, równoległe do podłużnej osi samolotu (rys.2 , rys.3 , rys.4);

• układ 0X aYaZa związany z przepływem, w którym oś 0Xa ma kierunek i 
zwrot zgodny z wektorem prędkości lotu V0 (rys.4).

Dodatkowo zastosowano następujące układy współrzędnych:

• układ A X aiYaiZai (laboratoryjny) związany z kierunkiem przepływu ośrodka 
opływającego samolot, oś A X ai posiada kierunek i zwrot zgodny z kierun
kiem i zwrotem opływu (rys.5);

• układ Cb X b Yb Zb  związany sztywno z podwieszeniem, oś Cb X b  leży w 
płaszczyźnie symetrii podwieszenia i ma zwrot zgodny ze zwrotem wektora 
prędkości Vq]

• układ silnikowy Ot X t Yt Zj .

3.2. W spółrzędne kątowe

Kąty obrotu (samolotowe) określają jednoznacznie położenie układu odniesie
nia 0 X Y Z  względem układu grawitacyjnego 0X gYgZg równoległego do 01X 1Yi Zi 
nieruchomego układu inercjalnego (rys.3 ).

Są to kąty quasi-Eulerowskie:
9  -  kąt odchylenia,
0  -  kąt pochylenia,
#  -  kąt przechylenia.

Zwrot wektora prędkości przepływu względem układu 0 X Y Z  określają katy 
(rys.4):

a  -  kąt natarcia,
/? -  kąt ślizgu.

Zwrot osi symetrii podwieszenia względem układu 0 X Y  Z związanego z samo
lotem określają kąty:

<PBy ~ kąt pochylenia osi Cb X b  podwieszenia,
VBz ~ kąt odchylenia osi Cb X b  podwieszenia.

Kąt linii działania ciągu silnika i osi obrotu elementów wirujących w silniku 
prawoobrotowym układu 0t X t Yj Zt  związanego z silnikiem względem układu 
0X Y Z  związanego z samolotem są następujące:

<pTy -  kąt zaklinowania w pionie,
<PTz ~ kąt zaklinowania w poziomie.



3.3. W spółrzędne liniowe

Współrzędne te określają jednoznacznie położenie bieguna układu odniesienia 
0 X Y Z  związanego z poruszającym się samolotem, względem nieruchomego układu 
inercjalnego O1X 1Y1 Z1 związanego z Ziemią (rys.2).

r =  z i* i +  y i j t +  zxkx , (3.1)

Pozostałe wektory określają w układzie 0X Y Z  położenie punktówpodwieszeń, 
przyłożenia sił grawitacyjnych, aerodynamicznych i ciągu:

-  wektor położenia środka masy podwieszeń:

**Bi =  VbJ  "f" ZB\k > (3.2)

-  wektor położenia środka masy C  samolotu:

*"e — x c*  "ł" Dci “ł* zc k , (3.3)

-  wektor położenia punktu redukcji sił aerodynamicznych A  działających na 
cały samolot:

rA =  XA* +  Va3 +  zAk  > (3-4)

-  wektor położenia punktu redukcji dodatkowych sił aerodynamicznych dzia
łających na usterzenie poziome, pochodzących od wychyleń steru wysokości:

rH =  x h * "ł" Vh3 "I" zHk > (3.5)

-  wektor punktu przyłożenia ciągu silników Ct  i momentów giroskopowych:

rn  ~  XT>* “t" V ni zn k  > (3-6)

-  wektor położenia punktu redukcji dodatkowych sił aerodynamicznych dzia
łających na usterzenie pionowe pochodzące od wychyleń steru kierunku:

rv = xvi + yvj  + zvk , (3 .7 )

gdzie: i =  L ,P  lub i =  1 ,2 ,..., n, przy czym: I-lew y, P-prawy.

3.4. Pełna postać równań m chu samolotu

Po uwzględnieniu sił i momentów sił działających na samolot w locie, pełne 
równania ruchu samolotu z podwieszeniami przyjmują postać:
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-  równanie ruchów podłużnych

m (jj  +  Q W -  RV) -  5x ( q 2 + R2) -  Sy [R  -  P Q ) +  Sz (q  +  P R ) =

— —mg sin Q +  T  cos <pxz cos <pry ~  ^pSVo (Cxa cos P cos a  +

1 ”
+ C y a sin P cos a -  Cza sin a )  -  -pV 2̂ ^  $Bi (C xBi cos fi Bi cos qb , +

«=1
n

+ C yBi sin /3b,- cos a s . -  C*b. sin aBi) +  X q Q +  ^  X QiQ »
i=l

-  równanie ruchów bocznych

m (y  + +  PW) +  SX(R +  QP) -  Sv(p2 + li2) -  S*(p -  QR) =

=  mg cos O sin# +  T s in <ptz +  ( —CM sinP +  Cya cos /*) +

+ \ p vo ^Bi ( - C XBi Sin pBi +  CyBi COS f e i )  +  YpP +  YrR +  
*=1

+ J2(y^ P  + Y iR ) +Y Sv6v ,
«=i

-  równanie ruchów wznoszących

m ( w  + P V -  Qu) - S x( Q -  PR) + Sy{P + QR) -  Sz (Q2 + P 2) =

= mg cos G cos # -  T cos <prx sin <pry -  \p^Vq (cxa cos /3 sin a  +

2 (3.10)
1  n

Ą-Cya sin/3 sin a + Cza cos a ) -  -pVf ] T  SBi (CxBi cos Psi sin as,- +
1 i=i

Tl
+CyBi sin PBi sin aBi + CzBi cos agi) + Z q Q  + ^  ZęiQ +

i = l

+ Z azHC*zH +  Z sh^h  >

-  równanie przechylania

JXP -  (jy -  JZ)QR - J ^ Q -  Pr) -  JXz(R + PQ) -  Jy*(<Q2 -  R2) + 

+SV(W  -U Q  + PV) -  SX(V - P W  + UR) = m.g (yc cos 9  cos* +



fi ' - 
+ z c cos 0  sin $ )  +  Y '  tu b iff (yBi cos 0  cos # +  zg i  cos 0  sin -  

■=i
—T (yr cos iprz sin <pry + zj  sin <przj + Jt^t {R sin </>Tx + Q cos iprz •

■ sin ifiTy) + \pSV£ [- y A (Cxa cos 0 sin a + Cya sin 0 sin a + Cza cos a j  -

(3.11)

—za (Cxa sin 0 -  Cya cos 0j -  ca (cmxa cos 0 cos a  + Cmya sin o cos a  -

1 n r 
-C mza sin a )  1 + -pSV$ YL SBi [~VBi ( cos 0b< sin ag , + 

t=i
+ C yBi sin 0 Bi sin a g , + CzBi cos a g ,)  -  z Bi {cxBi sin 0Bi -  

—CyBi COS 0Bi) -  hi (CmxBi cos 0Bi cos a B , + CmyBi sin 0Bi cos a Bi -
n

-C m z B i  sin + LpP + LrR +  ]jP [LpiP + L%Rj +
1=1

+L6L&L + Lgv6v , 

równanie pochylania

JyQ -  (Jz -  Jx) r p  -  Jxy( p  +  QR) -  Jyz{R -  Q P ) -  JXz ( r 2 -  P2)  -  

-S x(w  + V P -  UQ) + Sx(u -  RV + QW ) = -m ,g(zcsmQ +

n
+xc cos 0  cos rriBig (zBi sin 0  + XBi cos 0  cos +

i=i

+T (zt cos ifiTz cos ipry + xt cos <ptz sin <PTyj -  Jt^t (-R cos <prz cos <pry + 

+P  cos <ptz sin </>Tv) + 2pSV° [~ZA (Cxa cos 0 cos q  + Cya sin 0 cos a -  

—Cza sin a )  + xA (Cxa cos 0 sin a  + Cya sin 8 sin a  + Cza cos aj +

+ c0 (~Cmxa sin 0 + Cmya cos /?)] + (3.12)

1  n
+ 2 ^ o 2 Sb' \~zBi (pxBi COS 0Bi cos a Bi + CyBi sin 0Bi cos asi -  

-C zBi sin aBij + XBi (CxBi cos 0Bi sin a s i  + CyBi sin 0b% sin asi +

+CZBi COS a Bij + hi { -C mxBi sitl 0 Bi + CmyBi cos /?b«)] +
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+ M q Q + M q ,Q +  M yyW  +  M azh <*:H +  M sh6h ,
>=i

-  równanie odchylania

JZR -  [jx -  Jy)PQ -  Jzy[Q + RP) -  JZX(P -  RQ) -  Jxy(P2 -  Q2) + 

+  SX\V -  WP + RÛ j -  S y (u  -  RV +  WQ)  =  m sg^xc cos0  sin #  +

+  yc sin 0 )  +  E  mBi9 ( xBi cos 6  sin #  +  yBi sin 6?) +  T ( x t  sin y>Tz ~ 
t= l

— X)T COS ifiTz COS fTyj  +  JtuT (Q COS COS (fiTj ~ P  sin 9 Tz) +

+  TiP^a \XA ( ~ c xa sin/3 +  Cya cos /?) +  yx  ( Cxa cos P cos a +
2 (3.13)

4-Cya sin P cos a  -  Cza sin a )  -  cA (C mxa cos fi sin a  +  Cmya sin 0 sin a  +

1 n
+Crn:raCOSa)| +  -pV ę ^  Sei [z.Bi ( - C xb. sin @Bi +  CyBi COS P si) +

1=1

+ V 3 i  ( C x B i  COS P B i COS a  B i +  C y B i  sin P b < ces a B i  -  C zB i  sin a s ; )  -  

- h i  (C m x B i  cos P s i  sin a Bi +  C myB i sin P b  i sin a B i +  C mzB i  cos a B , j  ]  +

+NPP + Nr R + £  + N&R) + NSv6v  ,
t=i

gdzie masa całkowita, momenty dewiacyjne, bezwładności i statyczne wyrażone są 
wzorami zawierającymi człony od podwieszeń [4].

-  równanie obrotów silnika:

nT — ^ i(M a ,r ,/> ff)-Y ^ ------ -St  , (3-14)
m ax

-  równanie ciągu silnika:

T  =  fc2(M a)rmax T° nT , (3.15)
Umax ^0

prędkość kątowa obrotów zespołu turbo-sprężaxkowego:
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-  związki kinematyczne prędkości kątowych:

0  — Q cos #  — jRsin# , (3.17)
#  =  P  +  Q sin $ tg0  +  R cos # tg 0  , (3.18)
'P — (Q sin #  -f R  cos # )sec0  , (3.19)

-  związki kinematyczne prędkości liniowych:

i i  =  f7 cos <3 c o s +  V (s in # s in 0 co s !?  — cos#sin !P ) +
+  W  (cos #  sin 0  cos 9  +  sin #  sin !?) , (3.20)

i/i =  J7 cos0  sin 9  +  V^sin^sin 0  sin!?' — co s#  cos 9 )  +
+  W (cos #  sin 0  sin ! ? -f s in # cos !? ) , (3.21)

i i  =  — J7sin0 +  V "siu #cos0  +  V P cos# co s 0  , (3.221

-  wysokość lotu:
H  =  -Z !  , (3.23)

-  prędkość postępowa sa,molotu:

kąt natarcia: 

kąt ślizgu:

gęstość powietrza:

V* =  U2 +  V'2 +  W 2 , (3.24) 

W
a  =  arc tg—  , (3.25)

V
(3 =  arcsin —  , (3.26)

' , = W>(ł + 4 jó o ) -  ‘ <3-27>

4 . D y n a m ik a  ru c h u  s a m o lo tu  p o  z rz u c ie  p o d w ie sz e ń  p o d c z a s  

w y k o n y w a n ia  lo tu  u sta lo n eg o  p o z io m e g o  

«

Założono, że samolot w pierwszym etapie wykonuje lot ustalony z prędkością 
Vq. Wartości współczynników aerodynamicznych znajduję się dla danych warun
ków lotu z charakterystyk aerodynamicznych i częściowo z obliczeń. Obliczenia 
wykonano dla różnych warunków początkowych:

V0 =  5Q0[km/h] , V0 =  300[km/h] .

Zrzut podwieszeń odbywa się w dwóch etapach:
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H ldO

Rys. 6. Lot ustalony, poziomy; wykres wysokości lotu H(t) 

fiLffi Cdeg]

Rys. 7. Lot ustalony, poziomy; wykres kąta natarcia a(t)
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BETO [deg]

Rys. 8. Lot ustalony, poziomy; wykres kąta ślizgu f3(t)

L [m ]
Rys. 9.
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• zrzut 1-go podwieszenia z lewego płata w 5 [s] lotu,

• zrzut 2-go podwieszenia z prawego płata w 15 [s] lotu.

Niektóre charakterystyczne wyniki przedstawiono na wykresach (rysunki 6 -f 
8). Rys.6 obrazuje zmianę wysokości lotu, rys.7 i 8 obrazują zmianę kąta natarcia 
i ślizgu samolotu po zrzucie podwieszeń. Widać wyraźne ruchy oscylacyjne, które 
w przypadku kąta ślizgu /3 są silnie tłumione. Po zrzucie podwieszeń kąt natarcia 
przechodzi na wyższe wartości i ustala się po pewnym charakterystycznym czasie 
zależnym od prędkości początkowej lotu.

5. Dynamika ruchu samolotu po zrzucie podwieszeń podczas
wykonywania pętli

Badanie dynamiki ruchu samolotu po zrzucie podwieszeń przeprowadzono na 
przykładzie pętli która stanowi jedną z figur akrobacji lotniczej.

Do symulacji przyjęto prawo sterowania, które jest dobrym przybliżeniem spo
sobu sterowania samolotem stosowanego w praktyce przez pilotów. Zmieniając 
parametry tego prawa można otrzymać rodzinę torów pętli, z której można wy
brać optymalny tor spełniający określone kryteria. Przyjmujemy, że w chwili 
początkowej t =  to — 0 samolot wykonuje ustalony lot poziomy z prędkością 
V0 i zrzut podwieszeń odbywa się w pierwszym odcinku lotu (T ys .9 ). Sterowanie 
samolotem za pomocą zmiany współczynnika ciągu C r  i kąta wychylenia steru 
wysokości Sjj odbywa się w czasie od to do t^, to jest na całym torze pętli (rys.9). 
Przyjęto, że na poszczególnych odcinkach pętli funkcje sterujące zmieniają się li
niowo lub są stałe. W  związku z tym podstawowy tor ruchu samolotu w pętli 
podzielono na siedem odcinków:

I -  współczynnik ciągu C r  i kąt wychylenia steru wysokości 6h  zmieniają się 
liniowo w czasie tz\:

C r  =  C r , +

Zl dla 0 <  t < tzl , (5.1)

i H = eltr +  sJ i l z J s i ,
‘ *1

II  -  kąt wychylenia steru wysokości i położenie dźwigni sterowania silnikiem 
nie zmieniają się:

Ct  -  C tp 

=  Sjjk
d la  tzi <  t <  t e = i9 s «  , (5 .2 )
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III -  współczynnik ciągu zmienia się w czasie tz\ przy stałym kącie wychylenia 
steru wysokości:

CT = CTk +  - - - - Q Ty ((<0=195° +  <)

dla /e=i950 < t <  <0 =195° +  tzx , (5.3)

f>H =  6Hk

IV -  kąt wychylenia steru wysokości i położenia dźwigni sterowania silnikiem 
nie zmieniają się:

Ct  =  C xP
dla <0=1950 + tzi < t < t@-300° , (5-4)

%  =  &Hk

V  -  współczynnik ciągu zmienia się w czasie tz2 przy stałym kącie wychylenia 
steru wysokości:

Ct  =  CTp +  ((t©—3oo° +  <)

dla <0=300° ^ < ^ <©=300° + <z2 > (5-5)

%  =  &Hk

VI -  kąt wychylenia steru wysokości i położenia dźwigni sterowania silnikiem 
nie zmieniają się:

Ct  =  CTk

dla <0 =300° + <22 5; < < <0=330° ) (5.6)

%  =

VII -  współczynnik ciągu i kąt wychylenia steru wysokości zmieniają się:

Ct  =  CTk -  (Crk -  Ctv) ---£& ■* ,
A ® (5-7) 

!-h  =  Sm -  (Sm  -  .

dla <0 =330° < t < <0 =360° ł

A 6  = 360° -  Qz = 30° , <0=360° =

gdzie:
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0 Z = 330° -  kąt pochylenia samolotu, przy którym należy rozpo
cząć wyprowadzanie samolotu do lotu poziomego,

-  przedział czasu, w którym współczynnik ciągu i kąt 

wychylenia steru wysokości zmieniają się liniowo na 

poszczególnych odcinkach toru pętli,

-  przedział czasu, w którym  ciąg zmienia się od wartości 

eksploatacyjnej do maksymalnej na odcinku V  pętli,

-  maksymalna wartość współczynnika ciągu,

-  maksymalna wartość wychylenia steru wysokości przy

jęta dla rozpatrywanej pętli.

N a wykresach 10 -f 12 przedstawiono wyniki obrazujące zmianę niektórych 

parametrów lotu samolotu w pętli bez zrzutu podwieszeń i ze zrzutem podwieszeń 

w pierwszym etapie lotu.

H CnO

Rys. 10. Pętla; wykres toru lotu samolotu 6gp = 2 [deg], Sgt = 8  [deg],
Vwpr =  500 [km/h]

tz l

tZ2

CTk
&Hk
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Vo Cn/s3

Rys. 11. Pętla; wykres prędkości lotu Vo(t)

H Cm}

Rys. 12. Pętla; wykres zmiany wysokości lotu samolotu H(t)
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

WPROWADZANIE CZYNNE SAMOLOTU W  KORKOCIĄG1

W ie sł a w  J . J. M ic h a l sk i 

M a r ia  A . Z ł o c k a

Politechnika Warszawska

1. Wstęp

Korkociąg jest figurą akrobacyjną, w której lot samolotu odbywa się na po- 

zakrytycznych kątach natarcia. M ożna wyróżnić w niej trzy fazy. Pierwsza -  

wprowadzenie w korkociąg -  zaczyna się od przepadnięcia samolotu i charaktery

zuje dużym i zmianami parametrów lotu. Rośnie kąt natarcia, pojawia się prędkość 

kątowa, prędkość środka masy zm ienia kierunek z poziomego na prawie pionowy 

w doi. Drugą fazą są zwitki. O statnią — wyprowadzenie samolotu z korkociągu. 

W szystkie fazy często charakteryzuje częściowa utrata sterowności i niestateczność 
ruchu.

W iele prac z dynam iki lotu poświęcono analizie korkociągu samolotu 

[1,7,8,9,10,17,19,21,22,23], Częsc z nich dotyczy badań korkociągu sterowanego. 

W srod nich znalazły się badania prowadzone wspólnie przez autorów, podejmujące 

nie tylko zadanie analizy, lecz przede wszystkim -  syntezy. O bjęły one dotych

czas wszystkie fazy figury, więc zarówno sterowanie samolotem przed wejściem w 

korkociąg [18,20] i podczas jego wykonywania [17,21], jak i sterowanie wyprowa
dzaniem samolotu z korkociągu [19].

Sterowanie samolotem przed wejściem w korkociąg może mieć dwa różne cele. 

Może służyć zapobieganiu temu wejściu lub spowodowaniu wykonania figury.

Uniknięcie niezamierzonego wejścia w korkociąg polega na zapobieganiu prze

padaniu samolotu. M ożna to osiągnąć dzięki sprzężeniom między lotkami a sterem 

kierunku [6 ] lub poprzez sterowanie automatyczne: stabilizujące lot na dużych 

kątach natarcia [8,18,20] lub destabilizujące drugą fazę figury [7 ],

Na samolotach szkolno-treningowych pilot musi wykonać określoną liczbę re

gularnych zwitek, więc jest to przypadek, w którym  sterowanie samolotem przed 

wejściem w korkociąg ma na celu spowodowanie wykonania figury.

Klasyczne wprowadzenie w korkociąg odbywa się poprzez maksymalne wychy

lenie steru kierunku w stronę zamierzonego obrotu i  maksymalne wychylenie do

Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie" .
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góry steru wysokości. Lotki nie są wychylane. W  takim położeniu powierzchnie ste
rowe pozostają w drugiej fazie korkociągu, w czasie której wykonywane są zwitki. 
Ruch w drugiej fazie może być ustalony. Ostatnia faza następuje po maksymal
nym wychyleniu steru kierunku w stronę przeciwną do wykonywanego obrotu. Po 
wyhamowaniu ruchu obrotowego ster wysokości jest opuszczany maksymalnie do 
dołu i -  po trwałym przejściu samolotu na podkrytyczne kąty natarcia -  ustawiany 
z kątem wychylenia, na ogól, zerowym.

Wykonanie określonej liczby regularnych zwitek, przy częściowej sterowności i 
niestateczności ruchu, jest zadaniem bardzo trudnym, a czasami niemożliwym do 
zrealizowania. Pożądane byłoby wtedy zastosowanie sterowania automatycznego. 
Możliwe są dwa rozwiązania.

Jedno z nich, to ograniczenie się do poprawienia wykonania zwitek. W  
tym przypadku sterowanie automatyczne jest włączane po wejściu samolotu w 
korkociąg. Zadanie to może wykonać stabilizator drugiej fazy tej figury akroba- 
cyjnej.

Drugim rozwiązaniem problemu jest sterowanie automatyczne wprowadzeniem 
samolotu w korkociąg i wykonaniem żądanej liczby stabilizowanych zwitek. W  
tym przypadku oczekuje się, że w porównaniu do ruchu sterowanego klasycznie 
zostanie skrócony czas wprowadzenia w korkociąg i zmniejszona strata wysokości 
lotu.

Pierwsze rozwiązanie zostało sprawdzone dla zlinearyzowanego modelu samo
lotu [17], dla którego prawa sterowania wyprowadzono na podstawie teorii ste
rowania optymalnego z kwadratowym wskaźnikiem jakości [3] oraz dla modelu 
nieliniowego, do którego zastosowano sterowanie suboptymalne [21].

Drugie rozwiązanie jest przedmiotem niniejszej pracy. Wyniki uzyskano 
stosując sterowanie suboptymalne niestandardowe modelem nieliniowym [por. 19], 
przewidując użycie techniki sterowania czynnego [11,16].

Technika sterowania czynnego jest znana z wielu zalet [4,11,14,16]. W  przy
padku samolotu, polega ona na zastosowaniu systemu automatycznego sterowania 
lotem między innymi do jednoczesnego poruszania wieloma powierzchniami ste
rowymi w celu poprawienia dynamicznego charakterystyk obiektu [11]. Z jednej 
strony, wprowadza to w sposób naturalny sprzężenia dynamiczne między organami 
sterowania. Z drugiej zaś, umożliwia zastąpienie człowieka w zadaniach wyjątkowo 
trudnych [19]. Użycie techniki sterowania czynnego wiąże się z wprowadzeniem 
szybkich układów liczących i wykonawczych oraz wyznaczeniem praw sterowania 
w postaci umożliwiającej skorzystanie z tej techniki. Wymaga to zastosowania 
z jednej strony nowych rozwiązań konstrukcyjnych (fly-by-wire, fly-by-łight), z 
drugiej zaś -  nowoczesnej teorii sterowania.

Z przeprowadzonych badań wynika, że dynamika układów sterowania i sposób 
jej uwzględnienia mają istotny wpływ na model procesu przejściowego [14,15]. 
Nawet w przypadku układów sterowania czynnego, które działają bardzo szybko.
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Toteż w niniejszej pracy uwzględniono także dynamikę serwomechanizmów.

2. Model samolotu sterowanego

Przyjęto następujące założenia (por. [5,12,18,20,22,23]):

• masa i momenty bezwładności samolotu są stałe,

• inercjalny układ odniesienia jest związany z ziemią,

• samolot posiada pionową płaszczyznę symetrii geometrycznej i masowej,

• siła ciągu leży w płaszczyźnie symetrii,

» początek samolotowego układu odniesienia, sztywno związanego z samolo
tem, pokrywa się ze środkiem masy samolotu,

e samolot jest nieodkształcainy,

» obowiązuje aerodynamika quasi-stacjonarna,

• sterowanie lotem odbywa się przez zmianę położenia steru wysokości, lotek 
lub steru kierunku,

• wychylenie powierzchni sterowych jest ograniczone,

• ograniczona jest również prędkość zmiany położenia powierzchni sterowych.

Równania ruchu samolotu -  wyprowadzone w samolotowym układzie odniesie
nia 0xyz  (rys.l) po uwzględnieniu powyższych założeń - są nieliniowe i można je 
przedstawić w postaci wektorowej [17-r23]:

i  =  / ( * , « ) ,
x  =  [U ,V ,W ,P ,Q ,R ,e ,^ ]T , (2.1)
«  =  [f>H,f>L,bvY

gdzie:
*  -  wektor stanu, 
u -  wektor sterowania.

Trzy pierwsze współrzędne wektora stanu są składowymi wektora prędkości, 
trzy następne -  składowymi wektora prędkości kątowej, dwie ostatnie -  kątami: 
pochylenia i przechylenia. Współrzędne wektora sterowania oznaczają kolejno kąty 
wychyleń: steru wysokości, lotek i steru kierunku.
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O składowych wektora prawej strony równania (2 .1 ) założono, że są funkcjami 

ciągłymi wraz z pierwszymi pochodnymi ze względu na współrzędne wektora stanu 

i wektora sterowania. Składowe te określone są wzorami:

-  dla ruchu postępowego

f i ' 1
h

.  f* .

m

-  dla ruchu obrotowego

-  dla związków kinematycznych

fr = Q cos -  JE sin i? ,

Fx -  mg sin 6  + Tx '  U '
Fy + mg cos G sin # -  in V (2 .2 )

Fz + m9 cos 0  cos # + Tz W

= J ^ M  + J ^ M t  -  S-BlSnSB[P,Q, R]J (2 . 2  y

fs  =  P +  Q sin £ tg6  +  R cos #tg0  , (2 .2 )"

w których:

F - siła aerodynamiczna,
M moment aerodynamiczny,
T - siła ciągu,
M t  - moment pochodzący od układu napędowego,

J B macierz momentów bezwładności,

in macierz prędkości kątowej,
m - masa samolotu,

9 przyspieszenie ziemskie.
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Macierze m ają postać następującą:

0 - R Q  ' JX 0 ~ J x z
J n  = R 0 - p ) J B = 0 Jy 0

- Q P 0 1

Oi■

Jak widać, prawe strony równania (2.1) -  wyspecyfikowane powyżej wzorami

(2 .2 ) -  są nieliniowymi funkcjami wektora stanu, masy i momentów bezwładności. 

Ponadto nieliniowości występują także we wzorach na siły i momenty. Składowe 

wektorów sił i momentów są bowiem nieliniowymi funkcjami współrzędnych we

ktora stanu i wektora sterowania [5,12].

Układ równań (2.1) uzupełniono o związki definiujące kąt natarcia a i kąt 
ślizgu fi:

W
a = arctg—  , - x  < a < t  ,

(2.3) 
V

P = arcsin —  , -*■ < /? < ir ,
'C

gdzie Vc -  prędkość całkowita samolotu, dana wzorem:

Ve = s/m  + V* + W* ,

oraz składową pionową Qp prędkości kątowej:

/2P = — P sin 9  + Q sin # cos 0  + .R cos £  cos 0  . (2.4)

Uwzględniono również ograniczenia składowych £,• wektora sterowania, speł
niając warunek:

fii,min ^ ^ ii,max » (* = H, L,V) . (2.5)

Rys. 2. Sterowanie czynne z ograniczeniami na prędkości wychyleń powierzchni
■ sterowych

Prędkość wychylania powierzchni sterowych jest także ograniczona, co uwz

ględniono poprzez umieszczenie modelu sterów w schemacie sterowania czynnego 
(rys.2 ).
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Dynamikę serwomechanizmów zamodelowano za pomocą członów opóźniają
cych pierwszego rzędu [14,15]:

Ttt +  tt = uz , (2.6)

gdzie:
T -  macierz stałych czasowych,
uz -  wektor wartości zadanych na wejściach serwomechanizmów.

3. S te ro w a n ie  s u b o p ty m a ln e  n ie sta n d a rd o w e

*
Idea sterowania suboptymalnego (rys.3) układem nieliniowym (2.1) polega na 

tym, że dla tegoż układu, zlinearyzowanego wokół stanu równowagi (x0, Uq), wy
znacza się sterowanie optymalne, które wykorzystuje się następnie dla układu wy
jściowego (2.1). Zwykle jednak zakłada się milcząco, że parametry układu nielinio
wego i liniowego są zbliżone. W  przypadku wprowadzania samolotu w korkociąg 
założenie to nie jest spełnione. Różnica między stanem lotu poziomego, a stanem 
korkociągu jest bowiem znaczna. Tym nie mniej można postawić pytanie: jak za
chowa się samolot, gdy sterowanie optymalne, wyznaczone dla modelu zlinearyzo
wanego względem korkociągu ustalonego, zostanie zastosowane do lotu poziomego? 
Takie podejście można uzasadnić tym, że sterowanie optymalne zsyntezowane pro
wadzi do układu asymptotycznie statecznego [2]. Wobec tego można mieć nadzieję, 
iż realizowane sterowanie spowoduje dążenie także układu nieliniowego do stanu, 
dla którego zostało wyznaczone. Ten sposób postępowania, nazywany przez auto
rów sposobem niestandardowym, został z powodzeniem sprawdzony dla przypadku 
wyprowadzania samolotu z korkociągu [19].

Rys. 3. Sterowanie suboptymalne samolotem

Prawo sterowania wyprowadzono na podstawie teorii sterowania optymalnego 
liniowego z kwadratowym wskaźnikiem jakości [3]. Jako funkcjonał minimalizo-
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wany w zadaniu poszukiwania sterowania optymalnego przyjęto wskaźnik poniższy:

OO

J = \ I  [(* “  *°) + (“  -  “o)1”! "  “  «•>]* • (3-1)
o

W arto tu przypomnieć, że optymalność nie zawsze oznacza spełnienie życzeń 

inżynierskich, toteż sformułowanie dodatkowych wymagań mogłoby prowadzić do 

konieczności modyfikacji parametrycznej łub strukturalnej powyższego wskaźnika 

jakości [13].
W zór na sterowanie optymalne tt° -  wyznaczone dla układu liniowego, 

otrzymanego przez linearyzację nieliniowego układu (2 .1 ) wokół stanu równowagi 

(*o,tto) -  ma, przy wskaźniku (3.1), postać (por. rys.3):

u° = tto + Gy ,
G = - B t P , (3.2)

y =  x -  x 0  .

M acierz P jest symetryczna, dodatnio określona i jest rozwiązaniem równania 

algebraicznego typu Riccatiego:

P B B t P - P A - A t P = I,  (3.3)

gdzie I -  macierz jednostkowa. M acierze A  i B , zawierające współczynniki równań 

zlinearyzowanych, są zdefiniowane następująco [17-5-21,23]:

A ,  , B - 2 C 5 U * ! ) .  (3.4)
ox  ou

Obecność serwomechanizmów (rys.2) uwzględniono przyjmując, że wyznaczone 

sterowanie optymalne (3.2), podlegające ograniczeniom >(2.5) podane jest na we

jście układu sterującego (2.6). Równania (2.1) i (2.6) są wtedy równaniami ruchu 

samolotu sterowanego suboptymałnie, z uwzględnieniem dynam iki serwomechani

zmów.

4. S ym u lacja  n u m eryczn a

Obliczenia wykonano dla samolotu szkolno-treningowego o masie m  = 1550 

kg, polu powierzchni nośnej S = 12.28 m 2 i rozpiętości 6  = 8  m. Samolot ten, 

sterowany klasycznie wchodzi w korkociąg po 7 s ód początku manewru wprowa

dzania. Czas jednej zwitki wynosi około 3 s. Ruch jest niestateczny. Jedna z 

wartości własnych macierzy A  (3.4) jest dodatnia zarówno dla lotu poziomego jak  

i korkociągu ustalonego (druga faza figury).
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Syntezę regulatora wykonano dla korkociągu ustalonego o kącie natarcia a =  
0.897 rd, kącie ślizgu 0  =  -0.058 rd, prędkości lotu Vc =  41 m /s, prędkości 
kątowej fl =  1.985 rd /s i wysokości lotu H — 1672 m.

Symulację przeprowadzono dla czterech konfiguracji samolotu: sterowanego 
klasycznie (konfiguracja AO), sterowanego suboptymalnie bez ograniczeń na 
prędkości zmiany położeń powierzchni sterowych (konfiguracja B) i sterowanego 
suboptymalnie z ograniczeniami na te prędkości, dla dwóch stałych czasowych -
0.2 s (konfiguracja C) i 0.1 s (konfiguracja D).

Na wykresach (rys.4 -j- 12) przedstawiono -  dla poszczególnych konfiguracji -  
wyniki symulacji wybranych parametrów lotu: kąta natarcia, kąta ślizgu, prędkości 
kątowej całkowitej i prędkości kątowej pionowej, a także odpowiadające im wychy
lenia powierzchni sterowych: steru wysokości (D H ), steru kierunku (D V )  i lotek 
(D L).

5. W n iosk i

W  zwitkach ruchu niestabilizowanego oś korkociągu ulega wahaniom. W i
doczne jest to na wykresach przedstawiających kąt natarcia, kąt ślizgu i prędkości 
kątowe. Regulator suboptymalny -  w przypadku ograniczeń tylko na wychyle
nia powierzchni sterowych lub ograniczeń na wychylenia i na prędkości wychyleń 
powierzchni sterowych z odpowiednio małą stałą czasową reakcji serwomechani
zmów -  szybciej wprowadza samolot w korkociąg i stabilizuje zwitki korkociągu 
niż to ma miejsce podczas sterowania klasycznego. Jednak zbyt słabe ogranicze
nie na wspomniane prędkości sprawia, że regulator wymusza większe wahania niż 
wahania występujące w locie ze sterowaniem klasycznym.

W  przyszłości pożądane byłoby:

e sformułowanie kryteriów oceny własności wykonywanej figury w odniesie
niu do badań symulacyjnych (analogicznie do kryteriów dotyczących prób w 
locie, jak na przykład żądanie niemożliwości doprowadzenia do korkociągu 
niesterowalnego po dowolnym użyciu sterów), kryteria powinny dotyczyć za
równo samego wykonania korkociągu jak i bezpieczeństwa;

e przeprowadzenie badań modelu matematycznego korkociągu samolotu ste
rowanego czynnie, w celu określenia jakim zmianom ulega zbiór uzyskanych 
rozwiązań w wyniku możliwych zmian zbioru sterowań dopuszczalnych;

• przeprowadzenie badań symulacyjnych w stanach awaryjnych.

Badania zrealizowano w ramach projektu Nr 309559101 finansowanego w latach 1991- 
1992 przez Komitet Badam Naukowych.
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Rys. 4. Kąt natarcia i kąt ślizgu samolotu sterowanego klasycznie {konfiguracja AO) 
i sterowanego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia powierzchni sterowych

(konfiguracja B)

Rys. 5. Wychylenia steru wysokości DH, lotek DL, steru kierunku DV 
(konfiguracja AO i konfiguracja B)
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Rys. 6. Prędkość kątowa Q i pionowa prędkość kątowa Qr (konfiguracja A0
i konfiguracja B)

Rys. 7. Kąt natarcia i kąt ślizgu samolotu sterowanego klasycznie (konfiguracja A0) 
i sterowalnego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia i na prędkości wychyleń 

powierzchni sterowych z za dużą stałą czasową (konfiguracja C)
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Rys. 8. Wychylenia steru wysokości DH, lotek DL, steru kierunku DV  
(konfiguracja AO i konfiguracja C)

Rys. 9. Prędkość kątowa fi  i pionowa prędkość kątowa fip (konfiguracja AO
i konfiguracja C)
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Rys. 10. Kąt natarcia i kąt ślizgu samolotu sterowanego klasycznie (konfiguracja A0)
i sterowanego suboptymalnie z ograniczeniem na wychylenia i na prędkości wychyleń 

powierzchni sterowych (konfiguracja D)

Rys. U . Wychylenia steru wysokości DH, lotek DL, steru kierunku DV 
(konfiguracja A0 i konfiguracja D)
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Rys. 12. Prędkość kątowa Q i pionowa prędkość kątowa Qp (konfiguracja AO
i konfiguracja D)
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

OGÓLNY MODEL M ATEM ATYCZNY STEROWANEGO
SAMOLOTU1

Jerzy Maryniak

Politechnika Warszawska

1. Wstęp

W  pracy przedstawiono ogólny model matematyczny sterowanych obiektów 
latających umożliwiający symulację numeryczną, obliczenia własności dynamicz
nych samolotów sterowanych przez pilota lub automatycznie. Szczególnie przy za
stosowaniu systemów komputerowych, niezbędne jest postępowanie przedstawione 
w pracach [l-r8].

Rys. 1. Schemat blokowy sprzężeń własności dynamicznych obiektu z prawami 
sterowania, kontrolą terenu i celu

1 Referat wygłoszony na IV Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie”
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Należy przyjąć właściwe modele fizyczne i opracować modele matematyczne 
opisujące własności dynamiczne sterowanego obiektu, wprowadzić odpowiednie 
prawa sterowania, związki kinematyczne naprowadzania i nawigacji, kinematykę
i dynamikę systemu wykonawczego oraz sygnalizację bieżących parametrów poło
żenia i ruchu obiektu lub program zadanej trajektorii z nałożonymi ograniczeniami 
(rys.l).

Otrzymany modeł matemartyczny jest kompromisem między dokładnością ana
lizy teoretycznej problemu fizycznego, skomplikowaniem równań matematycznych, 
dostępnymi środkami technicznymi a naszą wiedzą, umiejętnościami, intuicją i do
świadczeniem.

Dużo, często nieprzewidzianych trudności nastręcza identyfikacja parame- 
tyczna obiektu, systemu sterowania oraz układu wykonawczego. Polega ona na 
przyporządkowaniu pojęć fizycznych elementom struktury badanego obiektu i wy
znaczeniu wartości parametrów występujących w równaniach matematycznych 
[4-1-6]. Identyfikacja przeprowadzana jest na podstawie znanych informacji o obiek
cie i znanych sygnałach lub danych pomiarowych uzyskanych w wyniku ekspery
mentów przeprowadzonych na modelach materialnych lub obiekcie fizycznym.

2. Ogólny model matematyczny sterowanego samolotu

Samolot (rys.2) jest traktowany jako obiekt nieodkształcalny, sterowany. Ste-
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rowanie odbywa się w czterech kanałach: pochylania 6  -  przez wychylenie steru 
wysokości Sh , przechylania # - przez wychylenie lotek Sl , odchylania i? -  przez 
wychylenie steru kierunku 6y oraz prędkości V0 -  przez zmianę ciągu silnika T  
położeniem dźwigni sterowania silnikiem 6t -

Dynamiczne równania ruchu obiektów są wyprowadzone w pracach [1,4,5,6,8], 
poniżej przedstawiono je w postaci ogólnej, zwracając większą uwagę na uwz
ględnienie sił pochodzących od sterowania, dodatkowych podwieszeń i urządzeń 
występujących na samolocie.

Ogólne równanie dynamiki sterowanego obiektu:

M F + K M V  = Q + UJ,  (2 .1)
gdzie:
-  zmodyfikowana macierz bezwładności:

M = M + M * ,

V  =  col[J7, V , W , P , Q , R ]  ,
-  wektor przyspieszeń:

-  wektor prędkości (rys.2):

V  =  co l[U ,V ,W ,P ,Q ,R ] ,

-  macierz sił zewnętrznych (rys.3, [8]):

przy czym

M =

Q =
F

M =  cól[X,Y ,Z,L,M,N] ,

-
0 0

0 0 0 : )

0 0 - M u ,  : 0

0 0 0 =

m 0

Oo

S z  - S y

0 m O
'

1 o

0 0 . Sy

■ 
1

: • 
O

0 - s z S y  J x — J x y  — J t z

s , 0 1 Sr 1
i" 1 H

~ S y s* 0 — J x x  — J z y  J x

(2.2)

(2.3)

(2.4)

(2.5)

(2.6)
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0 - R Q '■
R 0 - P  i 0

-Q P 0 i

0 - W V : 0 - R

w 0 -U  : R 0

. - V u 0 : - Q P

\X*.B XsH 0 Xsv X St 1
0 0 0 YSv YST

Za.R ZsB 0 0 ZsT
0 0 u L Lfy

Mołzb Msh 0 0 Mgr
0 0 N sl NSv Nsr .

J

(2.7)

Rys. 3. Przyjęte układy odniesienia, wychylenia sterów i drążka sterowego, składowe sił 
X,Y ,Z  i momentów L,M ,N  oraz położenia środka masy samolotu Tc

Wektor sterowania (rys.2 i 3):

6 =  ccA[axH ,6n,6L ,6v,6T ] • (2.8)



Związki kinematyczne [1,4,5,6,8] (rys.2):

f  = co l[ii .fc , * ,# ,© ,* ]  = F (U ,V ,W ,P ,Q ,R ,$ ,9 ,9 ) . (2.9)

Dynamika silnika
-  równanie obrotów silnika:

t/ -T r\r  \ nT  max ~  n T0  c / n t n \nr =  K i  (Ma, r ,p ) -------------------ST , (2.10)
OT max

-  równanie ciągu silnika (rys.4):

T = K l (M a)i ^ - :  , (2.11)
ftT max WTO

-  prękość kątowa obrotów zespołu turbo-sprężarka:

2tt
ut =  • (2.12)

Kinematyka wykonawczego systemu sterowania samolotem (rys.2 i 3)
-  kinematyczne równanie sterowania w kanale steru wysokości

W  +  T»SdH =  -  (A f5  +  +  K i*5n  +  b?6H)  , (2.13)

-  kinematyczne równanie sterowania v  kanale steru kierunku Sy-

TX6dV +  T% SdV =  - ( m Yo +  K pzv (iv +  K 6ZVSV +  bva 6V)  , (2.14)

-  kinematyczne równanie sterowania w kanale wychyleń lotek 6l :

?x h L  +  T^SdL =  - (Mjj, +  K ?a  +  K SZH L +  blJ L)  , (2.15)

Prawa sterowania (rys.2 i 3)
-  w kanale przechylania

T£6l  +  T£6l  =  # £ ( £  -  * , )  +  t f£ (P  -  P .) +  Kfr(W  -  Wx) +  
(2.16) 

+K% (Vi ~  yu) +  K ł (V  -  V,) +  Kjf(9  -  9Z) +  K k(R  -  Rz) +  6lo ,

-  w kanale pochylania 9 :

T f f o  +  T ?6 h  =  K g ( 0 -  9 X) +  K Ę (Q -  Qz) +  K $ {W  -  Wz) +  

+ K g (x i  -  x u ) +  K**{xx -  x lz) + K ? (z i  -  zu ) +  (2.17)

+ K g ( U - U , )  +  6m ,
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-  w kanale odchylania !?:

T ?6V +  T ?6V =  K % {$ -  * , )  + K%(P ~ P .) +  * w (W  -  W .) +
(2.18)

+ < ( j / i  -  w ,)  +  K % {V  -  Vz) +  K % {9  -  9 , )  +  ~  A )  +  *vo ,

-  w kanie prędkości

3?< r +  Z ?*r  =  J i :2 ( e - 8 » )  +  * o W - G * )  +  J5# ( f f - 0 '«) + (2.19)
+ t f£ (W  -  W ,) +  K j ( Zl -  zu ) +  K l {$  -  # ,)  +  iiTj(!? -  9m) +  STo ,

przy czym indeksy dolne z odnoszą się do parametrów zadanych, określonych 
przez nastawienie plota automatycznego, więzów programowych, śledzenia celu 
lub terenu.

Prędkość postępowa samolotu (rys.2):
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Kąty aerodynamiczne
-  kąt natarcia:

-  kąt ślizgu:

Wysokość lotu:

V02 =  U2 +  V 2 +  W 2 . (2.20)

W
a  =  arc tg—  , (2.21)

V
0 = arcsin —  . (2.22)

Vo

H =  - z i  . ‘ (2.23)

Gęstość powietrza dla H < 11000 m:

/ Z \  \  4.256

'  =  W ( 1 +  « Ś )  ' <2'24> 

Więzy programowane trajektorii lotu samolotu (rys.2):

n  =  f i ( x i , y i , z i ,$ , e ,9 ) . (2.25)

Kinematyczne związki naprowadzania na cel C, bieżąca kontrola terenu:

Tie =  f3 (y 0,V c ,^ c ,O c ,9 c ,^ ,6 ,9 , i 2 ,n c )  ■ (2.26)

Powyżej przedstawiony model matemayczny można w pełni stosować do stero
wania obiektów samonaprowadzających się na cele lub poruszających się po zada
nej trajektorii lotu zgodnie z nałożonymi więzami programowanymi (2.25).
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Siły uogólnione Q (2.1) i (2.5) wyrażone we współrzędnych uogólnionych i 
ąuasi-prędkościach mają postać:

Q = QS + QT + QB +QR + QU + Q* , (2.27)

gdzie indeksy górne oznaczają siły działające na samolot od: S -  samolot konfi
guracja gładka, T -  ciąg silników, B -  bomb lub innych podwieszeń, R -  rakiet, 
U -  oddziaływanie uzbrojenia artyleryjskiego, Sp -  spadochronów hamujących, 
indeksy dolne pochodzące od: g -  grawitacji, a -  aerodynamiczne, T  -  ciągu 
silników, np.:

-  siły pochodzące od samolotu [5,8] (rys.3):

Qs =
Fs  
M s

przy czym:

= F f  + F f , 

M s  = M sg + M sa ,
siły i momenty sił (2.28) i (2.29) zostały wyznaczone w pracach [5,6,8].

(2.28)

(2.29)

3. Geometria mas

W  ogólnym modelu matematycznym samolotu uwzględniającym elementy 
(2.27) w równaniach (2.1) i (2.2) oraz w zależności (2.6) należy uwzględnić masy 
i położenie mas poszczególnych podwieszeń;

-  masa całkowita m:
, nu

m =  ms +  Y^ mBi +  +  5 2  mVi > (3.1)
t=i »=i t=i

i może być zmienna w czasie w zależności od zużycia amunicji m ^ , odpalenia 
rakiet mm, zrzutu bomb mg,-.

Również ulegają zmianie [8]:
-  momenty bezwładności Jx, Jy, Jz:

**B
Jx — JxSC +  mS(yc  +  +  y :   ̂JxBCi + ,mBi(yBi +  zBij\ +

(3.2)
i= l

nR . , tiv
+ [JxRCi +  mmiVRi +  ZRi)\ +  Y 2  [jzU C i +  mui(yli +  zUi)\ »

i=l 1=1
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i analogicznie Jy oraz Jz,
-  momenty dewiacji Jxv, Jyz, Jxz:

Jxy = JxySC  + fn sX cV C  +  Y "jjxvBCi +  m Bix BiVBi) +
«=1

nR nu
+  +  T i ^ U C ,  +  muizuiyui) )

i analogicznie Jyz oraz Jxx,
-  momenty statyczne Sx, Sy, Sz:

nB nR nu
Sx =  m sxc  +  E  m B ix Bi +  E  m Rix Ri +  E  m Uix Ui , 

t=l »=1 «=1 ,

(3.3)

(3.4)

i analogicznie Sy oraz Sz, przy czym ng -  liczba bomb niezrzuconych, n# -  liczba 
rakiet nieodpalonych oraz njj -  liczba naboi niewystrzelonych, pozostających w 
samolocie.

4. Siły aerodynamiczne pochodzące od sterowania

Siły i momenty sił aerodynamicznych pochodzące od wychyleń powierzchni 
sterowych [8] w równianiu (2.1) i macierzy U (2.7) wywołane wychyleniem: steru 
wysokości -  Sjj, steru kierunku -  6\r, lotek -  Sl oraz zmianą kąta zaklinowania 
statecznika poziomego -  azjj  (rys.2 i 3) można przedstawić:

r x s i
Y s

F 6 ' Ź*
M s Ls

M s
. X s .

\ x ° . B 0 0 XsT
0 0 Yfy 0 ySt

ZaZH Z&H 0 0 Zst
0 0 Liy Lsl

0 0
. 0 0 NSv 0 Nsr

Qs =

Pochodne aerodynamiczne sił i momentów sił:
-  względem kąta wychylenia steru wysokości 6j{:

XsB =  ^pSh V ^ h  sin(a +  eH) ,

Z&b =  -^pSH V^am  cos(a +  eH) , 
=  X ig zjj Zsjjiji ,

r ^zH i
%
Sv
h
ST

(4.1)

(4.2)

(4.3)

(4.4)
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-  względem kąta zaklinowania statecznika poziomego cizH-

X a ZH ~  \pSijVijaiH sin(a +  £h ) , (4.5)

i

-  względem kąta wychylenia steru kierunku Sy:

X Sv =  ~^pSvVya2v  sin(/j +  £v) , (4.8)

y$v =  ^pSvVvOiv COS(/? +  £v ) , (4.9)

£«V =  Ylv*v , (4.10)

Msv =  Xsv ZV , (4-H )

=  Ysy x v  -  Xsv yv , (4 -12)

-  względem kąta wychylenie lotek Sl ‘.

b
2

Lsl =  -p V ja 2L f  cs (y)ydy , (4.13)
l~bL

gdzie, zgodnie z rys.3 w układzie odniesienia Oxyz:

rjj =  ia;// +  +  kzj{ ,

r y •= *xv +  jy v  +  bzy  ,

Sh , Sv ~ powierzchnia usterzenia poziomego i pionowego,
VFf, Vy -  prędkość opływu usterzen poziomego i pionowego,
£h , £v ~ kąt odchylenia strug na usterzeniu poziomym i pionowym, 

przy czym:

dCZ){ dCzff dCyV
a' H =  - a ^ '  aM  = W  ’ w  =  W ’

Zoii, = pSaVifaiH cos(a +  e n ) , (4.6)

8CZ c 6^ + SLi
a%L =  W  Sl =  ~ ~  •
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5. Siły i m om enty sił pochodzące od  napędu turbinowego silnika
odrzutowego

Rys. 4. Przyjęte układy odniesienia zwijane z silnikiem Or,  ,  V T u , z T u kąty 
zaklinowania względem samolotowego układu odniesienia oraz wektor położenia Tt

Siły pochodzące od napędów (rys.4) stanowią sumy ciągu poszczególnych sil
ników a składowe X T, Y T, ZT w układzie samolotowym, odpowiednio sumy 
składowych ciągu T,-:

r x r -
j r  = £ 2 \  = y t , (5.i)

t=i ZT

a moment sił pochodzący od ciągu silników T,- i efektów giroskopowych ma postać:

M T =  =  y ! ( r r »  x Ti + Jn^Ti x =
t=i t=i

Składowe sił w układzie samolotowym 0xyz:

X T = Y  Ti COS ̂ Tl< cos V̂ Ty, > 
Y T  = Y T i S i u V T z ,  ,

r lt i
m t
n t

(5.2)

(5.3)

(5.4)
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Z T =  Y1 ~ T' cos VTn sin lPTyi ■' (5.5)

Składowe momentów w układzie samolotowym Oxyz:
-  moment przechylający:

Lt  =  - ] r T ,  (yTi COS ffiTzi sin <pTyi +  zTi sin ipTz, )  +
(5.6)

+  n  (fls in  <fiTuxi +  Q cos <prWZi sin ’Pt ^ )  ,

-  moment pochylający:

M t =  Y l Ti \ZT< cos 'PTzi cos (prVi +  ZTi cos (PTzi sin ipryi)  -
(5.7)

-  (R  cos VTvzi cos <p t w , +  P  cos ipTuzt sin <pr^ , )  ,

-  moment odchylający:

n T  =  Y l Ti ( XT> sin W *  -  VTi cos9T*i COS v>rw)  +
(5.8)

+  JT,UT, (Q  COS <PTuzi COS ^Twy, ~  P  sin V>TW,)  ,

gdzie, zgodnie z rys .4 w układzie odniesienia 0xyz:

rTi = i x Ti +  j j / r ,  +  kzTi ,

JTi — moment bezwładności zespołu turbo-sprężarkowego względem 
osi obrotu ®rWj,

u>Ti ~ prędkość kątowa zespołu turbo-sprężarkowego i-tego  silnika. 
Uzależniając ciąg silnika T  i prędkość kątową w j w równaniach (5.3) 4- 

(5.8) od wychyłenią dźwigni sterowania silnikiem 6 j  (2.10) i obrotów n r  (2.11), 
uzyskujemy możliwość sterowania ciągiem silników występującym w równaniach 
(2.1) i macierzy (2.7)

8. S iły  i  m o m e n ty  s ił  p o c h o d z ą c e  o d  sp a d o ch ro n ó w  h a m u ją c y c h

Siły pochodzące od spadochronu hamującego (rys.5) to odpowiednio naciąg 
liny spadochronu obciążonej oporem aerodynamicznym spadochronu.

Opór aerodynamiczny spadochronu:

) (6 .1 )
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gdzie
-  prędkość powietrza opływającego spadochron:

vZs =  u l  +  v ś  +  w l ,

-  położenie spadochronu w układzie samolotowym Oxyz:

rs -  ixs  +  jy s  +  hzs ,

przy czym składowe prędkości opływu:

Us — U +  Qzs — Rys ,
Vs — V +  Rxs -  Pzs ,
W s =  W  +  Pys — Qxs •

Kąty położenia osi spadochronu względem układu samolotowego (rys.5)

W5 >

= *"* »(•  / , J S — )  •<PSz

Siły i momenty sił pochodzące od spadochronu hamującego w postaci ogólnej:

QSp = (6 .2 )
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-  siła hamująca i jej składowe:

F 3? =  Ts As =

-  moment od sił hamujący ch i składowe:

=  f j  x T s  — TsAsm  —

X s*
yS>
Z*

(6.3)

L *  
M 9? 
N *

Składowe sił hamujących w układzie samolotowym 0xyz:

X *  =  - T s  COS ( fS z  COS ip s y  ,

=  - T s sin ̂  ,
Z& =  Tg cos ipsz sin (psy ■

(6.4)

(6.5)
(6.6) 

(6.7)

Składowe momentów od sił hamujących w układzie samolotowym Ozy z:

L*  =  Ts (ys  cos <£s* sin (psy +  zs  sin tpsz') , (6.8)

M ^  =  -T s  (z s  cos <ps2 sin y>s» +  cos y>s* cos <psy) , (6.9)

N 9? =  -T s  (x s  sin ipsz -  ys cos (psz cos <psy) , (6.10)

gdzie:
Ss -  powierzchnia odniesienia spadochronu hamującego,
Cxs -  współczynnik oporu aerodynamicznego spadochronu hamują

cego. 1 
W  przypadku większej liczby spadochronów hamujących należy w obliczeniach 

stosować sumy sił pochodzących od spadochronów.

7. Siły i m om enty sił poch odzące  od  uzbrojenia artyleryjskiego

Siły i momenty sił pochodzące od pokładowych działek a działające na samolot 
są wywołane siłą odrzutu t-tego działka Td% oraz zmianą masy samolotu wawołaną 
zużyciem n pocisków o masie jednostkowej mui (rys.6).

W  ogólnym zapisie siły od uzbrojenia można przedstawić:
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Rys. 6. Usytuowanie działka na samolocie, przyjęte układy odniesienia, współrzędne 
położenia oraz kąty zaklinowania

gdzie
-  siła i jej składowe mają postać:

«=i
f*1 -  =  £ 53  muiAg +  5 3 TDiADi =

i=i

r xu
y U

z v
(7.2)

moment sił od uzbrojenia:

n z  Di & Z Di ' 2 ^  1
9-AgM 5 3  mUi VDi +  5 2  TDi A d  M i VDi =

i= l ZDi «=i «r>i

(7-3^Składowe sił oddziaływania działek na samolot w układzie samolotowym 0xyz  
(rys.6):

nu
X U = -  5 3  Td* cos <PDzi cos ipDyi -  S sin 0  5 3  m Ui » 

*=i t=i
nu

Y  = -  53 TOi sin fDri +  g cos 6  sin # 53 mVi »
»=1

(7.4)

(7.5)
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k n\j

Z  —  5 3  ̂ D i  COS (fiDzi sin IfiDyi +  9  cos 0  COS #  Y  m U i ■ (7 .6 )
*=1 «=1

Składow e m om en tów  sił o d  działek w  uk ładzie  sa m olotow ym  O x y z  (ry s .6):

k

L U =  2 3  (w>* cos sin ipDy.- +  -?d. sin  <f>Dzi) +
<=i

(7 .7 )
k nu nu

+  9 [ 5 3  (cos 0 cos #  5 3  mViyDj -  cos 0 sin #  5 3  mUiZDj) ] ,*—i • - ' ■*j=i «=i t=i
k

M U =  -  53 T d .  (s£>i cos <PDzi sin (pDyi +  ZD i COS COS IfiDyi) -  
1 = 1  '

(7 .8 )
k n u  n u

~  9 53  ( cos 0  cos # 5 3  m U iX D j +  sin 0  53  m m zD A  ] , 

k

53 
t=i

. k  nu nu
[ 5 3  (cos 0  cos # 5 3  m u ix D j + sin 0  5 3  
i=i «=i i'=i

i=i i=i i=i
k

NU ~ 53 Td* ( ~ x D i  s in  f D z i  +  DDi COS IfiDzi COS IfiDyi) +

(7 .9 )

+

gdzie
-  p o łożen ie  działka n a  sa m olocie  (rys .6) :

r o  =  i x D  + j y D  +  k z D  , , (7 .1 0 )

T d  -  siła  odd zia ływ an ia  działka traktow ana ja k o  im puls w  czasie, 
za leżna o d  szybkostrzeln ości i profilu  im pulsu  w  czasie, 

k  -  lic zb a  działek.

8. Siły i momenty sił pochodzące od bomb, rakiet lub innych
podwieszeń

Siły i m om en ty  sił p o ch o d z ą ce  o d  podw ieszeń : b o m b , rakiet, ra k ietobom b , 
zb iorn ik ów , zasobn ikow  itp . stan ow ią  sum y dod a tk ow ego  obcią żen ia  sam olotu  
m asą p odw ieszen ia  (siły  g ra w ita cy jn e ), siłam i aerodynam iczn ym i i ciągiem  silni
ków  rak ietow ych  p rzy  starcie (ry s .7).
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Rys. 7. Usytuowanie bomby na samolocie, przyjęte układy odniesienia, współrzędne 
położenia oraz kąty zawieszenia

Ogólnie można przedstawić w zapisie macierzowym

QB =
‘ f B

M b

Siły i ich składowe w układzie samolotowym 0xyz  (rys.7):

ns
FB = F f + F *  + l f  = gA8 '£ m B i +

i= l

•I nJB
+

CxBi i»B 0
CyBi yR

Ł <=i CxBi i=l 0

<3«

JQi
1 Ri

i= l

X B
y b

ZB

(8 .1)

'  p "

Q
R

+ (8.2)

Momenty sił działających na samolot i ich składowe w układzie samolotowym 
0xyz (rys.7):
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=  M f  +  A f f  +  M x  =

nfl
= 9A g M  m B i

XBi
VBi +

1 "s 0

fas 

- ZBi

1

VBi

ZBi

C x B i \
+  2 ^ 0  'y ^ i^ B i  

1=1
ZBi o - X B i A a C yB i ) +

~U B i XBi 0 C zB i

■t TIR C m xB i nB r Lpi 0 L Ri

+  7;PVo A a  S B ih i C myBi + £ 0 M Ę i 0
z S i Cm zB i *=i 0 N $ i

(8.3)

’ P
Q +
R

ns
+  ^ 2  TBiA-BMTi 

»=1

X B T i r l b i

V B Ti = M b

. ZBTi . n b

gdzie:
SBi
h i

C x B i» C yB i > C zB i

-  powierzchnia odniesienia bomby,
-  długość bomby,
-  bezwymiarowe współczynniki sił aerodyna

micznych bomb,
-  bezwymiarowe współczynniki momentów ae

rodynamicznych bomb,
-  masa bomby,
-  ciąg silnika rakietowego,
-  liczba bomb,

Aa, AgM , Ag, A BTi, AbmTx -  macierze transformacji,'

X Ę ,Y fi,Y ^ ,Z Ę ,L ^ ,L ^ ,M Ę ,N ^ ,N ^  -  pochodne aerodynamiczne [1,4,5,8]. 

Położenie bomby na samolocie w układzie samolotowym 0xyz  (rys.7):

C m xB i > C m yB i > C m zBi 

mBi
T s i

KB

T b  =  *XB +  3VB  +  k z s (8.4)

Przy uwzględnianiu sił aerodynamicznych pochodzących od podwieszeń nałży 
brać pod uwagę interferencję systemu zasobnik-samolot. Współczynnik interferen
cji kint(xB,yB,ZB) zależy od położenia zasobnika względem płatowca. W  momen
cie zrzutu następuje przemieszczenie bomby względem samolotu, a więc zmienia się 
wzajemne położenie bomby i samolotu. Współczynnik interferencji jest zmienny 
w czasie i maleje do zera w momencie gdy ustanie wzajemne oddziaływanie aero
dynamiczne między bombą a samolotem [9].
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9. Ogólne uwagi i wnioski

Przedstawiony równaniami (2.1) -i- (2.26) model matematyczny, po wprowadze
niu sił aerodynamicznych i grawitacyjnych pochodzących od samolotu w konfigura
cji gładkiej [4,5,8] oraz z uwzględnieniem zależności wyprowadzonych w rozdziałach
3 do 8 stanowi pełny model umożliwiający obliczenia własności dynamicznych sa
molotu i symulację numeryczną lotu.

Literatura
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

MODELOWANIE ODPALANIA I LOTU RAKIETY KLASY  
POWIETRZE-POWIETRZE1

J e r z y  M a r y n i a k

Politechnika Warszawska

1. Wstęp

W pracy rozatrzono modelowanie matematyczne-[5,7,12] samolotu w locie, wy
posażonego w rakiety, uwzględniające fazę odpalenia rakiet i model rakiety w sLno- 
dzielnym locie. W czasie przenoszenia rakiety przez samolot występuje wzajemne 
sprzężenie masowe m i aerodynamiczne a (rys.l).

W  momencie odpalenia rakiety z samolotu nosiciela występuje sprzężenie ma
sowe m, aerodynamiczne a i dodatkowe obciążenie narastającym ciągiem silnika 
rakietowego TR(t). Po odpaleniu samolot i rakieta wykonują niezależny lot, o ile 
rakieta nie jest związana z samolotem systemem naprowadzania.

2. Model matematyczny układu samolot-rakieta

Samolot (rys.2) wraz z rakietą jest traktowany jako sterowany obiekt nieod-
kształcalny. Sterowanie odbywa się w czterech kanałach: pochylania 0  -  przez
wychylenie steru wysokości SH, przechylania #  -  przez wychylenie lotek 6L
odchylania 9  -  przez wychylnie steru kierunku 6V oraz prędkości V0 -  przez’
zmianę ciągu silnika T położeniem dźwigni sterowania silnikiem Sr-

Dynamiczne równania ruchu obiektów wyprowadzono w pracach [l,3-r7,12],
poniżej przedstawiono je w postaci ogólnej w samolotowym układzie odniesienia 
(rys.2).

Ogólne równania dynamiki sterowanego obiektu [4,5,6]:

M V + K M r  =  <3 +  U *, (2.1)
gdzie
-  zmodyfikowana macierz bezwładności:

___________ ___________ M = M + , (2.2)
‘ Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji "Mechanika w Lotnictwie” •
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Rys. 1. Schemat blokowy wzajemnych sprzężeń samolot-rakieta
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Rys. 2. Przyjęte układy odniesienia, kąty wychyleń powierzchni sterowych, prędkości
liniowych i kątowych samolotu

-  wektor przyspieszeń:

V =  col[U,V,W,P,Q,R],

-  wektor ąuasiprędkości (rys.2):

V  = col [U,V,W,P,Q,R],

gdzie:

V 0 = i U + j V + k W ,  
Q =  iP + jQ  +  kR ,

-  macierz uogólnionych sił zewnętrznych:

Q =
F
M col[X ,Y ,Z ,L ,M ,N ] ,

(2.3)

(2.4)

(2 .5 )

gdzie:

; F  =  iX  + j Y  + k z  , 
M  = iL +  jM  + kN ,
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przy czym:

0 0 0 

0 O -M ń  

0 0 0

M =

K =

U =

m 0 0 : 0 Sz

0 m 0 i - S , 0
0 0 m Sy —Sx

0 - s , Sy i Jx J s y - —

S* 0 - s x ~ J y X Jy -
- s , S * 0 ~Jzx ~Jzy

0 - R Q
:

R 0 - p : 0

- Q P 0 •

0 - W V i 0 - R Q
W 0 - u : R 0 - P

. - V U 0 ~Q P 0

Sx

O

'yz

0 0 0
0 0 n v 0

ZsB 0 0 0
0 w L&v 0 v

0 0
0 Nsl NSv 0

Wektor sterowania:
6 =  ,

Związki kinematyczne (rys.2):

r =  c o l f i j . j j j . i ! , # , © , * ]  =  F ( U , V , W , P , Q ,  R , $ , 6 , 9 )
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Dynamika silnika samolotu
-  równania obrotów silnika:

nT =  (Ma. r, p) nT0h  , (210)
max

-  równania ciągu silnika:

T  =  4 ( M a ) - ^ -  ^- n T , (2.11)
nr max -  TlTO ’

-  prędkość kątowa obrotów zespołu turbo-sprężarka:

2?r
Wr =  60 ” r  ' (2-12)

W  macierzy mas M (2.6) poszczególne wyrazy przedstawiają sobą masy 
sprzężone samolotu i rakiet oraz momenty bezwładności i statyczne w samolo
towym układzie odniesienia Oxyz (rys.2 i 3), gdzie

-  masa całkowita: n
m =  ms +  J2 mRi , (2.13)

1=1
-  momenty bezwładności:

«= i
-  momenty dewiacji:

n
JX =  +  [ j XRRi +  (yju +  2jy)m/y] , (2.14)

n
J y =  J yS +  J2 [ jyRm +  ( z j i i  +  Ą ijm jn] (2.15)

1=1 J n
J Z  =  JzS +  [ j z RRi +  (x2Ri +  y2Ri)mRij , (2.16)

« '= i

-  momenty statyczne:

n
Jxy =  j xys  +  E { JrRyRBi +  *»?*»• »»«) , (2.17)

t=l '  n
Jyz =  JyzS +  J2  ( JyRZRRi +  ypiZmmR^  , (2.18)

n
Jxz =  JxzS +  +  x RiZRi™,Ri) , (2.19)

■S'* =  Sxs  +  ]T) xRimRi, (2.20)
1=1
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Sy = SyS + 53  » (2.21)
t = l

Sz = Szs + 53  z» mK« ■ (2.22)
t=i

Położenie rakiety w układzie samolotowym 0xyz (rys.2):

tr =  ixR +  JVR +  kzR ■ (2.23)

Prędkość postępowa samolotu (rys.2):

= U2 +  V 2 +  W 2 . (2.2/l)

Kąty aerodynamiczne
-  kąt natarcia:

-  kąt ślizgu:

Wysokość lotu:

W
a =  arc tg—  , (2.25)

V
f) =  arcsin —  . (2.26)

V0

H =  -z\  . (2.27)

Gęstość powietrza dla H <  11000 m:

( Zy \  4.256

1 +  u k )  ■ (2-28)

Siły uogólnione Q w ogólnych równaniach (2.1) i (2.5) wyrażane we współ
rzędnych uogólnionych i ąuasiprędkościach, w rozważanym przypadku mają po
stać:

Q =  QS +  QR +  QT , (2.29)

gdzie:
Qs  -  siły i momenty sił zewnętrznych na samolot w konfiguracji 

gładkiej, wyprowadzone w [5,6,12],
Qt -  siły i momenty sił działające na samolot od turbinowych silni

ków odrzutowych, wyprowadzone w [4,5,12],
Qr -  siły i momenty sił zewnętrznych od rakiet.
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Rys. 3. Przyjęte układy odniesienia, współrzędne położenia rakiety względem samolotu 
oraz siły i momenty sił działające na samolot od  rakiet

3. Siły i momenty sił zewnętrznych od rakiet

Siły uogólnione pochodzące od rakiet a działające na samolot (rys.3) stanowią 
siły i momenty sił wyrażone we współrzędnych uogólnionych # , O , S? i 
ąuasiprędkościach liniowych U, V, W  oraz prędkościach kątowych P , Q, R, 
gdzie:

=  col[X*, Y r , Zr , Lr , M r , N r )

Siły i składowe sił pochodzące od rakiet, działające na samolot to: siły aerody
namiczne -  F r , siły ciągu -  Fft i grawitacyjne -  F R:
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Po wyprowadzeniu i wstawieniu do (3.2) otrzymamy:

r *  =  ( V o ’ i x s *
*=1

Cxm n

C yR i +  £
Czm i=l

0 x R o 
Yp i o y r

0 Z *  o

' P  '
Q )
R

(1 +  kinł) +  53  T k A k  +  g £  mHiAg =  
i= l  .= 1

X *  1
Y R
ZR

gdzie macierze transformacji mają postać:

4  =
-  sin O 

cos Q sin # 
cos O cos #

COS tp R zi COS <pRyi

Am =  sin ipRz,
_ -  cos (pjiz, sin ifiRy,

-  cos pm cos o r , -  sin Pm cos am  sin am 
A„, =  —sin Pm cos Pm 0

-  cos Pm sin am  sin Pm sin a/y -  cos am  
przy czym

-  kąt natarcia i-tej rakiety podwieszonej na samolocie:

am  = o + ipym ,

-  kąt ślizgu i-tej rakiety podwieszonej na samolocie:

Pm = P -  cpzm ,

(3.3)

(3.4)

(3.5)

(3.6)

(3.7)

(3.8)

kint -  współczynnik interferencji rakieta-samolot.
Momenty sił zewnętrznych pochodzące od podwieszonych rakiet i ich składowe:

M R =  M *  +  M% +  M *  =
Lr
M r
N r

(3 .9 )

po wyprowadzeniu zależności i prostych przekształceniach otrzymamy:
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1=1

C m xR i n
Crr.yRi + £
C m zR i t = i

r L%  0 L l

gdzie macierze transformacji mają postać: 

A-gM =

Ri
0 M *  0 

N&  0 N *

' p '
Q
R

0 cos G cos #  — cos G sin $
— cos G cos $  0 — sin 6
cos G sin #  sin #  0

n ZR, n x Ri '  l r '
+  X /  T R iA R M i VRi +  gAgM YL mRi yRi = a/ h

i= i ZR, 1=1
. ZRi n r

+

(3.10)

0 -  cos ipRzi sm <pRyi sin <pRzt
cos (fiRzi sin <pRyi 0 cos ipR  ̂cos <pRyi

siny>ftrt -  cos<pRz i cosipR yi 0
. (3.11)

Wzajemne sprzężenia dynamiki samolotu z podwieszonymi rakietami przed
stawia schemat blokowy na rys.4.

. .a a .
-S n -

a 7

-Łu

< 3
ł-— Oz  -J 4 O

z  Z»■ <O W

HDTKAMKA

a ¥ —-----
1

aP Y
_.4CL „  

aR . 0
.

aU
r- ' rT

*1

Rys. 4. Schemat blokowy wzajemnych oddziaływań kinematycznych i dynamicznych
samolotu i rakiety
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Rys. 5. Przyjęte układy odniesienia, współrzędne oraz siły i momenty sił zewnętrznych

Rys. 6.

Przyjęte układy odniesienia, współrzędne oraz siły i momenty 
działające na rakietę w locie

Przyjęte układy odniesienia, współrzędne oraz prędkości liniowe i kątowe rakiety
w locie



4. Model matematyczny rakiety sterowanej w locie samodzielnym
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Po rozpisaniu równań z postaci ogólnej (2.1) — (2.7) i uwzględnieniu, po zmo
dyfikowaniu, zależności na siły (3.3) i momenty sił (3.10) działające wyłącznie na 
swobodną rakietę (rys.5 i 6) otrzymamy:

mR 0 0 : 0 S ZR 1 &
 

Jo
 

__
__

__
_

i

0 mR 0 i - S z R 0 S XR

0 0 mR : S y R ~ S XR 0

0 - S ZR S y R  i JXR ~ J x y R — JxzR

S z R 0 - S x r  : —  JxyR JyR - J y z R

. - S y R S XR 0 i - J x z R ~ JxyR JzR .

+

0 - R r Qr :

Rr 0 - P r i 0

- Q r P r 0 :

0 - W r VR i 0 - R r Qr

W r 0 - U r  : Rr 0 - P r

. ~ V r Ur 0 : - Q r Pr 0

Ur

V r

W r

ł *
Q r

Rr

mR 0 0 : 0 S ZR - S y R

0 mR 0 : - S zr 0 S XR

0 0 mii • S y R ~ S x R 0

0 - S z R S y R • J x R —  JxyR ~ J x z R

S ZR 0 - S XR ■ ~ J x y R JyR - J y z R

. ~ S VR S XR 0 • — JxzR — JxyR J z R  .

(4.1)

U r

Vr

W r

Pr
Qr
Rr
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- n i R g  sin O r  + Tr \ x n
rriRg cos O r  sin <Pr Y *
m R g  cos O r  cos $ r

+ z ?
0 L?

—m fcg x cR  cos O r  cos $ r M *
. rnRgxCR cos O r  sin . . N *  .

gdzie:

x*  = -  ̂ pSr\r0R ( c XR cos Pr cos aR +  Cvr  cos o r  sin 0 r - C zr  sin cxr) +

+  x Z q r ,

YaR = \pSRVjR (■-C xR sin Hr +  CvR cos f a )  +  Y ?P r  +  Y $ R r  +  YSRV6$ ,

z a ~  ( C rR  cos f a  sin q r  +  C yR  sin q r  sin f a  +  C xr  cos o r )  +

+  Z q Q r  +  Z f^ S x  ,

La =  ( ~ C m xR cos (3r  cos o r  -  C myR cos o r  sin f a  +

+  C m zR  sin o r )  +  L r F r  +  L r R r  +  ,

=  -^ p S rV q r  [ x c r  [ c xr  cos f a  sin q r  +  C vr  sin q r  sin f a  +  C zr  cos q r )  +

+  Ir  ( C m xR sin f a  +  C myR cos 0 r  j  j +  M q Q r  +  ,

Na = 2P^r V°r \Xcr ipxR sin Pr + CyR cos /3r)  -  lR ( c mxR cos f a  sin aR +

+ CmyR sin f a  sin q r  +  Cmza cos q r )  j +  N p P R +  N r R r  +  N RV S y , 

przy  czym :

K ir  -  Ur  +  Vr  +  W'r  ,
W r  

Ur  ’

X *.
Vor •

Rakieta naprow adzana lub sam or.aprow adzająca się, sterow ana p ilotem  au
tom atycznym  zgodn ie  z przyjętym  system em  naprow adzania , p od leg a  zw iązkom  
dynam iki i kinem atyki zgodnie ze schem atem  b lokow ym  na rys.7.

Praw a sterow ania w p ostaci ogólnej m ożna zapisać
-  w kanale przechylania

Tk'Si +  =  K ł ( * R -  # , )  +  K ^ P r -  pz) +  K k (W R -  Wz) +

(jfi -  ifiz) +  K^(Vr -  V,) + K jf(9R -  9Z) +  K ^ R r -  Rz) +  Su  ,
(4.2)

aR =  arctg- 

0 r  =  arcsin:
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STERCMWNSE r a k ie t y

p r a w a  cth RCWANSA

k n e m a t y c z n e  z w ią z k i

NAPRCMftDZAMA

W IEŻ Y  K U C M A T Y C Z N E

p a r a m e t r y  k in e m a 

t y c z n e  PRZEEWMKA P

POŁOŻENIE, łONFKWWCĴ PFEDKOŚĆ

Rys. 7. Schemat blokowy realizacji automatycznego sterowania rakiety w systemie 
kinematycznym rakieta R  -  przeciwnik P

-  w kanale pochylania Or :

T * * ą  +  7 f s *  =  K g (Q R -  Qz) +  K Ę (Q r -  Qz) +  K $ (W r -  Wz) +
(4.3)

+ K ? { x i - x i z) +  K ? ( z i - z u )  +  6§0 ,

-  w kanale odchylania Wr :

T ?ś$  +  T%Sy =  K l ( $ R -  * , )  + K vp {Pr -  Pz) +  K& (W r  -  Wz) +
(4-4)

+ X y (y i  -  vu ) +  K v (Vr  -  v z )  +  K $(*R  -  !?,) +  K I (R r -  Rz) +  6*0 .

Kinematyczne związki naprowadzania wiążą wzajemne położenia przeciwnika 
P  i rakiety R oraz geometrię ich ruchu -  w locie przestrzennym (rys.8), w ruchu 
płaskim w płaszczyźnie horyzontalnej (rys.9) lub w płaskim ruchu w płaszczyźnie 
pionowej (rys.10).

Kinematyczne związki naprowadzania stanowią wektory (rys.8, 9 i  10)
-  wektor prędkości bezwzględnej rakiety R:

riR =  f3(Y R ,V p,^p,^p ,0p ,^R ,O R ,^R ) , (4.5)
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R y s . 10. P n v je t e  u k ła d y  odniesieni;?, w spółreedne I o re d k o ś d  p r z y  saprcw adhcaM B 
ra k ie t j  n a  p r s c c iw n iia  w  m c k u  piaskizn w  p ł a a o y i Ł i e  p « 3® o łB ^
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-  wektor prędkości względnej rakiety R względem przeciwnika P :

rRP =  f2(VR,Vp,eRp ,iy jip ,^ p ,d p ,9 p ,^ R, 0 R,^ R) . (4.6)

W  przypadku lotu rakiety po zadanej trajektorii należy nałożyć na nich rakiety 
więzy programowane:

n  =  z\, &Z,9 Z) . (4.7)

Wprowadzając do praw sterowania zadane parametry lotu, wynikające z za
danej trajektorii lotu oraz parametry lotu przeciwnika lub laserowej penetracji 
terenu, uzyskujemy właściwe automatyczne sterowanie rakiety.

Należy również uwzględnić dynamikę systemu wykonawczego sterowania rakie
tą, opisaną w postaci ogólnej zależnościami

-  kinematyczne równanie sterowania w kanale steru wysokości

T ? R6?h  +  T ” r 6?h  =  -  [ m ” r +  h +  K Sz»S§ +  b ?5 § ) , (4.8)

-  kinematyczne równanie sterowania w kanale steru kierunku Syi

-  kinematyczne równanie sterowania w kanale wychyleń lotek Sf:

5. Uwagi i wnioski ogólne

Wyprowadzony model matematyczny umożliwia obliczenia i symulację nume
ryczną lotu samolotu z rakietami, odpalania i samodzielnego lotu rakiety sterowa
nej. Może on mieć zastosowanie do rakiet dowolnej klasy: powietrze-powietrze, 
ziemia-ziemia lub ziemia-powietrze w różnych systemach naprowadzania.

Na rys. 11 i 12 przykładowo przedstawiono systemy przechwytywania i napro
wadzania wysoko technicznie rozwiniętych automatycznie sterowanych obiektów 
latających, działających wg. przedstawionego schematu.

Na rys. 11 [3] przedstawiono schemat działania podstawowej jednostki systemu 
"PATRIOT” [3,11,13,15], natomiast na rys.12 [3] schemat działania systemu "TO 
MAHAWK” [2,3,11,14]. Te dwa systemy są dobrym przykładem wprowadzenia no
wych technik w automatyzację procesu sterowania i nawigacji obiektów latających.

W systemie "PATRIOT” (rys.ll) [3] połączono znane klasyczne metody na
prowadzania na cel. Połączono metodę sygnałów kierujących (komend) 2, 5 z
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półaktywnym naprowadzaniem 2, 3. Przy tego rodzaju naprowadzaniu nazwa
nym "sygnałów kierujących ze śledzeniem celu poprzez pocisk rakietowy” 2, 3,
4, 5. W pierwszej fazie naprowadzania pocisk jest kierowany tak jak w typowej 
metodzie sygnałów kierujących 2, 5. Gdy rakieta zbliży się do celu na tyle, że 
zacznie odbierać sygnały oświetlające cel 2 przez radar naziemny II, przesyła dane 
o współrzędnych celu na Ziemię 4. Po odbiorze ich i przetworzeniu w komputerze 
systemu, przekazuje się sygnały do urządzeń kierujących lotem pocisku na cel 5. 
Na końcowym odcinku toru rakieta przechodzi całkowicie na system półaktywnego 
naprowadzania 2, 3, dzięki czemu może skutecznie zwalczać rakiety balistyczne na 
pasywnym odcinku trajektorii.

Zastosowanie obserwacji i informacji o poruszających się celach poprzez system 
satelitarny I umożliwiło udoskonalenie systemu "PATRIOT” , który rozwijano od 
1965 roku.

Działanie systemu "TOMAHAWK” , którego koncepcję przedstawiono na 
rys.12 [3], jest przykładem zastosowania automatyki w sterowaniu i nawiga
cji. W systemie wykorzystano zarówno ruch o więzach programowych 4, jak i 
automatyczną identyfikację terenu 3 z mapą operacyjną terenu (uzyskaną wcze
śniej na drodze zwiadu satelitarnego 1) wczytaną numerycznie 2 w pamięć rakiety.
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M E C H A N I K A  
W  L O T N IC T W IE

BRACHISTOCHRONA WYDŁUŻONA I SKRÓCONA JAKO TORY  
NAJSZYBSZEGO PRZECHWYTYWANIA1

S t a n is ł a w  D u b ie l

W o jtk o m  A k o it m U  Te c h n ic zn i, W o rs t* w*

Zajęto się poszukiwaniem optymalnych torów lotu samolotu przechwytują
cego cele powietrzne znajdujące się w przedniej i tylnej strefie w najkrótszym 
czasie. Wyjściowe warunki rozpoczęcia manewru przechwycenia z lotu po
ziomego dają dwa rozwiązania: cykloidę skróconą dla przechwytywania celu 
znajdującego się w przedniej strefie i cykloidę wydłużoną dla przechwyty
wania celu znajdującego się w tylnej strefie. Zwrócono również uwagę na 
możliwości wykorzystania rozwiązania w postaci cykloidy skróconej do pro
filowania zjazdowych torów narciarskich i saneczkowych.

Stosowane oznaczenia

x ,  z  -  współrzędne w układzie 0xz\

—a, —b -  współrzędne ostrza cykloidy;
c, d  -  współrzędne punktu końcowego;
V  -  prędkość lotu (ruchu);
t -  czas;
g -  przyspieszenie grawitacyjne;
s =  u>(t -  to) -  parametr;
w =  ds/dt -  prędkość kątowa koła wyznaczającego cykloidę;
Q -  kąt natarcia;
7  -  kąt pochylenia stycznej do toru lotu (cykloidy);
Px -  opór aerodynamiczny;
Px -  siła nośna;
F  -  ciąg silnika;
H -  fnnkcja Hamiltona;
A,- -  zmienne sprzężone;

‘ Referat wygłoszony na V Ogólnopolskiej Konferencji ’’Mechanika w Lotnictwie”
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A -  parametr cykioidy skróconej i wydłużonej;
r -  promień koła wyznaczającego cykloidę;
h -  odległość środka koła wyznaczającego cykloidę od osi Oz;
nx -  jednostkowe przyspieszenie styczne (przeciążenie styczne);
n, -  jednostkowe przyspieszenie normalne (przeciążenie normalne).

1. Wprowadzenie

Sformułowane w 1696 roku przez Jana Bernoulliego zadanie o linii najszybszego 
spadku, nazwanej brachistochroną, i dość szybko rozwiązane, nabrało szczególnego 
znaczenia jako klasyczny przykład zadania z rachunku wariacyjnego. Omówienie 
tego rozwiązania w pracach z mechaniki, czy rachunku wariacyjnego ogranicza się 
zazwyczaj do formy reprezentującej cykloidę zwykłą. W większości przypadków 
dyskusję rozwiązania zadania ogranicza się dla zerowych warunków początkowych 
a więc t0 = 0, x0 =  0, yo =  0 i Vo = 0, [5,6,7].

Szerszą analizę problemu brachistochrony, zarówno pod względem bada
nia funkcji tworzącej problem1 jak i rozwiązania z niezerowymi warunkami 
początkowymi i zadanymi warunkami końcowym, ograniczającym się do położenia 
punktów: początkowego i końcowego, znaleźć można w "Rachunku wariacyjnym” 
K.Tatarkiewicza [9], Jakolwiek rozważania dotyczą nadal cykioidy zwykłej, to jed
nakże wskazują na możliwość wykorzystania dowolnego odcinka tej cykioidy jak 
to pokazano na rys.l.

Zadanie takie nabroło ostatnio szczególnego znaczenia w problemie minimalno-

°k ^ j‘ warto podkreślić ważną dla literatury w języku polskim propozycję 
prof.K.Tatarkiewicza, aby funkcję pod całką, definiującą funkcjonał badany, nazwać 
funkcją tworzącą , jako że ta właśnie funkcja tworzy problem [9]
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czasowego przechwytywania obiektów latających [4]. Autor rozprawy doktorskiej 
Andrzej Homziuk wykazał mianowicie, że zadanie o brachistochronie jest zada
niem wyłaniającym się przy poszukiwaniu rozwiązania osobliwego w problemie 
minimalno-czasowym, potraktowanym zasadą maksimum Pontriagina [4]. Stawia 
to zadanie o brachistochronie w zupełnie nowym świetle jako ważny problem w 
mechanice lotu.

Ponowne zainteresowanie zadaniem o brachistochronie jest więc zrozumiałe i 
to jako zadanie sterowania optymalnego [1,2,3]. W pracach cytowanych nie roz
szerza się zainteresowań brachistochroną poza cykloidę zwykłą, ale rozważa się ją 
w znaczeniu zupełnie odmiennym od dotychczasowego. Należy podkreślić, że w 
większości zagadnień z optymalizacji lotów obiektów latających, brachistochrona 
jako rozwiązanie osobliwe w ogóle nie występuje [8,11,12].

Dotychczasowe zainteresowanie brachistochroną -  cykloid? zwykłą w mecha
nice sprowadzały się do dwóch jej znaczeń. Jedno to krzywa najszybszego spadku 
zgodnie z definicją podaną przez Jana Bernoulliego. Drugie to wykorzystanie 
cykloidy do konstrukcji wahadła ze stałym okresem niezależnym od amplitudy wa
hań. To drugie znaczenie wyłoniło się z faktu, że cykloida jest tautochroną tj. 
krzywą, dla której czas "zsuwania” się punktu materialnego bez tarcia z dowol
nego położenia do punktu najniższego jest stały. Wykorzystuje się tu odcinek 
cykloidy symetryczny, a więc taki którego punkty początkowe i końcowe mają te 
same rzędne.

Nowego znaczenia nabiera brachistochrona jako tor najszybszego przechwyty
wania w lotnictwie, lub jako tor najszybszego zjazdu narciarskiego. Znaczeniu 
temu poświęcone będą poniższe rozważania.

2. B rachistochrona w form ie param etrycznej jako rozwiązanie zasadą
maksimum

Wykorzystanie cykloidy zwykłej, jako częściowego toru w problemie przechwy
tywania minimalno-czasowego z niezerowymi warunkami początkowymi, sprowa
dza się do wyznaczenia tej krzywej dla V0 ±  0 ale kierunek tej prędkości jest 
określony kierunkiem stycznej do cykloidy w punkcie początkowym. Wówczas 
jest łatwo wyznaczyć ostrze cykloidy, której odcinek chce się wykorzystać. Obiekt 
latający (samolot lub rakieta) musi być na ten kierunek naprowadzony. Do tego 
celu nadaje się doskonale rozwiązanie we współrzędnych kartezjańskich jako wynik 
zasady maksimum [1].

Nieco odmiennego potraktowania wymaga zadanie z prędkością początkową
o kierunku z góry ustalonym. Wyjściowymi warunkami przechwytywania samo
lotem są warunki lotu poziomego, a zatem V0 =  dx/dt ^  0 przy dz/dt =  0 
[10]. Cykloida zwykła ma tylko jeden punkt z niezerową prędkością poziomą i
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zerową prędkością wznoszenia. Jest nią najniższy punkt cykloidy, z którego prze
chwycenie celu jest możliwe tylko wówczas kiedy cel znajduje się wyżej od obiektu 
przechwytującego. Ogranicza to poważnie możliwości jej wykorzystania. Poniżej 
rozważa się możliwości wykorzystania równań i rozwiązań krzywej najszybszego 
spadku dla dowolnych warunków początkowych i końcowuch.

Równania lotu samolotu (czy rakiety) rozważa się we współrzędnych przepływu
i ogranicza do równań ruchu środka masy, zgodnie z ujęciem lotu sterowanego jako 
ruchu nieswobodnego z więzami uogólnionymi. Sterowany idealnie lot traktuje się 
jako ruch nieswobodny z więzami klasycznymi, której równaniem będzie krzywa 
najszybszego przechwycenia. Równania takie przyjmują postać:

dV F Px
—  =  —g sin 7 + ----------- ,
di m m

( F  P?\V-rr -  -sfcc®7 + ( — +  - M a  , er 'm  m >

—  =  F c o s 7 , (2.1) 

dz
—  = F sin 7 .

oraz:

/  =  =  J d t . (2.2)

Funkcjonał jakości (2.2) oraz drugie równanie układu (2.1) spełniają równanie 
więzów, a ściślej programu sterowania, realizującego łot po krzywej najszybszego 
przechwycenia. Wprowadza się jednostkowe przyspieszenia styczne i normalne w 
formie:

F — Px
nx3 — ‘ !

(2-3)
F + P ?

n , 9  = ------------ - a  .m

Rozważa się głównie przypadek, dla którego zmiana prędkości zachodzi tylko 
na skutek działania przyspieszenia grawitacyjnego, a zatem:

F - P -nx9 ~ ---------- ---  o , (2.3f)
m K '

oraz:
P  — i5®

n,g = -£ ------ 1-a . (2.3")m v '
Przypadek ten nie odbiega od warunku lotu samolotu, ponieważ lot ustalony 

realizowany jest z warunkiem F — Px, zaś do rroiaay prędkości wykorzystuje
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się chętnie energię potencjalną, a więc zapas wysokości. Wyznacza się zatem tor 
najszybszego przechwytywania przy założeniu nx =  0. Potrzebne do sterowania 
lotem po krzywej najszybszego przechwytywania przyspieszenie normalne, reali
zowane jest zmianą kąta natarcia a  w wyrażeniu (2.3")- Zależne ono jest od 
prędkości i krzywizny toru, nie decyduje zatem o kształcie krzywej. Pełny układ 
równań określający poszukiwany tor lotu przedstawia się następująco:

d V

"d f  =  ~ 9 s i n u ’ 

dx T/~r- — V cos U , ot
dz .
~  =  V s m u ,  (2.4)

/
<0

gdzie kąt pochylenia stycznej do toru traktuje się jako poszukiwanie sterowania 
7  =  u. Wykorzystuje się w dalszym ciągu zaproponowane rozwiązanie zadania 
zasadą maksimum [3] z tym, że w myśl warunku (2.3') opór aerodynamiczny nie 
występuje.

Funkcja Hamiltona przyjmuje postać:

V ,x ,z , u) — Ao + A ig sin u +  X2 V cos u +  \$Vsin u , (2.5)
zaś po zgrupowaniu:

z t = Aq +  (Ai^ +  A3 Vasina -f A2F  cos u . (2.5;)
W  myśl związku:

ł
A sin u -f B cos u =  \JAl2 +  J32 cos — arctg^^ , 

sterowanie optymalne otrzymuje się z warunku:

Umax =  Ao +  \J{Xig 4- A3 F ) 2 -f- ><\V2 cos fu -  arctg— ^  . (2 .6)
XiV '

Ponieważ nie wprowadzono ograniczenia na sterowanie u zatem poszukuje się ste
rowania osobliwego z wnętrza obszaru, czyli dla warunku:

9H  n
a 7  =  0 ’ ■ (2-7)

co daje związek:

sin (w* -  arctg---1-̂ 3^ ) =  0 ,
AoK /
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a więc:
tt* — arctg A is-fA sV  

X2V
) = 0 . (2.7')

Wstępna analiza zmiennych sprzężonych daje:

X1 =  X1(t ) ,
A2 =  const,
A3 =  const.

Warunek minimaino-czasowego przechwycenia (2.7') można przedstawić w formie:

Ai 9  +  A 3 Ftg«* =
A2K

co prowadzi do wyrażeń:

smti
Xig+ X3V 

|Ao|
COS u =

X2V
|Aot

(2.7")

(2.8)

przy czym:
|Ao| = \fixTg +  x3v y  +  x\v2 =  const .

Przejście na V jako zmienną niezależną zezwala równanie (2.4) przedstawić w 
formie:

dx V dz V
dV ~ g Ctg“  ’ d.V ~ g '

Wykorzystanie związkn (2.7") i (2.8) prowadzi do postaci:

(2.8') 

vić w

(2.9)

dx
dV g V A 2 -  V* ’

d z _ _ V .
d V ~  g

(2.9')

gdzie:

Podstawienie:

. A°
A = —  = const 

A2

V =  A sin u '(t -  to) > 
dV = A j'c o s  u'(t -  t o ) ,

daje równania:
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Wyodrębnienie równań różniczkowych (2.10) jest niezbędne ze względu na koniecz
ność wprowadzenia prędkości początkowej o dowolnym kierunku. Scałkowanie rów
nań (2.10) daje równania cykloidy zwykłej dla xq  =  0, z0 =  0 o postaci:

A2 r i
x (t) =  — |2oj'(t -  t0) — sin 2oj‘ (t -  to)j >

A2 r  i
z(t) =  —  [l  — cos 2u'(t — <o)j •

(2 .10')

4 g

Wprowadzenie oznaczeń:

2w'(ź - t 0) =  3 ,4 g 4jrA|

daje znane równania parametryczne cykloidy:

x(s) =  r(s -  sin 3) ,  z(s) =  r( 1 — coss) (2.10")

Zależne od wartości stałej C  (promienia r ) rozwiązania w formie graficznej przed
stawia rysunek 2.

W  przypadku, dla którego przyjmuje się F0 ^  0, punkt początkowy poszcze
gólnych cykloid przesuwa się o:

Zq -

Wybranie odpowiedniej wartości r wyznacza się z warunków punktu końcowego 
Si =  c, Z\ =  d. Współrzędne punktu początkowego wyznacza się:
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Punkty początkowe i końcowe wycinają interesujący odcinek cykioidy jeśli istnieje 
rozwiązanie układu równań:

r(so -- sin so) +  a =  0 , r(s j -  sin Si) +  a = c ,
(2.11)

r(l -  sinso) +  6 = 0 , r (l -  sin Si) +  b = d .

Inną formę wycinania poszukiwanego odcinka cykioidy daje rozwiązanie we 
współrzędnych kartezjańskich, gdzie cykloidę przesuwa się odpowiednio dla wa
runków xo = 0, z0 =  0 i V0 =  0 zgodnie z zasadą pokazaną w pracy [1]. Z punktów 
końcowych wyznacza się odpowiednią gałąź i ustała odpowiedni promień r.

3. Cykloida skrócona jako tor najszybszego przechwytywania celu w
przedniej strefie

Zadanie przechwycenia celu w przedniej strefie ustalają następujące warunki 
początkowe dla t = t0, x0 =  0, zq =  0 i V0 =  (dx/dt)0 ^  0, (dz/dt)0 =  0. 
Celem uzyskania odpowiedniego rozwiązania proponuje się wykorzystanie równań 
różniczkowych (2.10). Początkowe wartości składowych prędkości wprowadza się 
do równań różniczkowych:

dz ds fdx\
T t = h (  l - c o s * ) s + ( - ) o ,

dz ds (dz\
(3.1)

dt
. . as /&z\

=  asm s—  +  ( — ) , 
dt \dt'o  ’

gdzie ds/dt =  u  — prędkość kątowa koła toczącego się po prostej.
Ponieważ najczęstszym przypadkiem rozpoczęcia przechwytywania przez sa

molot jest lot poziomy zatem (dz/dt) =  0. Scalkowaniu podlegają więc równania:

=  *“*>(1 ~ cos s) +  Vó > —  =  hvsm s . (3.1')

Rozwiązanie tych równań daje równanie cykioidy skróconej o postaci:

z(s) = r(s -  A sin s ) ,

z(s) =  r (l -  Asin-s) -  —  .
u

_  , - k 
r _ h  +  —  ,  A =  -  , s  =  u ( t  -  t 0 ) ,

gdzie:

(3.2)
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przy czym A < 1.
Niewiadome r, u>, A, so> wyznacza się z następujących związków dla zo =  0, 

zo — 0, V0 ź  0, X] — c i z\ — d:

r(so — Asin^o) = 0 , r(ai — Asin^i) =  c ,
(3.3)

r ( l  — Asin^o)-----— 0 , r (l — sinaj) — —  =  d .(jJ w
Krzywą najszybszego przechwytywania uzyskuje się jako krzywą wykreśloną przez 
punkt P  znajdujący się na promieniu r koła toczącego się po prostej przesuniętej 
do góry równolegle do osi Oz o odległość Vó/w = - Z v. Odległość punktu P  od 
środka koła wynosi O P  =  h, zatem A < 1. Obraz graficzny toru najszybszego 
przechwycenia celu z przedniej streiy przedstawia rys.3.

Rys. 3.

Dodatkowy warunek dla wyznaczenia piątej niewiadomej, do warunków (3.3) 
otrzymuje się xe związku uzyskanego dla $ -  II. Wówczas Zmax -  2h zaś 
prędkość w najniższym punkcie cykłoidy skróconej określa się:

Kim- — + 4g/l , 

stąd uzyskamy prędkość kątową toczącego się koła:

V Vr max v max

r -f h r (l +  A) (3.4)

4. C ykloida w ydłużona jako tor najszybszego przechwytywania celu
w tylnej strefie

Analogiczne rozwiązanie uzyskuje się dla celu znajdującego sie w tyle za
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lecącym samolotem. Wówczas prędkość początkowa równa prędkości lotu pozio
mego samolotu:

zas równania wyjściowe:

rdx 

dx—-  = hu>( 1 — cos s) — V0 ,
*  (4.1)

^  A '—  = n w sm j. >
dt

Rozwiązania równań (4.1) mają postać identyczną do rozwiązania równań (3.1') 
z tą różnicą, że A > 1.

x(s)  =  r(s -  A s in s ),
(4.2)

z(s) =  r (l — A sin s) + —  .
UJ

gdzie:
r =  h — —  , A = — , s =  u>(t -  t0) ,

u r
przy czym tym razem A > 1, zaś h jest odległością środka koła toczącego się od osi 
Oz po prostej przesuniętej tym razem w dół równolegle do osi 0x o wielkość V0/ oj. 
Analogiczne niewiadome r, u>, A, sq, Si wyznacza się z warunków początkowych 
czyli dla x0 =  0, z0 =  0, xi =  c, z\ =  d i (dx/dt)0 = —Vq:

r(so — Asinso) =  0 , r(si — Asinsj) =  c ,
(4.3)

r(l — Asin^o) + —  = 0 , r (l — sinsi) +  —  =  d .
UJ UJ

oraz:

r +  h r (l +  A) ’
Graficzny obraz toru najszybszego przechwytywania celu w tylnej półsferze przed
stawia rysunek 4. Praktyczna realizacja lotu po takim torze wymaga zastosowania 
znanego w lotnictwie manewru zwanego przewrotem bojowym.

5. Podsum owanie

Przytoczone tory najszybszego przechwytywania w postaci cykloidy skróconej i 
wydłużonej nie wyczerpują całkowicie problemu minimalno-czasowego co najmniej 
z dwóch powodów.
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Pierwszy to przyjęcie nx =  0 co nie jest zasadą w czasie lotu samolotu. W  
locie poziomym samolot dysponuje z zasady pewnym nadmiarem ciągu i zazwyczaj 
dyspozycyjna wartość nxd > 0. Jeśli nawet dla prędkości maksymalnej nxd =  0 to 
istotnie w fazie początkowej nx =  0, zaś ze wzrostem prędkości nx będzie mniejsze 
od zera. Zatem przypadek taki musi być rozpatrywany z oporem aerodynamicznym 
jak to pokazano w pracy [3].

Drugi powód to fakt, że rozwiązania osobliwe nie są rozwiązaniami granicz
nymi. Możliwości manewrowe samolotu są znacznie wyższe od wymaganych dla 
lotu po brachistochronie, ponieważ zależności określone wzorem (2 .3" )  muszą 
spełniać warunek:

(nz9)2 ~ (nzdg )2 <  0 .

Rozwiązaniami granicznymi będą więc rozwiązania z dopuszczalnymi przyspie
szeniami granicznymi czyli dla:

nz =  ± n zd lub V —  +  cos 7  =  ± n zdg ,

a to daje dodatkowe możliwości skrócenia czasu przechwycenia.
Przechwytywanie torami wyznaczonymi w niniejszej pracy jest możliwe dla 

takich warunków końcowych, a więc x x =  c i Z\ =  d, dla których istnieją 
rozwiązania równań trygonometrycznych (3.3) i (3.3') dla przedniej strefy oraz
(4.3) i (4.3') dla tylnej strefy lub wyznaczenia strefy nieosiągalnej co jest znacznie 
łatwiejsze.

Określenie obszarów możliwego przechwytywania wymaga ztem rozwiązania 
problemu minimalno-czasowego i oddzielnego opracowania łącznie z rozwiązaniami 
granicznymi oraz wyznaczania brachistochrony z nadmiarem ciągu lub z oporem 
aerodynamicznym. Problemem dodatkowym jest wykazanie czy korzystniej będzie 
posługiwać się cykloidą zwykłą, czy wszystkimi jej odmianami.

Na zakończenie warto podkreślić możliwość wykorzystania brachistochrony 
skróconej do profilowania narciarskich torów zjazdowych, czy torów saneczkowych.
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Uzyskanie jednakże wyników miarodajnych wymaga rozwiązania zadania z opo
rem tarcia i oporem aerodynamicznym zgodnie z zamierzeniem podanym w pracy 
[3] dla obiektów latających. Wyniki takie zezwolą ustalić na ile bliskim były tory, 
które zalecano profilować na krzywej zwanej ”Lokiem Agnesi’ego” do torów naj
szybszego ’’ zjazdu” . Wymaga to również oddzielnego potraktowania.
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Łr THE PZL-130 ORLIK TRAINING AIRCRAFT

A fully acrobatic turboprop tandem two-seat military 
trainer which, as a result of specific design,comprises Jet 
like handling qualities, maintaining low training costs, 
charakterlstic for turboprop power. Due to these features, 
a wide training syllabus is possible, containing also the 
phases normally executed on costly Jets only. The jet-pilot 
cues on a propeller driven plane are the result of the 
following:
•aircraft general geometry - low aspect ratio wing and 
high surface loading, maintaining low draw and power 
loading;
- cockpit Interior design, general arrangement and 
Instrumentation, similar to typical jet-plane cockpit.
A combined effect of the minimal overall dimensions, low 
weight and high power, result in:
- excellent perfomance - both, level speed and jet-like 
climb;
possibility to take significant underwing stores, giving a 
wide spectrum of training tasks.
The aircraft consists of a semimonocoque all metal low 
wing structure with retractable tricycle- type landing gear 
and is powered dy the Czechoslovak Walter M.601T

engine rated 560 kW (i.e. 750 HP) or by 3 other kinds of 
Pratt & Whitney Canada engines of the PT6A family, rated 
from 405 to 700 kW (550 to 950 HP).
It comprises systems like the electric, hydraulic, 
pneumatic, air conditioning, oxygen supply and the 
escape (ejection seats) systems.
An audio integrating system controls the audio services 
from all the communication, navigation and interphone 
systems. On customer demand, single or dual VHF, UHF 
and/or HF systems may be installed. Both cockpits are to 
be fully instrumented and furnished according to 
customer's specification. The optional equipment pattern 
includes various avionic and flight instrumentation 
systems from simple ones, up to very sophisticated with 
GPS, LORAN, ILS, MLS, FMS, EFIS and HUD Included. 
Also systems like the de-icing, emergency locator, anti-g 
etc. may be installed.
Any other requirement of the customer, will be 
investigated with great care. The manufacturer Is ready to 
start talks concerning details of equipment any tlme.The 
deliveries can start In about one year after contract 
signing.



Technical data Masses:
Seating tandem Empty with M.601T
Length 9.0m Empty with PT6A-62
Span 9.0 m Maximum take-off
Wing area 13.0 m2 Maximum underwing
Internal fuel 5601

Perfomances
Engine rating 950 HP 750 HP
Maximum level speed 560 km/h 500 km/h
Stalling speed 112 km/h 112 km/h
Initial climb 20.6 m/s 13.3 m/s
Ceiling 10000m 10000 m
Take-off run 172 m 220 m
Landing run 184 m 184 m
Range (without stores) 930 km 1000 km

Producer:
PAŃSTW OW E ZAKŁADY LO TNICZE 'WARSZAWA Al. 
Krakowska 110/114.
Phone:022/460903;
Fax: 022/462701; Tlx: 817735

Exporter:
PEZETEL
Przedsiębiorstwo Handlu Zagranicznego 
Spółka z  o.o.
Aleja Stanów Zjednoczonych 61 
04-028 Warszawa 50 
Telefon: (0.22) 10-80-01 
Teleks: 81 4651, 81 2815 
telefaks: (0.22) 13-23-56

1600 kg 
1450 kg 
2700 kg 

800 kg


