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REKONSTRUKCJA KONCOWEJ FAZY LOTU
SAMOLOTU BRYZA

Grzegorz Kowaleczko
Mirostaw Nowakowski
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych, Warszawa
Wyzsza Szkota Oficerska Sit Powietrznych, Deblin

e-mait: g.kowaleczko@chello.pl; miroslaw.nowakowski@itwl.pl

W pracy przedstawiono wyniki modelowania koncowej fazy lotu samolo-
tu Bryza. Symulacje wykonano, rozwigzujac zagadnienie odwrotne dyna-
miki lotu. Wigezami ruchu byly parametry lotu zarejestrowane w trakcie
lotu. Model ruchu samolotu zmodyfikowano, obliczajgc sity aerodyna-
miczne skrzydia z wykorzystaniem metody pasowej. Otrzymano wyniki
wskazujace na prawdopodobne przyczyny katastrofy.

1. Wstep

W dniu 31.03.2009 roku samolot Bryza, wykonujgc lot szkoleniowy, ulegt
katastrofie na lotnisku Babie Doty Marynarki Wojennej w Gdyni. Cata cztero-
osobowa zatoga poniosta $Smieré. W trakcie lotu ¢wiczono manewr ladowania
z jednym pracujgcym silnikiem.

W zwigzku z powyzszym przeprowadzono badania symulacyjne, ktdérych
celem byto odtworzenie ostatniej fazy lotu samolotu. Wykorzystano metody
numeryczne. Opracowany wczesniej w Instytucie Technicznym Wojsk Lot-
niczych model dynamiki ruchu samolotu M-28 Bryza zostat zweryfikowany
w oparciu o szereg charakterystyk masowych, geometrycznych i aerodyna-
micznych dostarczonych przez PZL Mielec. Niektore dane, ktorych nie udato
sie uzyskac, obliczono, stosujgc metody teoretyczne. Otrzymano model luchu
przestrzennego bazujacy na rozwigzaniu ukiadu dwunastu réwnan rézniczko-
wych zwyczajnych:

x = f(x,s) (1-1)
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gdzie:

x = [u,v,w,p,q,r,0,(I>, ™,x0,y9,20] jest wektorem parametréw lotu tzn.
predkosci liniowych [u,v,w], predkosci kgtowych [p,q,r], katéw poto-
zenia samolotu [0, (51t oraz wspotrzednych trajektorii lotu [xg,yg, zg];

s = [$h,8v,51, STI, & p] jest wektorem sterowania (sterem wysokosci, sterem
kierunku, lotkami, silnikami).

Wykorzystywane w analizach réwnania ruchu mozna znalezé w szeregu
prac z zakresu mechaniki lotu samolotow [l]-[4].

Do obliczania sit aerodynamicznych powstajgcych na skrzydle samolotu
wykorzystano metode pasowa. Oznacza to, ze skrzydto podzielono na szereg
paséw prostopadtych do jego rozpietosci. W trakcie obliczen w kazdej chwili
czasu obliczano lokalne katy natarcia paséw, a na ich podstawie elementarne
sity i momenty aerodynamiczne, ktére nastepnie sumowano, otrzymujgc war-
tosci globalne catego skrzydita. W obliczeniach uwzgledniono zmienny wzdtuz
rozpietosci skrzydta rozktad cyrkulacji (sity nosnej).

Obliczenia wykonano, wykorzystujac oprogramowanie, ktére umozliwia po-
szukiwanie sterowania samolotem w taki sposéb, aby realizowat on lot wedtug
zatozonego ,scenariusza”. Scenariuszem tym sg wiezy natozone na ruch samo-
lotu. Taka metoda polegajaca na rozwigzaniu zagadnienia odwrotnego dyna-
miki lotu opisana zostata teoretycznie w pracach [4]-[7].

2. Dane do symulacji

Poktadowy rejestrator parametrow lotu pozwolit na odtworzenie nastepu-
jacych danych:

e przebiegu predkosci przyrzadowej V,

* przebiegu barometrycznej wysokosci lotu Hb,

e przebiegu geometrycznej wysokosci lotu Hg,

= przebiegu kata pochylenia samolotu (9,

« przebiegu kata przechylenia samolotu <\

= przebiegu kata odchylenia samolotu (kurs giromagnetyczny) If,
e przebiegu kata wychylenia steru wysokosci <5/,

e przebiegu kata wychylenia lotki prawej SI,

e przebiegu kata wychylenia steru kierunku 6y,
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= przebiegu kata wychylenia klap S”,

= przebiegu obrotéw turbosprezarki prawego silnika nps.

Wykorzystana w obliczeniach metoda rozwigzania zagadnienia odwrotnego
wymaga odpowiedniego doboru parametréw lotu, ktére bedg wiezami natozo-
nymi na ruch samolotu. Niewtasciwy ich dobér prowadzi do rozbiegania sie
rozwigzan. Metoda jest tez bardzo czuta na wszelkie ich nieciggtosci i skokowe
zmiany (w tym zmiany pierwszej pochodnej). Niezwykle istotne jest precyzyj-
ne okreslenie ich przebiegéw - nawet niewielkie niedoktadnosci prowadza do
znacznych réznic kohcowych wynikéw. Praktyka pokazata, ze dobre rezultaty
osigga sie, jezeli jako wiezy przyja¢ przebiegi predkosci.

W analizie uwzgledniono zapisy parametrow od 2750 sekundy do 2907
sekundy lotu (157 sekund). Ze wzgledu na ich ograniczona rozdzielczos¢ (zapis
co 0.25s) oraz znaczne zaszumienie, niektore z nich poddano wygtadzeniu,
usuwajgc niemozliwe z fizycznego punktu widzenia skoki. W efekcie za dane
bazowe do symulacji przyjeto przebiegi:

= predkosci przyrzadowej - rys. 1 - zmian nie wprowadzano,

= kata pochylenia samolotu © - rys. 2 - przebieg wygtadzono,

« kagta przechylenia samolotu & - rys. 3 - przebieg wygtadzono,

kata odchylenia samolotu & - rys. 4 - uwzgledniono ,przeskok” zapisu
przy przejsciu przez azymut 360°.

Przebiegi te pokazano na rysunkach 1-4.

n’"rf\vr .
1®

=

120
2750 2760 2770 2700 2790 2600 2610 2620 2630 2840 2850 2660 2870 2880 2890 2900

t[s]
Rys. 1. Zarejestrowana predkos$¢ przyrzadowa V
Nastepnie, w oparciu o przebiegi zmian katéow <9, ¢ & obliczono predkosci

katowe przechylania - P, pochylania - Q oraz odchylania- R. Pokazano je na
rysunkach 5-7. Wraz z predkoscig lotu V (rys. 1) stanowity one wiezy natozone
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Rys. 2. Zmodyfikowany przebieg kata pochylenia samolotu O

Rys. 3. Zmodyfikowany przebieg kata przechylenia samolotu

Rys. 4. Zmodyfikowany przebieg kata odchylenia samolotu $
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Rys. 5. Predko$¢ katowa przechylania samolotu P

Uk

Rys. 6. Predkos¢ katowa pochylania samolotu Q

Rys. 7. Predkos¢ katowa odchylania samolotu R
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na ruch samolotu. Okreslono tez warunki poczatkowe dotyczgce 2750 sekundy
lotu. Przyjeto, ze byty one nastepujace:
< masa samolotu 6000 kg,

< predkos¢ 233.52 km/h (64.86 m/s),

= wysokos¢ 350 m,

= zerowe predkosci katowe samolotu,

= kata odchylenia samolotu 141°,

« kat pochylenia samolotu 3.96°,

= kat przechylenia samolotu 0°,

= kat pochylenia toru lotu —8.5°.

W symulacji uwzgledniono tez dodatkowe dane wynikajgce z zapisoéw reje-
stratora oraz z innych zrédet:

- prace tylko prawego $migta - rys. 8,

= wysuwanie i chowanie klap zgodnie z zapisem rejestratora - rys. 9,

= niewysuniecie interceptoréw likwidujgcych niesymetrie momentu odchy-
lajgcego spowodowang praca tylko jednego Smigia,
= wiatr boczny prostopadty do poczagtkowego Kierunku lotu.

tw

Rys. 8. Zarejestrowana predkosé obrotowa turbosprezarki prawego silnika nps

3. Wyniki symulacji

Wyniki obliczen pokazaty zgodnos$¢ obliczonych katéw O, <P 'P oraz pred-
kosci V z natozonymi wiezami. Jednak wynik w zakresie wysokosci lotu wyka-
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Rys. 9. Zarejestrowany kat wychylenia klap 6ki

zywat znaczne r6znice (wysoko$¢ obliczona byta znacznie wieksza od rejestro-
wanej). W zwigzku z tym dokonano modyfikacji przebiegu zadanej predkosci
katowej pochylania Q w taki spos6b, aby uzyska¢ zgodnos¢ przebiegu wyso-
kosci lotu H. Ze wzgledu na znaczne réznice pomiedzy zarejestrowanymi wy-
sokosciami - barometryczng i geometryczng - nie ,dopasowywano” sie Scisle
do zadnej z nich, uwzgledniajgc w trakcie modyfikacji oba przebiegi. Koncowy
efekt symulacji pokazano na rysunkach 10-14. Tam, gdzie to mozliwe, wyniki
obliczern poréwnano z parametrami rejestrowanymi (czarne linie na wykre-
sach). Na wykresach pogrubionymi kropkami zaznaczono tez czasy, w ktérych
zmianie ulegato potozenie klap (wysuniecie na 13°, 25° i 40° oraz chowanie
na 0°). Wida¢, ze otrzymane w wyniku symulacji przebiegi pokazuja dobra
zgodnosé z zapisami z rejestratora. Jedynie wartosci obliczeniowe kata pochy-
lenia samolotu <9 sg wieksze od zapiséw rejestratora. Jest to spowodowane
wyjasniong poprzednio modyfikacjg katowej pochylania Q.

L

2750 2760 2770 2780 2790 2000 2810 2620 2830 2840 2850 2860 2870 2880 2890 2900
t[s]

Rys. 10. Przebieg predkosci lotu V
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=
I
Rys. 11. Przebieg wysokosci lotu H
A
n¢ij
% symuac/a /A~ H
A
J rejestrator J
B Z7B 77ro 2780 L’ N 20» 201
v
- 0 « -
<V

Rys. 12. Przebieg kata pochylenia samolotu O

ads

Rys. 13. Przebieg kata przechylenia samolotu €
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Rys. 14. Przebieg kata odchylenia samolotu <

Jak zaznaczono wczesniej, program symulacyjny oblicza rowniez przebiegi
sygnatéw sterujacych. Otrzymano przebiegi ze znacznymi skokowymi zmia-
nami wartosci. Spowodowane jest to nieciggtoscig danych wejsciowych, ktéra
jest w przypadku danych pochodzacych z rejestratora nieunikniona. W zwiagz-
ku z faktem, ze model symulacyjny czesciowo tylko opiera sie na wiarygodnych
danych samolotu, przebiegi sterowan nalezy ocenia¢ jedynie pod wzgledem ja-
kosciowym, a nie ilosciowym. Na rysunkach 15 i 16 pokazano przebieg wychylen
steru wysokosci Sh i lotek SI -

Zastosowana metoda symulacji pozwala obliczy¢ réwniez szereg niereje-
strowanych w trakcie lotu parametréw. Dwa z nich pokazano na rysunkach
17 i 18. Sg to kat natarcia alpha w $rodku masy samolotu - rys. 17 oraz kat
pochylenia tory lotu ~ rys. 18. Pozwalajg one wyjasni¢ zatamanie sie prze-
biegu wysokosci lotu w 2890 sekundzie widoczne na rys. 11, co potwierdza tez
przebieg 7a. Przyczyng takiego zachowania sie samolotu byto przekroczenie
krytycznego kata natarcia a - jego wartosci przekraczajg kat 20°. Prowadzi
to do przeciggniecia samolotu.
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Rys. 16. Przebieg kagta wychylenia lotek Si

t[sl

Rys. 17. Przebieg kata natarcia w srodku masy samolotu

Rys. 18. Przebieg kata pochylenia toru lotu
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Zastosowana metoda symulacyjna i oparte na niej oprogramowanie po-
zwalajg réwniez na wyznaczenie rozktadu kata natarcia wzdiuz rozpietosci
skrzydta. Dzieki temu mozliwe byto okreSlenie, w ktorych przekrojach skrzy-
dta i w ktérych chwilach czasu pojawia sie oderwanie optywu. Analiza wynikéw
pokazuje, ze zjawisko to rozpoczyna sie w 2889 sekundzie i rozwija stopniowo
od lewej koricowki w kierunku kadtuba, obejmujac cate skrzydto. Przez kroétki
okres czasu oderwanie przenosi sie na prawa potowe skrzydta, a nastepnie po-
wraca na lewag potéwke. Zatem przez prawie caly czas po 2889 sekundzie na
lewym skrzydle obserwuje sie oderwanie. Prowadzi to do degradacji sity nosnej
na tej potéwce i przechylania samolotu w lewo. Ewolucje obszaru oderwania
pokazano schematycznie na rys. 19.

4. Whnioski

W trakcie podejscia do lgdowania na skrzydle samolotu pojawito sie ode-
rwanie optywu na skrzydle. Oderwanie to dotyczyto przede wszystkim lewej
potéwki skrzydta. Byto ono spowodowane miedzy innymi przechylaniem sa-
molotu na lewo. Efektem oderwania byta utrata sity no$nej na lewej potéwce
skrzydta i dalsze przechylenie na lewo. Aby temu przeciwdziata¢, pilot starat
sie wychyli¢ lotki, co jednak nie przynosito zamierzonego skutku. Jednocze-
Snie przekroczenie krytycznego kata natarcia przez samolot doprowadzito do
zaburzenia statecznosci podtuznej samolotu.

Wykonana analiza pozwolita tez na sformutowanie uwag odnoszacych sie
do zapiséw rejestratora parametrow lotu:
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Zapis ma zbyt matg doktadnos$¢, aby mogt by¢ bezposrednio wykorzy
stany jako dane wejsciowe do symulacji.

Liczne, nieuzasadnione fizycznie ,piki” przebiegéw zasadniczo utrudnia-
ja ich interpretacje.

Jezeli przebieg kata pochylenia samolotu (rys.2) jest wiarygodny, to
utrzymujaca sie jego ujemna warto$¢ sugeruje, ze kat pochylenia trajek-
torii lotu powinien narasta¢ ze wzgledu na rosnacy kat natarcia. Wzrost
kata natarcia wynika ze spadku predkosci lotu. Niestety, z zapiséw nie
mozna okresli¢ bezposrednio ani kata pochylenia toru lotu ani kata na-
tarcia.
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Reconstruction of the terminal flight phase of the Bryza plane

Abstract

In the paper, results of modelling of the terminal flight phase of the Bryza plane

before crash have been presented. The simulations have been based on the inverse

problem of flight dynamics. The model of the aircraft wing has been identified by

determing aerodynamic forces acting on it by employing the belt method. Some results

indicating the cause of the crash have been obtained.
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ODPOWIEDZ AUTOPILOTA NA NIESYMETRYCZNE
ODPALENIE RAKIETY SPOD SKRZYDtA SAMOLOTU

Edyta Ladyzynska-Kozdras
Politechnika Warszawska, Wydziat Mechatroniki
e-mail: e.ladyzynska@mchtr.pw.edu.pt

W pracy przedstawiono modelowanie fizyczne i matematyczne stanu po-
legajacego na niesymetrycznym odpaleniu rakiety spod skrzydta samolo-
tu oraz jego wptyw na dynamike uktadu. Pozostanie nieodpalonej rakiety
na drugim skrzydle powoduje zmiane masy, srodka masy oraz momen-
tow statycznych i bezwiadnosci samolotu. Odpalana rakieta powoduje
powstanie niesymetrycznego impulsu generowanego przez silnik. Efek-
ty te majg wplyw na dynamike samolotu i wymagajg natychmiastowej
reakcji pilota-cztowieka lub pilota automatycznego.

1. Wstep

W chwili odpalenia startujgcej rakiety na samolocie-nosicielu powstaje nie-
symetryczne obcigzenie geometryczne, masowe, aerodynamiczne i od impulsu
silnika rakietowego. Sity aerodynamiczne dziatajgce na rakiete oddziatywajg
na samolot w zaleznosci od odlegtosci rakiety od samolotu, powodujgc asyme-
tryczne obcigzenie aerodynamiczne zwigzane ze wzajemnym oddziatywaniem
(interferencjag) rakieta-samolot, samolot-rakieta. Pozostanie na drugim skrzy-
dle nieodpalonej rakiety powoduje zmiane masy i geometrii samolotu, zmiane
potozenia Srodka masy, momentéw statycznych oraz momentéw bezwitadnosci.
Efekty te maja wpltyw na dynamike samolotu i wymagajg natychmiastowej
reakcji pilota-cztowieka lub pilota automatycznego [1], [3]. W pracy przedsta-
wiono model fizyczny i matematyczny dynamiki sterowanego samolotu w ma-
newrze zwigzany z odpaleniem startujacej rakiety. Przedstawiony model jest
uniwersalny i moze by¢ stosowany dla dowolnego samolotu i dowolnych rakiet
przeznaczonych dla przyjetego obiektu latajgcego.


mailto:ladyzynska@mchtr.pw

20 E. Ltadyzynska-Kozdras

Rys. 1. Odpalenie rakiety spod skrzydta samolotu

2. Model dynamiki samolotu z podwieszonymi rakietami

Model dynamiki samolotu i rakiet rozpatrywano w typowym uktadzie sa-
molotowym Oxyz (rys. 2). Samolot wraz z podwieszonymi rakietami trakto-
wany jest jako obiekt nieodksztatcalny. Zatozono, ze ubytek jednej rakiety
powoduje zmiany: masy systemu, potozenia srodka masy, momentéw statycz-
nych oraz momentéw bezwitadnosci.

Sterowanie samolotu wraz z podwieszonymi rakietami odbywa sie w czte-
rech kanatach: pochylania 9 - przez wychylenie steru wysokosci 6h, prze-
chylania 4>~ przez wychylenie lotek SI, odchylania tp - przez wychylenie
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sterem kierunku Sy oraz predkosci Vg- przez zmiane ciggu silnika T potoze-
niem dzwigni sterowania silnikiem 6t - Prawa sterowania samolotu wyznaczono
w postaci zwigzkéw uchybéw miedzy parametrami realizowanymi i zadanymi

Tth + 51 = K{j(P - Pz)+ - B2) + - ipz) + SLO (2.1)
prawo sterowania w kanale pochylania

T?6h +SH = Kjj{U - Uz) + K»(W - Wz)+ K% (Q-Qz)+ K${0 - 92 + SHo
(2.2)
prawo sterowania w kanale odchylania

TY&V+&V = K% {U-Uz)+ Ky (y-V1)+K${R-R2)+K%ty-rI>z)+8\VQ (2.3)
prawo sterowania w kanale predkosci

T[Et+St = KZiU-U"N+Kjr-z2+KZie-OJ+K"Q-QJ+STo (2.4)

gdzie:
Kjj - wspdtczynniki wzmocnienia w poszczegoélnych kanatach stero-
wania,
T\ - stale czasowe w poszczeg6lnych kanatach sterowania.

Okreslono zwigzki kinematyczne ukitadu, ktore przedstawiaja zaleznosci
miedzy wsp6trzednymi liniowymi i kagtowymi zaréwno samolotu, jak i podwie-
szonych rakiet.

Wyznaczone zwigzki kinematyczne sg funkcjami predkosci liniowych i ka-
towych poruszajgcego sie uktadu (rys. 2):

r = col [zi, 74, zi, 9),9,ip] = F(U, V,W,P,Q, R, 0,9,ip) (2.5)

Wektor chwilowej predkosci liniowej:

V0= Ui+ Vj+ Wk (2.6)
Wektor chwilowej predkosci katowej:

fz = Pi+ Qj + Rk (2.7)
Katy aerodynamiczne:
— kat natarcia

W

a = arctan (2.8)
U
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kat slizgu

p = arcsm — (2.9)
Vo
Do opisu dynamiki uktadu samolot-rakieta zastosowano réwnania mecha-
niki analitycznej w postaci réwnan Boltzmanna-Hamela [1], [6].
Otrzymano og6lne réwnania dynamiki sterowanego obiektu, ktére w po-
staci macierzowej przyjmujg postac:

m 0 0 0 Sz - Sy U
0 m 0 Sz 0 Sx \4
AN - 0 0 m 5-y -Sr 0 W +
0 ~sz Sy X - ~Ixz
sz 0 -sSx- Myj Ixy 1y -lyz Q
—Sy 5, 0 ~Ixz lyz 1z R
'O -R @ 0 0 o0
R 0 -p 0 0 0
. -Q P 0 0 0 0 (2.10)
0 -W VvV 0 -R ¢ '
w 0 -u R 0 -p
-V u 0 -Q P 0.
m 0 0 0 Sz Sy 'Um ‘X!
0 m 0 0 X \% Y
0 0 m Sy -s X 0 W Z
0 -sz Sy IXx ~Ixy -Ixz P L
0 -sx —axy 1y -lyz Q M
-5, SX 0 Ixz dyz 1z . .R. N.

W macierzach mas poszczegdlne elementy przedstawiajg masy sprzezone
samolotu i podwieszonych rakiet. Stad masa catkowita m jest to suma masy
samolotu oraz mas poszczegolnych rakiet podwieszonych pod samolotem:

n

m=ms + Y2 mRi (2.11)
i=i

Analogicznie, momenty bezwladnosci - sg to momenty bezwladnos$ci sa-
molotu i suma momentow bezwladnosci poszczegdlnych rakiet. Oczywiscie,
wszystkie te zwiazki wyprowadzone zostaty w uktadzie odniesienia zwigzanym
z samolotem:
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— momenty bezwitadnosci

Jx = IxS +

Jy = JyS +

Jz= Jzs +
— momenty dewiacji

Jxy = JxyS

Jyz = JyzS

n

5~2[IxRRi + (yRi + ZRi)m Ri\

n
N2[JIYyRRi + (x%i + zRi)rnR\
2=1
n

YN\ zRRi + +

n
N XA~AXRyRRi " RiURI™RI)
2=1
n
A X' WRZRRI  URIMRIMRI)
2=1
n

Jxz = JIxzS + y,(JIx .,A2 + %RiZRim Ri)

— momenty statyczne

2=1

n

S* —SxS 'F N NRINRI
2=1
n

Sy = 575 + y ; yRjrriRi
2=1
n

Sz = Szs + ZRirnRi

t=1

Potozenie rakiety w uktadzie samolotowym Ozyz (rys. 1):

rRi

= + ymj + zRik
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(2-12)

(2.13)

(2-14)

(2-15)

Model ten wyprowadzony zostat dla dowolnej liczby rakiet i uwzglednia on
od razu niesymetryczne usytuowanie rakiety wzgledem samolotu. Przy odpale-
niu jednej rakiety zmienia sie masa i moment bezwtadnosci samolotu, a takze
nastepuje nagty wzrost ciggu silnika startujacej rakiety, co powoduje powsta-
nie niesymetrycznego obcigzenia dziatajgcego na samolot, a to zmusza pilota
do ingerencji. Zmieniaja sie tez obciazenia masowe i aerodynamiczne samolotu.
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Przy niesymetrycznym odpaleniu rakiety nastepuje nagty wzrost ciggu jej
silnika (rys. 3). Sity aerodynamiczne dziatajagce na rakiete oddziatywajg na
samolot w zaleznosci od odlegtosci rakiety od samolotu. Ta tzw. interferen-
cja aerodynamiczna jest zalezna od odlegtosci w pionie rakiety od skrzydia
oraz od przemieszczenia poziomego wzgledem skrzydta. Wraz z oddalaniem
sie rakiety od samolotu, wspotczynnik interferencji maleje do zera, przy czym
wartos¢ zerowg osigga mniej wiecej w odlegtosci pieciu Srednich cieciw aerody-
namicznych skrzydta. W tym miejscu przestajg by¢ zauwazalne oddziatywania
rakiety na samolot i samolotu na rakiete. Ruch niesymetrycznego samolotu jest
niezalezny od ruchu rakiety.

Rys. 3. Sity i momenty sil dziatajgce na ukiad podczas niesymetrycznego odpalania
rakiety spod skrzydta samolotu

Sity uogodlnione wchodzace w sktad prawych stron réwnan ruchu sg zalezne
od sit i momentéw sit zewnetrznych dziatajagcych na samolot oraz na rakie-
ty podwieszone pod samolotem, od ciggu turbinowych silnikéw odrzutowych,
momentéw giroskopowych oraz sit i momentéw sterujacych:

X " Cxi 0 Qt 0
F = Y = (I N - - H -
-PVASIKIE Gyl e vA 0 i
z vV . c zi i=1 0 Zg< O
n n Xsh 0 X8y Sh
(1 + kint) + ~2 TiAi + 922 miAg + 0 0 1V S (2.16)
=1 i=1 prd o o Sv

P P
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) L N Y C xi
M= M 2|V| S Si 7 0 Cyi +
N Fly  ~vioxi 0 czi
cmxi n 0 P
+-pF@" A aiSik (myi 0 Q »1 + fcint) +
i— ; i—1
cmzi ! 0 NI, R
XRi n Xi 0 Lol Lsv
+ TIAMi R + gAgM”™2mi \j + Msh O 0 W(J
1=1 ZRi =1 0 Nst NSV Ov

- zi. _

Gdzie macierze transformacji majg postac

—sin 9 coS i cos YAj
Ag — cos 9sing) A = sin @i
cos 9cos ~ cos ~2j sin ipyi
—cos @icosa* —sin[3icosoi sina*
— —sin Pi cos Pi 0 (2.17)

—Cos (3i sin aj sinPisina, —COoS a,

0 cos9cosd) —cos9sin$
= —cos9cos (> 0 —sin 9

cos 9sin 6 sin (> 0

przy czym: a<= a + ipyi, & = p - "zi.

W skiad sit zewnetrznych wchodzg sity aerodynamiczne dziatajace na
uktad od stacjonarnych wspotczynnikéw aerodynamicznych oraz od predko-
sci katowych przechylania, pochylania i odchylania, ktére to sity pomnozone
sg przez wspobtczynnik interferencji samolot-rakieta kint > 0, ktory jest zwia-
zany z wptywem sit aerodynamicznych oddziatujacych na samolot w zaleznosci
od odlegtosci z-tej rakiety od samolotu. Gdy rakieta po odpaleniu oddala sie
od samolotu, wspoétczynnik interferencji maleje do zera az do momentu, gdy
obiekty przestang oddziatywac¢ na siebie (warto$¢ zerowg osigga mniej wiecej
w odlegtosci pieciu $rednich cieciw aerodynamicznych skrzydita).

3. Wnioski

Opracowany zostat ogélny model uwzgledniajacy dynamike samolotu oraz
wzajemne oddziatywanie miedzy samolotem a odpalanymi rakietami (rys. 4).
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Réwnania, ktére sg stuszne dla uktadu samolot-rakieta obowigzujg takze dla
samolotu w konfiguracji gtadkiej oraz dla samonaprowadzajgcych sie rakiet.
Podczas niesymetrycznego odpalania rakiety spod skrzydta w dalszym ciggu
wystepuje sprzezenie masowe, geometryczne i aerodynamiczne rakiety z sa-
molotem oraz dodatkowo sprzezenie wywotane sitg ciggu schodzgcej rakiety.
Uktad pozostaje uktadem niesymetrycznym. Pozostanie nieodpalonej rakiety
na drugim skrzydle zmienia obcigzenie masowe samolotu oraz powoduje asy-
metryczne obcigzenie aerodynamiczne. Efekty te majg wptyw na dynamike
samolotu i wymagajg natychmiastowej reakcji pilota lub pilota automatycz-
nego poprzez zadziatanie organéw sterowania.

Rys. 4. Schemat blokowy obrazujacy dynamike oddziatywan uktadu samolot-rakieta
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Autopilot response on non-symmetrical rocket launching
from under the aircraft

Abstract

The paper presents a mathematical and physical model of dynamical behaviour
of a maneuvering aircraft under control. In the case when only one rocket has been
launched from under the aircraft wing, the antisymmetrical impuls generated by the
rocket engine affects the maneuvering capability of they aircraft. Since the second
rocket still occupies its position under the other wing, the aircraft mass distribution
changes. Both these effects influence the dynamical behaviour of the aircraft and,
therefore, the pilot or auto-pilot should react immediately.
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Bryza Bis to obecnie najnowocze$niejszy samolot polskiego lotnictwa
morskiego. Jest to polska wersja rosyjskiego An-28. Wyposazona jest
m.in. w wielofunkcyjna stacje radiolokacyjng, kamere termowizyjna, sys-
temy wykrywania okretdw podwodnych, rozpoznania radioelektroniczne-
go i transmisji danych, a takze w sprzet ratowniczy.

31 marca 2009r. w katastrofie samolotu wojskowego Bryza na lotnisku
Gdynia-Babie Doty zginela cata czteroosobowa zatoga. Wykonywano
tam loty szkoleniowe. W ramach treningu zatoga wykonywata lgdowanie
na jednym silniku - drugi byt wytgczony.

Przeprowadzono analize dynamiki samolotu w zakrecie po wytgczeniu
jednego silnika. Wynika z niej, ze wytaczenie silnika przy niewlasciwej
predkosci w niewlasciwej fazie lotu moze prowadzi¢ do przepadniecia
i katastrofy- Spadek mocy o 50% powoduje gwattowng zmiane nadmiaru
mocy, zmniejszajgc predkos¢ wznoszenia o ok. 80%.

1. Wstep

Modelowanie zostato przeprowadzone na przykiadzie samolotu An-28
Bryza-2RF, ze szczeg6lnym uwzglednieniem warunkéw i parametréw lotu,
ktéore wystgpity podczas katastrofy tego samolotu w Babich Dolach w dniu
31 marca 2009 r. Katastrofe badata Komisja Wypadkdéw Lotniczych Lotnic-
twa Panstwowego powotana decyzjg nr 1Q4/MON z dnia 7 kwietnia 2009 r.
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w skiadzie 26 cztonkow i 4 ekspertow [10]. Na uwage zastuguje brak poda-
nia imiennego sktadu komisji, kwalifikacji katastrofy oraz brak zatwierdzenia
sporzadzonego raportu przez Dowo6dce Wojsk Lotniczych.

Sytuacja, gdy w locie awarii ulega jeden silnik, nie zdarza sie tylko na
symulatorach lotu, ale moze mie¢ tez miejsce podczas rzeczywistego lotu. Nie-
rzadkim przypadkiem jest spadek mocy na jednym z silnikéw na skutek wlotu
ptaka w wirnik silnika. Kazdy pilot moze sie kiedy$ zetkngé z taka sytuacja
w locie. Kazdy z nich powinien wiec dysponowa¢ minimum wiedzy na temat za-
chowania sie samolotu po wytaczeniu z pracy jednego z silnikéw. Umiejetnosé
poprawnego zachowania sie w takiej sytuacji i bezpiecznego z niej wyjscia jest
szczeg6lnie wazna, gdy dany samolot nie dysponuje zbyt duzym nadmiarem
mocy, co czesto ma miejsce w samolotach transportowych, takich jak Bryza.
Wazne tutaj jest dostosowanie parametrow lotu do waskiego przedziatu war-
tosci optymalnych w takiej sytuacji kryzysowej, gdyz niewielka pomytka moze
doprowadzi¢ do katastrofy.

Praca ta ma za zadanie podaé¢ pewne wskazowki do lotu po wytaczeniu
jednego z silnikdw oraz zamodelowaé parametry lotu.

2. Kroétka historia i dane samolotu

Samolot transportowy A n -2 8 rozwinieciem konstrukcji radzieckiego sa-
molotu wielozadaniowego Antonow An-14- Prototyp An-1AM zostat oblatany
we wrzesniu 1969 roku, miat przedtuzony kadtub dla 15 os6b, nowe skrzydta
i usterzenie o zmienionym obrysie oraz zwiekszonej powierzchni. Miat réw-
niez chowane podwozie. Trzy prototypy w latach 1970-1973 przechodzity licz-
ne testy, w wyniku ktérych podwozie chowane zostato zastgpione podwoziem
statym. W 1973 roku, po licznych przerébkach, otrzymat on ostatecznie ozna-
czenie An-28. Zostat skonstruowany w taki spos6b, ze mogt by¢ produkowany
w wielu wersjach: transportowej, dyspozycyjnej, sanitarnej, desantowej, patro-
lowej i fotogrametrycznej. Mozliwe tez jest zamontowanie na podwoziu nart.
Ze wzgledu na krotki start i lgdowanie (system STOL) moze startowac z lot-
nisk trawiastych, takze wysokogorskich.

Samolotu tego nie wprowadzono do produkcji seryjnej w ZSRR, lecz w 1978
roku zawarto umowe na produkcje seryjng w zakladach WSK Mielec oraz na
budowe silnikéw TWD-10 do tego samolotu w zaktadach WSK Rzeszéw (ozna-
czonych PZL-10S). Pierwsze seryjne samolotu An-28 zostaty wyprodukowane
w 1983 roku, a ZSRR zamdwit 1200 samolotdw tego typu. Ostatecznie jednak
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wyprodukowano jedynie okoto 180 sztuk, wobec anulowania pod koniec lat
osiemdziesigtych tego zamdwienia.

W Polsce opracowano réwniez dla lotnictwa Marynarki Wojennej RP wer-
sje dla ratownictwa i rozpoznania morskiego z radarem poszukiwawczym pod
kadtubem i radarem meteorologicznym oznaczong jako An-28B1R (oznaczong
rowniez jako An-28RM Bryza) oraz transportowo-desantowg - dostosowang do
zrzutu tadunkéw w locie przez tylne drzwi tadowni. Na podstawie doswiadczen
uzyskanych w czasie produkcji tego samolotu, opracowano polskie samoloty
PZL M28 Skytruck i PZL M28B Bryza.

Rys. 1. M28B-1R n/b 1114 w locie

Samolot An-28 jest samolotem transportowym, gérnoptatem o konstrukcji
potskorupowej. Konstrukcja metalowa - duralowa. Ptat podparto zastrzatami.
Z lewej strony kadtuba samolot posiada drzwi boczne dla zatogi oraz pasaze-
row. W tylnej czesci kadtuba znajdujg sie duze drzwi do czesci tadunkowej,
odchylane w dét, moga one stuzy¢ jako rampa zatadunkowa. Silniki zamonto-
wane sg w gondolach pod skrzydtami po obu stronach kadtuba.

Podstawowe parametry samolotu:

e Wymiary: rozpietos¢ - 22,07 m, dtugos¢ - 13,10 m, wysokos¢ - 4,90 m,

powierzchnia nosna - 39,7 m2.

= Masy: wiasna - 3750 kg, uzyteczna - 2750 kg, startowa - 6500 kg, zapas

paliwa - 19401.

= Predkosci: przelotowa - 335 km/h, maksymalna - 350 km/h, minimalna -
125 km/h, wznoszenia - 8 m/s, opadania - 4-20 m/s.

e Moc: 2 silniki turbo$migtowe PZL-10S (2 x 714 kKW).



32

M. Maliszewski i inni

Rys. 2. Rysunek przekrojowy samolotu Bryza [9]

« Dtugosé startu - 410 m, zasieg - 560-1230 km (w zaleznosci od tadunku),
wysokos¢ przelotowa - 3000 m, max putap - 6000 m, zatoga - 2 osoby,
liczba miejsc - 17-20.

3. Podstawowe dane aerodynamiczne samolotu

Korzystajgc z prac [2-4, 6-8], wyznaczono podstawowe charakterystyki ae-
rodynamiczne samolotu dla profilu skrzydta CAGI-RIl 14%, ktorych wykresy
przedstawiono na rysunkach 3-6. Pozwala to na dalsze obliczenia samolotu

w zakrecie dla réznych katéw przechylenia.

Analiza bilansu mocy oraz ciggu dla zakretu z ré6znymi katami

4.
przechylenia

Aby samolot mogt lecie¢ ustalonym lotem poziomym, cigg silnika T musi
réwnowazy¢ opor aerodynamiczny samolotu Px i skladowg ciezaru G = mg,

przy kacie wznoszenia 7.
T —Px -\-mgsin7 (4.2)
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Rys. 3. Wspotczynnik sity nosnej od kata natarcia dla profilu i ptata

Cx
Rys. 4. Wspotczynnik sity nosnej od wspdtczynnika oporu dla profilu i ptata

Rys. 5. Wspdtczynnik sity nosnej od kata natarcia dla samolotu Bryza

Lot wznoszgcy mozna wykona¢ tylko wtedy, gdy wystepuje nadmiar ciggu
(mocy). Predkos¢ wznoszenia W , wynosi wtedy:

W = meeme- 4.2)

gdzie: AN - nadmiar mocy.
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Cx
Rys. 6. Wspotczynnik sity nosnej od wspétczynnika oporu dla ptata i samolotu

Maksymalny kat przechylenia #£max = 80,45° dla zadanego wspoéiczynnika
obcigzenia obliczono ze wzoru:

Qs (fimax = mg (4'3)
gdzie: mg - wspo6iczynnik obcigzenia, mg = 6.
Predkos¢ minimalna, wynikajgca z uwzglednienia Czmax, dla danego kata
przechylenia:

Vmin = Q 2m9 - (/44)

\Y §p’\zmax

Predko$¢ minimalna na danym kacie przechylenia:

Vmin{Czmax) VminJ cQg”" (4.5)
Promien zakretu:
V2 V2m
R="_~ Rgr = A 4'6
o igle> 9= Gtgen (*'e)

Z im wiekszg predkoscig samolot w chodzi w zakret, tym bedzie wiekszy
promien tego zakretu. Aby zmniejszy¢ promien zakretu, nalezy zwiekszy¢ kat
przechylenia. Jednak nie mozna przekroczy¢ wartosci minimalnego promienia
granicznego Rgr.

Im mniejsza predkos¢, z jakg samolot wchodzi w zakret, tym wiekszy jest
niezbedny wspoétczynnik sity nosnej. Odwrotnie sytuacja ma sie z przechyle-
niem. Ze wzrostem kata przechylenia konieczny jest wiekszy wspdtczynnik sity
nosnej. Dla samolotu Bryza dla wartosci przechylenia bliskich maksymalnemu,
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czyli ponad 80°, wykonanie poprawnego zakretu jest niemozliwe ze wzgledu na
brak sity nosnej i niemozliwos$¢ uzyskania wiekszej predkosci lotu. W momencie
proby wykonania takiego manewru, gdzie dla danej predkosci lotu wymagany
wspotczynnik sity nosnej jest wiekszy od wspdétczynnika maksymalnego, sa-
molot ulegtby przepadnieciu na skutek braku potrzebnej sity nosnej. Ma to
bardzo wazny wptyw zwiaszcza wtedy, gdy po wylaczeniu jednego z silnikéw
dysponujemy zmniejszong sitg nosng (rys. 7 i 8).

R
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R(fi=40)

—R(rt=50)

—R(fi=60>

— R(fl=70)

— R(fimax=80,45)

—Rogr
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Rys. 7. Promien zakretu w funkcji predkosci i kata przechylenia
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Rys. 8. Wspo6tczynnik sity nosnej niezbedny do wykonania zakretu

Moc niezbedna dla lotu poziomego dana jest zaleznoScia:
Wh—y —~"pSCxV 4.7)

Moc rozporzadzalna:
= TNn (4-8)
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gdzie:
p - gestos¢ powietrza na danej wysokosci,
T - sprawnosé Smigta.

Z racji tego, ze cigg i moc silnika sg Scisle ze sobg powigzane, w dalszej
czesci pracy, z uwagi na to, ze silniki turboSmigtowe czesciej charakteryzuje sie
za pomocg mocy, a nie ciggu, wiekszos¢ analiz bedzie sie opierata na wykresach
mocy.

Na rys. 9 mozna zauwazy¢, jak wielka réznica parametrow lotu wystepuje
w chwili, gdy jeden silnik przestaje dziataé. Mozemy zauwazy¢, ze dla dwdéch
dziatajgcych silnikéw mamy szeroki wachlarz mozliwosci do wykonania prawi-
dtowego zakretu. Do kata przechylenia wynoszacego 40° wykonanie zakretu
jest mozliwe w petnej rozciggtosci dopuszczalnych predkosci samolotu. Przy
przechyleniu 50° jest on mozliwy dla predkosci do okoto 85 m/s. Poréwnujgc
z wykresem 5, zauwazamy, ze im wieksza predkos¢, tym promien zakretu jest
wiekszy, a wraz ze wzrostem kgta przechylenia promien ten maleje. Dobre pa-
rametry zakretu mozna juz jednak uzyskac¢ dla przechylenn 30°-40°. Dostrzec
réwniez mozna, ze wykonywanie zakretu tuz przed manewrem ladowania, czyli
z predkosciami bliskimi minimalnej, przy dziatajgcych obydwu silnikach jest
dosy¢ bezpieczne. Wachlarz dozwolonych przechylen siega okoto 58°.

2000

/ / Nn (fi=10)
W 1800 -Nn (fi=20)
% 1600 .y X / ! / !
w e L T e
o . : Nn (f£=60)
000 - - -Nn (fi=70)
800 ——Nn (fi max=80,45)
600 - -~-Nn (fi=0) lot poz
400 | - ®*Nn (Cz max)
——Nr2s
200 . —>—Nr 1s
0 e *»*Vmax doz
40 60 90 100

V (m/sj

Rys. 9. Bilans mocy niezbednej (Nn) dla zakretu z réznymi katami przechylenia (fi)
oraz rozporzadzalnej dla pracujacego jednego (Nr Is) i dwdch silnikéw (Nr 2s)

Sytuacja drastycznie sie zmienia, gdy z dwdch dziatajgcych silnikow po-
zostanie nam tylko jeden. Dopuszczalne wartosci przechylen wynosza wtedy
niewiele ponad 30° i to dla scisle okreslonych wartosci predkosci. Dla predkosci
bliskiej przelotowej wykonanie zakretu bytoby niemozliwe, a préba takiego ma-
newru nieuchronnie zakonczytaby sie przepadnieciem. Podczas lotu z niewiel-
ka predkoscia, jak to miato miejsce w przypadku katastrofy Bryzy, nie nalezy
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Rys. 10. Bilans ciggu dla zakretu z roznymi katami przechylenia przy pracujgcym
jednym lub dwdch silnikach)

wchodzi¢ na wiekszy zakres przechylen wiekszy niz 30°, kontrolujgc réwniez
predkos¢, by nie przekroczyta 70 m/s. Bezpieczniejszym rozwigzaniem bytoby
wchodzenie w zakret z przechyleniem 20°, gdzie dopuszczalna predkosé wy-
nosi prawie 80 m/s. Nalezy jednak uwaza¢ w takim wypadku na zwiekszenie
promienia zakretu, ktéry przy predkosci 60 m/s na przechyleniu 30° wyno-
si 636 m, a dla przechylenia 20° - 1009 m. Z tatwoscig dostrzec mozna, ze
wykonanie takiego manewru przy wtaczonym tylko jednym silniku nie nale-
zy do zadan najprostszych. Potwierdza to niestety fakt katastrofy samolotu
Bryza, gdzie za sterami siedzial mtody, szkolony jeszcze pilot.

Zauwazamy, ze najwiekszy nadmiar mocy wystepuje przy predkosci lo-
tu poziomego réwnej 60 m/s. Korzystajgc z réwnania (4.2), otrzymujemy, ze
predkos$¢ wznoszenia wynosi wtedy: W (2s)=11,85152, W (Is)= 2,330509.

Przy dwoch dziatajacych silnikach optymalna predko$¢ wznoszenia wynosi
ponad 11 m/s, natomiast dla jednego silnika wynosi ona juz tylko niewiele
ponad 2m/s. Zatem spadek mocy o 50% pocigga za sobg spadek predkosci
wznoszenia o 80,4%. Co wiecej, zajmowaliSmy sie tutaj najwyzszg predkoscig
wznoszenia, dla innych predkosci lotu poziomego jest ona jeszcze nizsza. Taki
spadek wznoszenia moze mie¢ drastyczne skutki podczas lotu, gdzie niewielkie
wznoszenie moze utrudnié¢ wyjscie z problemowej sytuacji, jak to miato miejsce
w przypadku katastrofy Bryzy - zahaczenie o najwyzsze korony drzew.

5. Katastrofa Bryzy

31 marca 2009 r. o godz. 16.46 w katastrofie samolotu An-28 Bryza nr
1007 zgineta cata czteroosobowa zatoga: instruktor - pilot drugiej klasy, pilot
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szkolony, technik poktadowy - mechanik klasy M, osoba kontrolujgca - pilot
klasy M.

Wykonywanym zadaniem byt lot egzaminacyjny do strefy wedtug ¢wicze-

nia 204 ,Tymczasowego programu szkolenia lotniczego na samolocie An-28
Bryza (TPSzL-2004)". Jednym z elementéw lotu byto podejscie i lgdowanie
z jednym niepracujgcym silnikiem.

Jak zapisano w raporcie KBWL LP [10]:

~Tres¢ cwiczenia przewidywata wykonanie zakretéw z przechyleniem 15-
30°, spirali, lotu po prostej, a nastepnie wytaczenia jednego silnika, wej-
Scia w krag i lgdowania z jednym niepracujgcym silnikiem.

(...) O godz. 16.09 zatoga otrzymata zgode na wykotowanie, a o godz.

16.17 na zajecie drogi startowej (DS). Zatoga zajeta DS na kierunku 31
i bez uzyskania pozwolenia wykonata start do strefy. (...) Po wykonaniu
czynnosci zawartych w ,Instrukcji uzytkowania w locie samolotu An-28"

0 godz. 16.32 zaloga wytgczyta lewy silnik. Na polecenie instruktora,

0 godz. 16.34 pilot szkolony poinformowat krl APP o wykonanych czyn-
nosciach: ,688 wylgczyliSmy treningowo silnik lewy w strefie numer 4’ m
Cztery minuty pdzniej pilot szkolony poinformowat krl APP o zakon-
czeniu zadania, podajgc: ,688 w czwdrce zakonczytem, zezwol znizanie
w Kierunku drugiego”. Kontroler zezwolit, odpowiadajac: ,688 Karton 4,

zezwalam znizanie, wykonuj w kierunku drugiego”. Podkreslenia wymaga
fakt, ze kontroler APP nie podat zatodze wysokosci, do jakiej moze sie
zniza¢, wykonujac lot w kierunku lotniska. Po uzyskaniu zgody na lot
w kierunku drugiego zakretu instruktor zaproponowat uruchomienie
silnika: ,to co uruchomimy go?‘, na co pilot szkolony odpowiedziat:

.ale to jest ladowanie z jednym silnikiem!". Taka wymiana zdah po-
miedzy zatogg moze Swiadczy¢ o niewtasciwym omdéwieniu sposobu
wykonania zadania przed lotem i niewystarczajgcej wiedzy instruktora
na temat tresci wykonywanego ¢wiczenia. O godz. 16.41 pilot szkolony
poprosit o wejscie w krag, podajac: ,688 w krag do drugiego pasa trzy
jeden”. Zgode wyrazit kontroler zblizania, pomimo ze byta to strefa

odpowiedzialnosci kontrolera lotniska. Ponownie nie okreslit wysokosci

wejscia w krag nadlotniskowy, pozostawiajac to inicjatywie zatogi, ktéra
zajeta wysokos¢ 300 m (zgodnie z zapisem w TPSzL-2004 wysokosc
manewru do ladowania z jednym pracujgcym silnikiem jest okresSlona na
500m). O godz. 16.43 pilot poprosit 0 zgode na lgdowanie: ,688 w trze-
cim lgdowac'. Krl APP odpowiedziat: ,688 Wieza, zezwalam ladowac
na trzy jeden, wiatr 270 stopni, 4 wezif/'. Pilot szkolony potwierdzit
komende, moéwigc: ,zezwolono ladowa¢ na pasie trzy jeden 688".
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Byta to ostatnia zarejestrowana informacja zalogi przekazana drogag
radiowa.

Dalszy przebieg lotu Komisja odtworzyta na podstawie rejestratora
BUR-1-2A, CVR i zeznan naocznych Swiadkéw zdarzenia.

Rys. 11. Schemat przebiegu lotu (Zatgcznik nr 1 do Raportu [10])

Rys. 12. Ostatnia faza lotu i zderzenie z ziemig (Zatgcznik nr 2 do Raportu [10])

Kontynuujac podejscie do ladowania z jednym wytgczonym silnikiem, pi-
lot szkolony polecit wypusci¢ klapy w potozenie 15°. Instruktor potwier-
dzit, méwigc: ,wypuszczam na pigetnascie”. Zwrocit uwage na utrzymanie
nakazanej predkosci i na wiatr z lewej strony samolotu, ktory jak sie wy-
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razit: ,bedzie nas troszeczke narzuca”. W nastepnej kolejnosci pilot szko-
lony polecit przestawié¢ klapy w potozenie 25° i potwierdzit ich wyjscie.
Jest to wilasciwe potozenie klap przy podejsciu na jednym pracujgcym
silniku. Dwadziescia dwie sekundy p6zniej, bedac na wysokosci decyzji
(okoto 80 m wg radiowysokosciomierza RW). Wykonujac lot z predko-
scig 155 km/h, pilot szkolony zasugerowat instruktorowi wypuszczenia
klap z potozenia 25° w potozenie ,PELNE” (40°). (,Instrukcja uzytko-
wania w locie samolotu An-28" dopuszcza wychylenie klap przy lado-
waniu na jednym pracujacym silniku do wartosci 25°). Instruktor od-
powiedziat: ,petne wypuszczam!, co potwierdzit pilot szkolony stowem:
»,dobra”. Nastepnie instruktor zwrécit uwage szkolonemu na predkosé:
~pilnuj predkosci, petne klaptf. W momencie wypuszczenia klap w poto-
zenia ,PEELNE” nastapit wzrost oporu aerodynamicznego samolotu, na
co pilot szkolony zareagowat zwiekszeniem mocy pracujacego silnika do
wartosci 67° (wedtug wskaznika IP-33). Przyrost mocy nie doprowadzit
do zwiekszenia predkosci postepowej (Vp). Lecz jedynie do zwieksze-
nia momentu skrecajacego i zdecydowanej utraty kierunku w lewo. Pilot
szkolony przestawit dzwignie sterowania silnikiem (DSS) silnika prawego
tym razem do wartosci 77°, co zwiekszytlo moment skrecajgcy i spo-
wodowato dalszg utrate kierunku lotu samolotu w lewo. Systematyczna
utrata kierunku lotu samolotu powodowana byta réwniez niezareagowa-
niem pilota szkolonego sterami i nieprzechyleniem samolotu 5° w strone
pracujacego silnika w koricowej fazie podejscia do lgdowania. Ze wzgledu
na duzy opor czotowy od klap wypuszczonych w potozenie 40° aktualne
ustawienie mocy pracujgcego silnika nie zapewniato wtasciwego profilu
podejscia. Kontynuujac znizanie na wysokos$ci okoto 40 m (wedtug RW),
pilot szkolony stwierdzit: , klapy pietnascie albo dwadziescia pie¢, na pet-
nych nie wylgdujemy. W tym samym czasie instruktor zareagowat sto-
wami: ,,Przemek, gdzie lecis2’, co byto zwigzane ze zdecydowana utrata
kierunku. (...) Lecac kursem 262° na wysokosci okoto lim, z przechyle-
niem w lewo 2,2° i pochyleniem +16°, samolot zaczepit $migtem prawego
(pracujacego) silnika oraz prawym statecznikiem pionowym o pierwsza
grupe drzew, co doprowadzito do gwatltownej zmiany kata przechyle-
nia samolotu w prawo, a nastepnie w lewo. Stato sie to w odlegtosci
170 m od miejsca zderzenia z ziemig. Po kolejnej 1,5s i przebyciu okoto
64 m nastgpito zderzenie lewym skrzydiem z konarami topoli o wysokosci
okoto 15m i w wyniku mechanicznego schowania lewego slotu samolot
gwattownie zwiekszyt przechylenie w lewo do 53°, tracac kierunek o dal-
sze 33°. (...) W wyniku zaistniatych uszkodzen i przeciggniecia samolo-
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tu powstata duza roznica sity nosnej na prawym i lewym skrzydle, co
spowodowato gwattowny wzrost przechylenia do wartosci okoto - 200°.
Ta zmiana przechylenia nastapita w czasie 2s po przebyciu okoto 80 m,
doprowadzajgc samolot do pozycji odwroconej. W konicowej fazie lotu
samolot zderzyt sie z ziemig o0 godz. 16.46 w odlegtosci 577 m od poczat-
ku drogi startowej i 526 m od jej osi po lewej stronie, zahaczajgc prawym
silnikiem i prawym skrzydtem o naroznik schronohangaru.”

6. Wnioski

W raporcie PKBWL znalezé mozna réwniez przyczyny katastrofy [10]:

-Przyczyna katastrofy byto niewlasciwe dziatanie zatogi podczas podej-
$cia do lgdowania z jednym pracujgcym silnikiem w sytuacji po wypusz-
czeniu klap w potozenie ,peitne” (40°) - takie potozenie spowodowato
zmniejszenie predkosci i wysokosci lotu. W tej skomplikowanej sytuacji
decyzja ,odejscia” na drugi krag oraz dalsze niewlasciwe poprawianie
btedéw przyczynity sie do zaczepienia skrzydtem o wierzchotki drzew
i niesymetrycznego przeciggniecia samolotu na bardzo matej wysokosci,
w wyniku czego samolot zderzyt sie z ziemig w potozeniu plecowym.”

Z podang wyzej przyczyng nalezy sie oczywiscie zgodzi¢. Petne wysunigcie
klap przy dziatajagcym tylko jednym silniku nie powinno mie¢ miejsca. Zamiast
poprawi¢ warunki do lgdowania spowodowato to dos¢ szybka utrate wysokosci
i niepotrzebny wzrost sity oporu. Natomiast zmniejszenie predkosci postepo-
wej miato duzy wpltyw na zwiekszenie momentéw przechylajgcych samolot,
co tym bardziej utrudniato jego sterowanie oraz powodowato znaczny spadek
skutecznosci sterow.

Cytujac kolejny fragment z raportu Panstwowej Komisji Badan Wypadkow
Lotniczych [10] zawarty we wnioskach, a mianowicie:

~Brak treningéw dowodcy zatogi na symulatorze lotu ograniczyt mu moz-
liwosci zdobycia doswiadczenia w postepowaniu podczas sytuacji awa-
ryjnych w locie. Dowddca zatogi posiadat bardzo mate doswiadczenie
instruktorskie, a nieprzejecie przez niego sterowania samolotem w mo-
mencie wystgpienia skomplikowanej sytuacji doprowadzito w koricowej
fazie lotu do zagrozenia, ktéremu zatoga nie byta w stanie skutecznie
przeciwdziatac.”



42 M. Maliszewski i inni

mozna zauwazy¢, ze zaroéwno pilot, dowoddca jak i reszta zatogi nie miata do-
Swiadczenia w podobnych sytuacjach. Mozna wiec sadzi¢, ze nieczesto pod-
chodzili do takich manewréw, nie byli rowniez szkoleni na symulatorach i nie
posiadali dostatecznej wiedzy, jak wyjs¢ z takiej sytuacji. Biorac pod uwage
fakt nieczestych lotéw z niepracujacym silnikiem, piloci prawdopodobnie nie
zdawali sobie sprawy, ze polowa mniejsza moc zmniejsza predko$¢ wznoszenia
nie o 50%, a o ponad 80%.

Nad powyzszg sytuacjg warto by sie byto zastanowié¢. Najlepszym rozwig-
zaniem bytoby przygotowywanie pilotéw do trudniejszych manewréw najpierw
na symulatorach lotu, a dopiero potem w warunkach rzeczywistych. Wazne jest
réowniez zaznajomienie kazdego z pilotéw o zmianie charakterystyk lotu po wy-
faczeniu z pracy jednego z silnikéw. Takie metody na pewno przyczynityby sie,
cho¢ w pewnym stopniu, do poprawy bezpieczenstwa lotnictwa cywilnego.

Wykonujac analize sterowania w podejsciu do lgdowania na jednym pracu-
jacym silniku, nalezy uwzgledni¢ mozliwe parametry lotu w zakrecie, w funkcji
przechylenia samolotu na wykresach bilansu mocy i ciggu.

Deficyt sity nosnej w omawianym przypadku wynikat z przechylenia samo-
lotu, a wychylenie klap zaskrzydtowych na duze katy pogarszato sytuacje.

Nie nalezy przeprowadza¢ tego typu szkolenia bez zapoznania szkolonych
z obliczeniami bilansu mocy po wytaczeniu jednego silnika, w zaleznosci od
przechylenia samolotu i promienia zakretu, a takze bez treningu na symulato-
rze lotu.
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Modelling of the dynamics of a two-engine plane in a bend after
switching off one of the engines on the example of AN-28 Bryza plane

Abstract

Bryza Bis is the most modern Polish naval air force plane. It is the Polish version
of Russian An-28. It is equipped, among other things, with a multifunction radar
station, thermographic camera, submarine detection system, radar reconnaissance,
data transmission system as well as rescue equipment.

On 31st March 2009, 4-person aircrew were Killed in an air force plane crash of
Bryza at Gdynia-Babie Doty airfield. Aircrew training flights were carried out there.
Within the training, the crew were making a dead-stick landing.

The analysis of dynamics of the plane during a bend with one engine switched off,
was made. It was evident that switching off the engine at an inappropriate speed and
a wrong flight stage could lead to pancaking and plane crash. A power drop of 50%
causes a rapid change of the surplus power reducing the rate of climb by about 80%.

Praca finansowana ze Srodkéw na nauke w latach 2008-2010 jako projekt
badawczy Nr ON501 003534
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This paper deals with the development of a new Nc T classification me-
thod based on measured motion kinematics of targets. The new method
uses radar reflection data bank or pre-calculation of the radar cross-
section of possible targets, flight performance and flight dynamics of
targets and surveillance data. At first, the 3D flight path and 3D posi-
tion of the targets are determined. After that, the NCT is classified on
the basis of comparison of measured and simulated radar cross-sections.
The paper is divided into the following sections: definition of non-
cooperative target; about SINBAD project; developed NCT classification
method.

The research is supported by EU in SINBAD (Safety Improved with a
New concept by Better Awareness on airport approach Domain) project.

1. Introduction

Any flying object (bird, UAV unmanned aerial vehicle, hang glider, aircraft
with failure in its communication system, etc.) which does not communicate
with the ATC (air traffic control) service and does not respond on requires is
called as NCT (non-cooperative target). " Non-cooperative” does not necessari-
ly mean "hostile” ; it means that the flying object does not have a transponder
required for the secondary surveillance system, or is switch down or has a se-
rious system failure and, therefore, can not announce its position to air traffic
controllers and other aircraft.

The number of non-cooperative targets is increasing with the growth of
aviation, widely use of UAV, future operation of personal air vehicles and
adaptation of birds to high density of air transport [1], The non-cooperative
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targets may cause hazards and series emergency situations in air, especially
in airport regions. The need for a system which can detect the NCT and
can predict possible hazard situations initiated by such targets considerably
increased.

Fig. 1

The recognized NCT must be classified or defined as a possible flying
object, conventional aircraft having a problem with the transponder, UAV,
hot balloon, bird, etc. The classification and identification can be based on
the information about the radar reflection and flight dynamic characteristics
of the possible targets.

At first, the Non-cooperative target categories were defined. Especially, the
aircraft can be categorized in many ways, but in our case grouping have to be
made, where in the groups there are aircraft with similar flight properties:

« Mini and midi aircrafts: RC (radio control) models, smaller UAV-s, and
because of its speed, the paraglide.

= Small aircrafts: gliders, ultra light aircrafts, up to 9 seated, single engine
aircrafts, up to MTOW (max. takeoff weight) of 5670 kg [5].

< Medium and large aircrafts: aircrafts over MTOW of 5670 kg, multi-
engine turbo-propeller aircrafts, large turbine airplanes.

= Special targets: helicopters, static aircrafts, fighters, missiles, rockets,
etc.
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2. Flight dynamics

One of the most interesting tasks is the classification of non-cooperative tar-
gets, which can be solved with using flight dynamic characteristics of the
possible targets.

The target classification planned to be applied in the SINBAD System
needs information about spatial motion of targets, like radius of turns, oscil-
lation frequency, etc. Such motion dynamic characteristics of the targets can
be derived from the determined 4D flight paths of target.

The preliminary investigations have shown that the velocities and radii of
turns are quite different for various sizes of targets. The first and simplest
way to categorize a non-cooperative target is to determine its performance.
The speed and climb performance can be calculated based on the time history
of the 3D coordinates of the target. The maneuver characteristics may play a
more important role in the target classification. For example, the minimal turn
radius of an aircraft is dependent on the limit load factor, which is typical for
different flying objects. The load factor can be determined based on vertical
maneuvers, too.

Table 1. Simulated flight performances

Type Aerosond Navion L-410 B747
Speed [m/s] 40 40 90 90 120 120 230
Time of
unsteady turn 16 54 4 8.4 5 20 13
[m/s]

Average speed

38.5 405 90.3 89.1 118 122 229
[m/s]
Ave.rage turn 306 352 1558 1519 2518 2626 10373
radius [m]

A possible way to identify the maneuverability of a target is to analyse
the initial, unsteady phase of the turn. It can be seen that the bigger is the
weight, the longer is the time of the non-stationary phase.

The phugoid is a constant angle of attack but varying pitch angle with the
change of airspeed and altitude. It can be excited by an elevator singlet (a
short, sharp deflection followed by return to the centered position) resulting
in a pitch increase with no change in the trim from the cruise condition. As
speed decays, the nose will drop below the horizon. The speed will increase,
and the nose will climb above the horizon. The periods can vary from under
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30 seconds for light aircraft to minutes for larger aircraft. Micro light aircraft
typically show a phugoid period of 15-25 seconds, and it has been suggested
that birds and model airplanes show convergence between the phugoid and the
short period modes. A classical model for the phugoid period can be simplified
to about (0.85x speed in knots) seconds, but this only really works for larger
aircraft.

Let us represent it in the simplest way: Newton’s second law (forces acting
in the forward direction of the plane)

= —mgsin 9 —drag

Fig. 2. Environmental forces acting on aircraft

This matches our intuition: when 9 is negative, the nose is pointing down
and the plane will accelerate due to gravity. When 9 > 0, the plane must
fight against gravity. In the normal direction, centripetal force, which is often
expressed as mv2/r, where r is the instantaneous radius of curvature. After
noticing that that d6/dt = v/r, this can be expressed as vdO/dt, giving

mv@ = —mgcos § + lift
dt

There are two differential equations. Solutions do not always exist in a
closed form. Instead, it is possible to approximate them numerically. Except
for deduction. If air density p ss const (at low Mach numbers), then the
phugoid oscillation frequency [2] is:

T=V2-
9
T is dependent on the aircraft velocity; the weight (or aircraft size) has no

effect on it. So it looks like phugoid motion is inappropriate to classify non
cooperative targets. Other flight dynamical modes like dutch roll application
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for target classification need more precise measurement of 4D motions of the
targets.

Finally, the motion and radar signals of special flying objects have many
particular features, so they can be recognized easily. For example, rockets
(intercontinental ballistic missiles, anti-aircraft defense missiles, SAM surface
to air missile), can be identified by their high speed, ballistic flight or the
continuous climb. Balloons do not have engines and controls, their speed and
heading depends on the wind, which changes in speed and direction by altitude.
Meteorological balloons are filled with helium, they continuously climb.

At first, all of these above mentioned specialties in aircraft motion cha-
racteristics can be used in a binary hypothesis test (or a decision tree) for
the preliminary filtering of the recognized target. During this procedure, the
SINBAD system defines to which group of targets (small, medium, large ci-
vil aircraft, helicopter, UAV, etc.) the observed NCT can belong. Only with
respect to the flight dynamics of the possible target, it is out of the question
because the information derived from the flight path is strongly dependent on
the accuracy of the radar system, measured period of the trajectory, actual
maneuvers, pilot’s style, and so on.

Table 2. Result of analysis of flight paths

Small

aircraft Phugoid D;Jﬁh
Calculated
frequency of 0.045Hz 0.391Hz
the eigenmodes
Nonlinear
simulation of 0.0375Hz  0.4Hz
eigenmodes

3. SINBAD system

The SINBAD system uses a low cost, easy to use passive, bistatic radar system
that detects and tracks objects by processing reflections from non-cooperative
sources of illumination in the environment, such as commercial broadcast and
communications signals. This radar provides raw data for the classification
system.
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At first, the estimated motion characteristics can be used in the binary
hypothesis test for classification of the recognized target (K.O. algorithm).
During this procedure, the AHA system defines to which group of targets
(small, medium, large civil aircraft, helicopter, UAV, etc.) the tracked object
can belong.

Databases
(target library) identified
Standard NCT

Flight
radar echo dynamics

images

target tgr_get_
positioning positioning

Fig. 3. Non-cooperative target classification and identification procedure

After that, the classified target will be identified. This identification is ba-
sed on the target positioning. That means the possible target echo database
will be used for finding which echo image is closer to the measured and pro-
cessed 3D target image. Or the database will contain the series of radar echo
images of each possible target depending on its position in space; or the simu-
lated radar echo images of each possible target will be rotated into a different
position (orientation in space) to get the same radar echo image as it was
found from the measurement.

4. Model positioning

The SINBAD System intends to use a set of reference features of possible
NCTs (databases) that is derived from simulations and actual radar measu-
rements depending on the target aspect angle, clutter surroundings, radar
characteristics (parameters, waveform) and applied processing. So, the NCTR
deals with the target recognition, classification and identification from the sto-
chastic measurement with the use of datasheets found from the deterministic



J. ROHACS ET AL. 51

simulations. This means that the robustness is an important key factor in
NCTR.

This identification is based on the target positioning. That means that
the possible target echo database will be used for finding which echo image is
closer to the measured and processed 3D target image. Or the database will
contain the series of radar echo images of each possible target depending on
its position in space; or the simulated radar echo image of each possible target
will be rotated into a different position (orientation in space) to get the same
radar echo image as it was found from the measurement.

Assume that the tracking radar supplies raw data in the form of measu-
rements of reflected power from the unknown target of interest. The classifier
then processes the raw data to extract an estimate of the radar cross section
(RCS). In the course of computing the necessary likelihoods, we must deter-
mine expected RCS values for many different aspect angles at each sample
instant.

-JML,

raw feature ) pattern P class
data extraction matching index

feature
vector

Fig. 4. The classification approach

As such, we cannot afford to compute likelihoods over the entire aspect
space spanned by the template library. Instead, we can substantially speed up
the classification progress by making the following assumptions. Defining the
target unknown state as its three-dimensional position and angular orientation:

< Assume that the target true state is "near” (in some sense) to the state
derived using the radar position and velocity estimates.

< Assume that the consecutive state estimates must be "near” each other
in the state space.

The first assumption provides initialization for the classifier and makes it
more robust to errors in the modeling of the transition densities. The second
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assumption reduces the likelihood computation from exponential time (in the
number of aspect states) to polynomial time.

The calculation is based on the path of flight, which is a curve, thus its
derivative is given in the Earth-axis system. Tangent, normal, and binormal
unit vectors T, N, B are calculated by using Frenet-Serret formulas. The
vector tr is pointing from the radar transmitter to the target. For the model
positioning, it is necessary to determine the Euler angles of the target. In the
first step, only the x-y coordinates are considered, so a modified tangent unit
vector T X is also calculated. The angle between this vector TX and the
x direction vector is the yaw angle.

After that the TNB frame and tr are rotated by a with negative yaw
angle, so T\, N \ B\, and tr\ are given. Figure 5 shows these vectors on a
helical flight path. In this situation, the pitch angle is between T 1 and the x
direction vector.

Finally, the approximate bank angle is determined if the radius of curva-
ture R and the target speed v are known as
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5. Radar echo database

At first, a three-dimensional model is given which is built up by triangular
facets. Prom the available flight path, the azimuth and elevation angles are
determined to position the target model. Then a simple shadowing algorithm
is used to shorten computational time and maintain acceptable accuracy. The
calculation of radar cross section uses the physical optics theory. The surface
integral is numerically evaluated over the illuminated surface only. The radar
cross section is calculated by summarizing the results of each triangle.

The models are given in Virtual Reality Modeling Language (VRML).
VRML is a standard text file format for representing three-dimensional (3D)
interactive vector graphics where, e.g., vertices and edges for a 3D polygon
can be specified along with the surface colour, UV mapped textures, shininess,
transparency, and so on. Now those models are considered as ones that are built
up by triangular facets only. The text file describes the 3D geometrical shape
but no material properties because the RCS calculation implicitly assumes
perfect conduction of the material the whole model surface is made of.

Fig. 6. Aircraft model for RCS calculation

The calculation is made for every triangle. The first step is to define the
position vector of the triangle geometric center (midpointi). The vector of
the radar beam r is defined as the difference vector between midpointi and
the position vector of the radar transmitter. The nondirectional power density
- if the maximum of the transmitted power (peak power) is given:

peak power
power = -——-—--— X----
47rrz

Now every triangle is considered in succession, until one located between
the radar transmitter and the center of the analysed triangle is found. If such a
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triangle exists, it is shaded, otherwise it is illuminated. The following analysis
has to be performed for every triangle according to the next steps.
The following RCS formula is used to compute the RCS of the target:
o TP 2

a= lim Anr —
- >00 1-®'(]

The RCS results from each illuminated triangle are summed up in order
to find the total radar cross section. The following figure shows the ideal
and calculated monostatic scattering pattern for squared vertical polarization
and edge lengths of 5A, where A is the wavelength. Usually, the frequency-
independent quantity a/A2 is plotted rather than a.

Fig. 7. Monostatic scattering pattern

Besides the calculation method needs to accelerate, there is not any calcu-
lation with complex models which takes up a lot of computational time.

6. Pattern recognition

Non-cooperative Target Recognition (NCTR) techniques do not require active
participation of friendly aircraft. Instead, they rely on sensor measurements to
independently obtain information on the aircraft. The goal of NCTR is to infer
the original aircraft type from these measurements. This is a classic example
of the pattern recognition problem.
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The term "pattern recognition” describes a wide area of research, which
includes topics from the fields of signal processing, computer science, and sta-
tistics. The problem of deciding from which aircraft a particular measurement
originates is an example of the classification problem. In the classification pro-
blems, the task is to develop an algorithm (or classifier) which is capable of
deciding to which set of distinct classes the given measurement belongs. In the
case of aircraft classification, the classes are different types of aircraft, and it is
the task of the classifier to decide from which aircraft the given measurement
originates.

Classifiers can be based on a set of rules derived from expert knowledge
of the problem domain, or they can be based on statistical properties of the
training set: a collection of measurements for which the corresponding class
is known. In the latter case, the resulting statistical classifier assigns a new
measurement to the class which most likely generated the measurement. The
model-based classifiers assume some explicit functional form of the true di-
stribution of measurements (for instance, a Gaussian distribution), and infer
the optimal model parameters from the training set. The classifiers based on
template matching, such as the nearest neighbour classifier; implicitly assu-
me some distribution by defining a similarity measure between the unknown
measurement and measurements in the training set. Finally, statistical classi-
fiers can also be constructed using discriminant analysis, which empolys the
data set to construct optimal decision boundaries separating different classes
present in the data set.

7. Classification of target with fuzzy logic

Initially, tests were made with the use of neural networks. Because of the com-
plex, opaque structure of these networks, we decided to reject further deve-
lopments in this area. Our choice fell on Fuzzy logic because it is conceptually
easy to understand, flexible, tolerant of imprecise data, can model nonlinear
functions, and is based on natural language.

Fuzzy logic is a form of multi-valued logic derived from the fuzzy set theory
to deal with reasoning that is approximate rather than precise. In contrast with
"crisp logic”, where binary sets have binary logic, fuzzy logic variables may
have a truth value that ranges between 0 and 1 and is not constrained to the
two truth values of classic propositional logic. Furthermore, when linguistic
variables are used, these degrees may be managed by specific functions.
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The following parameters constitute the input data for fuzzy reasoning
(during the observed path of each target we collect these data):
< maximum speed of the aircraft

< minimum speed

< maximal altitude

= maximal rate of climb

= minimal turn radius

< RCS (for each bistatic pair)

Tests were made with the use of raw data from HungaroControll which
contained one day outgoing air traffic from Budapest Airport. We had to pre-

process these data in three steps:
- filtering the APP Radar plot according to the selected Call Sign

< interpolation of the missing FL data

= smoothing the track

8. Database

The following parameters are used to adjust the fuzzy reasoning system. Its
advantage is that with the change of these data we can easily modify the
results of calculation. We have a good overview of functioning of the decision
making process. The statistics are used to establish the membership functions.
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= For each type of A/C:

- performance data

— number of A/C in use (or prevalenece in the area)
— Wake Turbulance Category

- ICAO type designator

- RCS

< K.O. algorithm setup:

- class configuration (which A/C are in a specified class)
— safety factor

= Fuzzy Setup:
— parameters for membership functions
— rules (connection of inputs)
- rule weights

9. Decision making

A pre-operational algorithm was made in Matlab environment.

Fig. 9.
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The results of the decision making process are membership values which
are the degree of membership for each aircraft class between 0,..., 1. During
the tests, the following questions have been raised:

< How many classes can we separate with a given reliability?

= How strong is the influence of the RCS characteristic (accuracy) on the
decision making?

< Protocol (contact with the air traffic managers).

10. Conclusion

The objective of this paper was to provide radar cross section calculation so-
ftware to support the investigations of the EU sponsored SINBAD project, and
to establish the background for further relevant research. Three dimensional
VRML models were created and built-up by triangular facets. The calculation
based on these models assumed perfect conduction of the model solid. Then
the flight path was analysed and the Euler, azimuth and elevation angles were
determined. To each triangle ray tracing algorithms were applied which were
developed for simplicity and fast computation time with acceptable accuracy.
PO integrals were formulated for each illuminated triangle which were calcu-
lated analytically. The radar cross section was summed up to get bistatic RCS
from all possible viewpoints. The method presented in this paper is used by
the SINBAD Active Hazard Assessment System to classify NCTs. The accu-
racy of the results will be tested in Brno TMA (Terminal Control Area) with
radar measurements in summer of 2010 as scheduled.

The calculated data were reliable; the applied assumptions have imper-
ceptible influence on the results. Note that the method needs further relevant
development, but the NCT classification is achievable with suitable 3D models
and with calculation of several different bistatic RCS pairs.
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Klasyfikacja podejrzanych obiektéw na podstawie pomiaru parametrow
kinematycznych

Streszczenie

Praca dotyczy opracowania nowej metody klasyfikacji podejrzanych obiektow la-
tajagcych opartej na pomiarze parametrow kinematycznych podczas ruchu w locie.
Metoda ta wykorzystuje bazy danych zawierajgce informacje o rodzaju odbi¢ wigzki
radarowej, przekroje skuteczne mozliwych celéw radiolokacyjnych, parametry eksplo-
atacyjne i dynamiczne znanych statkéw powietrznych oraz dane dotyczgce radarowej
kontroli rejonu. Na poczatku zaproponowana metoda identyfikuje Sciezke loty i biezg-
ce potozenie obiektu w przestrzeni, po czym klasyfikuje cel na podstawie zmierzonych
i numerycznie symulowanych przekrojéw skutecznych RCS. Uktad pracy zostat po-
dzielony na podrozdziaty dotyczace definicji obiektu podejrzanego, opisu projektu
SINBAD oraz opracowanej metody klasyfikacji NCT.

Badania zostaty przeprowadzone w ramach projektu SINBAD, ktory jest finan-
sowany ze srodkéw Unii Europejskie;j.
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General aviation and its rapidly developing part, the personal air trans-
portation system, operates small aircraft flights mostly in the uncontrol-
led airspace between small airports having limited services. Such aircraft
are envisioned to be piloted by less skilled pilots. Seeing these, and that
the segment is predicted to growth with a considerably higher ratio than
the commercial air transportation, small aircraft needs new methods and
onboard tools to detect and prevent conflicts.

The Department of Aircraft and Ships at Budapest University of Tech-
nology and Economics together with Corvus Aircraft Co. and Rea-Tech
Ltd. developed a new on-board active conflict detection and resolution
system. The system applies GPS based positioning, radio communication
system, simplified conflict detection and resolution methodology and si-
tuation display. The paper shortly presents the basis of the system with
its major characteristics as well as the results of first ground tests.

1. Introduction

According to numerous market analysis, a significant proliferation of small
aircraft is expected in Europe. For example the EU funded EPATS envisioned
that, by 2020, the number of flights executed by small aircraft will reach 43-44
million per year.

The predicted traffic growth, as well as the complex process to guarantee
and enhance the safety means, is a major challenge in the field of small aircraft
on-board system development.


mailto:ijankovics@rea-tech.eu

62 D. Rohacs, |I. Jankovics

The preliminary investigations show that safety of small aircraft can be
significantly increased by tools improving the pilot’s situation awareness, for
example those enabling conflict detection and resolution advisory.

Airborne collision avoidance systems (ACAS), on a statistically proved
way, showed that they can increase the pilots’ situation awareness and reduce
the occurrence of the airborne and ground collisions. Thanks to the advan-
tages of ACAS, the usage of these systems is mandatory in different size of
aircraft. For example, according to the regulation published in March 2006,
the use of ACAS Il is obligatory in each aircraft with MTOW more than
5700 kg, or carrying more than 19 passengers. According to the statistics of
EUROCONTROL, this means at least 11000 aircraft.

The use of ACAS Il (e.g. TCAS II), developed for commercial aircraft
is not reasonable for small aircraft, since ACAS Il can only work on those
aircraft equipped with Mode S transponder. In addition, it was designed for
flight characteristics of large commercial aircraft, which makes its application
limited in the market of small aircraft. In any circumstances, the price tag of
the current ACAS 11 systems, like TCAS II, cannot appeal the price sensitive
operators of small aircraft.

While it could enhance safety, due to the regulations and the price sensi-
tive users of small aircraft, advanced on-board conflict detection systems at
moderate price are currently limited. Therefore, the objective of this research
is to develop an advanced on-board system for small aircraft applications that
significantly improves the pilots’ situation awareness, while it is still wide-
ly accessible with its moderate price. Supported by the Hungarian National
Development Agency, the developed system is called Small Aircraft Traffic
and Resolution Advisory System, or SATARAS that offers several advantages
over similar tools like FLARM, PCAS, ProxAlert, SureCheck, Monroy, BF
Goodrich Skywatch or Ryan TCAD.

This paper shortly presents the basis of the system, its major characteri-
stics, the user interface, and the results of the first ground tests.

2. SATARAS system set-up

SATARAS system can be used by most of small aircraft. It uses a low-cost
GPS device and a radio receiver/transmitter (so-called Short Range Radio
Device).

As presented in Fig. 1 the system is basically composed of 3 major elements.
The central unit is an IEI PPC-2706 PC panel with 6.4 inch touch screen,
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Windows XP operation system and the developed algorithm. Further elements
are a high accuracy WAAS 16-channel Garmin GPS device, and a short range
radio transmitter-receiver. The frequency range of the radio device matches
to the preserved frequency range of the Short Range Device which does not
require ctny permission.

Fig. 1L System set-up

3. Basic method of detecting surrounding traffic information

The determination of the position of the aircraft is done by a high accuracy
GPS device. The coordinates are broadcasted by the short range device in
every second (Fig. 2). If there is another SATARAS within the range of the
radio device, or any other aircraft equipped with a compatible system, the
onboard system of the other aircraft receives the GPS coordinates - with its
own short range device - broadcasted by the other aircraft in the vicinity. After
processing those GPS coordinates, the present position of the surrounding
aircraft and as well as the future position, which is predicted from the previous
positions, appear on the SATARAS screen.

Once the traffic is closer than the predefined vertical and horizontal sepa-
ration minimum, the system gives visual and aural warnings. In the present
version of this system, there are two warning levels, similarly to other ma-
jor ACAS systems. The first level of warning is initiated once the separation
minimums are partially violated, while the second begins once the separation
minimums are violated. Unlike any other collision avoidance system, SATA-
RAS also presents the estimated remaining time till the closest horizontal and
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Fig. 2. Communication between SATARAS devices

vertical distance between the two conflicting aircraft. While it is not yet inc-
luded in the present system, SATARAS will also provide resolution advisories
to avoid conflicts and collisions.

The initial version of the software was made in MATLAB, since compared
to other program languages it provides excellent opportunities to solve the
initial difficulties and test the software quickly and easily in computer based
simulations. On the other hand, further developments and increased calcula-
tion speed required more advanced software. Therefore, the software was later
translated to C++, which beside better performance also enables one to run
the environment on both Windows and Linux systems.

4. Major advantages of SATARAS

The major characteristics of SATARAS are the following:
= compared to similar systems developed for small aircraft applications,
SATARAS uniquely gives conflict detection and resolution advisory,
= shows the predicted position and relative heading of the traffic in the
next 1st, 2nd, and 3rd minutes,
= displays the position, the relative distance and the relative altitude of
the traffic,

« shows the trend of the horizontal and vertical distance (e.g. descen-
ding/climbing),
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= uniquely presents the remaining time till the closest vertical and hori-
zontal distance between the conflicting aircraft or to the crossing point
of the flight paths,

= provides conflict alerts at two levels, similar to the ACAS systems,
e provides visual and aural warnings,

= gives basic flight information (e.g. speed, altitude, heading),

= portable, can be used in other aircraft,

= works up to 30 aircraft,

= unbeatable price compared to systems with similar features.

5. Displayed information

SATARAS presents the following flight characteristics on the user’s aircraft
(see Fig. 3):

= silhouette of the user’s aircraft,
= direction of the flight path,
= altitude above the sea level,

e ground speed.

Fig. 3. Basic information
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Beyond the basic flight information of the user’s aircraft, SATARAS di
splays the following information related to the surrounding traffic (see Fig. 4).

relative position of the aircraft,
= relative altitude and relative distance,
- trend of the relative altitude and relative distance change,

= flight direction and predicted relative position of the traffic within the
next 1,2 and 3 minutes,

= remaining time till the collision or the closest point of the horizontal and
vertical approach (time available to initiate action),

= conflict alerts at two levels depending on the present and the future
relative position.

HDG , 313 mMAG

position in 3 min \ horizontal
other aircraft \ closest point of
approach

Fig. 4. Traffic information on the SATARAS screen

6. Ground tests

The purpose of the very first tests was to identify hidden bugs in the algori-
thm, and to analyse whether the system works properly. Seeing this objective,
the first tests were made in passenger cars, since this offered a good balance
between the operational environment and costs.
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In this test we used 2 SATARAS systems in two ordinary cars. In both
cars, we installed a fully operational system (see Fig. 5) composed of a PC, a
GPS device, a short-range radio device, and two antennas (one for the GPS
and one for the short-range device) attached outside of the cars.

Fig. 5. SATARAS during the ground tests

The tests were made outside the city, in different traffic situations (e.g.
approach from different directions and perform different manoeuvres). While
examining the system, the following features were especially investigated:

= range and stability of the communication between the computers,
= displayed information,

= warnings.

The comparison of the real and the displayed traffic is presented in the
following Figures 6 and 7.

detected traffic on the SATARAS display (right)
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Fig. 7. The ground test of the system showing the real traffic situation (left) and the
detected traffic on the SATARAS display (right)

7. Results

The first ground tests showed that ground objects (e.g. buildings, trees) have
negative influence in the range of the radio device. On the other hand this
is not seen problematic, since the system is designed to be operated in the
air, without having obstacles between the aircraft. Beside few minor bugs, the
system was fully operational, and worked with all the designed features. The
results are found to be encouraging to perform a real flight test between two
small aircraft.

8. Conclusion

This paper highlighted that the use of the ACAS Il systems developed for the
large commercial aircraft is not reasonable for small aircraft operations due to
different flight characteristics, operating principles and its cost.

The paper presented the SATARAS device, a low-cost conflict detection
system designed for small aircraft. The system is based on a panel PC, a
GPS device, a Short Range Radio Device, and a developed software. This is
designed to meet the special requirements of small aircraft and their users.

The current services provided by the software show that the SATARAS,
compared to other similar systems used in small aircraft, is unique, and offer
several advantages such as the remaining time till conflict or the closest point
of the horizontal and vertical approach.

The first ground test showed the system is fully operational, it has no bugs,
and work as it was designed to. The results of the ground test are encouraging
to perform further investigations.
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9. Future works

While the developed system had a very successful ground test, it still needs
to be tested in the air to verify that the system is still fully operational when
airborne. The first flight test is planned to be performed in the near future, on
board of two Cessna 172. Once this would be successful, we need to continue
the flight tests with more aircraft to analyse whether the system once detecting
several aircraft in the same time works as it was design to.

Opracowanie metody aktywnego wykrywania zagrozenia kolizjg dla
potrzeb lotnictwa korporacyjnego

Streszczenie

Lotnictwo korporacyjne, a zwtaszcza jego najbardziej dynamicznie rozwijajacy sie
sektor prywatnej komunikacji biznesowej, opiera sie na stosunkowo krétkich przelotach
w niekontrolowanej przestrzeni powietrznej pomiedzy matymi lotniskami o ograniczo-
nych mozliwosciach serwisowych. Niejako z zasady do takich ustug stosuje sie nieduze
samoloty nierzadko pilotowane przez mniej doswiadczong zaloge. Z tego powodu oraz
z faktu szybkiego rozwoju lotnictwa korporacyjnego zaistniata potrzeba opracowania
nowych metod i narzedzi poktadowych do przeciwdziatania sytuacjom stwarzajacym
zagrozenie kolizjg obiektow latajacych. W Zaktadzie Statkdéw Powietrznych i Morskich
Wyzszej Szkoty Techniczno-Ekonomicznej w Budapeszcie we wspotpracy z firmami
Corvus Aircraft Co. i Rea-Tech Ltd. opracowano system aktywnego wykrywania za-
grozenia kolizjg i rozpoznawania obiektu. Uktad oparto na satelitarnym pozycjono-
waniu GPS, systemie tgcznosci radiowej, uproszczonej metodzie rozpoznawania nie-
bezpiecznej sytuacji i jej graficznym przedstawieniu. W pracy przedstawiono zarys
dziatania tego systemu z oméwieniem najwazniejszych charakterystyk oraz wynikdéw
Z przeprowadzonego testu drogowego.






Rozdziat |1

Bezzatogowe obiekty
latajgce






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

PRZYKLAD TRENAZERA DO STRZELAN NAWODNYCH

Mirostaw Chmielinski
Akademia Marynarki Wojennej w Gdyni, Pracownia Broni Rakietowej i Artylerii

e-mail: m.chmielinski@amw.gdynia.pl

Przyjmujac za punkt wyjscia wykonywanie zadan ogniowych z uzyciem
armat okretowych, przedstawiono przyktad trenazera do strzelarn nawod-
nych. Zaprezentowane mozliwos$ci wykorzystania trenazera, w perspekty-
wie nowo wdrazanych typoéw okretowego uzbrojenia artyleryjskiego, bez
jego nadmiernej eksploatacji, przyczynig sie do poprawy zdolnosci w za-
kresie efektywnosci szkolenia obsad okretowych dziatow artyleryjskich,
co bedzie miato wptyw na znaczne obnizenie kosztéw szkolenia.

1. Wprowadzenie

Problematyka trenazerow wykorzystywanych do szkolenia artylerzystow
okretowych, ze wzgledu na wystepujace réznice miedzy wykonywaniem za-
dan ogniowych na lgdzie a na morzu, jest unikalna i istnieje jedynie niewielka
ilos¢ materiatbw na ten temat, ktére mozna znalez¢ w dostepnej literaturze
zrodtowej. Dodatkowo, zapotrzebowanie ze strony wigkszosci flot Swiata na
takie urzadzenia byto niewielkie, poniewaz dotyczyto rezerwowych sposobéw
strzelania. Dlatego jedynym dostepnym urzgdzeniem treningowym jest przy-
rzad Diuskiego (symulator wypryskdéw). Przeznaczony jest on do szkolenia
artylerzystow w zakresie wstrzeliwania do celu i korygowania ognia metoda
-wWg znakéw upadkdéw” po przejsciu na razenie ogniem skutecznym.

Zabezpieczenie procesu szkolenia urzadzeniami szkolno-treningowymi za-
pewnia:

= ograniczenie do niezbednego minimum szkolenia z wykorzystaniem tech-
niki i Srodkéw bojowych;

= nauczanie zotnierzy (specjalistow) i cztonkéw (obstug) umiejetnosci po-
stugiwania sie sprzetem i uzbrojeniem bedacym na wyposazenie okretu;
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= zwiekszenie efektywnosci przy jednoczesnym zmniejszeniu kosztoéw eks
ploatacyjnych sprzetu bojowego i srodkéw bojowych;

= ograniczenie szkodliwego wptywu na srodowisko naturalne.

Zasady wykorzystywania w procesie szkolenia trenazeréw i symulatorow
normuja programy szkolenia, w ktorych zasadniczym warunkiem dalszego
szkolenia z wykorzystaniem sprzetu bojowego powinno by¢ odbycie wyma-
ganej programem ilosci treningdw, cwiczen i strzelan na trenazerach i innych
urzadzeniach szkolno-treningowych.

2. Warunki szczeg6lne wykonywania zadan ogniowych do celow
nawodnych

Wspo6lng cechg zadan ogniowych zwigzanych ze zwalczaniem celéw na-
wodnych jest dgzenie do wykorzystania jednej z wiasciwosci bojowych armat
okretowych, jaka jest wysoka doktadnos$¢ razenia celu ogniem skutecznym. Jest
ona zapewniana poprzez realizacje balistycznego i meteorologicznego przygo-
towania strzelania bgdz poprzez zgranie sredniego toru kolejnych serii ze $rod-
kiem razonej powierzchni celu w czasie wstrzeliwania. Na etapie razenia celu
ogniem skutecznym sprzyja temu takze utrzymywanie $Sredniego toru w tym
potozeniu za pomocg korekt wprowadzanych okresowo. Zapewnia to wykona-
nie zadania ogniowego w mozliwie krdtkim czasie i przy minimalnym zuzyciu
amunicji.

Skrécenie czasu wykonywania zadan ogniowych ma istotne znaczenie w wa-
runkach walki artyleryjskiej, tj. gdy kazda z przeciwstawnych stron dgzy do
rozstrzygniecia na swojg korzysé, zanim zapewni sobie to przeciwnik. Z kolei
zachowanie zapasu amunicji na linii podawania istotne jest z punktu widzenia
zachowania gotowosci do odparcia nieoczekiwanych atakéw z powietrza. Zwal-
czanie Srodkéw Napadu Powietrznego, zwtaszcza celéw atakujacych na para-
metrze zerowym, pozostaje zadaniem 0 najwyzszym priorytecie. Bezposred-
nie zagrozenie strzelajgcego okretu powoduje, ze powinny byé one zwalczane
ogniem ciggtym, co wyklucza uzupetnianie amunicji w przerwach pomiedzy se-
riami, nie zawsze tez mozliwe z uwagi na budowe uktadu podawania. Jednakze
z wykonywaniem zadan ogniowych na morzu wiaze sie szereg warunkoéw, ktd-
re jesli nie zostang spetnione, powodujg obnizenie doktadnosci, a tym samym
skuteczno$¢ strzelania.
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3. Przyrzad Dtuskiego jako przykiad trenazera do strzelan
nawodnych

Jedynym dostepnym urzgadzeniem treningowym tego typu, jak dotychczas,
byt przyrzad Dtuskiego (symulator wypryskéw). Przeznaczony byt do szko-
lenia artylerzystow w zakresie wstrzeliwania do celu nawodnego metodg ,wg
znakow upadkow” i korygowania ognia po przejsciu na razenie ogniem skutecz-
nym. Wykonany jest w postaci matego stolika z ruchoma czes$cig powierzchni
blatu. W czesSci tej znajdujg sie otwory, przez ktére wysuwajg sie elementy
imitujace wypryski pochodzgce od wystrzelonych pociskéw. Powierzchnia sto-
lika ograniczona jest w przedniej czesci pionowg ptyta posiadajaca wyciecie
umozliwiajace obserwacje celu i wynikéw strzelania.

Celem jest sylwetka okretu, ktéra moze mie¢ rézne wielkosci, co pozoruje
zmiane odlegtosci strzelania. W tylnej czeSci ograniczona jest plytg z uwi-
doczniong linig horyzontu. Z lewej strony przyrzadu znajdujg sie klawisze,
po naci$nieciu ktérych ukazuja sie metalowe bolce imitujgce wypryski. Z pra-
wej strony umieszczone jest pokretto stuzgce do ptynnej zmiany kata biegu
celu, a obok niego zapadka do regulacji wysokos$ci wypryskéw. W tylnej cze-
Sci przyrzad posiada dzwignie stuzgcg do przesuwania ruchomej czesci blatu.
Umieszczona jest ona na tle podziatki zamieniajgcej podang przez szkolonego
wartos¢ korekty w tysiecznych na przesuniecie liniowe, w zaleznosci od przyje-
tej odlegtosci strzelania (z zakresu 5000 m - 20000 m). Rysunek 1 przedstawia
widok tego urzadzenia z zaznaczonymi wazniejszymi elementami sktadowymi.

Rys. 1. Widok ogoélny przyrzadu Dtuskiego; 1 - ruchoma czes¢ blatu z otworami,
2 - sylwetka celu, 3 - dzwignia do wprowadzania korekt, 4 - pokretto do zmieniania
kata biegu celu, 5 - zapadka ustalajgca wysokos$¢ wypryskow, 6 - klawiatura
przyrzadu (zrédio - opis z natury)



76 M. Chmielinski

Rys. 2. Widok przyrzadu Diuskiego z miejsca szkolonego (zrédto - opis z natury)

Podczas treningu prowadzacy przyciskajac klawisze, ukazuje szkolonemu
przez krétki czas wypryski pochodzgce od wystrzelonej serii pociskow. Szkolo-
ny okresla uchylenia i okresla korekty. Czynnosci wykonywane podczas wstrze-
liwania przebiegajg zgodnie z metoda ,wg znakéw upadku”.

Jakkolwiek sam przyrzad jest juz obecnie zdecydowanie przestarzaty, to
koncepcja trenazera jako symulatora wypryskéw jak najbardziej nadaje sie
jeszcze do wykorzystania wspotczesnie. Nalezatoby na monitorze komputera
przedstawié pierscienie celownika rakursowego z ramka, cel widoczny na tle
linii horyzontu oraz - po wprowadzeniu potrzebnych danych i oddaniu serii
- wypryski zaznaczone przez wystrzelong serie. Na ich podstawie szkolony,
wykorzystujac ramke celownika rakursowego, okreslatby odchylenia i obliczat
nowe nastawy.

Firma Lockheed Martin oferuje symulator dla strzelan typowo morskich,
stuzacy do wyrabiania i doskonalenia u obsad okretowych stanowisk artyleryj-
skich umiejetnosci w zakresie identyfikacji, przechwytywania, $ledzenia i zwal-
czania celéw brzegowych, nawodnych i powietrznych. System zaprojektowany
zostat dla sredniokalibrowych armat matego zasiegu. Daje mozliwos¢é dowol-
nego wyboru sposrod dostepnych 40 réznych celéw oraz warunkdéw bedagcych
ttlem zobrazowanej sytuacji. Przy pomocy kolorowych monitoréw o wysokiej
rozdzielczosci przedstawiana jest szkolonym sytuacja taktyczna, ktdrej realizm
wzrasta dzieki zastosowaniu generatoréw dzwiekéw i wstrzgséw towarzyszg-
cych strzelaniu. Po oddaniu serii wystrzatéw celowniczy ma mozliwosé Sledze-
nia trajektorii pociskdw. W skiad symulatora wchodzi wysoce doktadny sys-
tem stabilizacji inercyjnej oraz zwarty w budowie system obserwacji wzrokowej
dopasowany do celownikdéw armat. W zwigzku z mozliwoscig uzycia symula-
tora, zaréwno jako urzadzenia stacjonarnego na ladzie, jak i bezposrednio na
okrecie, zapewniono mu wodoodporno$¢ zabezpieczajacg przed zniszczeniami
spowodowanymi zalewaniem wodg deszczowg i morskg. Osoba kontrolujgca
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przebieg treningu ze stanowiska instruktora ma mozliwo$¢ podgladu obrazu
widzianego przez szkolonych oraz ich czynnosci, a takze ich zapamietywania
i odtwarzania. Moze takze, w zaleznosci od potrzeb, modelowa¢ scenariusz
treningu. Wszystko odbywa sie w oparciu o komputery PC pracujace w $ro-
dowisku Windows.

4. Zasady korzystania z trenazerow w procesie szkolenia
artylerzystow morskich

Kierowanie ogniem armat okretowych $redniego kalibru, zwtaszcza w przy-
padku rezerwowych sposob6w strzelania, jest procesem ziozonym. Zaréwno
w czasie wojny jak i pokoju, skuteczne i bezpieczne uzycie armaty Ak-176
z wykorzystaniem Automatu Wiezowego (AW) KONDENSOR wymaga od
dowddcy wiezy duzego zasobu wiadomosci teoretycznych oraz podtrzymania
na wysokim poziomie umiejetnosci praktycznych. W warunkach ograniczen fi-
nansowych na eksploatacje sprzetu bojowego coraz wiekszg znaczenie maja
mozliwosci symulacyjno-treningowe udostepniane przez wspoétczesng technike
obliczeniowa.

Wychodzac naprzeciw zapotrzebowaniom, trenazer artyleryjski zbudowany
na bazie mikrokomputera powinien oferowac¢ opcje treningowe, takie jak:

= trening kierowania ogniem w czasie strzelania sposobem zasadniczym;

= trening kierowania ogniem w czasie strzelania do celu powietrznego spo-
sobem rezerwowym (z wykorzystaniem rejestracji czasu pracy - RCP)
i w czasie strzelania do celu nawodnego (z wykorzystaniem ramki celow-
niczej);

= trening prowadzenia wstrzeliwania i razenia celu nawodnego ogniem sku-
tecznym przy strzelaniu sposobem miejscowym.

Kazda z opcji prowadzi¢ powinna automatyczng archiwizacje wynikéw trenin-
gu w postaci plikéw tekstowych. Ze wzgledéw praktycznych w jednym katalo-
gu powinno sie przechowywaé wyniki uzyskane z treningéw przeprowadzonych
w danym miesigcu. Pliki te rozrézniane sg poprzez dzienn miesigca oraz godzi-
ne i minute zapisu. Mozliwo$¢ wprowadzenia sugerowanego zestawu danych
z klawiatury pozwala zblizy¢ przebieg treningu wstrzeliwania i razenia celu
do rzeczywistych warunkéw wykonywania ogniowych zadan artyleryjskich na
morzu.
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4.1. Trening wstrzeliwania sposobem ,wg znakéw upadkow”

Omawiana opcja systemu jest symulacjg przebiegu wstrzeliwania i raze-
nia ogniem skutecznym celu nawodnego podczas strzelania z armaty Ak-176
sposobem miejscowym.

W czasie treningdéw wstrzeliwania i razenia celu zaleca sie wprowadzenie
danych (obliczonych nastaw) z klawiatury, co w maksymalnym stopniu przy-
bliza trening do rzeczywistych warunkéw wspomagania strzelania. W czasie
treningu program pokazuje i uczy, w jaki spos6b realizowane jest wstrzeli-
wanie do celu nawodnego w oparciu o wyliczone nastawy oraz obserwowane
uchylenia Sredniego punktu upadku serii w stosunku do celu. Wartosci uchy-
len w kierunku i w odlegtosci generowane sg losowo i wizualizowane w postaci
wypryskéw widocznych na ekranie razem z sylwetkg celu z zachowaniem giebi
ostrosci. Punktem wyjscia do ich obliczenia sg wartosci catkowitego rozrzutu,
tj. btedéw wstrzeliwania lub razenia odpowiadajgcych odlegtosci strzelania.
Podobnie jak w warunkach rzeczywistych, wizualna informacja o uchyleniach
jest dostepna (widoczna na ekranie) tylko raz, przez czas ograniczony do Kkilku
sekund. Szkolony musi w tym czasie okresli¢ uchylenia i podjgé¢ decyzje o wpro-
wadzeniu korekt. Musi zapamieta¢ (lub zapisa¢ na kartce) wartosci uchylen,
by pézniej wprowadzi¢ je ze zmienionym na przeciwny znakiem jako korekty

W czasie treningu wstrzeliwania, w zaleznosci od wartosci btedéw towa-
rzyszacych strzelaniu, program moze ukaza¢ szkolonemu nastepujace komu-
nikaty:

1. Upadki niewidoczne (gdy boczne przesuniecie $rodka grupowania poci-
skow wzgledem $rodka pola widzenia przekracza potowe szerokosci tego
pola i 4 wartosci petnej elipsy rozrzutu okretowego dla danej odlegtosci
strzelania).

2. Okreslono warto$¢ uchylenia w kierunku i znak upadkéw w odlegtosci.

Widoczne uchylenie w kierunku Uso — mmtys (,,+” w prawo, w lewo).
Okreslono znak upadkéw (,,-” kroétkie, ,,+” dtugie).

3. Nakrycie celu.

Jezeli wygenerowane losowo wartosci uchylen w kierunku znajdujg sie poza
polem widzenia celownika obejmujacego +13° (dla powigkszenia x3) wyswie-
tlony zostanie komunikat o braku widocznych upadkéw. W takiej sytuacji szko-
lony powinien sprowadzi¢ sredni punkt upadkéw pociskéw na linie wizowania
celu poprzez korekte réwng co najmniej potowie pola widzenia. Poniewaz ko-
rekta wymaga okreslenia kierunku jej wprowadzania (zawsze przeciwnego do
uchylenia), komunikat zawiera¢ musi takze kierunek uchylenia.
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W drugim przypadku szkolony otrzymuje doktadne dane o uchyleniu w kie-
runku, co pozwala na sprowadzenie Sredniego punktu upadkdéw pociskéw na
linie wizowania celu. Na podstawie informacji o znaku upadkéw prowadzi sie
wstrzeliwanie zgodnie z obowigzujgcymi zasadami przedstawionymi w punk-
cie 2, az do momentu uzyskania nakrycia celu.

Uzyskanie komunikatu o nakryciu celu oznacza uzyskanie uchylen poci-
skow, ktérych wartosci zaréwno w kierunku jak i w odlegtosci nie przekraczaja
uchylenia normalnego. W praktyce oznacza to szanse do przejscia na razenie
celu ogniem skutecznym. W nastawach kolejnych serii korekt nie wprowadza
sie (jezeli nie ma potrzeby), natomiast pamietac nalezy o koniecznosci uaktual-
niania odlegtosci do celu poprzez uwzglednienie zmiany dystansu w przerwach
pomiedzy seriami (OWZO). Sugerowana odlegto$¢ uwzgledniajgca OWZO po-
dawana jest w okienku wprowadzania danych o celu. Konsekwencjg zanie-
chania powyzszego jest wygenerowanie komunikatu o wystgpieniu uchylenia
w odlegtosci. Wigze sie to z koniecznosScig przerwania razenia celu ogniem
skutecznym i oddania co najmniej jednej serii wstrzeliwujacej.

Po zakonczeniu treningu dla umozliwienia analizy popetnionych btedéw na
ekran sg wprowadzane uchylenia pociskdw oraz wprowadzane przez szkolone-
go korekty. Celem treningu jest takze ¢wiczenie pamieci: pomytka w wielkosci
lub znaku uchylenia wydtuzy wstrzeliwanie (zwigkszy liczbe serii wstrzeliwu-
jacych), moze réowniez spowodowaé powiekszenie poczgtkowych wartosci uchy-
len generowanych przez komputer. Ilos¢ oddanych serii wstrzeliwujgcych przy
uwzglednieniu warunkéw pomiaru uchylen jest wyznacznikiem do obiektywnej
oceny szkolonego. Wyniki treningu, podobnie jak przy obliczaniu nastaw, sg
zapisywane w postaci pliku tekstowego, stanowiac dokumentacje umozliwia-
jaca ocene kazdego pojedynczego treningu oraz postepéw szkolonych.

Sformutowane wymagania taktyczno-techniczne i proponowane sposoby
wykorzystania trenazeréw zbudowanych na bazie techniki mikroprocesorowej
odpowiadajg, jak sie wydaje, aktualnym potrzebom wynikajgcym z zadan
artylerii okretowej na obecnym etapie rozwoju. Ubocznym skutkiem wpro-
wadzenia uzbrojenia artyleryjskiego produkcji zachodniej, przystosowanego
do wspolpracy z Systemami Zarzadzania Walka, ktére funkcjonujg na ba-
zie Zautomatyzowanych Systeméw Dowodzenia (ZaSyD), bedzie udostepnienie
wbudowanych trenazeréw i podsysteméw treningowych dla kazdego z elemen-
téw uzbrojenia. Tym niemniej, proponowane rozwigzania moga by¢ przydatne
w przypadku eksploatowanego rownolegle uzbrojenia artyleryjskiego i syste-
mow Kierowania ogniem produkcji rosyjskiej. Ponadto na uzbrojeniu okretow
0 mniejszej wartosci bojowej sg i pozostang armaty matego kalibru z prosty-
mi urzadzeniami celowniczymi. Szkolenie celowniczych jest obecnie powaznym
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problemem z uwagi na skrécony okres stuzby wojskowej. W tej sytuacji pro-
ponowane rozwigzania mogg by¢ przydatne do podnoszenia poziomu wyszko-
lenia artylerzystow jednostek ptywajgcych MW. Stanowi¢ moze takze istotny
element obudowy audiowizualnej zaje¢ dydaktycznych realizowanych w o$rod-
kach szkoleniowych MW (CSMW w Ustce oraz AMW w Gdyni) wzbogacajgcy
i uatrakcyjniajacy przekazywanie tresci ksztatcenia.

Wyniki pracy, mimo szeregu niedociggnie¢ wynikajacych zaréwno z braku
niezbednego doswiadczenia w zakresie praktycznego uzycia artylerii okreto-
wej, jak i z ograniczonego zasobu wiedzy z dziedziny informatyki, stanowic
moga punkt wyjscia do prac nad podsystemami treningowymi. Dotozono szcze-
gélnych staran, aby odpowiadaty one potrzebom szkoleniowym wynikajgcym
z aktualnego poziomu rozwoju uzbrojenia artyleryjskiego okretow MW.

Zasadniczg przyczyng siegania po metody symulacji komputerowej w pro-
cesie szkolenia przysztych uzytkownikéw jest, jak sie wydaje, rosnaca ztozo-
nos$¢ systeméw uzbrojenia i sprzetu technicznego, a co z tym zwigzane - tak-
ze koszty jego zakupu i szeroko rozumianej eksploatacji. Powoduje to, ze im
bardziej ztozony i zautomatyzowany jest sprzet i wojskowa technika morska,
tym wieksze wymagania stawiane sa przed jego uzytkownikami. Dotyczy to
wiadomosci teoretycznych, lecz przede wszystkim umiejetnosci praktycznych,
a nawet okreslonych nawykoéw zapewniajgcych automatyzm dziatania w sy-
tuacjach nietypowych i ekstremalnych. Dla ich wypracowania konieczne jest
nie tylko uswiadomienia sobie mozliwosci i ograniczern zwigzanych z uzyciem
uzbrojenia, lecz takze ,po staremu” wielokrotnego powtarzania ztozonych pro-
cedur obstugowych. Istotne ograniczenie wnoszg tu koszty eksploatacji, ktére
powoduja, ze wykorzystanie sprzetu bojowego przestaje by¢ opcja dopuszczal-
ng z ekonomicznego punktu widzenia.

5. Podsumowanie

Przedstawione w niniejszym referacie trenazery, zwiaszcza te z rozwigza-
niami sprzed kilkunastu lub nawet kilkudziesieciu lat, przemawiajg za szerokim
wykorzystaniem mikrokomputeréw do budowy tego typu urzadzen. Potwier-
dzajg to nowoczesne symulatory konstruowane nie tylko na potrzeby marynar-
ki wojennej, ale takze lotnictwa, wojsk pancernych, wojsk obrony powietrznej
i innych formacji. Z punktu widzenia MW RP celowe jest rozwijanie trenaze-
row na bazie mikrokomputeréw, nawet pomimo zmian zachodzgcych w uzbro-
jeniu okretéw. Zmiany te zwigzane sg z cztonkostwem Polski w Pakcie Pdtnoc-
noatlantyckim. Wprowadzane do linii okrety wyposazone bedg w uzbrojenie od
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dawna stosowane w NATO, a w ramach unifikacji ze standardami NATO no-
we okrety beda, opuszczaé stocznie juz odpowiednio uzbrojone. Reszte okretow
czeka wymiana uzbrojenia, jednak proces ten bedzie odktadany w czasie. Praw-
dopodobnie decydujgcym czynnikiem jest tu problem finansowy, choé¢ z drugiej
strony mozliwosci uzbrojenia obecnie znajdujgcego sie na wyposazeniu okre-
téw sg adekwatne do stawianych jemu zadan, stad szybka jego wymiana nie
jest sprawa priorytetowa.

Zdaniem ekspertéw uzbrojenia okretowego, systemy treningowe strzelanh
nawodnych bedg rozwijaé¢ sie w dwoch zasadniczych kierunkach. Pierwszy obej-
muje symulacje strzelania sposobem zasadniczym, tj. z radiolokacyjnym wizo-
waniem celu. Drugi zwigzany jest z wykorzystaniem rezerwowych optycznych
lub optoelektronicznych kanatéw wizualizowania celu. W przypadku strzelan
do celéw powietrznych szczeg6lnie trudnym problemem jest wizualizacja syl-
wetki celu w polu widzenia przyrzagdoéw celowniczych z doktadnoscig wyma-
gang dla okres$lenia danych do strzelania oraz tras wystrzelonych pociskdw
w tréjwymiarze dla okreslenia uchylen i korygowania ognia. W ciggu kilku-
nastu ostatnich lat jest zauwazalny znaczny postep i zmiany w podejsciu do
procesu szkolenia wojsk, uwidaczniajgcy sie przede wszystkim powszechnym
stosowaniem réznego rodzaju symulatoréw pola walki oraz trenazeréw uzbro-
jenia. Przyczyn tego zjawiska jest wiele, a sposrod nich mozna wyrdézni¢ przy-
czyny:

= ekonomiczne, tj. zmniejszenie zuzycia paliwa, amunicji oraz samego
sprzetu uzbrojenia;

= ekologiczne;

= dydaktyczno-organizacyjne.

Uzawodowienie armii jest zwigzane miedzy innymi z potrzebg ,posiada-
nia” i zatrudniania zotnierzy zdolnych do wykorzystania nowoczesnego i bar-
dzo drogiego uzbrojenia. Szkolenie na symulatorach i w oparciu o trenazery
umozliwia stworzenie realnych sytuacji zblizonych do tych, z jakimi zotnierze
mogg sie spotka¢ na rzeczywistym polu walki. Istotne réwniez jest, ze w do-
bie powszechnej komputeryzacji spoteczenstw, urzadzenia szkolno-treningowe
w postaci symulatoréw i trenazeréw pozwalajg na szybsze i niemalze instynk-
towne opanowanie przez szkolonych zotnierzy obstugi sprzetu oraz wyrabiajg
nawyki niezbedne w czasie warunkoéw bojowych.

Trenazery i symulatory uzbrojenia okretowego sg przewidziane do szko-
lenia indywidualnego i zespotowego marynarzy. Funkcjonalnos$¢ trenazerdw
szkoleniowych powinna umozliwi¢ nabywanie przez obsady dziatéw okreto-
wych praktycznych umiejetnosci obstugi tych zestawdw.
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Computerized simulation of training of a naval gun system

Abstract

The aim of this paper is to present the training devices which are used at Polish

Naval Academy in Gdynia. The author introduces the opinion that computer simula-
tions are essential for effective training and use of naval gun systems in all missions
at the Naval University in Gdynia. The presented examples are taken from pictures
obtained from a computerized simulation pattern.
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W pracy zawarto wyniki badan oraz otrzymany na ich podstawie model
numeryczny zespotu napedowego. Przedstawiono stanowisko badawcze
elektrycznego troéjfazowego silnika pradu statego i baterii zasilajgcych
litowo fosforanowych. Pokrdétce opisano metodyke badan oraz przedsta-
wiono uzyskane wyniki. Nastepnie przedstawiono procedure tworzenia
modelu parametrycznego silnika i baterii w oparciu o uzyskane na pod-
stawie badan wyniki. W dalszej czesci pracy przedstawiono wyniki ob-
liczen numerycznych silnika oraz ich weryfikacje w oparciu o wyniki te-
stow stanowiskowych. Proponowany model pozwala na wyznaczenie osig-
gow silnika - mocy, predkosci obrotowej, zuzycia energii w funkcji para-
metréw zasilania, nastaw na sterowniku silnika oraz obcigzenia silnika.
Pozwala takze na okreslenie czasu pracy baterii zasilajagcych o okreslo-
nej pojemnosci w zaleznosSci od zapotrzebowania energetycznego silnika.
W czesci koncowej pracy przedstawiono wnioski oraz propozycje dalszych
prac w celu doskonalenia opracowanego modelu zespotu napedowego.

1. Wstep

Mate bezzatogowe aparaty latajgce (BAL) sg coraz powszechniej wykorzy-
stywane do spetniania r6znego rodzaju zadan, zaréwno w obszarze zastosowar
cywilnych, jak tez wojskowych. W zaleznosci od tego stawiane sg przed nimi
okreslone wymagania, o ktérych spetnieniu w zasadniczym stopniu decyduje
takze zastosowany zesp6t napedowy.

W wiegkszosci matych BAL spetnienie stawianych przed nimi wymagan za-
pewnione jest przez zastosowanie silnika ttokowego badz silnika elektrycznego
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wspotpracujacych ze Smigtem wraz z odpowiednim ukladem sterowania i za-
silania [3-5] (por. rys. 1).

UKLAD
STEROWANIA
I ZASEANIA

SILNIK
ELEKTRYCZNY

Rys. 1. Zespd&t napedowy matego BAL [1]

W ostatnich latach coraz powszechniejsze staje sie wykorzystanie silnika
elektrycznego do napedu BAL [1], [5]. Jest to zwigzane z istotnym rozwojem
konstrukcji tych silnikéw, wigzgcym sie z poprawa osiaggéw i obnizeniem ich
masy. Istotng przewage silnika elektrycznego nad spalinowym mozna zauwa-
zy¢ w dziedzinie ekologii. Naped elektryczny jest duzo cichszy i przy tym nie
emituje szkodliwych zanieczyszczen powietrza zwigzkami powstajacymi w pro-
cesie spalania.

Pojawienie sie¢ w ostatnich latach elektrycznych silnikéw bezszczotkowych
pradu statego do zastosowan w matym lotnictwie, cechujacych sie znacznie
korzystniejszymi osiggami niz klasyczne elektryczne silniki jednofazowe, spo-
wodowato rozwdj prac nad wykorzystaniem silnika elektrycznego do napedu
BAL.

Drugim istotnym aspektem jest dynamiczny rozwo6j zrddet energii elek-
trycznej i urzadzen przeznaczonych do jej akumulacji, ktéry nastapit w okresie
ostatnich 20. lat. Szeroki zakres zastosowan tego typu zrédet energii, poczaw-
szy od rynku elektroniki uzytkowej (zwlaszcza urzadzen przenosnych), az po
elektryczne zespoty napedowe pojazddw, stanowi silny bodziec do prowadzenia
badan majacych na celu udoskonalanie istniejgcych i opracowywanie nowych
typow ogniw.

Gtéwne kierunki rozwoju ogniw elektrochemicznych zwigzane sg z poprawag
parametréw uzytkowych tych urzadzen, zwilaszcza sprawnosci procesow tado-
wania i roztadowywania, obcigzalnosci (dopuszczalnych wartosci pradu tado-
wania i roztadowania), zdolnosci akumulacji (zwiekszanie energii wlasciwej,
zwigzanej takze z masa i wymiarami urzadzen). Zmiana wiasciwosci ogniw
elektrochemicznych na przestrzeni ostatnich lat zostata przedstawiona w ta-
beli 1
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Tabela 1. Rozwéj ogniw elektrochemicznych [7]

Niklowo- Niklowo- Kwaso- Litowo- Litowo- Litowo-

-kad- -wodor-  -wo-oto- -jonowo- -jonowo- -jonowo-

mowe kowe wiowe -kobalt. -magnez. -fosforan.
Energia
wiasciwa 45-r-80 604 120 304-50 1504 190 1004 135 904 120
[Wh/kg]
VOVEV(\),;Z::M 1004200 200-r300 < 100 1004130 254 75 254 50

6V pik 6V pik 12V pik  na cele na cele na cele
[mf2]
Cykle zycia > 1000
(do 80% poj. 1500 300 -r- 500 200 4 300 3004 500 > 500 (wart.
poczatk.) lab.)
Czas
tadowania 1 2-"N4 84 16 15 4-3 <1 <1
[godz]
Samoroztad.
na miesiac 20% 30% 5% < 10%
(temp. pok.)
Nominalne
napiecie 1,25 1,25 2 3,6 3,6 3,3
z celi [V]
Prad
roztad. [C] 20/1 5/0,5 5/0,2 < 31 > 30/10
max/opt.
Temperatura 40-760 20460
pracy [°C]
Oddziaty- Silnie Rela- Toksycz- Zawiera Niskotoksyczne
wanie na tok- tywnie ne i metale
Srodowisko syczne i mniej szkod- ciezkie

szkod-  tok- liwe dla

liwe dla syczne, Srodo-

Srodo- pod- wiska

wiska legaja

recyklin-
gowi

W uzyciu
komercyjnym 1950 1990 1970 1991 1996 2006

od roku
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W Katedrze Samolotéw i Silnikéw Lotniczych Politechniki Rzeszowskiej od
pewnego czasu trwajg prace nad matymi aparatami BAL, w ramach ktorych
prowadzone sg badania napedu elektrycznego w celu opracowania metody-
ki jego doboru w zaleznosci od wymagan stawianych przed projektowanymi
aparatami latajacymi.

2. Obiekt badan i stanowisko badawcze

2.1. Charakterystyka gtdwnych elementéw zespotu napedowego

Do badan wybrano silnik AX1 Gold 5345/18 OUTRUNNER Motor
pokazany na rys. 2. Jego parametry techniczne podawane przez producenta
przedstawiono w tabeli 2. Jest to jedna z mocniejszych jednostek dostepnych
na rynku silnikébw do matych aparatéw latajacych produkowana przez firme
AXI-Model Motors. Przyblizone obliczenia pozwolity okresli¢c moc uzytecznag
silnika na 2,2 kW przy predkosci obrotowej ok. 6800 obr./min, a maksymalng
moc krotkotrwatg na ok. 2,5 kW.

Rys. 2. Silnik tréjfazowy pradu statego AX1 GOLD 5345/18 [§]

Do zasilania silnika przewidziano pakiet ogniw litowo-fosforanowych firmy
A123Systems; przedstawiono go na rys. 3. Parametry badanego akumulatora
byty nastepujace:

< liczba ogniw: 12

= potaczenie: szeregowe

e pojemnos$¢ nominalna: 2300 mAh

= napiecie nominalne pakietu: 39,6 V

< maksymalne napiecie rozwarcia: 43,8V

= napiecie odciecia (napiecie konca roztadowania): 33,6 V

= masa pakietu (wraz z przewodami): 977g



M odelowanie charakterystyk elektrycznych zespo4déw... 87

Tabela 2. Specfikacja techniczna silnika AX1 GOLD 5345/18 [g]

Liczba ogniw zasilajacych 8-=-12 LiPol
Kv 171 RPM/V
Max. sprawnosc 94 %
Prad przy maksymalnej sprawnosci 25 -i- 63 A
Prad max., dopuszczalny czas 75/30 Als
Prad bez obcigzenia 16 A
Op6r wewnetrzny 42 mQ
Srednica 63 mm
Dtugosc 79 mm
Srednica watu wyjsciowego 8 mm
Masa silnika z kablami 895 g

Rys. 3. Pakiet dwunastu ogniw LiFeP04

Ogniwa litowo-fosforanowe zostaty wybrane do badan ze wzgledu na szereg

zalet w pordwnaniu z pozostatymi typami ogniw na bazie litu. Gtéwne z nich

to:

= bardzo stabilna praca (brak ryzyka zaptonu lub eksplozji, w przeciwien-
stwie do ogniw z katodg na bazie kobaltu);

= mozliwo$¢ pracy pod duzymi obcigzeniami (bardzo duze wartosci pradu
tadowania i roztadowywania);

= brak toksycznych substancji (katody nie zawierajg kobaltu);
= szeroki zakres temperatury pracy;

« stosunkowo niewielkie zmiany napiecia w szerokim zakresie czasu pracy
akumulatora.
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2.2. Stanowisko badawcze i metodyka badan silnika i akumulatoréw

Testy badawcze zespotu napedowego oraz baterii wykonano na hamulcu
MLX-10/18000 wyposazonym w uktad sterowania i rejestracji parametrow.
Badania silnika i akumulatoréw prowadzone byty osobno. Stanowisko badaw-
cze zostato przedstawione na rys. 4.

Rys. 4. Schemat (z lewej) i zdjecie (z prawej) stanowiska do badan silnika; 1 - silnik
bezszczotkowy, 2 - sterownik silnika, 3 - regulator, 4 - hamulec, 5- akumulator

Badany silnik wspdtpracowat z ukltadem sterujgcym skladajacym sie z re-
gulatora JetiBox oraz sterownika Spin 200 Opto. Silnik i sterownik zasilane
byty z pakietu trzech akumulatoréow kwasowo-otowiowych (typu samochodo-
wego) potgczonych szeregowo. Pojemnos¢ pakietu wynosita ok. 55 Ah, zas no-
minalne napiecie ok. 37,8 V. Silnik obcigzany byt statym momentem genero-
wanym przez hamulec, zmiana predkosci obrotowej silnika realizowana byta
poprzez zmiane czasu wypetnienia impulsu pradowego na regulatorze. Dla za-
danych nastaw (momentu obcigzajgcego i ustawienia regulatora) mierzone by-
ty parametry zasilania (napiecie pakietu akumulatoréw i prad pobierany przez
sterownik silnika) oraz predkos¢ obrotowa na wale silnika.

Wykorzystanie pakietu akumulatoréw samochodowych do zasilania silnika
pradem elektrycznym uzasadnione jest ich stosunkowo duzg pojemnoscig elek-
tryczng, co pozwala na nieprzerwang prace silnika w czasie umozliwiajacym
dokonanie niezbednych pomiaréw, przy niewielkim spadku napiecia zasilania.
Badane akumulatory litowo-fosforanowe, ze wzgledu na niewielkg pojemnos¢,
stanowityby niewystarczajace do badan silnika zrodto zasilania.

Badania baterii prowadzone byly na hamulcu opisanym powyzej. Obcia-
zenie dla pakietu ogniw litowo-fosforanowych stanowit silnik bezszczotkowy.
W efekcie uzyskano krzywe zmian napiecia akumulatora w funkcji czasu. Ba-
danie akumulatora przebiegato nastepujaco: silnik elektryczny (1) obcigzany
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byt statym momentem generowanym prez hamulec (4). Stata predkosé obro-
towa silnika utrzymywana byta za pomocg regulatora (3) i sterownika (2),
ktory pobierat prad bezposrednio z akumulatora (5). Prad roztadowania mie-
rzony byt przy pomocy amperomierza, za$ wartosci napiecia poprzez balanser
(urzgdzenie stuzace do wyréwnywania napiecia poszczeg6lnych ogniw). Wyniki
pomiardw przekazywane byty do komputera rejestrujacego krzywe roztadowa-
nia.

W celu uzyskania krzywych roztadowania przy obcigzeniu statg mocg wa-
runek utrzymywania statego momentu i predkosci obrotowej silnika jest ko-
nieczny (nie wystarczy zapewnienie statej wartosci iloczynu tych dwéch wiel-
kosci), ze wzgledu na zmiany sprawnosci takiego silnika przy zmianie predko-
Sci obrotowej, co skutkowatoby zmiang mocy pobieranej przez silnik, pomimo
utrzymywania jego statej mocy wyjsciowej. Pominieto natomiast wptyw tem-
peratury silnika na zmiane jego sprawnosci jako niewielki przy krétkich czasach
pracy silnika.

3. Modelowanie badanych podzespotéw zespotu napedowego BAL

Modele silnika i akumulatora zbudowane zostaty w oparciu o rzeczywiste
charakterystyki uzyskane podczas badan eksperymentalnych tych urzadzen.
W wyniku tego uzyskano wyniki, ktére przyblizono réwnaniami analitycznymi
modelujacymi charakterystyki pracy tych urzadzen. Pozwolito to opracowac
narzedzie, ktore pozwala okresla¢ parametry dziatania elektrycznego zespotu
napedowego dla zatozonych stanéw pracy.

3.1. Model silnika

Model silnika zostat zbudowany w oparciu o wyniki badan stoiskowych
silnika. Wykonane zostato kilka serii pomiaréw charakterystyk silnika przy
réznych nastawach czasu wypetnienia impulsu T na regulatorze silnika oraz
réznych obcigzeniach silnika realizowanych na hamulcu. Wyniki badan sto-
iskowych szczegbétowo zostaty przedstawione w pracy [2].

Na podstawie analizy otrzymanych wynikéw wyselekcjonowano te zalez-
nosci, na podstawie ktérych zostat zbudowany model silnika elektrycznego.
Pierwszg grupe zaleznosci stanowity charakterystyka poboru pradu przez ze-
spot napedowy w zaleznosci od nastaw regulatora i momentu obcigzajgcego
silnik oraz charakterystyka predkosci obrotowej od natezenia pradu pobie-
ranego przez silnik i momentu obcigzajacego, ktére przedstawiono na rys. 5.
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Otrzymane wyniki pozwalajg przedstawi¢ prezentowane relacje zaleznosciami
liniowymi, ktére mozna wyrazi¢ nastepujgco:

I = A\T + Bi n= Azl + B2
gdzie:
| - natezenie pradu zasilajgcego silnik [A],
- czas wypetnienia impulsu sterujgcego [ms,]
n - predkos¢ obrotowa silnika [obr/min],
Ai, Bi - parametry rownania zalezne od wartosci momentu obcigza-
jacego silnik.
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= 35 i 4000
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Z 10 o. 1000
5
0
1 12 14 16 18 > o 10 20 30 40 50
czas wypetnienia [msj natezenie pradu (Aj
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Rys. 5. Zaleznoé¢ natezenia pradu zasilajacego silnik od czasu wypetnienia impulsu
sterujgcego silnikiem i predkosci obrotowej od natezenia pradu dla réznych wartosci
momentu obcigzajacego silnik

Kolejne réwnanie modelujgce prace silnika zostato wygenerowane na pod-
stawie zaleznosci sprawnosci silnika elektrycznego od czasu wypetnienia im-
pulsu. Sprawnos¢ silnika definiowang jako:

R

>Yi
U_{asﬂias
gdzie:
Pwyj - moc wyjsciowa silnika,
Uzas ~ hapiecie zasilania zespotu napedowego,
Izas - naprezenie pradu zasilajgcego zesp6t napedowy,

opisano wielomianem trzeciego stopnia w zaleznosci od czasu wypetnienia im-
pulsu T. Pominieto przy tym wptyw momentu obcigzajgcego silnik na badang
zaleznos$¢ ze wzgledu na nieznaczny i zarazem trudny do ustalenia wptyw tego
parametru na badang relacje.
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Zaleznos$¢ sprawnosci silnika od czasu wypetnienia impulsu wyznaczong na
podstawie badan stanowiskowych oraz symulacji komputerowej przedstawiono
na rys. 6.

Rys. 6. Zalezno$¢ sprawnosci silnika elektrycznego od czasu wypetnienia impulsu;

punktami przedstawiono zalezno$¢ z badan stanowiskowych dla réznych wartosci

momentu obcigzajacego M, linig ciggla - zaleznos¢ wygenerowang na podstawie
symulacji komputerowej

Opracowany model silnika pozwala wyznaczy¢ charakterystyki silnika elek-
trycznego w zaleznosci od nastaw czasu wypetnienia na regulatorze silnika
elektrycznego oraz warto$ci momentu obcigzajgcego silnik. Uwzgledniono przy
tym, ze napiecie baterii zasilajgcych odpowiada wartosci nominalnej pracy
ogniwa sktadajgcego sie z 12 LiPoli, tj. ok. 38V oraz ze napiecie nie ulega
zmianie w czasie pracy. Wyniki badan pokazaty, ze wartosci napiecia pradu
zasilajgcego silnik ulegaty zmianie zaréwno pod wptywem wartosci mocy ob-
cigzajgcej baterie, jak i czasu jej obcigzenia. Jednakze ze wzgledu na brak
mozliwosci okreslenia wptywu zmiany napiecia na charakterystyki silnika po-
minieto wptyw tego parametru w opracowywanym modelu.

W przysztosci przewiduje si¢ wyposazenie stanowiska badawczego w trans-
formator wysokiej mocy, ktéry umozliwi takze wykonanie badan wptywu zmia-
ny napiecia zasilajgcego na osiggi silnika.

3.2. Model akumulatora

Model badanego akumulatora litowo-fosforanowego-zelazowego (LiFeP04)
zostat oparty na réwnowaznym obwodzie elektrycznym [9]. Praktyczna reali-
zacja modelu zostata wykonana w srodowisku Matlab-Simulink. Wielkosciami
wejsciowymi sg: moc obcigzenia, poczatkowy stan natadowania akumulatora,
nominalna pojemno$¢ akumulatora i maksymalne napiecie rozwarcia pakietu
oghiw tworzacych akumulator. Na wyjsciu z modelu generowane sa przebiegi
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pradu, napiecia i stanu natadowania w czasie oraz wyznaczana jest pojemnos¢,
jaka wykorzystana zostata w procesie roztadowania.

Ogo6lna zaleznos¢ okreslajgca zmiane napiecia w czasie wynika z przyjetego
modelu bazujgcego na zastepczym obwodzie elektrycznym i ma postac opisang
wzorem:

uit) = Uoc{. Ri((- mm t, mee)
gdzie:
Uoc ~ napiecie rozwarcia akumulatora,
| - prad obcigzenia akumulatora,
Ri - rezystancja wewnetrzna pakietu ogniw,
t - czas roztadowywania.

Opracowany model baterii wykorzystuje powyzsza zaleznos$¢, przy czym
poszczegl6lne cztony réwnania sg funkcjami uwiktanymi czasu. Na podstawie
wyliczonego napiecia i znanej mocy obcigzajgcej akumulator, wyznaczany jest
prad roztadowania. Obliczone wartosci napiecia i prgdu wprowadzane sg ha-
stepnie do modelu jako sprzezenie zwrotne i pozwalajg na wyznaczenie stanu
natadowania i pozostatych parametrow akumulatora w kolejnych krokach sy-
mulacji, odpowiadajgcych przyjetej jednostce czasu symulacji.

Opisany model umozliwia wyznaczenie krzywych roztadowania dla réznych
poczatkowych standéw natadowania i roznych mocy obcigzenia. Przyktadowe
poréwnanie krzywych symulacyjnych z eksperymentalnymi zostato przedsta-
wione na rys. 7. Prezentowane wyniki badan symulacyjnych wykazuja zadawa-
lajacg zgodnos$¢ z badaniami eksperymentalnymi.

3.3. M odelowanie pracy zespotu napedowego

Modele charakterystyk pracy silnika i roztadowania baterii zostaty wyko-
rzystane do opracowania modelu zespotu napedowego sktadajgcego sie z bezsz-
czotkowego silnika AX1 Gold 5345 i dwunastu ogniw LiFeP04. Model zespotu
napedowego zostat uzupetniony charakterystyka sSmigta, ktéra przyjeto w po-
staci zaleznosci momentu obcigzajgcego silnik zmieniajacego sie z kwadratem
predkosci obrotowej. Przyktadowag charakterystyke zaleznosci momentu gene-
rowanego przez silnik od predkosci obrotowej dla réznych nastaw czasu wy-
petnienia impulsu na regulatorze T uzupelniong charakterystyka obcigzenia
od Smigta przedstawiono na rys. 8. Przedstawiona charakterystyka pozwala
wskazac¢ punkty wspotpracy silnika ze Smigtem. Nastepnie na podstawie mo-
delu silnika okres$lane sg wartosci poboru pradu z baterii zasilajgcej. Wyko-
rzystujac opracowany model baterii, w kolejnym etapie okresla sie stopien jej
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Rys. 7. Poréwnanie eksperymentalnych i modelowych krzywych roztadowywania
baterii

Rys. 8. Charakterystyka silnika elektrycznego z naniesiong charakterystyka smigta

Rys. 9. Charakterystyka roztadowania baterii statym pradem obcigzajgcym
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roztadowania oraz czas, po ktérym napiecie w baterii spada ponizej progu
odciecia. Charakterystyke roztadowywania baterii przy statym poborze pradu
przedstawiono na rys. 9.

Przyktadowe wyniki symulacji roztadowania baterii dla dwéch stanéw ob-
cigzenia silnika przedstawiono na rys. 10. Obrazuje on sytuacje pracy zespotu
napedowego, gdy w poczatkowej fazie pracy zapotrzebowanie na moc wynosito
800W, a po uptywie 100s moc obcigzajgca silnik zmniejszyta sie do 500 W.
Wyniki symulacji pokazujg zmiane stanu natadowania baterii SoC, natezenia
pradu pobieranego przez silnik | oraz napiecia zasilania na baterii. Wyniki
symulacji wskazuja, ze przy przyjetym modelu obcigzenia zespdét napedowy
bedzie pracowat ok. 480s. W symulacji uwzgledniono ogniwa o pojemnosci
2300 mAh.

Rys. 10. Model roztadowania baterii wspd&tpracujacej z silnikiem elektrycznym,
ktory przez poczatkowe 100s wytwarza moc 800W, a nastepnie 500W,
SoC - stopien natadowania baterii, | - natezenie pradu pobieranego z baterii,
U - napiecie na baterii
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4. Podsumowanie

Prezentowany model zespotu napedowego matego bezzatogowego aparatu
latajgcego sktadajgcego sie z bezszczotkowego silnika elektrycznego i ogniw
litowo-fosforanowo-zelazowych pozwala na uzyskanie przyblizonych charak-
terystyk zespotu napedowego. Poréwnanie wynikéw symulacji komputerowej
z wynikami badan stoiskowych wskazujg na nieznaczne odstepstwa. Wynika to
z uproszczenia modelu, ktéry ze wzgledu na mozliwosci prowadzonych badan
stoiskowych nie uwzgledniat wptywu zmiany napiecia zasilajagcego baterii na
charakterystyki pracy silnika. Niemniej jednak jest on mozliwy do wykorzy-
stania na etapie analizy osiggéw bezzatogowego aparatu latajacego z propo-
nowanym zespotem napedowym.

Przewiduje sie dalsze prace nad doskonaleniem modelu, ktéry przede
wszystkim uwzgledniat bedzie wptyw zmiany napiecia zasilajgcego na charak-
terystyki silnika. Bedzie to mozliwe po zmianie Zrddia zasilania na transfor-
mator duzej mocy, ktéry umozliwi utrzymanie statego napiecia zasilania. Do-
datkowo, wprowadzajac regulacje napiecia zasilania, mozliwe bedzie zbadanie
wptywu zmian napiecia na parametry pracy (w szczegdlnosci na maksymalne
wartosci momentu i predkosci obrotowej oraz sprawnos¢ silnika).

Kolejny etap prac bedzie obejmowat budowe uniwersalnego modelu silnika,
ktéry bedzie mozna zastosowac do okreslonej grupy elektrycznych silnikéw bez-
szczotkowych. Planowane sg prace nad wyznaczeniem zaleznos$ci opisujacych
gatezie charakterystyk silnika od parametréw podawanych przez producentdw.
Model taki bedzie mozna wykorzysta¢ na etapie wstepnej selekcji silnika do
projektowanego matego bezzatogowego aparatu latajgcego.

Prace nad modelem akumulatora bedg uwzgledni¢ okreslenie jego charakte-
rystyk przy zmieniajacym sie obcigzeniu (w szczegélnosci zmiennym skokowo)
oraz charakterystyki pakietow tgczonych réwnolegle w celu zwiekszenia pojem-
nosci akumulatoréw. W tym celu prowadzone bedg badania stoiskowe, ktorych
wyniki umozliwig weryfikacje i usciSlenie proponowanego modelu baterii.

Wykonane dotychczas badania pokazujg, ze zastosowanie napedu elek-
trycznego w bezzatogowych aparatach latajacych moze przynies¢ duzo korzy-
sci, np. ze wzgledu na wysoka sprawnos¢ silnikéw bezszczotkowych, tatwosé
sterowania i obstugi. Newralgicznym obszarem wydaja sie by¢ na razie zrédta
energii elektrycznej, w szczeg6lnosci ogniwa elektrochemiczne, ktére odzna-
czajg sie duzo mniejszymi wartosciami energii wiasciwej w poréwnaniu do
paliw stosowanych w silnikach spalinowych. Na dzisiaj negatywnie rzutuje to
na aspekty masy i zwartosci catego uktadu oraz dtugotrwatosci wykonywanego
zadania lotniczego. Jednakze prowadzone dziatania w kierunku wykorzystania
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np. energii stonecznej [5] czy ogniw paliwowych [6] oraz rozwoju samych ogniw
chemicznych wskazuja, ze problemy te w perspektywie kilku (kilkunastu) lat
tez mogg zostaé przezwyciezone.

(2]
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aerial vehicle

Abstract

Results of electric motor investigations and a model based on them are presented
in the paper. The test stand for electric brushless motors and LiFeP04 battery tests
is described in the beginning. Then the test procedures are briefly presented and the
results of the tests are shown. Next, the methods of motor and battery modelling with
the use of test data are presented.
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The data of the numerical calculation of electric motor performance is presented
and discussed. The proposed motor model allows one to determinate the motor per-
formance - power, rotor speed, energy consumption as function of battery parameters,
control setting parameters and external load. It allows one to determine the battery
working time, and its discharge during simulation of the motor work.

In the final part, conclusions are presented and steps of model formulation are
discussed.

Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2008-2010 jako
projekt rozwojowy
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Tematem artykutu jest modelowanie uktadu detekcji przestrzennego po-
tozenia entomoptera w oparciu o informacje pobierane przez biomimiczne
czujniki przyspieszen - przezmianki, ktore sg rodzajem sensora mierza-
cego predkosci katowe owada/entomoptera (tzw. fizjologiczna platforma
giroskopowa - ang. bio-gyroscopic). W artykule przedstawiono model fi-
zyczny i matematyczny przezmianek wraz z uktadem demodulacji sygna-
tow wyjsciowych. Sygnaty wyjsciowe przezmianek moga zosta¢ wykorzy-
stane do syntezy praw sterowania pozwalajgcych na stabilizacje potoze-
nia przestrzennego entomoptera. Przeprowadzone badania symulacyjne
wykazujg poprawnos$é wykorzystania przezmianek - czujnikéw biomi-
micznych w systemach automatycznego sterowania lotem entomoptera.

1. Wstep

Ludzie zawsze podziwiali owady i ptaki, mogace za pomocg trzepotania
skrzydtami przemieszcza¢ sie w powietrzu i dociera¢ do miejsc niedostepnych
dla cztowieka. Zagadki lotu owaddw i ptakéw od wielu lat intrygujg przyrodni-
kéw, a przez ostatnie kilka dziesiecioleci takze naukowcow i inzynieréw branzy
lotniczej.

Okazato sig, ze podpatrywanie natury moze okaza¢ sie pomocne w konstru-
owaniu i budowie miniaturowych autonomicznych obiektéw latajgcych tzw.
MAYV (ang. Micro Aerial Vehicle). Obiekty latajgce MAV o rozpietosci skrzydet
nieprzekraczajgcej kilkunastu centymetréw, uzywajace skrzydet trzepoczacych
do wytworzenia sit aerodynamicznych, moga chociaz czesciowo nasladowac nie-
zwykte osiggniecia lotne owad6éw i matych ptakéw. W rzeczywistosci minia-
turowe, autonomiczne urzadzenie latajgce o manewrowosci owadow, bytoby
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niezastgpione w wielu zastosowaniach cywilnych i militarnych (rozpoznanie
i obserwacja terenu, akcje antyterrorystyczne, poszukiwanie ofiar wypadkéw
i katastrof, obserwacja skazen,...), umozliwiajgc penetracje terendéw i obiek-
tow, w ktorych bezposrednie przebywanie cztowieka bytoby niebezpieczne lub
wrecz niemozliwe.

Wszystkie zwierzeta posiadajgce zdolnos¢ latania i wykorzystujgce skrzy-
dia trzepoczace zwykto nazywac sie animalotami (fac. animal - zwierze
i koncowki lot, - jako obiekt latajgcy). W przypadku, gdy mamy do czynienia
z obiektem wzorowanym na budowie ptaka, méwimy o omitopterze (omiton
- ptak, pteron - skrzydto), natomiast, kiedy za wzdr bierzemy owada, mamy do
czynienia z entomopterem (entomon - insekt, owad, pteron - skrzydto) [5].

2. Mechanizmy kontroli lotu trzepoczgacego owadoéw

Zdumiewajgca sterowno$é¢ owad6éw, w poréwnaniu z obiektami budowa-
nymi przez cztowieka, jest rezultatem potgczenia specjalizowanego neuromo-
torycznego systemu kontroli potozenia przestrzennego owada z wysoko spe-
cjalizowanymi biomimetycznymi sensorami odbierajgcymi sygnaty z otoczenia
[4], 6].

Badania eksperymentalne sugerujg istnienie co najmniej dwéch wewnetrz-
nych poziomoéw kontroli lotu owadéw: nizszego i wyzszego [3].

Nizszy poziom sterowania lotem owada polega na bezposrednim przekazy-
waniu sygnatéw sterujgcych z biomimetycznych sensoréw: przezmianek (sen-
soréw przyspieszen) i przyoczek (sensoréw optycznych) do miesni owada ste-
rujgcych ruchem skrzydet. Nizszy poziom kontroli jest systemem reaktywnym,
pracujacym na bazie bodziec-reakcja, przekazujgcym w przypadku wystgpie-
nia perturbacji lotu pod wptywem zewnetrznych czynnikéw zakidcajgcych sy-
gnaty korekcyjne do miesni owada.

Na wyzszym poziomie sterowania lotem owada, mézg owada, pobudza-
ny bodZzcami wizualnymi i fizjologicznymi otrzymywanymi z biomimetycznych
sensordw, uczestniczy w planowaniu trajektorii lotu w zaleznosci od warian-
tu lotu - np. poszukiwanie, pogon, ucieczka,... Sygnaty optyczne odbierane
przez narzad wzroku owada, doprowadzane sg takze do miesni sterujgcych
ruchem przezmianek (rys. 1). Prowadzi to do generowania ruchéw przezmia-
nek, wytwarzajac w ten sposob pozorne zakiocenia zewnetrzne, ktérych prdba
kompensacji jest podejmowana przez nizszy poziom sterowania lotem owada.
Czas reakcji przezmianek na obrét ciata owada w dowolnej osi nie przekracza
5-10 ms, w pordéwnaniu z czasem reakcji przyoczek dochodzagcym do 30 ms.
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Przezmianki

Rys. 1 Fizjologia neuromotorycznego systemu sterowania lotem owadow [2]

Wyzszy poziom sterowania posrednio uczestniczy w sterowaniu torem lotu
owada, generujac sygnaty odbierane przez sensory jako zakldécenia zewnetrz-
ne. Taka hierarchiczna struktura kontroli lotu pozwala na optymalne rozwia-
zanie konfliktu pomiedzy odruchami stabilizujagcymi potozenie w przestrzeni
a odruchami generowanymi w celu nakierowania ciata owada na cel [5], [6].

3. Przezmianki

Przezmianki (ang. Halteres) - sa zredukowang para skrzydet wystepuja-
cych na zatutowiu wielu owadéw m.in. muchéwek (np. Calliphora) i samcéw
wachlarzoskrzydtych (np. Strepsiptera). Przezmianki zlokalizowane sg pod tyl-
nymi skrzydtami owada i ukryte w przestrzeni pomiedzy tutowiem i odwto-
kiem, gdzie przeptyw powietrza ma znikomy wptyw na ich dziatanie (rys. 2).
Przezmianki sktadajg sie z: nasady, nézki i gtdbwki, a wygladajg jak mate pitecz-
ki zamocowane na koncach cienkich precikéw. U nasady kazdej przezmianki
znajduje sie okoto 400 sensilli - jednostek sensorycznych, ktore petnig funk-
cje sensorow naprezen wykrywajacych sity wywierane na gtowki przezmianek
podczas lotu owada [2], [5].

W czasie lotu owada przezmianki przemieszczajg sie w gore i w dot (trzepo-
tanie) w ptaszczyznie pionowej o kat +90°, z czestotliwoscig réwng czestotli-
wosci trzepotania skrzydet, ale z przesunieciem fazowym 180° (w przeciwfazie
do ruchu skrzydet). Trajektoria trzepotania przezmianek nie jest jednak li-
nig prosta, lecz przybiera ksztatt elipsy lub zdeformowanej ,6semki” (rys. 3).
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Rys. 2. Rozmieszczenie przezmianek na ciele owada [15]

Dwie przezmianki owada rozmieszczone sg nie-wspo6tptaszczyznowo (niekom-
planarne), kazda odchylona jest od ptaszczyzny poprzecznej prostopadtej do
ptaszczyzny podtuznej owada o kat okoto 27° w kierunku odwioka. Niewspot-
ptaszczyznowosc przezmianek umozliwia wykrywanie predkosci kgtowych owa-
da wzgledem wszystkich trzech osi obrotu [13].

Przechylenie Pochylenie Odchylenie

o cx

Potozenie Potozenie
dolne gbérne
przezmianki przezmianki r

Lewa Prowa Lewa Prawa Lewa Prawa
przezmianka przezmianka przezmianka przezmianka przezmianka przezmianka

Géra Dot Goéra Dot Géra W

Rys. 3. Trajektorie przezmianek w zaleznosci od manewréw przestrzennych
owada [15] (Fc - sita Coriolisa)

Unieruchomienie lub usuniecie jednej z przezmianek prowadzi do sytuaciji,
w ktoérej owad nie jest w stanie wykry¢ obrotu wokdét osi prostopadiej do
ptaszczyzny uderzen pozostatej przezmianki.

Badania doswiadczalne nad lotem muchéwek (Diptera) wykazaty, ze unie-
ruchomienie lub usunigcie obu przezmianek prowadzi do zaburzen lotu owada,
co prowadzi do szybkiej utraty wysokosci lotu - owad bardzo szybko traci
wysokos$¢ lotu i spada na ziemie [5].
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4. Modelowanie i symulacja dynamiki przezmianek

Przezmianki wykonuja ruchy trzepoczace jak skrzydta, lecz nie generujg
sity nodnej. Podczas lotu dziata na nie kompleksowa sita F, ktéra wynika z ru-
chéw owada (entomoptera) i kinematyki samych przezmianek (rys. 4). Model
przezmianki zastosowany w niniejszej symulacji sktada sie z niewazkiej nozki
i skupiajgcej catg mase przezmianki - gtdwki.

Rys. 4. Sity sktadowe dziatajgce na przezmianki podczas lotu owada [7]

Zaktadajac, ze owad (entomopter) nie wykonuje ruchu postepowego (tryb
lotu - zawis), sita ta zostata zapisana w postaci wektorowej jako [5], [9]:

F = mg—map —mao —mil) x rp —mu>x (Uj x rp) —2mu x vp (4.1)
gdzie:

m - masa przezmianki;

rp,vp, ap - pozycja, predkos¢ i przyspieszenie przezmianki w uktadzie wspot-
rzednych zwigzanym z ciatem owada (entomoptera);

ao ~ przyspieszenie liniowe ciata owada (entomoptera) w przestrzeni;
u, u) - predkosé¢ i przyspieszenie katowe owada (entomoptera) w przestrzeni;

g - przyspieszenie ziemskie.

Poszczegolne skladowe sity generowanej na przezmiankach, przedstawione
w réownaniu (4.1) opisano jako:
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mg - sita grawitacji;

map —sita bezwtadnosci (dziatajgca na gtéwke przezmianki);

mao - sita wywotana przez przyspieszenia liniowe (dziatajgca na ciato owa-
da/korpus entomoptera);

mu X rP - sita wywotana przyspieszeniem katowym ciata owada/korpusu en-
tomoptera (dziatajgca na gtéwke przezmianki);

mu> X (B> x rp) - sita odsrodkowa (dziatajaca na gtéwke przezmianki);

2mu> x vp - sita Coriolisa (dziatajgca na gtowke przezmianki).

Rys. 5. Skladowe sity kompleksowej dziatajacej na przezmianki podczas lotu [2]

Sita kompleksowa F zostata roztozona na trzy skiadowe: promieniowa,
styczna i poprzeczng (rys. 5, 6). Obrot owada (entomoptera) wzgledem dowol-
nej osi prowadzi do pojawienia sie na przezmiankach: sity odsrodkowej, sity
wywotanej przyspieszeniem katowym i sity Coriolisa.

Rys. 6. Uktad wspdtrzednych zastosowany w modelowaniu dynamiki
przezmianiek [7]

Badania doswiadczalne przeprowadzone z uzyciem zywych owaddéw pozwo-
lity oszacowaé wartosci sit sktadowych generowanych na przezmiankach. Do
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badan zostata wykorzystana Mucha Plujka Pospolita (Calliophora) o nastepu-
jacych parametrach biokinematycznych przezmianek [8], [9]:

= ciezar gtowki przemianki 5,89 /xg (5,89 «1(T 9kg)
e dtugos¢ nézki przezmianki 1,07 mm (1,07 «10~3m)
=« czestotliwos¢ trzepotania przezmianki 130 Hz

< amplituda trzepotania przezmianki 29/jm (2,9 «10-5 m)

Dla przyjetej predkosci katowej owada uj = 320°/s, wartosci liczbowe po-
szczegolnych sit sktadowych przedstawiajg sie nastepujgco:

- sila grawitacji 6,6 «10-8 N
« sjta Coriolisa < 15<10-8 N
< sita odsrodkowa < 12 <1011 N

Wartos¢ sity odsrodkowej jest znacznie mniejsza niz sity Coriolisa, w szcze-
golnosci, gdy dziata w kierunkach promieniowym i stycznym. Poza tym jest
ona proporcjonalna do kwadratu predkosci katowej owada i nie dostarcza in-
formacji odnosnie znaku (kierunku) obrotu ciata owada.

Z drugiej strony, sita Coriolisa zawiera informacje na temat osi, znaku
i wartosci obrotu ciata owada. Sita wywotana przyspieszeniem katowym mu> x
Tp isita Coriolisa 2mu) X vp sg rozdzielne, co jest spowodowane przesunieciem
fazowym 90° (funkcje ortogonalne).

Sita bezwtadnosci map ma tylko dwie skfadowe: promieniowsg i styczna,
dlatego tez mozna oszacowac, ze jest o rzad wielkosci wieksza od sity Coriolisa.
Sita grawitacji mg jest zawsze stata i zalezy od pozycji przezmianki i pozycji
ciala owada w przestrzeni. Sita grawitacji posiada trzy sktadowe, jednakze jej
wptyw proces wykrywania obrotow ciata owada jest nieznaczny i moze zostac
pominiety w procesie modelowania kinematyki ruchu przezmianek.

Warto zauwazyé, ze skoro sita Coriolisa jest proporcjonalna do iloczynu
wektorowego predkosci katowej u> i chwilowej predkosci liniowej przezmian-
ki vP, to sita ta nie posiada sktadowej stycznej (rys. 7). Ponadto, w celu wy-
krycia obrotéw ciata owada nalezy dokonaé pomiaru sit poprzecznych, gdyz
sita bezwtadnosci nie posiada sktadowej poprzecznej, dlatego tez jest mozliwe
wyizolowanie i pomiar sity Coriolisa sposrdd innych sygnatéw zaktdcajgcych
wystepujacych na tym kierunku [5].

Sita Coriolisa jest proporcjonalna do predkosci przezmianki (u; X vp) i mo-
dulowana jest sygnatem proporcjonalnym do czestotliwosci trzepotania prze-
zmianki.

Przy zmianie kata przechylenia ciata owada sita Coriolisa jest modulowana
sygnatem proporcjonalnym do czestotliwosci trzepotania przezmianki, a prze-
biegi zmian wartosci sity Coriolisa dla poszczegélnych przezmianek —Ilewej
i prawej - sg przesuniete w fazie o 180°.
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Rys. 7. Wartosci sity Coriolisa pojawiajgce sie na przezmiance podczas obrotu ciata
owada [9)]

Przy zmianie kata pochylenia sita Coriolisa jest modulowana sygnatem
proporcjonalnym do czestotliwosci trzepotania przezmianki, a przebiegi zmian
wartosci sity Coriolisa dla poszczeg6lnych przezmianek - lewej i prawej - sg
sygnatami synfazowymi (sygnatami sinusoidalnymi bez przesuniecia fazowe-

Przy zmianie kata odchylenia sita Coriolisa jest modulowana sygnatem
proporcjonalnym do podwdjnej czestotliwosci trzepotania przezmianki (rys. 8),
a przebiegi zmian wartosci sity Coriolisa dla poszczeg6lnych przezmianek -
lewej i prawej - sg przesuniete w fazie o 180° [5], [9].

Reasumujac, sita Coriolisa zostata obliczona w oparciu o analize pozycji
i predkosci trzepotania dwoch przezmianek:

rip(t) = [sina cos/?(£), m cos a cos P{t), sin Pit)}1
w (D = [sinacos (3(t), cos a cos (3(t), sin (3(t)] T
Fip{t) = -2 miip[u> x rip(t)] (4.2)
Fpp(t) — -2mippl[ti x rpp@))
(3(t) = —#cos27rui

gdzie:

rip(t),rpp{t) - wektory pozycji lewej (Ip) i prawej przezmianki (pp)\

Fip(t), Fpp(t) - poprzeczne sity Coriolisa mierzone przez lewg (Ip) i prawa (pp)
przezmianke;
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daNxi0-8 lewa przezmianka 8 prawa przezmianka

— — sktadowa promieniowa

Rys. 8. Wartosci sity Coriolisa podczas obrotéw ciata owada dla obu przezmianek

[5], [13] (zatozona czestotliwos$¢ trzepotania skrzydet owada / = 100 Hz)

—amplituda i czestotliwos¢ trzepotania przezmianek;

(3(t) - kat pomiedzy pozycjg przezmianki r a ptaszczyzng xOy (0$ przechy-
lenia, o$ pochylenia);

Mp= [~cos ~sina,0],ipp= [—cosa,sina, 0] - wektory jednostkowe -
okres$laja dodatni (skierowany w kierunku gtowy owada) kierunek ru-
chu lewej (Ip) i prawej (pp) przezmianki.

Po przeksztatceniach poprzeczna sita Coriolisa mierzona przez przezmianki
zostata przedstawiona jako:

Flp(t) = —{2msinafi(t)\ujx + [2mcosafi(t)\uy - [2m f2(t)]u)z
Fpp(t) = [2msmafi(t)Jux + [2mcos afi {)Jujy + [2m f2{t)}ujz (4.3)
fi(t) = fi(t) cos (3(t) f2(t) = /3(t) sinj3(t)

gdzie: ux, uy, ke - odpowiednio predkos$¢ katowa przechylenia, pochylenia
i odchylenia.

W oparciu o obserwacje wykonywane z uzyciem zywych owadéw stwierdzo-
no, ze ruch przezmianki nie jest idealnie sinusoidalny, jednakze przezmianki
poruszajg sie ze statg predkoscig podczas trzepotania w gore i w dét. Pozwolito
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to zwrdci¢ uwage na specyficzng okresowos¢ sygnatéw modulujacych (predko-
Sci kgtowych ux, ujy, kz), co umozliwito rozwingé¢ je w szereg Fouriera [5]:
+00
AM -5 3 - ($)sin((2n)27rui)
7121 (4.4)
+00
[12(t) = 1>>,(<?) sin((2n + 1)27rvt)
71=1
gdzie: an(<P), bn(<P) - wspdiczynniki proporcjonalne do wartosci kata trzepo-
tania przezmianek
Celem wyodrebnienia sygnatéw charakteryzujgcych obroty ciata owada wo-
kot trzech osi (przechylenie, pochylenie, odchylenie), uktad demodulacji sygna-
tow sit mierzonych przez przezmianki wykorzystuje parametry charakteryzu-
jace te sygnaly, tzn: czestotliwosé, modulacje (obwiednie) i faze.

Obrot wokot osi Oy (pochylenia) - sygnat charakteryzujgcy zmiany kata
pochylenia ciata owada moze zosta¢ wyodrebniony z sygnatéw charakte-
ryzujacych obrdét wokét osi przechylenia i odchylenia poprzez rejestracje
faz sygnatow z lewej i prawej przezmianki. Oba sygnaty sg w wspotfazowe
dla pochylenia, podczas gdy dla przechylenia i odchylenia sg przesuniete
w fazie. Po zsumowaniu obu sygnatéw otrzymuje sie sygnat proporcjonal-
ny do pochylenia, za$ eliminowane sg sygnaty przechylenia i odchylenia.

Obrot wokot osi Ox (przechylenia) - sygnat charakteryzujacy zmiany
kata przechylenia ciata owada moze zosta¢ wyodrebniony z sygnatu cha-
rakteryzujacego predkos¢ katowa odchylenia poprzez fakt, ze oba sygnaty
uzyskane z przezmianek modulowane sg ortogonalne w przestrzeni Fo-
uriera.

W szczegblnosci mozna uzyskaé pierwsze wspétczynniki rozwiniecia Fourie-
ra ai(<f), a2($) réwnan (4.4) przez ponizszg demodulacje [5], [13]:
hx(t) = [Fip(t) - Fpp(t)\sin(2nvt)
hy(t) = - [Fip(t) + Fpp(t)] sin(27wt) (4.5)
hz(t) = [Fip(t) - Fpp{t)} sin(47rui)
Z powyzszych rownan jasno wynika, ze jesli sygnaty hx, hy, hz sg usred-
nione w jednym cyklu uderzen przezmianki, to:
= sygnat sinusoidalny o czestotliwosci trzepotania przezmianki pozwala
na odfiltrowanie sygnatu proporcjonalnego do zmiany kata przechyle-

nia ciata owada, ktéry jest modulowany z czestotliwoscig trzepotania
przezmianki;
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= sygnat sinusoidalny o podwdjnej czestotliwosci trzepotania przezmianki
pozwala na odfiltrowanie sygnatu proporcjonalnego do zmiany kata od-
chylenia ciata owada, ktéry jest modulowany z podwdjna czestotliwosciag
trzepotania przezmianki.

Wszystkie niepozgdane sygnaty proporcjonalne wyzszych czestotliwosci
(wyzsze harmoniczne) sg usuwane przez usrednienie sygnatéw w czasie jed-
nego cyklu trzepotania przezmianek:

2mai sin & 1
vit) = J hx(r) dr = ~ A
*przech
f ur \j 2ma\ cosa, .
yIh= T TNy - - (4.6)
L:? apochylWy
t—
L
. 2mbo 1
(t) = J hz(j) dr = - uz= -A-——-- ur
\Y ~odchyl

gdzie:

-Aprzechi -Apochyl >Aodchyl - wzmocnienie poszczego6lnych kanatéw wzmacniacza
demodulatora.

sin(ZTVt) integrator wzmacniacz
sumator
1

lewa przezmianka (: :) ’ !LZI)) przechyl
(sity poprzeczne) mnozenie

sin(4/TVt)
prawa przezmianka £\ . H> .
(sity poprzeczne) <X)— »I 1ZLL> (0,\

sygnat proporcjonalny =-sin(2/rvt)

do predkosci katowej

Rys. 9. Schemat funkcjonalny demodulatora predkosci katowych ciata owada [5], [13]

Przedstawiona koncepcja demodulacji sygnatéw wyjsciowych przezmianek
pozwala na efektywna filtracje i pomiar predkosci katowych ciata owada wzgle-
dem trzech osi obrotu. Zaproponowany schemat demodulacji sygnatow wyko-
rzystujacy filtry dolnoprzepustowe, cztony sumujace i mnozace pozwala na
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usrednianie zaktécern - oscylacji, generowanych przez trzepoczace skrzydia
owada.

Tabela 1. Poréwnanie parametrow technicznych przezmianek i wspotczesnych
giroskopow MEMS (parametry przezmianki przedstawione w pierwszej Kko-
lumnie tabeli charakteryzuja mechaniczny model przezmianki zaproponowany
przez W.C. Wu [13])

Silicon
Przez- ADXRS KGFO01- . .
MicroRing
mianka!l3 3002 -10023

Gyro4
Ciezar [mg] ~ 30 ~ 500 ~ 600 ~ 600
Czutos¢ [mV/(°/s)] 0,1 5 8 25
Maksymalny zakres 5, +300 +250 +60
pomiarowy [°/s]
Czes.tot!lwosc 15 40 75 10
pomiaréw [Hz]
Pob6r mocy [mW] ~1 ~ 30 - 125 ~ 75
Osie czutosci 2 1 1 1

2http:/ / www.analog.com/static/imported-files/data_sheets/adxrs300.pdf
3http://lwww.bjkste.com/UploadFiles/201042517726683.pdf
dhttp://lwww.datasheet.org.uk/Silicon-MicroRing-Gyro-datasheet.html

Analizujgc dane zawarte w tabeli 1, mozna stwierdzi¢ szereg zalet
predestynujgcych uzywanie biomimicznych przezmianek w miejsce girosko-
péw/przyspieszeniomierzy MEMS jako czujnikéw predkosci katowych moz-
liwych do zastosowania na pokitadzie entomoptera. Przezmianki umieszczone
na korpusie entomoptera wykorzystujg do aktywnego wzbudzania wibracje ge-
nerowane przez skrzydta, co pozwala znacznie ograniczyé pobdr mocy przez
system orientacji przestrzennej. Przezmianki posiadajg bardzo szeroki zakres
pomiarowy w poréwnaniu z giroskopami/przyspieszeniomierzami MEMS bu-
dowanymi wspotczesnie.

5. Wnioski koricowe

W artykule scharakteryzowano mechanizmy kontroli lotu trzepoczacego
oraz biomimetyczne czujniki przyspieszenn wzorowane na narzgdach zmystdw
wystepujacych u zywych owaddéw - przezmianki. Przedstawiono metodologie
projektowania uktadu detekcji przestrzennego potozenia entomoptera oraz do-
konano wstepnej syntezy praw sterowania w oparciu o informacje otrzymywane
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Rys. 10. Symulacja predkosci katowych wykrywanych przez przezmianki dla trzech
katow potozenia przestrzennego owada (entomoptera) [5]

przez w/w czujniki. W artykule zostaty przedstawione modele: fizyczny i ma-
tematyczny przezmianek wraz z projektem ukitadu demodulatora sygnatow
wyjsciowych otrzymanych z przezmianek mozliwych do zastosowania w torze
sprzezenia zwrotnego systemu stabilizacji potozenia przestrzennego entomop-
tera.

W czasie lotu korpus entomoptera moze podlegaé¢ drganiom w wyniku
bezwtadnosci skrzydet wzdtuz osi rdwnolegtej do kierunku trzepotania skrzy-
det. Wykorzystanie do pomiardw sit prostopadtych do ptaszczyzny uderzen
przezmianek (tj. sit poprzecznych) pozwala na unikniecie btedu powodowane-
go drganiami skrzydet poprzez synchronizacje fazowg przezmianek i skrzydet
w plaszczyZnie trzepotania skrzydet.

Poréwnanie wynikéw uzyskanych w symulacjach z wynikami eksperymen-
téw z zywymi owadami potwierdza poprawno$¢ wyboru metody modelo-
wania.
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Biomimic accelerometer sensor guided flight stability and control for
flapping wings autonomous micro air vehicle

Abstract

In this paper, we presented the sensory system for the MAV. It consists of four
biomimetic devices: ocelli, haltere, optic flow sensor, and magnetic field sensor, which
are essential for the MFI to maintain stable flight as well as achieve simple maneuve-
ring. Research on the insect flight revealed that in order to maintain a stable flight,
insects use structures, called halteres, to detect body rotations via gyroscopic forces!
The halteres use piezoactuated vibrating structures to sense body rotational velocities
via the Coriolis forces. Although high precision of micro sensors MEMS is available,
they generally do not meet the stringent requirements of MAVs as small as the MAV.
In the future, these sensors will be integrated to the flight robots, an apparatus that
demonstrates simplified aerodynamics of flapping flight, in order to investigate their
performance as a whole sensory system and test different flight control techniques
using output feedback from this sensory system. The simulation results reveal impor-
tant information regarding the behaviour of the system that could be used in future
designs. Despite simplicity and novelty, the preliminary tests on these devices showed
promising performance for using such biomimetic sensors on a robotic flying insect.
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Bezzalogowe aparaty latajace projektowane sg do realizacji konkretnych
zadan, definiowanych w warunkach technicznych. Projektant musi okre-
Slic zasade kompozycji bryty samolotu, dobra¢ wymiary geometrycz-
ne, moc, mase i inne cechy konstrukcji gwarantujace realizacje zadan.
w zadaniu projektowym wymagania i ograniczenia wynikajace z warun-
kéw technicznych, praw fizyki, mozliwosci technicznych i technologicz-
nych, przyjmujg posta¢ funkcji kryterialnych i ograniczern naktadanych
na zmienne decyzyjne. w artykule wyspecyfikowano gtéwne ogranicze-
nia i kryteria wystepujace w procesie projektowania aparatow latajgcych.
Pokazano takze niedostatki wynikajace z braku stosownych unormowari
prawnych, jasnych definicji, braku odpowiedniego materiatu statystycz-
nego itp. w odniesieniu do BAL.

1. Wprowadzenie

Projektowanie matych samolotéw bezzatogowych (np. klasy mini) czesto
utozsamiane jest z budowa modeli latajacych. W rzeczywistosci wsp6lng cechg
modeli i BAL sg gabaryty i sam fakt latania. BAL jest profesjonalnym na-
rzedziem (Srodkiem walki) przystosowanym do realizacji konkretnych zadan.
Spetnia¢ musi stosowne wymagania osiggowe, gwarantowac stateczny i ste-
rowny lot w pelnym zakresie predkosci i obcigzeh zgodnie z wymaganiami
wyhnikajacymi z przepiséw budowy i uzytkowania samolotéw odpowiedniej kla-
sy. Musi by¢ takze przystosowany do zabudowy aparatury rozpoznawczej lub
srodkéw bojowych. Zestaw wymagan i ograniczen jest na tyle szeroki, ze kla-
syczne intuicyjno-statystyczne metody ksztattowania samolotu nie gwarantu-
ja sukcesu. Konieczna jest zmiana metodologii projektowania na zblizong lub
identyczng z stosowanymi w ,duzym lotnictwie”. Racjonalne projektowanie
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aparatéw latajagcych podlega tym samym zasadom niezaleznie od skali zada-
nia. Mozna, w zwigzku z tym, podjac¢ probe adaptacji procedury projektowej
stosowanej w projektowaniu duzych samolotéw do samolotéw bezzalogowych.

2. 0Ogodlna posta¢ zadania projektowego

Model procesu ogdlnego projektowania samolotu moze byé opisany jako
ztozone zadanie optymalizacji. Definiowana jest funkcja lub funkcjonat kryte-
rialny zalezny od zmiennych decyzyjnych

FCXEDminf(X) (2-1)

pozwalajacy uporzadkowaé zbidr rozwigzan dopuszczalnych D oraz n-wymia-
rowy wektor zmiennych decyzyjnych x

x = [Xxi,...,x,] (2-2)

Zmienne decyzyjne, uzupetnione zatozeniami i odpowiednimi procedurami ob-
liczeniowymi, definiujg jednoznacznie postaé samolotu dla dowolnego rozwig-
zania dopuszczalnego. Rozwiagzanie dopuszczalne musi spetnia¢ warunki:

X € X
D: 4gi{x)<0 j=1,....m (2.3)
hk(x) —0 k=1,...,1, I<n
gdzie:
X - zbi6ér zmiennych decyzyjnych,
gi(x) - ograniczenia funkcyjne, nieréwnosciowe,
hk(x) - ograniczenia funkcyjne, réwnosciowe.

Ograniczenia definiujace zbiér rozwigzan dopuszczalnych majg rézne Zzré-
dta. Cze$¢ ograniczen nie zalezy od projektanta, wynika z praw przyrody i prze-
piséw prawnych. Pozostate ograniczenia (subiektywne) zaleza od decyzji pro-
jektanta lub wynikajg z wymagan zawartych w warunkach technicznych oraz
innych, formalnych i nieformalnych zalecen konstrukcyjnych. Najwazniejsze
subiektywne ograniczenia wynikajg z

= zasady kompozycji samolotu,

« warunkoéw wspotpracy zespotéw samolotu,

< wymaganych wiasciwosci lotnych i eksploatacyjnych.
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Do rozwigzania zadania (2.1)-(2.3) niezbedne jest opracowanie procedur defi-
niowania postaci geometrycznej samolotu, wyznaczania wtasciwosci aerodyna-
micznych, masowych, zespotu napedowego, kryteriéw osiggowych i dynamicz-
nych oraz nadrzednej procedury organizujgcej proces szukania rozwigzania
optymalnego.

3. Model geometrii

Zbudowanie og6lnego, sparametryzowanego modelu geometrii samolotu,
umozliwiajgcego generowanie samolotéw o dowolnym uktadzie i konfiguracji
ma charakter zagadnienia kombinatorycznego. Z uwagi na mnogos¢ kombina-
cji, praktyczna realizacja takiego modelu jest nadzwyczaj ztozona (praktycz-
nie nierealna). Latwiejsze jest modelowanie konkretnych uktadéw samolotéw,
pozwalajace jednoznacznie definiowa¢ samolot przy pomocy mniejszej liczby
zmiennych decyzyjnych i prostszych procedur obliczeniowych. Model geome-
trii zaktada podziat samolotu na szereg bryt o zadanych parametrycznie wy-
miarach z ustalonymi wzajemnymi relacjami geometrycznymi. Otrzymuje sie
w ten spos6b spdéjny opis bryty samolotu, umozliwiajacy okreslenie danych
niezbednych do wyznaczania wasciwosci aerodynamicznych, masowych, roz-
mieszczenia zespotéw i wyposazenia samolotu itp. Przykiad prostego modelu
parametrycznego geometrii samolotu pokazuje rys. 1.

4. Ograniczenia

4.1. Ograniczenia prawne

Samoloty bezzatlogowe budowane sg na podstawie tymczasowych lub nie-
oficjalnych przepiséw budowy BAL. Istnieje szereg dokumentéw wykorzysty-
wanych przy normowaniu wiasciwosci samolotéw bezzatogowych [1, 2, 4-10,
15]. Znane sg opracowania australijskie, amerykanskie, francuskie, niemiec-
kie i regionalne (europejskie) (tabela 1). Wszystkie unormowania bazujg na
przepisach samolotowych (np. JAR VLA, JAR 23, CS 23), wszystkie dotyczg
duzych (gtéwnie wojskowych) BSL, o masie powyzej 150kg. Brak jest nato-
miast unormowan dotyczacych samolotéw mniejszych, o masach startowych
mniejszych od 150 kg.
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Tabela 1. Istniejace uregulowania prawne

Kraj (region)

Europa

WIk Brytania

Francja

Belgia

Wiochy
Niemcy

USA

Australia

Japonia

Nazwa dokumentu

NATO: AC/92-D/96, 1998 (under update)

JAA: TF-documents, 2003 (ongoing)

UKMoD: DEF-STAN-00-970/1 Part 9), 2002

CAA Directorate of Airspace: CAP 722, 2002

CAA Safety & Regulation Group: Airworthiness Consid.,
2002

DGAC: NAVDROC, 2000

DGA: UAV-REG, 2003 (ongoing)

DGA: Flight Test Center UAV Flight Test Safety Criteria,
2002

MOD: JAR VLA (Very Light Aircraft) tailoring

MOD: UAV Airworthiness Requirements upon NATO gu-
idelines

MOD: System Safety Program requirements MIL STD-
882C

ENAC/AMI: JAR - VLA adapted to UAVs (Draft)
MOD: Draft Special Regulations for the Airworthiness Ve-
rification of Bundeswehr UAVS, AMPO03, 2002

FAA Notice on DOD Remotely Operated Aircraft Opera-
tions, 1999

FAA Order 7610.4: Special Military Operations, Section 9
FAA Advisory Circulars on Design Criteria, Operations,
"Pilot” Qualification and Training, Maintenance (1996)
NASA: ERAST HALE UAV Certification & Regulatory
Roadmap, 2002

NASA: ERAST HALE UAV Concept of Operations in the
National Airspace System, 2002

CASA Part 101 Unmanned Aircraft and Rocket Opera-
tions, 2002

CASA Draft Advisory Circular AC 101-1 (0), UAV Ope-
rations, 2002

Design Specification and Training of Human Resources,
2001

Yamaha Motors: Civil UAV Applications and related Sa-
fety & Certification, 2002
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Sytuacja prawna powinna ulec zmianie w zwigzku z pracami prowadzony-
mi w ramach RTO (The NATO Research & Technology Organisation), do-
tyczacymi systemu przepiséw obejmujacych catoksztatt zagadnieh zwigzanych
z projektowaniem i uzytkowaniem samolotéw. Nowe przepisy uwzglednia¢ ma-
ja takze samoloty bezzatogowe o zréznicowanych masach i osiggach. Pojawie-
nie sie oficjalnych przepiséw dotyczacych BAL uporzadkuje problemy zwig-
zane z normowaniem wi#asciwosci samolotéw, ograniczajgc dowolnosé zatozen
i definicji. Proponowany nowy podziat samolotéw (w tym BAL) i warunki ich
certyfikacji pokazano na rys. 2.

4.2. Ograniczenia osiggowe

Ograniczenia osiggowe wynikajg wprost z pozgdanych wiasciwosci lotnych
i zadan samolotu. Typowe zestawienie wymagan osiggowych zawiera tabela 2.
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MCTOW-kg

Rys. 2. Klasy samolotéw bezzatogowych i wymagania certyfikacyjne [31]

Tabela 2. Przykladowe ograniczenia osiggowe

Wielko$¢ Relacja  Limit Opis
ran jrnlqilr;]it predkos¢ minimalna
Vmax > '\\,Mn%angt predko$¢ maksymalna
1""max > r\),v#g‘; maksymalna predkos¢ wznoszenia
Vwmax > \//vvrqu predko$¢ maksymalnego wznoszenia
®max > ‘O#%"'} maksymalny kat toru
Lst < téi[m-t dtugos¢ startu
Lid < /ﬁl(ijrﬁt dtugos¢ ladowania
Hp > lirrit putap praktyczny
Rmin - jd#%?r'%t minimalny promien zakretu

ustalonego (nf = const)

4.3. Ograniczenia statecznosci i sterownosci statycznej

Ograniczenia statecznosci i sterownosci statycznej w niewielkim stopniu
wynikaja z przepiséw budowy samolotéw. Wymagane liczbowe wartosci (za-
kresy) cech statycznych sugerujg dane literaturowe lub doswiadczenie projek-
tanta. Ograniczenia maja charakter binarny (spetnione - niespetnione) lub
okreslaja przedziat liczbowy okreslonej cechy (wprowadzajgc przy okazji nie-
okreslonos¢ oceny). Gtdwne ograniczenia tego typu zestawione sg w tabeli 3.
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Tabela 3. Liczbowe ograniczenia statecznosci statycznej
Wielkos¢ Opis

zapas statecznosci statycznej z trzymanym

. h2 -
i puszczonym drazkiem
dCz
do sterownos¢ wzgledem wychylenia steru
pb
oV ustalona predkos$¢ przechylania
Ons
05 statyczna stateczno$é¢ odchylania
Ols
05 statyczna statecznos$¢ poprzeczna

4.4. Ograniczenia korkociggowe

Wazng cechg samolotu jest jego zachowanie w zakresie okoto- i zakrytycz-
nych katéw natarcia. W poczatkowej fazie projektowania dysponujemy ogra-
niczonym zasobem informacji o wtasciwosciach aerodynamicznych i masowych
samolotu. Fakt ten uniemozliwia wykorzystanie do oceny witasciwosci korko-
ciagowych ztozonych, nieliniowych modeli dynamiki ruchu samolotu. Mozna,
w tej sytuacji, skorzysta¢ z przyblizonych ocen empirycznych. Przykiad empi-
rycznego kryterium pozwalajgcego okresli¢ zakresy pozgdanych wartosci cech
masowych i geometrycznych odpowiadajgcych poprawnym wiasciwosciom sa-
molotu pokazano na rys. 3 [27],

Wspdtczynnik efektywnosci usterzenia definiuje zaleznosc:

2(R\L\ + R2L2) AFL?2
TDR = (4.1)

TDPF = TDR
Sb Sh2

Definicje zmiennych geometrycznych wystepujacych we wzorze przedstawione
sg ha rys. 4. Gestos¢ samolotu opisuje wzor:

m

Shp (4.2)

Skorzystanie z kryteridw nie gwarantuje poprawnych witasciwosci korkocia-
gowych, ale w duzym stopniu je uprawdopodobnia (bazuje na danych ponad
100 typow samolotdw).
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.niezadowalajacy.
-120 -80 -40

Bezwtadno$ciowy parametr momentu odchylajgcego )2

Rys. 3. Obszary poprawnych wasciwosci korkociggowych [27]

4.5. Stateczno$¢ dynamiczna

Ocena wilasnosci dynamicznych samolotu, szczeg6lnie na wczesnych eta-
pach projektowania, opierac¢ sie musi na dwu zasadniczych zatozeniach.

< wiasciwosci samolotu musza uwzglednia¢ przyjete przepisy budowy sa-
molotéw i warunki techniczne,

< uformowana w oparciu o przyjete zatozenia postaé¢ konstrukcji musi ,po-
tencjalnie” gwarantowac osiagniecie zadowalajgcych charakterystyk dy-
namicznych.

Wymagania formutowane w przepisach i wykorzystywane w projektowaniu
samolotdw mozna podzieli¢ na:

= ideowe - okres$lajace pozadane cechy w formie opisowej,

= liczbowe - okreslajace zakresy lub wartosci graniczne charakterystycz-
nych wyro6znikéw ruchu,

= psychofizyczne - okreslajace obszary parametréw ocenianych przez pilo-
ta jako poprawne.

Cywilne przepisy brytyjskie BCAR, amerykanskie FAR, wspdlne JAR i CS
precyzujg wymagania w sensie minimoéw bezpieczenstwa, a nie jakosci dynami-
ki samolotu. W zwigzku z tym formowanie dynamiki samolotu musi odbywaé
sie na podstawie pozaprzepisowych, uznanych kryteriow, ktore przy skromnym
zasobie informacji i niewielkich naktadach pracy pozwolg uzyskac potencjalnie
poprawne rozwigzanie. Sformutowanie ,potencjalnie poprawne rozwiazanie
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Cien aerodynamiczny
usterzenia wysokosci

Ster kierunku o petnej rozpietosci; / y

zatozony kat nararcia usterzenia «=45« KlerUnek prZeptywu
Ster kierunku o cze$ciowej rozpietosci; Ster kierunku o cze$ciowej rozpietosci:
Zatozony kat natarcia usterzenia Zatozony kat natarcia usterzenia
«=45° TDR < 0.019 «=30° TDR >0.019

Rys. 4. Definicje geometryczne do kryteriow TDR i TDPF [27]

nalezy rozumieé jako takie, dla ktérego wystapi mozliwie mate ryzyko nie-
spetnienia wymagan przepiséw i uzyskania niepoprawnych wasnosci z punktu
widzenia operatora.

Liczbowe kryteria statecznosci pokazuje tabela 4. Ustalajg one graniczne
wartosci izolowanych parametréw ruchu samolotu uzyskanych z uproszczonych
modeli dynamiki samolotu. Ten typ kryteriow pozwala stwierdzi¢ dopuszczal-
nos¢ lub niedopuszczalnos¢ konkretnego rozwigzania.
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Tabela 4. Ograniczenia statecznosci dynamicznej (liczbowe)

Wielkosé Opis
rpSPO czas potowienia amplitudy szybkich oscylacji
SHOIEPO czas potowienia amplitudy wolnych oscylacji
rpDM czas potowienia amplitudy holendrowania
rPOSSM czas potowienia amplitudy ruchu spiralnego
lulpo czestos¢ szybkich oscylacji
u:SPO czestos¢ wolnych oscylacji
uDM czestos¢ holendrowania
CHARAKTERYSTYKA AKCJA P||70'TAAWYKO' OCENA
OBIEKTU NALNOSC ZADANIA
Doskonaty Wykonanie zadania nie 1
Bez wad wymaga akcji pilota
Dobry Wykonanie zadania nie 2
Wady pomijalne wymagqa akcji pilota
Zadowalajacy -mata Zadania wymaga minimalnej 3
iloé¢ drobnych wad akcji pilota
Wady nieznaczne Zadania wymaga umiarkowanej 4
lecz dokuczliwe akcji pilota
Wady budzace umiarkowane ~ Zadania wymaga powaznego 5
zastrzezenia udziatu akcji pilota
Wady istotne lecz Zadania wykonalne przy silnym 6
dopuszczalne udziale akcji pilota

Zadanie niewykonalne mimo
Powazne wady maksymalnej akcji pilota. 7
Sterowno$¢ nie kwestionowana
Sterowno$c¢ jest okupiona
znacznym wysitkiem pilota
Ogromny wysitek pilota daje
tylko czedciowa sterowno$¢

Powazne wady

Powazne wady

Mimo akcji pilota sterowno$¢
Powazne wady utracona w czasie wykonywania 10
zadania

Rys. 5. Skala oceny wg Coopera-Harpera [24]

Odmienna filozofie reprezentujg kryteria wykorzystujgce opisowe skale
ocen. Pozwalaja one na uzyskanie kompleksowej oceny wasciwosci dynamicz-
nych samolotu, uwzgledniajgce jego charakterystyki techniczne i cechy psycho-
fizyczne operatora-pilota. Ocena konkretnej wtasciwosci dynamicznej okreslo-
na jest opisowo przez pilota testowego, a nastepnie przyporzadkowana typo-
wemu komentarzowi. Komentarze sg ,znormalizowane”, a kazdy z nich ma
przypisang wartos¢ liczbowa umozliwiajacg digitalizacje niemierzalnych od-
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czu¢ pilota. Jedng z takich skal jest 10-punktowa skala Coopera-Harpera, po-
kazana na rys. 5 [24].

W tabelach 5 i 6 pokazany jest inny system ocen (wykorzystywany np.
w przepisach MIL) charakteryzujgcy samoloty przy pomocy poziomdw oceny
wiasciwosci dla opisowo wyréznionych klas samolotéw.

Tabela 5. Poziomy oceny wiasciwosci samolotu

Poziom 1 Wiasciwosci pilotazowe adekwatne dla fazy lotu misji.

Poziom 2 Wtiasciwosci pilotazowe odpowiednie do wykonania fazy misji
przy pewnym wzroscie obcigzenia pilota albo obnizeniu efek-
tywnos$ci misji lub obu.

Poziom 3 Wtiasciwosci pilotazowe takie, ze samolot moze by¢ sterowany
bezpiecznie, ale obcigzenie pilota jest nadmierne albo skutecz-
nos$¢ misji jest niewystarczajgca, albo obie. Fazy lotu mogg by¢
przerwane bezpiecznie, a fazy lotu Kategorii B i C mogg by¢
skornczone.

Tabela 6. Klasy samolotéw

Klasa | Mate, lekkie, takie jak lekkie uzytkowe, do wstepnego szkolenia
i lekkie obserwacyjne.
Klasa Il 0 $redniej masie, nisko- i $rednio-manewrowe samoloty, takie

jak ciezkie uzytkowe/poszukiwawcze i ratunkowe, lekkie lub
Srednie transportowe/tankujgce/cargo. Rozpoznawcze, bom-
bowce taktyczne, ciezkie mys$liwskie i treningowe Klasy 1.

Klasa Il Duze, ciezkie, nisko- i $rednio-manewrowe samoloty, takie jak
ciezkie transportowe/cargo/tankujace, ciezkie bombowce i tre-
ningowe Klasy Ill.

Klasa IV Wysoko manewrowe, takie jak samoloty mysliwskie/prze-
chwytujgce, szturmowe, taktycznego rozpoznania, obserwacyj-
ne i treningowe Klasy IV.

Warto zauwazyé¢, ze podobienstwo zasady oceny pozwala ustali¢ przybli-
zony zwigzek (odpowiednio$¢) ocen w skali Coopera-Harpera i poziomdéw wia-
Sciwosci (tabela 7).

Typowe kryteria oceny dynamicznych wiasciwosci samolotu wykorzysty-
wane w projektowaniu podano w tabeli 8 oraz na rys. 6-9. Kryteria te podaja
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Tabela 7. Odpowiednios¢ ocen

Poziom Ocena wg Coopera-Harpera

1 1.0-35
2 3.5-6.5
3 6.5-9+

zwigzki wielkosci charakteryzujgcych wybrang forme ruchu z oceng pilota (PR
- Pilot Rating) wyrazong w skali Coopera-Harpera lub poziomu oceny.

Tabela 8. Typowe oceny cech dynamicznych

Oznaczenie Ocena Coopera-Harper

pLPO szybkie oscylacje
pSPO wolne oscylacje (fugoidy)
pDM holendrowanie
pSM ruch spiralny
0.1 10 e 20

Rys. 6. Czestos¢ oscylacji krétkookresowych w zaleznosci od wspétczynnika
tlumienia [23]

Pokazane wyzej kryteria dotyczg samolotow zatogowych. Ich przeniesienie
na samoloty bezzatogowe jest ryzykowne z uwagi na odmienne proporcje ma-
sy i wymiardw, a takze odmienny spos6b sterowania samolotu. W literaturze
znanej autorowi nie ma informacji o badaniach i unormowaniach dotycza-
cych samolotéw bezzatogowych [22]. Mozna natomiast spotka¢ jednostkowe
przyktady wykorzystania kryteriéow typu C-H ,importowanych” z opracowan
samolotowych.
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Rys. 7. Parametr CAP w zaleznosci od wspotczynnika ttumienia [29]
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Rys. 8. Oceny holendrowania [23]
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Rys. 9. Oceny ruchu spiralnego [24]

5. Kryteria

Kryteria oceny samolotu, mimo oczywistej waznosci, sg jednym ze stabiej
rozwinietych zagadnienn w lotnictwie. Z reguty oceny jakosci samolotu dokony-
wane przez réznych uczestnikdw procesu projektowania, budowy i uzytkowania
nastawione sg na uwypuklenie cech dla nich istotnych.
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Kryteria oceny samolotu dzieli sie zazwyczaj na dwie zasadnicze grupy:
kryteria bezwzgledne bedgce z reguly nieprzetworzong, liczbowa miarg wy-
branej cechy samolotu oraz kryteria wzgledne, stanowiace stosunek wybranej
cechy do pewnej wielkoSci odniesienia. Kryteria wzgledne przyjmujg z kolei
trzy postaci: bezwymiarowych, jednostkowych, efektywnosci lub sprawnosci.
Inny czesto spotykany podziat kryteriow wiaze sie z merytoryczng trescig in-
formacji w nich zawartych. Mozemy tu wyrdznié¢ kryteria: techniczne, eko-
nomiczne oraz inne, specyficzne dla wybranej klasy samolotéw. W ,duzym
lotnictwie” stosuje sie wszystkie wymienione formy, zaleznie od potrzeb i celu
oceny. W przypadku samolotéw bezzatogowych mamy do czynienia z catkowi-
tym brakiem informacji w tym zakresie. Duze samoloty bezzatogowe, o cechach
zblizonych do samolotéw zatogowych, moga by¢ (i zapewne sg) oceniane we-
dtug zasad i metodyk samolotowych. Mate samoloty bezzatogowe, dla ktérych
nie opracowano metodyk szacowania cen, kosztéw uzytkowania czy ,kosztow
zycia” mogag by¢ oceniane przy pomocy prostych lub ztozonych kryteriow tech-
nicznych.

Najprostsze kryteria techniczne opisujg charakterystyki osiggowe i masowe
samolotu. Przyktadowe kryteria tej kategorii zestawione sa w tabeli 9.

Tabela 9. Proste kryteria techniczne

Vmax  predkos¢ maksymalna
Vvmin  predko$¢ minimalna
Vmax predkos¢ wznoszenia
Hprak putap praktyczny
Lzmax Zzasieg

L st dtugosc¢ startu

Lid dtugos¢ ladowania
mAD masa tadunku

ruro masa startowa

Bardziej ztozone kryteria techniczne wigzg ze sobg dwie lub wiecej charak-
terystyk technicznych samolotu. Czesto wykorzystywanym wskaznikiem jako-
sci konstrukcji jest rozpietos¢ predkosci okreslajaca w pewnym przyblizeniu
dynamiczne witasciwosci samolotu:

y = Vmax
*min
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Innym prostym wskaznikiem technicznym (wzglednym) jest sprawnos¢
(efektywnos¢) masowa, pozwalajgca oceni¢ jako$¢ konstrukcji samolotu

_ ™ ad , S
™ = s (5.2)
rriTo
gdzie:
mTO - masa startowa samolotu,
rmiAD - masa tadunku

mAD = mZA + mPAL + mH

Kolejne kryterium techniczne to wskaznik efektywnosci transportowej samo-
lotu:

W = mHhi = mhVu (5'3)
gdzie:
tu - czas blokowy zadania (catkowity czas wykonania zadania),
Lz - zasieg samolotu,
Wi - predkos¢ blokowa samolotu dana zaleznoscia VBI = Lz/hi-

Najbardziej rozbudowanym i najogolniejszym Kkryterium ekonomicznym
jest catkowity koszt ,zycia samolotu (Smigtowca)” LCC (ang. Life Cycle Cost)
obejmujacy, koszty projektowania, badan, produkcji, sprzedazy, uzytkowania
i utylizacji samolotu (Smigtowca) lub parku samolotéw okreslonego typu. Koszt
zycia jest sumag czterech sktadnikéw [30]:

LCC = CRDTE + Cacq + Cops + Cdjsp (5.4)
gdzie:
Crdte ~ koszt fazy projektowania, rozwoju, badan i testow,
Cacq - koszt sprzedazy,
Cops - koszt operacyjny,
Cdisp ~ koszt utylizacji po okresie eksploatacji.

Kryterium mniej ogdlnym jest bezposredni koszt operacyjny DOC (ang.
Direct Operating Cost), wyrazajacy koszt jednostki czasu uzytkowania samo-
lotu okreslonego typu [30]. DOC jest sumg kosztéw bezposrednio zwigzanych
z realizacjg zadania lotniczego. Sktada sie z kosztéw poniesionych na przelot
(paliwo, pensje dla zatogi, amortyzacja, remonty, optaty lotniskowe i nawiga-
cyjne itp.) przypadajace na kazdy samolot i jednostke rozliczeniowa.

Kryterium pochodnym DOC jest koszt wtasny tonokilometra (dla samolo-
téw transportowych):

Citk = -------- (5.5)
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Kryteria ekonomiczne, w odréznieniu od prostych kryteriéw technicznych, oce-
niajagcych oderwane cechy samolotu, majg wtasciwosci ,catkujgce . Uwzgled-
niajg charakterystyki lotne, wiasciwosci konstrukcji ptatowca, zespotu nape-
dowego, czynniki eksploatacyjne i rynkowe. Sa wiec znacznie lepsza miarg
og6lnych wasciwosci samolotu. Brak stosownych metodyk dla samolotéw bez-
zatogowych ogranicza mozliwos¢ ich wykorzystania w projektowaniu BAL.

6. Whnioski

Samoloty bezzatogowe, mimo kilkudziesieciu lat funkcjonowania, nie docze-
katy sie solidnych opracowan zrédtowych, pozwalajgcych $swiadomie i celowo
ksztattowac ich postaé. Doswiadczenia z ,,duzego lotnictwa” sg w znacznej mie-
rze nieprzenaszalne, szczeg6lnie w odniesieniu do matych samolotéw o masie
rzedu Kilku do kilkudziesieciu kilograméw. Taki stan rzeczy utrudnia racjo-
nalizacje projektowania, pozostawiajac duzy margines przypadkowosci cech
samolotu.
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Limitations and criteria in the design of unmanned flying vehicles

Abstract

An unmanned flying vehicle is designed for realisation of definite tasks described
in technical requirements. The designer is responsible for certain of the composition
principle of the airplane, selection of dimensions, weight, propulsion and different
structural properties, guaranteeing the realisation of the assumed requirements. In
the paper, the main criteria and limitations resulting from technical conditions, laws
of physics, technical and technological possibilities, functionality were described. For-
mal shortages resulting from the absence of appropriate legal standards, definition of
problems, the lack of suitable statistical data were also addressed.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw na nauke w latach 2008-2010
jako projekt rozwojowy
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W pracy przedstawiono wyniki modelowania dynamiki lotu $migtowca
czterowirnikowego. Oméwiono model matematyczny ruchu przestrzenne-
go Smigtowca. Sity i momenty wytwarzane przez Smigta (wirniki) obliczo-
no, wykorzystujac teorie elementu topaty oraz teorie impulsowa wirnika.
Okreslono wptyw parametréow konstrukcyjnych na stateczno$¢ dynamicz-
na quadratora.

Oznaczenia

Dane geometryczne:

607 - cieciwa topaty Smigta na promieniu 0.7R;

$,€>,"1" - katy przestrzennego potozenia quadratora (przechylenia, pochylenia,
odchylenia);

xg,Vg,zg ~ wspodtrzedne quadratora w ukiadzie inercjalnym (ziemskim);

N\ = [7,0,h]T, r2 = [0,1,h]T, r3= [4,0,h]T, r\ = [0,,h\T - potozenie
poszczeg6lnych $migiet;

| - odlegtos¢ od osi Oz quadratora do Smigita;

h - odlegtos¢ ptaszczyzny Smigiet od Srodka masy;

faer = [0,0,raer]T - potozenie punktu przetozenia sity aerodynamicznej
wzgledem S$rodka masy;

R - promien smigta;
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S - powierzchnia odniesieniowa,;

Sm - pole powierzchni $migta;

Asm ~ kat natarcia $migia;

aq, (X - kat natarcia i kat $lizgu quadratora.

Dane masowe:
Ix,ly,h ~ momenty bezwtadnosci quadrator;
J - moment bezwitadnosci Smigta (taki sam dla wszystkich sSmigiet);

m - masa quadratora.

Sity i momenty:

Fx,Fy,Fz - sktadowe sity wypadkowej dziatajgcej na quadrator;

Lx, My, Nz - sktadowe momentu sit generowanych przez smigta (przechylaja-
cy, pochylajacy, odchylajacy);

Lgir, Mgir, Ngir - sktadowe momentu sit giroskopowego;

aer, Maer, Naer - sktadowe momentu aerodynamicznego od sit powstajacych
na korpusie quadratora;

Pxa = CxapV2S/2, Pya= -C yapV2S/2, Pza= CzapV2S/2 - sity aerodyna-
miczne (oporu, boczna, nosna);

Cxa,Cya,Cza - wspotczynniki sit;

Tsm,Hsm,Mop - cigg $migta, sita oporu Smigta, moment oporowy Smigita.

Dane kinematyczne:
u,v,w - skladowe predkosci liniowej V w uktadzie zwigzanym z quadratorem;

p, g, r - skladowe predkosci katowej fZz quadratora (przechylanie, pochylanie,
odchylanie);

uji = [0,0,iQ] - wektor predkosci obrotowej i-tego $migta okreslony w ukia-
dzie Oxyz;

A= (VsinAsm - Vindt)/{uR) = VsinAsm - vindt - bezwymiarowy wspot-
czynnik przeptywu Smigta;

n = (V cos Asm - vindh)/(ujR) = Vv cos Asm ~ vindh ~ bezwymiarowy wspoét-
czynnik predkosci sSmigia;

Vindt, vindh ~ sktadowe predkosci indukowane;j.
Inne wielkosci:
B - wspotczynnikiem strat koricowych $migita;

<mAn ~ kat ustawienia topaty na promieniu 0.7R;
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k - liczba topat Smigia;
Ls/g, Ls/a - macierze transformacji;
p - gestos¢ powietrza;

o= kbffj/~R) - wspoéiczynnik wypetnienia smigta.

Uktady wspotrzednych:
Oxyz - uklad zwigzany z quadratorem o poczatku w $Srodku masy; 0§ Ox

skierowana w kierunku przedniego $migta; o§ Oy w kierunku prawego;
0§ Oz do dotu;

Oxayaza - uktad zwigzany z przeptywem o poczatku w $rodku masy; 0§ Oxa
skierowana w kierunku wektora predkosci; oS Oza lezy w ptaszczyznie
Oxz i skierowana jest do dotu prostopadle do osi Oxa; 0§ Oya dopetnia
uktad.

1. Wstep

Smigtowiec czterowirnikowy (quadrocopter, quadrator) jest jedna z wdro-
zonych w praktyke koncepcji konstrukcyjnych wiroptatéw. Tego typu kon-
strukcje powstawaty juz ponad sto lat temu, jednak ze wzgledu na ograniczone
mozliwosci techniczne i niedostateczng wiedze teoretyczna prace te nie zakon-
czyty sie sukcesem [1], Przyktadem moze by¢ zbudowany we Francji w 1907
roku quadrotor Gyroplane. Tworcami byli bracia Louis i Jacques Breguet,
ktérzy pod kierownictwem profesora Charlesa Richeta opracowali smigtowiec
sktadajgcy sie z czterech krzyzowo rozmieszczonych czterotopatowych wirni-
kéw/émigiet o $rednicy 8.1 metra. Smigtowiec ten wzniést sie wraz z pilotem
na wysokos$¢ okoto 1.5 metra. Cechowata go bardzo duza niestatecznos¢.

Rys. 1 Smigtowiec Breguet-Richet (1907r.)
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W ostatnich latach koncepcja quadratora odrodzita sie w obszarze bezza-
togowych statkéw powietrznych (BSP). Powstajg liczne konstrukcje z reguty
0 niewielkich rozmiarach. Smigta ich sg napedzane silnikami elektrycznymi, za$
Smigtowce sg stabilizowane przez uktady automatyczne. Sterowanie quadrato-
rem odbywa sie poprzez zmiane obrotdéw poszczeg6lnych Smigiet. Powoduje to
zmiane ich ciggu i momentu oporowego.

Literatura dotyczaca dynamiki ruchu $miglowca czterowirnikowego jest
stosunkowo niewielka i sktada sie glownie z artykutéw publikowanych w cza-
sopismach oraz materiatach konferencyjnych. Ich analiza wskazuje, ze quadra-
tory sg obiektem badan zespotéw zajmujacych sie zagadnieniami sterowania
lautomatyzacji oraz robotyka (np. [2]-[7]). W zwigzku z tym stosowane mode-
le ruchu sg czesto znacznie uproszczone, szczegdlnie w zakresie aerodynamiki
Smigiebwirnikéw. Dla przyktadu - bez wnikania w zagadnienia aerodynamiki
czesto przyjmuje sie, ze cigg Smigiet jest wprost proporcjonalny do kwadra-
tu ich predkosci obrotowej. Wspotczynnik proporcjonalnosci okreslany jest na
podstawie badan stoiskowych.

Ponizej przedstawiono model matematyczny ruchu smigtowca czterowirni-
kowego oraz przyktadowe wyniki symulacji. W obliczeniach uwzgledniono me-
tody pozwalajgce efektywnie obliczy¢ sity aerodynamiczne generowane przez
wirniki/smigta, ktére opracowane zostaty dla wirnikéw nosnych smigtowcow

(8l-[11-

2. Model ruchu quadratora

Model dynamiki ruchu quadratora opisany zostat wczesniej w pracy [12].
W uktadzie zwigzanym z obiektem Oxyz (rys. 2) rdwnania ruchu maja naste-
pujacag postac:

Fx Fv Fz
U= —mm- \rv —qw V= — +pw —ru = —-(qu—pv (2.1)
m m m

_ -I-Laer  Lgir - (ly

p~ X
_ Mm + M aer d~Mfgir "h{lz ~ Ix)iP {52)
ly
- “k Naer d" ~gir “I ly)PQ

r ~ T
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2= p+ (roos<Z>+ <?sin<Z>)tg(9 9 = ecos4> - rsin<g

1 (2'3)
= e — ? i
& P (rcos<? + gsin$)

Xg u
o= Ly V
9

Rys. 2. Uklady wspotrzednych Oiyz i Oxgygzg oraz katy przejscia pomiedzy nimi

Rys. 3. Uktady wspotrzednych Oxyz i Oxayaza oraz katy przejscia pomiedzy nimi
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Wystepujaca w (2.4) macierz transformacji jest réwna:

IsP= (2.5)
cos 9 cos 0 sintycos © —sin0
— ¢0s0 sin0 sin0 —sintycos0 sintysin0 sinty + costycos$ cos0 sinty
costysin0 costy + sintysinty sintysinO costy- costysinty cos®© cos

Rozwiazanie uktadu réwnan (2.1)-(2.4) pozwala wyznaczy¢ przebiegi czasowe
wektora parametréw lotu [u,v,w,p, q, r,ty, 0 ,ty, xg,y0, zo\ .

3. Sity i momenty dziatajgce na quadrator

3.1. Sily

Na quadrator dziatajg sity: ciggu smigiet, grawitacyjna i aerodynamicz-
na. Sity ciggu Smigiet Tj (i = 1,...,4) w ukladzie Oxyz majg skitadowe
Ti = [Txi,Tyi, Tzi\T. Sita ciezkosci mg ma w uktadzie ziemskim jedng sktado-
wg mg = [0,0, mg]T. Natomiast sita aerodynamiczna R bedgca rezultatem
optywu elementéw konstrukcyjnych quadratora ma w uktadzie osi przeptywu
Oxayaza trzy sktadowe R — [RXaiRyai Pza]T = [~Pxa, Pya, -Pza\T- Ich okre-
Slenie wymaga znajomosci katéow natarcia oiq i Slizgu (3g quadratora (rys. 3).
Mozna je obliczy¢ w oparciu o sktadowe predkosci quadratora:

aa= arctan vL\; (3 = arcsin yijub + Wo (3-1)

Sktadowe wektora F w uktadzie zwigzanym z quadratorem OXxyz sg réw-

ne:

‘4

Y T«
" ' -0 Pxa
Fy N s Ls/s 0 (3.2)
Fz 221 _mg _PzZa_

2=1

gdzie macierz transformacji \s/a z uktadu zwigzanego z przeptywem do uktadu
zwigzanego z quadratorem jest rowna:

cosaqcosj3y - cosagsin(d@ - sinaq

s/a sin (3 cos 0 (3.3)
sinaqcos /3] - sinaqgsin(3y cosagq
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3.2. Momenty sit

Smigta, dziatajagc na ramieniu r*, wytwarzajg moment. Jednocze$nie
w czasie ich obrotu powstaje moment oporowy, ktdry przenoszony jest na
korpus quadratora. Catkowity moment od Smigiel jest réwny:

4 4
= J2rix MH (3-4)
i=1 i=1
Ma on nastepujgce skiadowe:
— moment przechylajacy:
4
Lm= ~r2- 14 _n Ty (3.5)
2=1
— moment pochylajacy:
4
Atm = (TZ3—Tzi) + A Txi (3-6)
i=1
— moment odchylajacy:
4
= I(Tyl —Ty3) + (TX4 —7°2) +  Afopi (3-7)

Moment aerodynamiczny od sity i? powstaje poniewaz dziata ona na ra-
mieniu raer wzgledem Srodka masy:

4
Maer = ~ ' faer * 72 (3-8)

i=1

Ze wzgledu na symetrie konstrukcji raer ma jedng niezerowg skiadowa.
W zwigzku z tym skiadowe momentu sg réwne:

Taer ~aerPy Maer = raerRx Maer —0 (3-9)

Uwzgledniajgc ostatni sktadnik w (3.2), sktadowe sity 72 mozna obliczy¢ z re-
lacji:

Rx = ~{Ls/a)nP xa + (Ls/a)u Pya - (Ls/a)i3Pza
(3.10)

Ry — ~ (L s/a)2\Pxa + (Ls/a)22Pya
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Moment giroskopowy jest zwigzany z wirowaniem $migiel na manewruja-
cym quadratorze. Jest on rowny:

4
Mgir= j'£ u i xf2 (3.11)
i=1
Ma on nastepujgce skiadowe:
4 4
Lgir = —J 53/* Mgir = pJ 9 Ngir = 0 (3-12)
i=1 i—1

4. Sity i momenty aerodynamiczne

Osobnej uwagi wymaga wyliczenie sit aerodynamicznych powstajgcych na
smigtach. Do ich obliczenia wykorzystano relacje bazujgce na teorii impulsowej
wirnika nosnego (TIWN) oraz teorii elementu topaty (TEL).

Zgodnie z TIWN, na wirniku noSnym powstajg nastepujace sityl (rys. 4):
— sita prostopadta do ptaszczyzny wirowania:

Tsm= CT~ f Sm 4.1)

— sita lezaca w ptaszczyzZnie wirowania:

Hsm= CH” -S m 4.2)
— moment oporowy:
Mop= Cop™""*SmR (4.3)

Wspoétczynniki Cr i Ch oraz C(J) zalezg od bezwymiarowego wspo6tczynni-
ka predkosci p oraz bezwymiarowego wspdtczynnika przeptywu przez wirnik A
i sg odpowiednio réwne:

Ct = 4B2Vindt\Jpl+ A2 Ch = 4B2>inch\JH2 +
\% (4-4)

Cap = g2 (CtA + ChP)

1Pomiedzy oznaczeniami zastosowanymi w tej czesci i oznaczeniami w czesci 2

zachodzg nastepujace relacje; Tx = —HsmcosB, Ty = —HsmsinB, Tz = —Tsm
(indeks i pominieto)
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Rys. 4. Sity wytwarzane przez Smigto, rozktad predkosci i kat natarcia Smigta

Jezeli przyjaé przyblizenie, ze topata $migta ma stalg cieciwe i nie ma
skrecenia geometrycznego, to sity Tsm, Hsm i moment oporowy Mop mozna

wyznaczy¢ z literaturowych zaleznosci otrzymanych w wyniku zastosowania
TEL2:

W wyrazeniach okreslajacych /i i A wystepujg sktadowe predkosci induko-
wanej Vinh i Vint. Aby je znalez¢, nalezy porownac¢ parami formuly (4.4)i
z (4.5)i oraz (4.4)2 z (4.5)2. Otrzymany w ten sposo6b uktad dwdéch réownan
nieliniowych z dwiema niewiadomymi pozwala obliczy¢ sktadowe predkosci
indukowanej, a nastepnie wspétczynniki sit i momentu oporowego.

2Zatozenie to nie jest w pelni uprawnione dla $Smigiet. Poniewaz jednak celem
badan nie byto wierne odzwierciedlenie geometrii topaty lecz analiza dynamiki, to

zdecydowano sig je zastosowac, uznajac, ze nie bedzie to miato wptywu na jakosciowg
odpowiedz dynamiczng quadratora.



142 G. Kowaleczko i inni
5. Wyniki symulacji

5.1. Warunki ustalonego lotu poziomego

Opisany powyzej model dynamiki quadratora stanowit podstawe do analizy
dynamiki lotu quadratora. Pierwszym etapem prac byto okre$lenie warunkdéw
ustalonego lotu poziomego ze statg predkoscig. Wykonano to, bilansujac sity
w ptaszczyznie Oxz oraz moment pochylajacy.

Dla ustalonej predkosci lotu V wyliczano: kat natarcia Smigiet Asm (taki
sam dla wszystkich), ciag Smigiet Tsm, site oporu Smigiet Hsm i momenty
oporowe $migiet Mop. W oparciu o wyliczone wartosci ciggéw mozna byto ob-
liczy¢ obroty kazdego ze Smigiet lub (jezeli majg state obroty) katy ustawienia
topat.

Na rysunkach 5-~10 pokazano otrzymane przebiegi parametréw ustalonego
lotu poziomego. Obliczenia wykonano dla konfiguracji, w ktdérej Srodek masy
potozony jest ponizej ptaszczyzny wirowania Smigiet, zas $rodek parcia kadtuba
pokrywa sie ze srodkiem masy. Oznacza to, ze jedyne niezerowe momenty sit
pochodza od sit wytwarzanych przez Smigta.

Z rysunku 5 wynika, ze wzrost predkosci prowadzi do coraz wiekszego
pochylania quadratora. Przyczyng jest konieczno$¢ réwnowazenia rosngcych
sit aerodynamicznych (sity oporu czesci centralnej Pxa oraz sit oporu $mi-
giet Hsm lezacych w ptaszczyZnie wirowania Smigiet (rys. 10). W zwigzku z tym
wzrastajg tez sity ciagu Smigiet Tsm (rys. 9), ktére muszg réwnowazy¢ ciezar
guadratora oraz zapewnic¢ lot postepowy ze statg predkoscig. Kat ustawie-
nia topat ipsm poczatkowo nieznacznie maleje, a nastepnie wzrasta (rys. 6).
Przebieg ten jest skorelowany ze zmianami momentdw oporowych poszczegdl-
nych smigiet (rys. 7). Rosngca predkosé lotu powoduje, ze predkos¢ indukowa-
na przez Smigta maleje (rys. 8). Najwiekszg warto$¢ osigga ona w warunkach
zawisu.

Z przedstawionych przebiegéw wynika, ze Smigto przednie i tylne powinny
miec¢ rézne katy ustawienia topat - kat Smigta tylnego powinien by¢ wiekszy niz
kat Smigta przedniego3. W zwigzku z tym sita Tsm od S$migta tylnego bedzie
wieksza niz sita od $migta przedniego. Dzigki temu powstaje moment pochy-
lajacy, ktory réwnowazy moment zadzierajgcy wytwarzany przez sity Hsm
dziatajgce powyzej Srodka masy.

3Jezeli Smigla maja staty skok, to wniosek ten dotyczy predkosci obrotowych $mi-
giet.
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5.2. Dynamika lotu quadratora

Opisany powyzej model dynamiki quadratora stanowit podstawe do analizy
dynamiki lotu. Pokazata ona, ze decydujacy wptyw na statecznos¢ dynamicznag
quadratora majg: potozenie h ptaszczyzny $migiet w stosunku do $rodka masy
oraz odlegtos¢ | Smigiet od osi Oz quadratora. Relacje te ilustruja rysunki

t[s]

Rys. 11. Skladowa podtuzna predkosci lotu u - Smigta powyzej Srodka masy

Rys. 12. Kat pochylenia quadratora O —Smigta powyzej Srodka masy

Na rysunkach 11 — 14 pokazano wptyw odlegtosci pomiedzy wirnikami
i ptaszczyzng wirowania $Smigiet h na odpowiedZ dynamiczng quadratora na
zaburzenie zewnetrzne w postaci krdtkotrwatego podmuchu. Jest to parametr
konstrukcyjny decydujgcy o zachowaniu sie quadratora. Jezeli Smigta potozo-
ne sg powyzej $rodka masy, to quadrator jest stateczny, jezeli za$ potozone
sg powyzej srodka masy, to Smigtowiec staje sie niestateczny. Z rysunkow 11
i 12 wynika, ze dla Smigtowca statecznego [h < 0) zwigkszanie odlegtosci po-
miedzy sSmigtami i sSrodkiem masy zwieksza amplitude oscylacji parametrow,
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Rys. 15. Skiadowa podtuzna predkosci lotu u - wpltyw rozstawu Smigiet
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Rys. 16. Kat pochylenia quadratora <9- wptyw rozstawu $migiet

zmniejszajac jednoczesnie ich okres. Drgania te sg w kazdym przypadku ttu-
mione. Z kolei rysunki 13 i 14 pokazuja, ze jezeli sSrodek masy jest powyzej
ptaszczyzny Smigiet, to Smigtowiec jest niestateczny. Jest to niestatecznosé, dla
ktérej parametry lotu narastajg w sposob wyktadniczy. Szybkos¢ narastania
zaburzen ros$nie wraz ze wzrostem odlegtosci pomiedzy Smigtami i Srodkiem
masy.

Na rysunkach 15 i 16 przedstawiono wptyw drugiego parametru konstruk-
cyjnego na dynamike - odlegtosci | Smigiet od osi Oz quadratora. Wyniki
dotyczg quadratora statecznego. Z przebiegdw wynika, ze zwiekszanie tej od-
legtosci w zasadniczy spos6b zwieksza ttumienie oscylacji
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Simulation results of dynamie characteristics of a four-rotor helicopter

Abstract

The paper presents results of numerical simulation of a quadrotor flight dynamics.
The mathematical model of its spatial motion is briefly described. Aerodynamic forces
and moments produced by the rotors are determined on the basis of the actuator disc
theory and the blade element theory. The influence of two structural parameters on
the quadrotor dynamic stability is presented.
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Gléwne problemy badawcze zwigzane z aerodynamikag mikrosamolotow
bezpilotowych (ang. UAV - Unmaned Aerial Vehicles, MAV - Micro
Aerial Vehicle) dotyczg wyznaczania charakterystyk aerodynamicznych
oraz zwiekszenia zdolnosci manewrowej przy niskiej wartosci liczby Rey-
noldsa, wynikajacej z niewielkich predkosci lotu i niewielkich rozmiaréw
samolotu. Proponuje sie zastgpienie tradycyjnych powierzchni sterowych
w postaci klap i lotek mikrourzgdzeniami manewrowymi umieszczonymi
na krawedzi natarcia. Do grupy takich urzgdzen nalezg m.in. klapy, mem-
brany, gtosniki akustyczne, dysze lub grzatki. Urzadzenia te pozwalajg
sterowac przeptywem powietrza wokdt profilu, a przez to zwiekszaé lub
zmniejsza¢ warto$¢ generowanej sity nosnej. Do grupy urzadzen aktyw-
nych, tzn. wymagajacych zasilania z dodatkowego Zrodta zewnetrznego,
naleza m.in. dysze manewrowe. W niniejszym artykule przedstawiono
wyniki obliczeh numerycznych modelu MES profilu Bell 540 wyposazo-
nego w dysze umieszczone w poblizu krawedzi natarcia. Zbadano wptyw
rozmieszczenia dysz i predkosci wyptywu powietrza na charakterystyki
aerodynamiczne profilu. Uzyskane wyniki potwierdzajg mozliwos¢ zasto-
sowania tego rodzaju urzadzen do skutecznego sterowania lotem mikro-
samolotu.

1. Wstep

Mikrourzadzenia manewrowe majg szereg zalet w poréwnaniu z tradycyj-
nymi klapami i lotkami: majg mniejszg mase, zuzywajg mniej energii i mogg
zosta¢ zintegrowane w postaci uktadow MEMS.

W pracach [9], [10] opisano klapy zastosowane do aktywnego sterowania
przeptywem wokdt skrzydia delta. Innym rozwigzaniem jest wykorzystanie


mailto:z.kulesza@pb.edu.pl
mailto:gosiewski@pb.edu.pl

150 Z. Kulesza, Z. Gosiewski

dysz [11], W poréwnaniu z klapami dysze majg te zalete, ze sg mniej nara-
zone na uszkodzenia, jakie moga powstaé na skutek znacznych sit dziatajg-
cych na powierzchnie klap w trakcie wykonywania gwattownych manewréw
lub pojawienia sie burzliwych przeptywow wokot klapy. Niewielkie strumienie
powietrza generowane przez dysze mogg zosta¢ uzyte do sterowania potoze-
niem tzw. wirdow trgbiastych tworzacych sie na krawedzi natarcia skrzydta
delta [8], [11]. W przypadku skrzydet tradycyjnych dysze mogg sterowaé prze-
ptywem lub oderwaniem warstwy przysciennej na powierzchni podci$nienio-
wej ptata [6], [7], [12]. Wykorzystywane jest tu zjawisko zwiekszenia energii
strumienia w warstwie przysciennej, co umozliwia przejscie z przeptywu lami-
narnego do turbulentnego. Godard i inni badali mozliwosci generowania wiréw
w warstwie przysciennej z zastosowaniem dysz szczelinowych [6] i owalnych [7].
Jak sie okazato, dysze owalne zapewniajg skuteczniejsze sterowanie przepty-
wem w warstwie przysciennej i mogg mie¢ znacznie mniejsze wymiary i mase
niz tradycyjne klapy i lotki.

W pracach [2] i [3] opisano konstrukcje dysz manewrowych wykonanych
w postaci uktadéw MEMS. Mikrouktady elektromechaniczne (ang. MEMS -
Micro-Electro-Mechanical Systems) o rozmiarach rzedu kilku mikronéw sg pro-
dukowane w technologii stosowanej w produkcji elektronicznych uktadéw sca-
lonych. Wiekszos¢ uktadéw MEMS powstaje przez trawienie w krzemie z wy-
korzystaniem fotolitografii. Mogg by¢ takze stosowane inne materiaty (polime-
ry, metale) i technologie (ttoczenie, stereolitografia, powlekanie elektrolityczne,
odparowanie, itd.). Dzieki temu, ze produkcja uktadow MEMS jest zblizona do
produkcji uktadéw scalonych, mozliwe jest zintegrowanie w jednym uktadzie
zardéwno czujnikéw, elementéw wykonawczych, jak i elektronicznych uktadéw
sterujacych. Uktady MEMS stanowi¢ moga zatem kompletne mikroskopijne
uktady sterowania i regulacji. Ze wzgledu na mate rozmiary uktady takie cha-
rakteryzuja sie niewielkimi statymi czasowymi i brakiem op6znien, co umozli-
wia ich wykorzystanie do skutecznego sterowania lotem mikrosamolotu.

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki analizy numerycznej profi-
lu skrzydta mikrosamolotu Bullit, produkowanego przez czeskg firme Topmo-
del Cz [13]. Na rys. 1 pokazano widok badanego mikrosamolotu. Mikrosamolot
jest w uktadzie delta, a profil jego skrzydta to Bell 540, bedacy nieznacznie
zmodyfikowang wersjg standardowego NACA 0012.

Przeprowadzona analiza numeryczna miata na celu wyznaczenie podstawo-
wych charakterystyk aerodynamicznych (wspétczynnikéw oporu Cd i sity no-
$nej Ci) profilu Bell 540 wyposazonego w mikrourzadzenia manewrowe w po-
staci dysz umieszczonych w poblizu krawedzi natarcia. Na podstawie obliczen
wykonanych w programie Fluent przedstawiono charakter przeptywu powie-
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Rys. 1. Widok badanego mikrosamolotu [13]

trza wokot badanego profilu oraz wyznaczono charakterystyki C'd(a) i C'i(a).
Rozpatrzono przeptyw wokét profilu bez dysz oraz z dyszami manewrowymi
umieszczonymi w poblizu krawedzi natarcia. Charakterystyki profilu bez dysz
poréwnano z analogicznymi, obliczonymi w programie Xfoil. Zbadano wptyw
rozmieszczenia dysz i predkosci wyptywu powietrza na charakterystyki aerody-
namiczne profilu. Uzyskane wyniki potwierdzajg mozliwo$¢ zastosowania dysz
do skutecznego sterowania lotem mikrosamolotu.

2. Model geometrii profilu Bell 540 z dyszami sterujgcymi

Model geometrii badanego profilu Bell 540 wraz z otaczajagcym obsza-
rem powietrza z przeptywem niezaburzonym wykonano w programie Gam-
bit. Gambit jest preprocesorem programu Fluent umozliwiajgcym tworzenie
geometrii, generowanie siatki i definiowanie tzw. obszaréw i krawedzi aktyw-
nych [5]. Wspdtrzedne profilu obliczono w programie Xfoil [14], przyjmujac
dtugos¢ cieciwy przykadtubowej Lc —0.5775 m, na podstawie pomiaréw wy-
miaréw geometrycznych mikrosamolotu Bullit. Xfoil jest sprawdzonym pro-
gramem stuzgcym do obliczen geometrii i charakterystyk aerodynamicznych
profili z wykorzystaniem metod panelowych. W niniejszym artykule charakte-
rystyki aerodynamiczne uzyskane z programu Xfoil traktowane sg jako wzorco-
we i z nimi poréwnywane sg wyniki otrzymane w wyniku obliczeh w programie
Fluent. Oczywiscie, program Xfoil umozliwia tylko wykonanie obliczen profilu
bez dysz sterujgcych.

Widok profilu Bell 540 z zaznaczonymi Sciankami modelujgcymi dysze po-
kazano na rys. 2. Do badanh przyjeto trzy rézne dysze oznaczone jetl, jet2
i jet3, rozmieszczone w réznych miejscach profilu: w bezpoSrednim sasiedztwie
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krawedzi natarcia (jetl), na powierzchni podcisnieniowej (jet2) i nadcisnie-
niowej (jet3).

Model profilu otaczajgcego obszaru niezaburzonego oraz wygenerowang
siatke elementéw skonczonych pokazano na rys. 3. Utworzona siatka sktada sie
z 14 310 elementéw, przy czym rozmiary najmniejszych elementéw w bezpo-
Srednim sasiedztwie noska profilu wynoszg ok. 1 mm.

Rys. 3. Model profilu Bell 540 i otaczajacego obszaru przeptywu niezaburzonego
oraz wygenerowana siatka elementéw skoriczonych w programie Gambit

Obszar niezaburzony tworza: p6tkole umieszczone z lewej strony oraz pro-
stokat umieszczony ze strony prawej. Badany profil znajduje sie w Srodkowej
czesci obszaru, w miejscu najwiekszego zageszczenia siatki. Jak widaé¢, zasto-
sowano siatke czworokgtng zapewniajgcg mniejszg liczbe elementéw skonczo-
nych, wieksza doktadnos$¢ obliczerh oraz umozliwiajgcg modelowanie warstwy
przysciennej. W celu wyeliminowania wptywu Scianek obszaru na rozktad pred-
kosci wewnatrz obszaru przyjeto dtugos¢ Srednicy kota oraz bokéw prostokata
ok. 20-krotnie wieksze od dtugosci cieciwy badanego profilu. Lewy brzeg potko-
la zdefiniowano jako krawedz aktywng o nazwie farfieldl, dolny i gérny bok
prostokata jako krawedZ farfield2, a prawy bok prostokata jako krawed?
farfield3. Przez te krawedzie odbywa sie doptyw i odptyw powietrza do
obszaru otaczajgcego profil, natomiast badany profil jest nieruchomy. Na kra-
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wedziach farfieldl i farfield2 zdefiniowano w programie Fluent warunki
brzegowe typu Velocity Inlet, natomiast na krawedzi farfield3 - warunki
brzegowe typu Pressure Outlet. Wszystkie krawedzie profilu Bell 540 zamo-
delowano jako $cianki nieruchome (wali) z wyjatkiem trzech modelujgcych
dysze sterujace. Scianki jetl, jet2 i jet3 modelowane sa jako $cianki dolo-
towe (velocity-inlet) lub w przypadku braku wyptywu powietrza - jako
scianki nieruchome (wali).

3. Modelowanie optywu profilu Bell 540 w programie Fluent

Obliczenia w programie Fluent wykonano dla proceséw ustalonych
(Steady) oraz dla modelu turbulencji Spalarta-Allmarasa (Spalart-Almaras)
ze standardowymi wartosciami parametréw tego modelu [4], Model Spalarta-
Allmarasa opisywany jest za pomocg jednego réwnania transportu uwzglednia-
jacego lepkosé kinematyczng w ruchu wirowym i zostat opracowany specjalnie
do zastosowan w aerodynamice niskich wartosci liczby Reynoldsa. Jako me-
dium przyjeto powietrze (air) o statej gestosci (constant). Do rozwigzywania
rownan zastosowano algorytmy PISO (ang. Pressure-Implicit with Splitting
Operators) oraz PRESTO (ang. PREssure STaggering Option). W trakcie ob-
liczenn wyznaczano pola predkosci wokot profilu oraz wartosci wspdétczynnikow
sity nosnej Ct i sity oporu Cd dla réznych wartosci kata natarcia a i przy
roznych predkosciach vd wyptywu powietrza z dysz sterujacych.

W trakcie tworzenia modelu optywu profilu Bell 540 przyjeto nastepujace
wartosci parametrow:

< dtugosé cieciwy przykadtubowej Lc = 0.5775 m,

- kat natarcia a zmieniany od -4° do 18° co 2° (w zakresie od -2° do 2°
co 0.5°),

< modut predkosci niezaburzonej powietrza V = 10m/s,

= gestos¢ powietrza p= 1.225kg/m3,

= wspotczynnik lepkosci dynamicznej powietrza fi = 1.71 «10-5 Pas,
- temperatura powietrza T = 293.15 K,

= predkos¢ wyptywu powietrza z dyszy vd przyjmujgca wartosci 30
i 90 m/s,

« Srednica dyszy dd= 1mm.
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Liczba Reynoldsa Re oraz liczba Macha Ma, gdzie:

Re = pVLc Ma = \Y
T H Y
obliczone dla podanych wyzej parametrow i przy predkosci dzwieku

a = 343.5m/s wynoszg odpowiednio Re = 413706 oraz Ma = 0.029. Otrzy-
mane wartosci wykorzystano w obliczeniach charakterystyk aerodynamicznych
profilu w programie Xfoil.

4. Wyniki obliczen optywu profilu Bell 540

Ponizej przedstawiono wybrane wyniki obliczen optywu profilu Bell 540
w programie Fluent. Kolejne rysunki przedstawiajg pola predkosci wokot pro-
filu Bell 540 przy katach natarcia a = 4° i a = 12° oraz charakterystyki
wspotczynnika sity oporu Cd i wspdtczynnika sity nosnej Ct od kata natar-
cia a. Wyniki otrzymano w nastepujacych przypadkach wyptywu powietrza
z dysz sterujacych:

= brak wyptywu powietrza z dysz (rys. 4 i 5),

= wyptyw z dyszy jetl z predkosciag vd= 30m/s (rys.6 i 7),
e wyptyw z dyszy jetl z predkoscia Vd= 90m/s (rys.8 i 9),
= wyptyw z dyszy jet2 z predkoscig vd= 30m/s (rys. 10 i 11),
< wyptyw z dyszy jet2 z predkoscia MVd= 90 m/s (rys. 12 i 13),
< wyptyw z dyszy jet3 z predkoscig vd= 30m/s (rys. 14 i 15),
wyptyw z dyszy jet3 z predkoscig = 90m/s (rys. 16 i 17).

Rysunek 5 przedstawia pordwnanie zaleznosci wspétczynnika sity nosnej Ci
oraz wspoétczynnika sity oporu Cd od kata natarcia a dla profilu bez wyptywu
powietrza z dyszy otrzymane w programie Xfoil i w programie Fluent. Jak
wida¢, wartosci wspoétczynnika sity oporu Cd obliczone w programie Fluent
sg nieznacznie wyzsze niz odpowiadajgce im wartosci obliczone w programie
Xfoil. Moze to wynika¢ z niedoktadnosci modelu opisujgcego lepkosé powietrza
w warstwie przysciennej. Z kolei wartosci wspotczynnika sity nosnej Ci sa
prawie identyczne. Ponadto widoczna jest duza zgodno$¢ co do wartosci kata
natarcia, przy ktérym pojawia sie przeciagniecie (a = 15°). Wyniki otrzymane
w obu programach poréwnano z danymi eksperymentalnymi profili lotniczych
zestawionymi w pracy [1]. Po uwzglednieniu dtugosci cieciwy stwierdzono duzg
zgodno$¢ charakterystyk obliczonych i eksperymentalnych. Swiadczyé to moze
0 poprawnosci przyjetego modelu optywu profilu w programie Fluent.
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Rys. 4. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 bez wyptywu z dysz przy kacie
natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°

Rys. 5. Charakterystyki Q = /(a), Cd= f(a) profilu Bell 540 bez wyptywu z dysz

Rys. 6. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jet 1
z predkoscig vd = 30m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°
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Rys. 7. Charakterystyki Ci = f (a), Cd= f(a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jetl z predkoscig vd = 30m/s

Rys. 8. Pole predkosci wokdt profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jetl
z predkoscig vd= 90m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°
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Rys. 9. Charakterystyki C; = /(a), Cd= f{a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jetl z predkoscig vd = 90m/s
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Rys. 10. Pole predkosci wokét profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jet2
z predkoscig Md = 30 m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°
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a [deg] a [deg]

Rys. 11. Charakterystyki Ci —/(a), Cd = /(a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jet2 z predkoscig va = 30m/s

Rys. 12. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jet2
z predkoscig Md = 90m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°
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Rys. 13. Charakterystyki Ci = /(a), Cd= /(a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jet2 z predkoscig v,i = 90m/s

Rys. 14. Pole predkosci wokét profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jet3
z predkoscia Md = 30m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°
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Rys. 15. Charakterystyki Ci = f(a), Cd= f(a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jet3 z predkoscig \Md = 30m/s
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Rys. 16. Pole predkosci wokdt profilu Bell 540 przy wyptywie z dyszy jet3
z predkoscia M= 90 m/s oraz kacie natarcia: (a) a = 4°, (b) a = 12°

Rys. 17. Charakterystyki Ci = f{a), Cd = f{a) profilu Bell 540 przy wyptywie
z dyszy jet3 z predkoscig Md = 90m/s

5. Pordéwnanie wynikéw obliczen optywu profilu Bell 540

Na rys. 18 i 19 pokazano zaleznosci wspotczynnika sity oporu Cd oraz
wspotczynnika sity nosnej Ci od kata natarcia a dla wszystkich badanych
dysz oraz predkosci wyptywu powietrza. Jak wida¢, znaczny wzrost sity no-
$nej ma miejsce przy zastosowaniu dyszy jet2 z predkoscig wyptywu 90 m/s.
Zachodzi to jednak tylko przy wiekszych katach natarcia. W poblizu zero-
wych katéw sita nosna gwattownie zanika. Co ciekawe, przy ujemnych katach
natarcia obserwuje sie w tym przypadku dos¢ duza, dodatnig wartos¢ sity no-
$nej. Niestety, w przypadku dyszy jet2 z wypltywem 90 m/s zwieksza sie takze
wartos¢ sity oporu.
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Znaczacy spadek i zmiana znaku sity no$nej ma natomiast miejsce w przy-
padku zastosowania dyszy jet3 z predkoscig wyptywu 90 m/s. Podobnie jak
poprzednio, zachodzi to tylko dla wiekszych katéw natarcia. W poblizu ze-
rowych katéw sita nosna jest ponownie zerowa. Przy wyptywie z predkoscig
90 m/s dyszg jet3 sita oporu znacznie sie zmniejsza, osiggajgc w zakresie do-
datnich kgtdéw natarcia wartosci ujemne.

jetl,vd=0 m/s
jetl,vd=30 m/s
jetl,vd=90 m/s
jet2, vd=30 m/s
jet2, vd=90 m/s
jet3, vd=30 m/s
jet3. vd=90 m/s

-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 18
a [deg]

Rys. 18. Poréwnanie charakterystyk Cd = f(a) profilu Bell 540 przy réznych
predkosciach wyptywu z dysz jetl, jet2 ijet3

— — jetl,vd=0mi/s
— ©— jetl,vd=30 m/s
— m— jetl,vd=90 m/s
— *— jet2, vd=30 m/s
— a— jet2, vd=90 m/s
— a— jet3, vrf=30 m/s

— e— jet3, vd=90 m/s
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Rys. 19. Poréwnanie charakterystyk Ci = f(a) profilu Bell 540 przy réznych
predkosciach wyptywu z dysz jetl, jet2 i jet3
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6. Whnioski

Wyniki w postaci zalezno$ci wspoétczynnikoéw sity nosnej Ci i sity opo-
ru Cd od kata natarcia a przy braku wyptywu powietrza z dysz otrzy-
mane w programie Xfoil i w programie Fluent sg niemal identyczne.
Zgadzajg sie tez one z danymi doswiadczalnymi profilu NACA 0012 za-
mieszczonymi w pracy [1]. Swiadczy to o poprawnoséci przyjetego modelu
optywu profilu w programie Fluent.

Niezmiernie wazne jest wiasciwe rozmieszczenie dysz na powierzchni pro-
filu skrzydta. Jak wida¢ na rys. 19, wyptyw powietrza dyszg je t| nie ma
praktycznie zadnego wptywu na wartos¢ sity nosnej. Zauwazalny wzrost
i spadek sity nosnej zachodzi przy wyptywie z predkoscig 90 m/s dysza
jet2 i jet3.

Wydaje sig, ze obserwowane zmiany wartosci sity nosnej mozna bedzie
wykorzystac¢ do sterowania lotem mikrosamolotu przy odpowiednim roz-
mieszczeniu dysz jet2 i jet3 wzdtuz krawedzi natarcia.

Przedstawione wyniki obliczer optywu profilu Bell 540 powinny by¢ trak-
towane tylko orientacyjnie. Pozwalajg one stwierdzi¢, ze wyptyw z dysz
moze mie¢ wyrazny skutek w postaci wzrostu lub spadku sity nosnej.
W celu lepszej oceny skutecznosci proponowanej metody manewrowania
za pomocg dysz uzasadnione jest przeprowadzenie obliczen dla petnego,
tréjwymiarowego modelu skrzydia.

Najlepsza weryfikacjg przedstawionych w niniejszej pracy wynikow bedg
badania eksperymentalne w tunelu aerodynamicznym lub na latajgcym
prototypie samolotu.
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Numerical analysis of the leading edge vortices controlled by the
micro-jets

Abstract

The main research problems of the unmanned micro aero-vehicles (MAVs) are:
determination of aerodynamic characteristics and increase of maneuverability at low
Reynolds numbers resulting from small dimensions of the MAVs. Conventional flaps
and ailerons are going to be replaced by micro-actuators, such as flaps, membranes,
acoustic speakers, jets or heaters located at the leading-edge. These devices make it
possible to control the flow around the airfoil, and increase or decrease the generated
lift force. Micro-jets are examples of the so called active control devices, that is devices

that

must be powered from an external supply source.
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The paper presents the results of FEM numerical calculations of the Bell 540
airfoil model equipped with jets located near the leading edge. The influence of the
jets location and the air jet velocity on aerodynamic characteristics of the airfoil is
discussed. The results obtained confirm the possible application of such devices for
the effective MAV's flight control.
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Zwigkszeniem skutecznosci sterowania lotem mikrosamolotu zajmuje sie
obecnie wiele osrodkéw badawczych. Tradycyjne klapy sterdéw i lotek pro-
buje sie zastgpi¢ nowoczesnymi urzadzeniami manewrowymi takimi, jak
mikroklapy, mikrodysze, mikrogto$niki akustyczne umieszczone w pobli-
zu krawedzi natarcia. Podstawowg zaletg tych rozwigzan jest, jak sie
wydaje, mniejsza masa, mniejsze zuzycie energii oraz znacznie wieksza
skutecznos¢ w przypadku niewielkich predkosci lotu.

W artykule przedstawiono wyniki analizy numerycznej aerodynamiki
profilu Bell 540. Wykonano obliczenia metodg elementéw skoriczonych,
poréwnujac optywy profilu bez urzgdzenn manewrowych oraz profilu wy-
posazonego w pobudzane wibracyjnie mikroklapy umieszczone w pobli-
zu krawedzi natarcia. Omoéwiono przebiegi sity nosnej i sity oporu oraz
przedstawiono wnioski dotyczgce ewentualnego wykorzystania tej meto-
dy do sterowania lotem mikrosamolotu. Charakterystyki aerodynamicz-
ne dla profilu bez mikroklap otrzymane w programie Fluent poréwnano
z wynikami uzyskanymi w programie Xfoil oraz z danymi literaturowymi.

1. Wstep

Poszukiwanie nowoczesnych ukladéw sterowania ruchem samolotu jest
obecnie przedmiotem zainteresowania wielu osrodkéw naukowych [5-8], [13].
Proponuje sie zastgpienie tradycyjnych powierzchni sterowych w postaci klap
steréw i lotek, mikrourzagdzeniami manewrowymi umieszczonymi na krawedzi
natarcia. Mikrourzadzenia te umozliwiaja bezposSrednie sterowanie przepty-
wem w warstwie przysciennej (ang. BLC - Boundary Layer Control). Dotyczy
to szczegdlnie mikrosamolotéow bezpilotowych (ang. MAV - Micro-Aero Ve-
hicle, UAV — Unmanned Aero Vehicle) poruszajgcych sie w zakresie niskich
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wartosci liczby Reynoldsa. Przy niskiej predkosci lotu skutecznos¢ klap sterow
i lotek gwattownie spada, zmniejszajgc znacznie zdolnos¢ manewrowg samolo-
tu. Z tego wzgledu opracowanie nowoczesnej metody sterowania mikrosamolo-
tem wykorzystujacej koncepcje sterowania warstwg przyscienng jest zadaniem
waznym i aktualnym.

W niniejszym artykule przedstawiono wyniki analizy numerycznej aerody-
namiki profilu Bell 540, stanowigcego modyfikacje profilu NACA 0012. Obli-
czenia metodg elementdéw skonczonych wykonano w programie Fluent, poréw-
nujac optywy profilu bez urzadzenn manewrowych oraz profilu wyposazonego
w pobudzane wibracyjnie mikroklapy umieszczone na krawedzi natarcia. Omo-
wiono przebiegi sity nosnej i sity oporu oraz przedstawiono wnioski dotyczace
ewentualnego wykorzystania tej metody do sterowania lotem mikrosamolotu.
Wyniki obliczen profilu bez mikroklap sterujacych otrzymane w programie
Fluent poréwnano z wynikami obliczeri uzyskanymi w programie Xfoil oraz
z danym eksperymentalnymi zamieszczonymi w literaturze.

2. Sterowanie warstwa przyscienng

Koncepcje warstwy przysciennej wprowadzit Prandtl [9], ktéry zapropo-
nowat takze proste metody sterowania oderwaniem/przyklejaniem sie strugi
do optywanego profilu. Zjawisko oderwania strugi (ang. flow separation) jest
bardzo niebezpieczne i moze pojawié sie zwtaszcza w locie przy duzych katach
natarcia. Powoduje gwattowny spadek sity nosnej i niestabilnos¢ lotu.

Tradycyjne metody sterowania warstwg przyscienng polegajg na wttacza-
niu (lub zasysaniu) strumienia powietrza o staltym natezeniu. Strumienie po-
wietrza mogg by¢ wttaczane do (lub zasysane z) warstwy przysciennej w roz-
nych miejscach profilu, powodujac znaczny wzrost sity nosnej i spadek sity
oporu. Uklady sterowania warstwg przyscienng zostaty po raz pierwszy za-
stosowane w samolotach Lockheed F-104 oraz MIG-21. Uklady te wymagaja
jednak sprezarek powietrza o duzych mocach (i masach) i mocno komplikujag
budowe catego uktadu sterowania samolotem.

Schubauer i Skramstad [11] wprowadzili koncepcje sterowania za pomocag
cyklicznych pobudzen wprowadzanych do warstwy przysciennej i przeksztat-
cajacej przeptyw laminarny w turbulentny (tzw. fale Tollmiena-Schlichtinga).
Wykorzystano tutaj gtéwng zalete przeptywu turbulentnego, tzn. znacznie
wiekszg odpornosc¢ strugi na oderwanie.

Po raz pierwszy do realizacji tej koncepcji zastosowano fale dzwiekowe,
uzyskujac zmiane przeptywu laminarnego w turbulentny. Fale dZwiekowe ge-
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nerowane byty za pomocag gto$nikdw umieszczonych w Sciankach tunelu aero-
dynamicznego [5]. Wykazano, ze tego rodzaju pobudzenia sg skuteczne wtedy,
gdy powstajg stojgce fale akustyczne wzbudzajgce dodatkowg sktadowg pred-
kosci, normalna do powierzchni profilu.

Podejmowano tez prdéby zastosowania innych metod periodycznego po-
budzania warstwy przysciennej i generowania wiréw: cyklicznego wttaczania
i zasysania powietrza z warstwy przysciennej za pomocg zaworéw pneuma-
tycznych, pobudzanych wibracyjnie klap i mikroklap, drgajagcych membran,
oscylujgcych barier mechanicznych, itp.

Istotg wszystkich tych metod jest zwiekszenie pedu bez zmiany strumienia
masy przeptywajacego powietrza. Odbywa sie to poprzez generowanie niewiel-
kich zawirowan powietrza w warstwie przysciennej przeksztatcajgcych prze-
ptyw laminarny w przeptyw turbulentny. Dzieki temu zwigksza sie catkowita
energia powietrza optywajacego profil, zmniejszaja (lub catkowicie znikajg)
obszary z powietrzem znajdujagcym sie w zastoju (przy gornej powierzchni
profilu dla wyzszych katéw natarcia) i oderwanie strugi pojawia sie dopiero
przy znacznie wyzszych katach natarcia. W locie przy nizszych katach natarcia
opisane metody pozwalajg zwiekszy¢ wartos¢ sit nosnej i zmniejszy¢ wartos¢
sity oporu profilu. Moga by¢ tez zastosowane do sterowania ruchem samolotu.

3. Dziatanie wibracyjnego generatora wiréw

Na rys. 1 pokazano prosty generator wiréw umozliwiajgcy sterowanie prze-
ptywem w warstwie przysciennej [5]. Generator ma postac¢ klapy wykonujgcej
ruchy oscylacyjne wokdt przegubu przymocowanego do powierzchni profilu.
Przy ruchu w dét niewielka ilos¢ powietrza pomiedzy klapg a powierzchniag
profilu (lub miedzy klapa a specjalng komorg podklapowa) jest sprezana i wy-
ttaczana z duza predkoscig na zewnatrz. W ten sposéb powstaje krdtkotrwaty
strumien sprezonego powietrza generujacy niewielki wir wirujgcy w lewo. Przy
ruchu w gore powietrze jest zasysane pod klape, co powoduje powstawanie wiru
wirujgcego w prawo. Dziatanie drgajgcej klapy jest wiec podobne do dziatania
niewielkiej dyszy, przez ktdra jest cyklicznie wyttaczane i zasysane powietrze
do/z warstwy przysciennej.

Dzieki temu klapa pozwala zmieni¢ ped i zwiekszy¢ energie powietrza opty-
wajacego profil, a wiec zwiekszy¢ wartos¢ sity nosnej [10].

W rzeczywistosci wystepuje catly szereg innych czynnikéw, ktére powin-
ny by¢ wziete pod uwage: grubos¢ warstwy przysciennej optywajgcej gdérna



168 Z. Kulesza, Z. Gosiewski

kierunek przeptywu

Rys. 1. Schemat dziatania wibracyjnego generatora wiréw na powierzchni profilu:
(@) klapa w ruchu do dotu (widok z boku), (b) klapa z komorg podklapowa w ruchu
do gory (widok z boku), (c) zesp&t klap umieszczonych wzdtuz krawedzi natarcia
(widok z gory); opracowano na podstawie [5]

powierzchnie klapy, podatnos$¢ samej klapy (czestosci wilasne drgan gietnych
klapy), amplituda i czestotliwo$¢ wymuszonych oscylacji klapy itd.

Rysunek lIc przedstawia uktad trzech klap umieszczonych wzdtuz krawe-
dzi natarcia skrzydta [12]. Klapy pracuja w przeciwfazie, tzn. gdy np. klapa
srodkowa jest w gérnym potozeniu, dwie sgsiednie przyjmujg potozenia dolne
i na odwrot.

W niniejszym artykule sprawdzono dziatanie wibracyjnego generatora wi-
row na drodze eksperymentu numerycznego. W tym celu wykonano obliczenia
przeptywu wokdt profilu Bell 540 bez generatora i z kilkoma réznymi gene-
ratorami wiréw. Rozpatrzono jedynie generatory jednoklapowe, podobne do
przedstawionych na rys. la i Ib.

4. Modelowanie optywu profilu Bell 540 z wibracyjnym
generatorem wirow krawedziowych

Na rys. 2 pokazano widok tréjwymiarowego modelu badanego mikrosamo-
lotu Bullit, produkowanego przez czeska firme Topmodel Cz [14], Mikrosamo-
lot jest w uktadzie delta, a profil jego skrzydta to Bell 540, bedacy nieznacznie
zmodyfikowang wersjg standardowego NACA 0012.
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Rys. 2. Widok modelu badanego mikrosamolotu Bullit

W trakcie tworzenia modelu optywu profilu Bell 540 przyjeto nastepujgce
wartosci parametrow:

e dtugosc¢ cieciwy przykadtubowej L = 0.5775m,

- kat natarcia a — 15°,

< modut predkosci niezaburzonej powietrza V = 10m/s,

= gesto$¢ powietrza p = 1.225kg/m3,

= wspotczynnik lepkosci dynamicznej powietrza fi = 1.71 «10-5 Pas,
- temperatura powietrza T —293.15 K,

= czestotliwosci drgan generatora wirow: OHz, 20 Hz, 100 Hz i 400 Hz,

< amplituda drgan generatora wirdéw: ok. 6 mm.

Liczba Reynoldsa Re oraz liczha Macha Ma, gdzie:

a

obliczone dla podanych wyzej parametréw i przy predkosci dzwieku
a = 343.5m/s wynoszg odpowiednio Re = 413706 oraz Ma = 0.029. Otrzy-
mane wartosci wykorzystano w obliczeniach charakterystyk aerodynamicznych
profilu w programie Xfoil [15]. Xfoil jest programem stuzgacym do obliczen
geometrii i charakterystyk aerodynamicznych profili z wykorzystaniem metod
panelowych. Oczywiscie, program Xfoil umozliwia tylko wykonanie obliczen
profilu bez mikroklap sterujacych. W niniejszym artykule charakterystyki ae-
rodynamiczne uzyskane z programu Xfoil traktowane sgjako wzorcowe i z nimi
poréwnywane sg wyniki otrzymane w wyniku obliczen w programie Fluent.
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5. Model geometrii profilu Bell 540

Model geometrii profilu Bell 540 wraz z otaczajgcym powietrzem wykona-
no w programie Gambit. Gambit jest preprocesorem programu Fluent umozli-
wiajgcym tworzenie geometrii, generowanie siatki i definiowanie tzw. obszaréw
i krawedzi aktywnych [4]. Wspd6trzedne profilu obliczono w programie Xfoil,
przyjmujac dtugos¢ cieciwy przykadtubowej Lc = 0.5775m, na podstawie po-
miaréw wymiardw geometrycznych mikrosamolotu Bullit.

Obliczenia przeprowadzono dla profilu Bell 540 wyposazonego w trzy ro6z-
ne generatory wiréw w postaci klapy umieszczonej w poblizu kata natarcia.
Generatory nazwano GW1, GW2 i GW3.

Pierwszy badany generator wirdéw (rys. 3a) ma postac¢ odksztatcalnej Scian-
ki (flap) wykonujacej ruchy oscylacyjne wokét zaznaczonego przegubu. Scian-
ka nie ma komory podklapowej. Drugi z badanych generatoréw (rys. 3b) ma
postac cienkiej klapy ze stosunkowo duzg komora podklapowa. Klapa wykonuje
ruchy oscylacyjne wokot zaznaczonego przegubu. Trzeci generator (rys. 3c) ma
postac¢ grubej klapy z niewielkg komorg podklapowa, umozliwiajacg uzyskanie
znacznie wyzszego nadci$nienia przy wyttaczaniu powietrza. Klapa réwniez
wykonuje ruchy oscylacyjne wokot zaznaczonego przegubu.

Rys. 3. Profil Bell 540 z generatorem wiréw: (a) GW1, (b) GW2, (c) GW3

6. Siatka elementéw skonczonych

Na rys. 4a pokazano widok siatki wygenerowanej wewngtrz obszaru po-
wietrza otaczajgcego badany profil. Obszar ten skiada sie z umieszczonego
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z lewej strony pdétkola oraz z prostokgta umieszczonego ze strony prawej. Ba-
dany profil znajduje sie w srodkowej czesci obszaru, w miejscu najwiekszego
zageszczenia siatki. Zastosowano siatke czworokatng zapewniajgcg mniejsza
liczbe elementéw skonczonych i wiekszg doktadnosé obliczen. W celu wyeli-
minowania wptywu Scianek na rozktad predkosci wewnagtrz obszaru przyjeto
dtugos¢ srednicy kota oraz bokéw prostokata ok. 20-krotnie wieksze od dtu-
gosci cieciwy profilu. Lewy brzeg potkola zdefiniowano jako krawedz aktywnag
o nazwie farfieldl, dolny i gérny bok prostokata jako krawedz farfield2,
a prawy bok prostokata jako krawedz farfield3. Przez te krawedzie odbywa
sie doptyw i odptyw powietrza do obszaru otaczajgcego profil. Sam profil jest
nieruchomy. Na krawedziach farfieldl, farfield2 i farfield3 w programie
Fluent zdefiniowano warunki brzegowe typu Pressure Far Field, umozliwiajgce
okreslenie wartosci cisnienia i predkosci przeptywu.

Na rys. 4b pokazano powiekszenie fragmentu obszaru bezposrednio otacza-
jacego badany profil. Jak wida¢, profil jest otoczony jeszcze jednym obszarem,
wewnatrz ktérego zastosowano siatke trojkgtng. Zastosowanie takiej siatki zo-
stato wymuszone przez program Fluent, ktéry wymaga, by siatka przylegajaca
bezposrednio do Scianek ruchomych (w tym wypadku ruchomej klapy) byta
tréojkatna.

(b)

Rys. 4. Widok siatki: (a) wewnatrz obszaru powietrza otaczajgcego badany profil,
(b) w bezposrednim sasiedztwie badanego profilu

Powiekszenia fragmentu profilu Bell 540 wyposazonego w kazda z trzech
oméwionych wyzej klap przedstawiono na rys. 5. Jak wida¢, zdefiniowano do-
datkowe krawedzie aktywne: airfoil (wszystkie krawedzie profilu Bell 540
oprécz klapy i krawedzi ruchomej), flap (klapa), moving_edge (krawedZ ru-
choma przylegajgca do korica klapy w generatorze GW1). W programie Fluent
krawedzie te zdefiniowano jako wali, z tym, ze flap oraz moving_edge opisano
za pomocg tzw. siatki ruchomej (Moving Mesh).

Rozmiary najmniejszych elementéw siatki czworokatnej wynoszg ok.
10 mm, natomiast siatki tréjkgtnej w bezposrednim sgsiedztwie noska profi-
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Rys. 5. Widok siatki w sgsiedztwie fragmentu profilu Bell 540 z generatorem wir6w:
(@ GW1, (b) GW2, (c) GW3

lu, klapy i komory podklapowej ok. 2mm. Wygenerowana siatka heksagonal-
na skiada sie z 11 670 elementéw, a siatka tetragonalna w sagsiedztwie profilu
z ok. 3000 elementéw (w zaleznosci od rodzaju modelowanego generatora wi-
row).

7. Modelowanie profilu Bell 540 w programie Fluent

Obliczenia w programie Fluent wykonano dla proceséw nieusta-
lonych (Unsteady) oraz dla modelu turbulencji Spalarta-Allmarasa
(Spalart-Allmaras) ze standardowymi wartoSciami parametréw tego
modelu [2]. Model Spalarta-Allmarasa opisywany za pomocg jednego row-
nania transportu uwzgledniajgcego lepkos¢ kinematyczng w ruchu wirowym
zostal opracowany specjalnie do zastosowan w aerodynamice niskich wartosci
liczby Reynoldsa. Jako medium przyjeto powietrze (air) o zmiennej gestosci
opisywanej za pomoca roéwnania stanu gazu doskonatego (ideal-gas). Do
rozwigzywania réwnan zastosowano algorytmy PISO (ang. Pressure-Implicit
with Splitting Operators) oraz PRESTO (ang. PREssure STaggenng Option).
W trakcie obliczen wyznaczano pola predkosci wokdt profilu oraz wartosci
wspotczynnikéw sity nosnej Ci i sity oporu Cd dla réznych wartosci kata
natarcia a i przy roznych czestotliwosciach drgan generatora wiréw.
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Najwieksza trudnos¢ w trakcie tworzenia modelu sprawia zdefiniowanie
oscylacyjnych ruchow klapy. Przyjeto, ze amplituda Af tych oscylacji wynosié
bedzie ok. 6 mm. Ze wzgledu na to, ze rozmiary elementow siatki w sasiedz-
twie klapy wynoszg ok. 2mm, w czasie ruchu klapy nastepowatyby znaczne
deformacje elementéw siatki prowadzace do btednych wynikéw. Konieczne za-
tem jest opisanie ruchéw klapy oraz przylegajacej do niej siatki elementéw
skonczonych za pomocg siatki ruchomej, tzw. moving mesh [2]. W programie
Fluent odbywa sie to za pomocg opcji dostepnych w menu Dynamie Mesh
Parameters, gdzie nalezy podac¢ wartosci parametrow opisujacych ruch siatki
w poblizu elementéw ruchomych profilu [2], Zdefiniowano dwa elementy ru-
chome: flap oraz moving_edge. Element moving_edge jest elementem typu
Deforming, tzn. jest to krawedz podlegajgca deformacji w trakcie ruchu konca
klapy flap. Element flap jest elementem typu bryta sztywna (Solid Body)
i jego ruch opisywany jest za pomoca funkcji flap_velocity. Do opisu tego
ruchu konieczne jest zdefiniowanie srodka masy bryty sztywnej. Wspo6trzedne
tego Srodka podano jako: xg = 0.012781 m, yg = 0.013410m i sg to wspot-
rzedne przegubu, wokoét ktérego majg by¢é wykonywane oscylacje klapy.

Funkcja flap_velocity sterujgca ruchem oscylacyjnym klapy zostata zde-
finiowana w postaci tzw. funkcji uzytkownika (ang. UDF - User Defined Func-
tion) napisanej w jezyku C, skompilowanej i dotgczonej do programu Fluent
jako UDF Compiled Function [3]. Kod zrodiowy tej funkcji dla generatora
wirow GW1 jest nastepujacy:

#include <udf.h>
DEFINE_CG_MOTION(circ_velocity, dt,
cg_vel, cg-omega, time, dtime)
{
real f=100.0;
real a=50.0;
real omega;
real vel,
omega=2.0*M_PI*f;
vel=a*sin(omega*time);

cg_omegal[0]=0.0; /* x velocity */
cg_omega[l]=0.0; /* y velocity */
cg_omega[2]=vel; /* z velocity */
/* no translational motion */
NV_S (cg_vel, =, 0.0);
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Posta¢ funkcji flap_velocity jest stosunkowo prosta. Po zdefiniowaniu
predkosci vQruchu obrotowego klapy wokot przegubu w postaci:

v0 = avsin(u;t)

gdzie:
av = 50rad/s y= 2nf f = 100Hz

nastepuje przypisanie wartosci vQdo sktadowej obrotowej (cg_omega [2]) pred-
kosci wokét osi z. W tym wypadku 0$ z jest réwnolegta do osi przegubu. Jak
wida¢, maksymalny kat obrotu klapy nie jest definiowany bezposrednio, lecz
wynika z przyjetej amplitudy predkosci ruchu obrotowego klapy. W przypadku
ruchéw oscylacyjnych z czestotliwoscia 100 Hz, przyjeto amplitude predkosci
obrotowej av = 50rad/s, co zapewnia maksymalng amplitude konca klapy
rzedu ok. 6 mm.

Na rys. 6 pokazano dwie fazy ruchu klapy GW1 oraz towarzyszace jej
deformacje krawedzi moving_edge i otaczajgcej siatki elementow trojkatnych.

Rys. 6. Widok klapy GW1 i siatki elementéw skonczonych: (a) w potozeniu
wyjsciowym (siatka niezdeformowana), (b) w potozeniu gérnym (siatka
zdeformowana)

8. Wyniki obliczen profilu Bell 540

Na poczagtku w programie Fluent przeprowadzono obliczenia profilu
Bell 540 bez generatoréw wiréw. Wyznaczono podstawowe charakterystyki ae-
rodynamiczne: sity nosnej Ci i sity oporu Cd w zaleznos$ci od kata natarcia a.
Charakterystyki obliczono dla katéw natarcia z przedziatlu od 0° do +25°
(rys. 7). Na rys. 7 zamieszczono takze analogiczne charakterystyki otrzymane
w programie Xfoil. Wartosci wspétczynnika sity oporu obliczone w programie
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Fluent sg nieznacznie wyzsze niz odpowiadajace im wartosci obliczone w pro-
gramie Xfoil. Moze to wynika¢ z niedoktadnosci modelu opisujgcego lepkos¢
powietrza w warstwie przysciennej. Z kolei wartosci wspdétczynnika sity nos$nej
sg prawie identyczne. Ponadto widoczna jest duza zgodnos$¢ co do wartosci kata
natarcia, przy ktérym pojawia sie przeciggniecie (a = 15°). Wyniki otrzymane
w obu programach poréwnano z danymi eksperymentalnymi profili lotniczych
zestawionymi w pracy [1]. Po uwzglednieniu dtugosci cieciwy stwierdzono duzg
zgodno$é charakterystyk obliczonych i eksperymentalnych. Swiadczyé to moze
0 poprawnosci przyjetego modelu optywu profilu w programie Fluent.

Rys. 7. Charakterystyki aerodynamiczne profilu Bell 540

Ponizej przedstawiono wyniki obliczen metoda elementéw skoriczonych pol
predkosci wokot badanego profilu. Obliczenia wykonano dla trzech identycz-
nych profili, wyposazonych w generatory wirow typu GW1, GW2 i GW3,
przy predkosci niezaburzonej V = 10m/s i kacie natarcia a — 15°. Ampli-
tuda drgan generatoréw wynosita ok. 6 mm. Czestotliwos¢ ustawiana byta na
0 Hz (brak wibracji), 20 Hz, 100 Hz i 400 Hz. W kazdym rozpatrywanym przy-
padku wykonano 500 iteracji, przyjmujac nastepujgce kroki czasowe: 0.001 s
przy czestotliwosci OHz i 20 Hz; 0.0002 s przy czestotliwosci 100 Hz; 0.00001 s
przy czestotliwosci 400 Hz. Czasy prowadzenia obliczern wynosity wiec: 0.5s
(0 i 20Hz), 0.1s (100Hz) i 0.005s (400Hz). W ten sposéb w kazdym okresie
oscylacji otrzymano 50 (0, 20 i 100 Hz) lub 250 (400 Hz) rozktadéw predkosci
wokot profilu. Rysunki przedstawiajg rozktady predkosci w wybranych chwi-
lach czasowych.

W kazdym rozpatrywanym przypadku obliczono takze przebiegi wspot-
czynnikéw sity nosnej Ci i sity oporu Cd w czasie. Przebiegi te zestawiono na
wspolnych wykresach celem oceny wptywu rodzaju generatora oraz czestotli-
wosci drgan na wartos¢ sity nosnej i sity oporu.
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8.1. Wpyniki obliczen profilu z generatorem GW1

Na rys. 8-10 przedstawiono pola predkosci w wybranych chwilach cza-
su wokot profilu Bell 540 wyposazonego w generator wirbw GW1 o postaci
odksztatcalnej Scianki. Czestotliwo$¢ drgan generatora wynosita kolejno 0 Hz
(brak oscylacji), 20 Hz, 100Hz i 400 Hz. Ze wzgledu na to, ze klapa generatora
nie jest wyposazona w komore podklapowa, nie obserwuje sie powstawania
wiréw wywotanych oscylacjami klapy.

Rys. 8. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW1 w chwili
czasu 0.5s; (a) generator nieaktywny (0Hz), (b) czestotliwos¢ generatora 20Hz

Rys. 9. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW1 w chwili czasu
(@) 0.1s, (b) 0.086s; czestotliwos¢ generatora 100 Hz

Na rys. 11 i 12 pokazano przebiegi wspotczynnikéw sity nosnej Ci i sity
oporu Cd przy roznych czestotliwosciach drgan odksztatcalnej Scianki gene-
ratora GW1. Jak widaé, oscylacje scianki generatora wywotujg oscylacje sity
nos$nej i oporu. Jest to bardzo niekorzystne, gdyz moze powodowac niestabilny
lot samolotu. Zmiana czestotliwosci powoduje zmiane amplitudy wspétczyn-
nikéw Ci i Cd nie wptywa jednak na zmiane wartosci Sredniej ich przebiegdéw.
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Rys. 10. Pole predkosci wokdt profilu Bell 540 z generatorem GW1 w chwili czasu:
(a) 0.005s, (b) 0.0043s; czestotliwos¢ generatora 400 Hz

Rys. 11. Przebiegi wspdtczynnika sity nosnej Ci profilu Bell 540 w czasie:
(@ od 0do 0.1s, (b) od 0do 0.02s

Rys. 12. Przebiegi wspdtczynnika sity oporu Cd profilu Bell 540 w czasie:
(@ od 0do 0.2s, (b) od 0 do 0.02s

Wszystkie przebiegi Ct oscylujg wokot wartoéci $redniej ok. 0.6. Swiadczy to
o0 tym, ze generatory wiréow typu GW |1 nie powodujg zwiekszenia, a wprowa-
dzajg tylko szkodliwe oscylacje sity nosne;j.
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8.2. Wyniki obliczen profilu z generatorem GW?2

Na rys. 13-15 przedstawiono rozktady predkosci w wybranych chwilach cza-
su wokot profilu Bell 540 z generatorem wirdw GW?2 o postaci cienkiej klapy.
Czestotliwo$¢ drgan klapy generatora wynosita kolejno OHz (brak oscylacji),
20 Hz, 100Hz i 400 Hz. Pod klapa generatora znajduje sie obszerna komora
podklapowa, co sprawia, ze zwtaszcza przy wyzszych czestotliwosciach obser-
wuje sie powstawanie wiréw wywotanych ruchem oscylacyjnym klapy.

Rys. 13. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW2 w chwili
czasu 0.5s: (a) generator nieaktywny (0 Hz), (b) czestotliwo$¢ generatora 20Hz

Rys. 14. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW2 w chwili czasu:
(@) 0.1s, (b) 0.086s; czestotliwos¢ generatora 100 Hz

Na rys. 16 i 17 pokazano przebiegi wspoétczynnikéw sity nosnej C\ i sity
oporu Cd przy roznych czestotliwosciach drgan klapy generatora GW2. Po-
dobnie jak poprzednio, oscylacje klapy generatora wywotujg oscylacje wspot-
czynnikéw sity nosnej i oporu. Zmiana czestotliwosci wywotuje tylko zmiane
amplitudy wspoétczynnikéw Ci i Cd, nie wptywa jednak na zmiane wartosci
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Rys. 15. Pole predkosci wokdt profilu Bell 540 z generatorem GW2 w chwili czasu:
(&) 0.005s, (b) 0.0043s; czestotliwos¢ generatora 400 Hz

(a)
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Rys. 16. Przebiegi wspdtczynnika sity nosnej C, profilu Bell 540 w czasie:
(@) od 0 do 0.1s, (b) od O do 0.002s

(b)
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Rys. 17. Przebiegi wspdtczynnika sity oporu Cd profilu Bell 540 w czasie:
(@) od 0 do 0.2s, (b) do 0 od 0.02s

Sredniej ich przebiegéw. Wszystkie przebiegi Ci oscylujg wokét wartosci Sred-
niej ok. 0.5. Jak zatem wida¢, réwniez generatory typu GW2 nie powodujg
zwiekszenia, a wprowadzajg tylko szkodliwe oscylacje sity nosnej.
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8.3. Wyniki obliczen profilu z generatorem GW 3

Rys. 18-20 przedstawiajg rozktady predkosci w wybranych chwilach czasu
wokot profilu Bell 540 z generatorem wiréw GW3 o postaci grubej klapy. Cze-
stotliwo$¢ drgan klapy generatora wynosita 0 Hz (brak oscylacji), 20 Hz, 100 Hz
i 400 Hz. Pod klapa generatora znajduje sie niewielka komora podklapowa, co
sprawia, ze przy wyzszych czestotliwosciach obserwuje sie powstawanie wi-
row wywotanych ruchem oscylacyjnym klapy, przy czym predkos$¢ powietrza
wyttaczanego z komora podklapowej jest znacznie wieksza, niz w przypadku
generatora GW?2.

Rys. 18. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW3 w chwili
czasu 0.5s: (a) generator nieaktywny (0 Hz), (b) czestotliwos¢ generatora 20 Hz

Rys. 19. Pole predkosci wokot profilu Bell 540 z generatorem GW3 w chwili czasu:
(@) 0.1s, (b) 0.086s; czestotliwos¢ generatora 100 Hz

Przebiegi wspotczynnikéw sity nosnej C; i sity oporu Cd przy réznych cze-
stotliwosciach drgan klapy generatora GW3 przedstawiono na rys. 21 i 22. Po-
dobnie jak poprzednio, oscylacje klapy generatora wywotuja oscylacje wspdt-
czynnikow sity nosnej i oporu. Zmiana czestotliwosci wywotuje tylko zmiane
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Rys. 20. Pole predkosci wokét profilu Bell 540 z generatorem GW3 w chwili czasu:
(@) 0.005s, (b) 0.0043s; czestotliwos¢ generatora 400 Hz
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Rys. 21. Przebiegi wspdtczynnika sity nosnej C; profilu Bell 540 w czasie:
(@ od 0do 0.1s, (b) od 0do 0.02s

Rys. 22. Przebiegi wspotczynnika sity oporu Cd profilu Bell 540 w czasie:
(@) od 0 do 0.2s, (b) od 0do 0.02s

amplitudy Ci i C,j, nie wptywa jednak na zmiane wartosci $redniej. Wszystkie
przebiegi Ci oscylujg wokot wartosci sredniej ok. 0.5. Tym razem zatem takze
wida¢, ze generatory typu GW3 nie zwiekszajg wartosci sity nosnej. Wprowa-
dzajg za to jej szkodliwe oscylacje.
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9. Podsumowanie

Wyniki przeprowadzonych obliczeri numerycznych nie potwierdzity nieste-
ty mozliwosci wykorzystania badanych generatoréw wiréw do poprawy para-
metréw aerodynamicznych rozpatrywanego profilu. W kazdym z trzech przy-
padkéw generatorow: w postaci odksztatcalnej Scianki, cienkiej i grubej klapy
uzyskano jedynie oscylacje sity nosnej bez wzrostu jej wartosci Sredniej. Wy-
daje sie jednak, ze przedstawione wyniki obliczern sg poprawne. W przypad-
ku profilu bez generatoréw wiréw uzyskano duza zgodno$¢ wynikéw obliczeh
otrzymanych w programie Fluent i w programie Xfoil z danymi eksperymen-
talnymi podanymi w [1].

By¢ moze, wibracyjne generatory wirdw powinny byé stosowane nie poje-
dynczo lecz w uktadach pracujgcych w przeciwfazie, jak to opisano w rozdz. 3.
Prawdopodobnie pozwolitoby to unikngé¢ szkodliwych oscylacji sity nosnej,
a by¢ moze zwiekszy¢ jej wartos¢ Srednig. Sprawdzenie tej hipotezy wyma-
ga opracowania trojwymiarowego modelu skrzydta i przeprowadzenia obliczen
uktadu Kkilku oscylujacych klap rozmieszczonych wzdiuz krawedzi natarcia.
Takie prace sg obecnie prowadzone. Planowane jest takze wykonanie badanh
eksperymentalnych mikrosamolotu Bullit wyposazonego w przedstawione ge-
neratory wiréw.
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Numerical analysis of the oscillating generator of leading edge vortices

Abstract

Increasing the maneuverability of the micro aero-vehicles (MAVs) flying at low
Reynolds numbers is the common problem of many research centers nowadays. Co-
nventional flaps and ailerons are going to be replaced by micro-actuators, such as
micro-flaps, micro-membranes, acoustic micro-speakers, micro-jets or micro-heaters
located at the leading-edge. The main advantages of such devices are lower weight,
lower power consumption, and higher effectiveness, especially when flying with low
velocities.

The paper presents the results of numerical aerodynamic analysis of the Bell 540
airfoil The calculations have been conducted using the finite element method and
comparing the flow around the airfoil equipped with no additional control devices
and with periodically stimulated micro-flaps located near the leading edge. The drag
and lift force characteristics are presented and the possible application of such devices
to flight control are discussed. The drag and lift characteristics for the airfoil with
no micro-flaps obtained with Fluent have been compared with the results obtained
with Xfoil as well as with the experimental data referenced from literature. The great
agreement between the results is observed.

Praca zostata wykonana w ramach projektu badawczego rozwojowego
Nr ORO0O0 0059 06 finansowanego przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego


http://www.topmodelcz.cz




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

PROJEKT APARATU BEZZALOGOWEGO KLASY MIKRO

Andrzej Majka
Politechnika Rzeszowska, Wydziat Budowy Maszyn i Lotnictwa

e-mail: andrzej.majka@prz. edu.pl

Tematem artykutu jest wstepny dobér parametréw geometrycznych bez-
zatogowego aparatu latajgcego klasy mikro (Micro Air Vehicle - MAV),
przeznaczonego do wykonywania lotéw rozpoznawczych na matym ob-
szarze i na matej wysokosci. W artykule przedstawiono model mate-
matyczny systemu wielozadaniowego, ktéry wykorzystano do opisu cech
systemu samolotow bezzatogowych o specyficznych whasnosciach. Mo-
del matematyczny aparatu opracowano, wykorzystujgc klasyczne meto-
dy obliczeniowe, pozwalajgce na uwzglednienie specyfiki analizowanego
zagadnienia. Dla wybranego uktadu dokonano optymalnego doboru naj-
wazniejszych charakterystyk geometrycznych ptata: rozpietosci i wydtu-
zenia, zbieznosci oraz kata skosu, maksymalizujacych doskonatos$é aero-
dynamiczng przy zatozonym poziomie zapasu statecznosci. Profil skrzy-
dta dobrany zostat na podstawie kryterium Czmax, w zatozonym zakre-
sie zmian liczby Reynoldsa. Otrzymane rezultaty pozwolity na wstepne
okreslenie proporcji projektowanego aparatu klasy MAV.

1. Wstep

W pracy przedstawiono wstepne wyniki obliczen, ktérych celem byto okre-
Slenie parametréw podstawowych matego aparatu bezzatogowego klasy mikro
(Micro Air Vehicle - MAYV), przeznaczonego do wykonywania lotéw rozpo-
znawczych na matym obszarze i na matej wysokosci. Po dokonaniu wstepnej
analizy cech, ktérymi powinien sie charakteryzowa¢ aparat, wybrano ukitad
bezogonowy jako jedno z alternatywnych rozwigzan. Aparat wykonany zo-
stanie z materiatdw kompozytowych i napedzany bedzie elektrycznym zespo-
tem napedowym. Aparat latajgcy powinien réwniez cechowaé sie podwyzszo-
ng odpornoscig na podmuchy. Projektowanie aparatu bezzatogowego tej klasy
z natury rzeczy jest procesem interdyscyplinarnym, w ramach ktdérego do-
konuje sie optymalnego doboru podstawowych parametrow konstrukcyjnych,
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zapewniajacych uzyskanie pozgadanych charakterystyk masowych, osiggowych
i statecznosciowych. Podstawowg trudnoscig przy budowie modeli obliczenio-
wych byt zakres matych liczb Reynoldsa wykorzystywanych w trakcie lotu
oraz réznorodno$¢ zadan przewidywanych do wykonania (trudno$¢ dokonania
bilansu energetycznego catego uktadu). Mate rozmiary i masa aparatu wymu-
szajg wysoki stopien integracji konstrukcji, réwniez z elementami wyposazenia.
Miniaturyzacja zespotu napedowego mozliwa jest poprzez zastosowanie silni-
kéw elektrycznych o wysokiej sprawnosci masowej (stosunek mocy do masy)
oraz efektywnych Zrddet zasilania (akumulatoréw). Zmniejszenie zapotrzebo-
wania mocy do lotu zostato osiggniete dzieki minimalizacji obcigzenia maso-
wego powierzchni ptata (stosunek masy aparatu do powierzchni skrzydet) oraz
maksymalizacji doskonatosci aerodynamicznej. Aparat powinien pozwala¢ na
realizacje réznych wariantdéw startu, z roznymi predko$ciami poczatkowymi
i katami natarcia. System tgcznosci z aparatem powinien by¢ szybki i pew-
ny, a panel obstugowy stacji naziemnej nie powinien wymagac¢ od operatora
nadmiernej uwagi, umozliwiajagc wykonywanie innych zadan. Cel ten zosta-
nie osiggniety poprzez peitng autonomiczno$¢ obiektu. Aparat powinien byc¢
dodatkowo wyposazony w system antykolizyjny, umozliwiajacy wykonywanie
lotow w kanionach ulic lub w poblizu zboczy gorskich. Szczeg6towy zestaw wy-
posazenia poktadowego niezbedny do realizacji przewidzianego zakresu zadanh
nie bedzie analizowany w ramach tej pracy. Projektowany aparat bedzie sta-
nowi¢ element taniego, tatwego w uzyciu i odpornego na zakidcenia systemu
rozpoznawczego.

2. Zalozenia wstepne

Okreslenie podstawowych parametrow konstrukcyjnych i charakterystyk
eksploatacyjnych wymaga przyjecia zatozen wstepnych, opracowania modeli
obliczeniowych, ktérych doktadnos$¢ i zakres zastosowania bedzie adekwatny
do rozwigzywanego zadania, okreslenia kryteridw, na podstawie ktérych wy-
bierane bedg charakterystyki aparatu oraz przeprowadzenia procesu doboru.
Caty ten cykl nazwany zostanie projektowaniem wstepnym. W toku dalszych
prac weryfikacji bedg podlegaty zaréwno zatozenia wstepne, jak i same modele
obliczeniowe. Weryfikacja bedzie przeprowadzana zar6wno na podstawie wyni-
kéw obliczen uzyskanych z wykorzystaniem bardziej zaawansowanych metod,
jak i wynikéw badan doswiadczalnych - modelowych.

Na podstawie analizy potrzeb i przewidywanego obszaru zastosowan [g]
przyjeto, ze aparat powinien charakteryzowaé sie:
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< maksymalng masg startowa, nie wiekszg niz lkg (mozliwo$¢ tatwego
transportu i wykonywania startu z reki w kazdych warunkach),

= predkosciag minimalng nie wiekszg niz 10 m/s (mozliwos$¢ startu z reki
oraz mata energia aparatu ze wzgledéw bezpieczenstwa),

= matymi gabarytami, okreslonymi maksymalnym wymiarem po ztozeniu
nie wiekszym od 0,5 m (oznacza to, ze rozpietos¢ ptata aparatu gotowego
do lotu nie powinna przekraczaé¢ 1m),

= niewielkg predkoscig patrolowania, nie przekraczajaca 50 km/h,

= jak najwiekszg statecznoscig naturalng (zatozono zapas statecznosci
w warunkach przelotowych nie mniejszy niz 10%),

= stosunkowo wysoka odpornoscig na podmuchy - cecha trudna do opisu
i wymagajgca weryfikacji doswiadczalnej w trakcie testow polowych.

3. Sformutowanie zadania projektowego

Rozwigzanie zadania projektowego nie jest mozliwe bez wykorzystywania
wspoétczesnych metod modelowania matematycznego i technologii informatycz-
nej. W pracy wykorzystano metodyke optymalnego projektowania uwzglednia-
jaca wielozadaniowy charakter problemu, opierajacg sie na modelu matema-
tycznym optymalizacji w ujeciu teorio-mnogosciowym [1, 2, 3, 6]. Jej istote
stanowi wydzielenie zbioru zewnetrznych warunkoéw i optymalizacja wieloele-
mentowego wariantu projektowego na zbiorze dopuszczalnym, ktory interpre-
tuje sie jako optymalne pokrycie zbioru potrzeb zbiorem mozliwosci. Nalez
podkresli¢, ze takie podejScie nakierowane jest na wybo6r racjonalnych para-
metrow projektowanego obiektu (w tym przypadku samolotu bezzatogowego),
nie tylko w oparciu o wykonywane przez niego zadania, ale z punktu widzenia
jego eksploatacji w ramach systemu wykonujacego okreslong ilos¢ zadan.

Przy takim podej$ciu wprowadza sie réwniez zbior kryteriow oceny roz-
wigzania w warunkach nieokreslonosci informacji wyjsciowych, modeli, ce-
16w i kryteriow. Na podstawie niektérych aksjomatéw opisuje sie whasciwo-
Sci tego zbioru, pozwalajgce obliczy¢ wartosci wskaznikéw jakosci rozwigzania
z uwzglednieniem nieokreslonosci modeli i niejednoznacznosci sposobu oceny
efektywnosci (catoksztattu kryteriow) [1, 2, 3, 6].

3.1. Model matematyczny systemu wielozadaniowego

Modelem matematycznym systemu samolotéw bezzatogowych o tak spe-
cyficznych wiasnosciach (jw.) moze by¢ system wielozadaniowy [1, 2, 3, 6].
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Kazdy system wielozadaniowy sktada sie z pewnej, skonczonej liczcby m
elementéw, ktére tworzag zbiér elementéw systemu A. Zbidr wszystkich ele-
mentéw Xi, ktére moga potencjalnie wchodzi¢ w sklad systemu, nazywany
jest zbiorem potencjalnych elementéw systemu X:

Xi<EX dla i—1,... ,m (3.1)
Zbiér A definiowany jest jako:
A = {xi}<zX gdzie i=.. .« (3.2)

Zaktada sie, ze zadany bedzie zbior zadan Y . Na zbiorze tym zdefiniowa-
no catkowitoliczbowg funkcje E(y), przyjmujacg wartosci 1,2,... ,m i zwang
funkcja rozdziatu zadan. Obszarem specjalizacji Di, elementu € A dla
i—1,... ,m, nazywany bedzie podzbiér zbioru Y , w punktach ktérego funk-
cja rozdziatu przyjmie wartosci réwne i:

Di = {yeY: E(y) =i} dla i=.. m (3.3)

Obszary specjalizacji muszg spetnia¢ dwa podstawowe warunki:

m
DiUDk=0Q Vtfc=1,....m; i+k \jDi=Y (3.4)
2=1

Trzy elementy modelu (A,Y,E(y)} nazywa sie systemem wielozadanio-
wym. W celu dokonania oceny efektywnosci wykonania pojedynczego zadania
przez system wielozadaniowy nalezy zdefiniowa¢ funkcjonaty (w przypadkach
szczeg6lnych funkcje):

[ = f[x,y,M(DEW)\ f =(21,/2,--- /%) (3-5)

zalezne od wektoréw x € X ,y G Y oraz miary obszaru specjalizacji
M (D E(y)) i okre$lone dla dowolnych x G X, M(DE(y)) > 0, lecz w ogél-
nym przypadku nie dla dowolnych y G Y. Skiadowe / x,/2,---,/s nazwac
mozna wskaznikami jakosci lokalnej wykonania zadania y GY elementem x.
Obszar istnienia funkcji / (3.5) na zbiorze Y oznaczony przez d(x), nazwany
zostat obszarem zadanh osiggalnych. Aby system mdgt wykona¢ swoje zadania
wymagane jest, aby:

Di C d(xi) M—1,... ,m x,GX (3.6)

Wskazniki jakosci lokalnej (3.5) informujg o jakosci wykonania pojedyncze-
go zadania przez jeden z elementéw systemu. Wektor jakosci catego systemu
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wielozadaniowego, budowany na podstawie wskaznikéw lokalnych, definiowany
jest dla ustalonego zbioru A C X ifunkcji rozdziatu zadan E(y) na dowolnym
zbiorze zewnetrznym Ya C Y :

F=F[A,Ya,E{y)] gdzie F=(FLF2...,Fs) 8.7

Istnieje reguta pozwalajgca obliczy¢ wektor jakosci dla sumy podzbioréw Y a
na podstawie wartosci wektoréw jakosci na tych podzbiorach [1, 2, 3, 6]. Wek-
tor jakosci catego systemu wielozadaniowego mozna zdefiniowac¢ nastepujgco:

F = F[A, Y ,E()\ gdzie F = {FI,F2,... ,FS) (3.8)

Analiza przedstawionego modelu matematycznego wykazuje, ze dwie podsta-
wowe wiashosci systemu: wielozadaniowos¢ i wielocelowos$¢ uwzglednione zo-
staty poprzez wprowadzenie zbioru zewnetrznego Y i wektora wskaznika ja-

kosci F = (FI,F2,..., Fs). Kazdy zbiéor A wyznacza pewien wariant syste-
mu wielozadaniowego, sktadajgcego sie z m autonomicznych elementéw
i =1 ktérym przydzielane sa do wykonania zadania ze zbioru Y

zgodnie z funkcjg rozdziatu E(y). Jakos$¢ obiektu zalezy nie tylko od jego
charakterystyk i charakterystyk zadania, ktére wykonuje, ale rowniez od miar
odpowiednich obszaréw specjalizacji. Jesli wartosci wskaznika jakosci nie za-
lezg bezposrednio od charakterystyk zadania, lecz tylko od miar obszaréw
specjalizacji, to funkcjonat (3.5) zmienia sie w funkcje:

f = p{xi,m) gdzie H = M(Di) (3.9)

W praktycznych zadaniach optymalizacji istnieje czasem mozliwo$¢ zmodyfi-
kowania modelu matematycznego systemu wielozadaniowego upraszczajgcego
zagadnienie wyjsciowe. Przyktadowo, gdy wektor jakosci ma tylko jedng skia-
dowa (s = 1), system wielozadaniowy nazywany bedzie systemem skalarnym,
a wskaznik (3.8) przyjmie postac

FIA,Y ,E(y)] = F1[A, Y ,E(y)] (3.10)

W przypadku, gdy zbior A zawiera tylko jeden element (m = 1), system
wielozadaniowy nazwany bedzie systemem jednoelem entowym .

3.2. Formowanie postaci samolotu

Wstepne obliczenia formowania optymalnej postaci samolotu zostaty prze-
prowadzone dla jednoelementowego systemu i dwoéch wskaznikow jakosci (do-
skonatos¢ i zapas statecznosci statycznej). Operacja ta sprowadza sie do stwo-
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rzenia modelu opisujgcego samolot bezzatogowy i wyrazajgcego: potrzebe wy-
konania zatozonych celéw, zasade catoSciowosci, fizyczne zasady funkcjonowa-
nia samolotu oraz okreslony poziom techniczny. Potgczenie tych zasad w mo-
delu umozliwia dokonanie syntezy samolotu bezzatogowego z uwzglednieniem
wyznaczonego celu. Matematycznie jest to nieliniowy uktad réwnan i nieréw-
nosci, ktérych algorytmiczne i obliczeniowe osobliwosci opisano w [1, 2, 3, 6]:

<Pi{x,y,xy,<pj,.. .,.<fk) = 0 i,j,K

1
=

(3.11)

1l
=
S

ipi(x,y,xy,ipj,..., <pk) <0 i,j,k

3.3. Zdefiniowanie obszaréw zadari dopuszczalnych

Ta operacja modeluje mozliwosci systemu samolotéw bezzatogowych przy
zadanym poziomie technicznym i sprowadza sie do przyblizonego zdefiniowa-
nia granic obszaréw d(xj) dla wszystkich aparatéw rozpatrywanego systemu
w przestrzeni charakterystyk: masy tadunku, odlegtosci i czasu lotu i uwzgled-
nieniu ograniczeh na oddzielnych liniach. Nastepnie dla znalezionych obsza-
row d(xi), i = 1,... ,m sprawdza sie warunki wykonania wszystkich zadan ze
zbioru Y przez aparaty systemu.

m

(3.12)
i=|

3.4. Obliczenie wskaznikow efektywnosci

Obliczenie wskaznikoéw efektywnosci systemu samolotéw przeprowadzane
jest na bazie modeli przyjetych kryteriow optymalnosci [1, 2, 3, 4, 6, 8, 9]. Ko-
nieczno$¢ wydzielenia tej operacji w ramach cyklu obliczeniowego ttumaczy
sie, po pierwsze, zwigzkiem miedzy efektywnoscig i iloScig aparatow lataja-
cych poszczeg6lnych typéw w systemie, a po drugie, mozliwoscia znalezienia
rozwigzania przy ocenie efektywnosci dla niektérych jej wskaznikéw. Model
obliczeniowy aparatu bezzatogowego przedstawiony zostat schematycznie na
rys. 1. Poszczegdlne jego elementy zostaly opracowane zgodnie z og6lng kon-
cepcjg modelu systemu wielozadaniowego, wykorzystujgc klasyczne metody
modelowania charakterystyk obiektdw latajgcych.

3.5. Model obliczeniowy aparatu latajgcego

Model geometryczny opracowany na podstawie [7] i [10] pozwala na wy-
znaczenie wszystkich niezbednych parametréw geometrycznych na podsta-
wie danych wejsciowych. Idee modelowania geometrii ptata przedstawiono na
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Dane wejsciowe

b, S I x,..
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bv. S, I/t

Model masowy

Model zespotu

napedowego
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Model aerodynamiczny
Hom —i _

Witasnosci lotne

. Wiasnosci

Kryterium oceny -
operacyjne

Rys. 1. Model obliczeniowy aparatu bezzatogowego
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rys. 2. Masa wyznaczona zostata na podstawie formut statystycznych, uzalez-
niajacych masy poszczeg6lnych zespotéow aparatu od jego parametrow geome-
trycznych (elementy konstrukcyjne) lub charakterystyk uzytkowych (np. ze-
spot napedowy). Charakterystyki aerodynamiczne ptata wyznaczone zostaty
z uwzglednieniem charakterystyk profilowych, przy zatozeniu wystepowania
zwichrzenia geometrycznego i aerodynamicznego. Na podstawie poréwnania
charakterystyk profilowych wybrany zostat profil MH-60 (rys. 3 i 4) cechujacy
sie stosunkowo wysokim wspotczynnikiem Czmax w przewidywanym zakre-
sie zmian liczb Reynoldsa oraz niewielkg wartoscig wspotczynnika momentu
pochylajgcego Cmo = —0.008.

1(x)

20

10

-10

-20
20 40 60 80 100
X [%]

Rys. 3. Geometria profilu MH-60
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Rys. 4. Charakterystyki aerodynamiczne profilu MH60

Aerodynamiczne charakterystyki ptata wyznaczono z wykorzystaniem me-
tody Weissingera, umozliwiajgcej uwzglednienie duzych katéw skosu skrzydta
(powyzej 15degq), zwichrzenia oraz mechanizacji krawedzi sptywu [5],

4. Wyniki obliczen

Problem polega na znalezieniu optymalnych wartosci parametréw jedno-
elementowego, skalarnego systemu wielozadaniowego. Aparat bezzalogowy, be-
dacy elementem systemu, opisywany jest szeregiem parametrow, z ktdrych
rozpietos¢, wydtuzenie oraz kat skosu ptata podlegajg optymalnemu doborowi
z punktu widzenia maksymalizacji doskonatosci aerodynamicznej w warunkach
przelotowych. W celu uproszczenia obliczeh zatozono, ze sposéb i rodzaj wyko-
nywanych zadan nie jest istotny, dzieki czemu nie trzeba wyznacza¢ wymaga-
nej liczby egzemplarzy aparatow bezzatogowych i stosowaé skomplikowanych
modeli funkcjonowania. Maksymalizacja doskonatosci aerodynamicznej prowa-
dzi do minimalizacji zapotrzebowania na moc do lotu poziomego, w zwigzku
z czym wptywa réwniez na diugotrwatos¢ lotu.

Obliczenia wykonano dla systemu wielozadaniowego, w ktérym:

e zbiér Y jest zbiorem zadan polegajgcych na wykonywaniu lotu patrolo-

wego z zatozonymi, statymi predkosciami,

e zbior A jest zbiorem jednoelementowym, skladajacym sie z samolotu

bezzatogowego wykonujgcego misje patrolowe,

e liczba typdw elementéw zbioru A (liczba typéw aparatéw) m = 1.
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Obliczenia wykonano dla dwdéch kryteriow. W pierwszym przypadku dla
oceny efektywnosci wykonania pojedynczego zadania przyjeto doskonatos¢ ae-
rodynamiczng w warunkach przelotowych. W drugim przypadku jako kryte-
rium przyjeto zapas statecznos$ci statycznej.

Obliczenia przeprowadzono przy uwzglednieniu szeregu ograniczen, wyni-
kajacych z przyjetych zatozen oraz natury fizycznej problemu.

Zaleznos¢ pomiedzy doskonatoscig aerodynamiczng a zapasam statecz-
nosci dla optymalnych wartosci parametréw decyzyjnych %25 - kat skosu,
r - zbiezno$¢, A — wydtuzenie i b- rozpietosé¢ ptata) przedstawiona zostata
na rysunku 5.

Rys. 5. Zaleznosci pomiedzy przyjetymi kryteriami - doskonatos¢, zapas statecznosci

Optymalne wartosci parametréw decyzyjnych, maksymalizujgce zapas sta-
tecznosci i doskonato$¢ aerodynamiczng, przy minimalnym 10% wymaganym
poziomie tego pierwszego, wynoszg:

b= Im - warto$¢ wynikajgca z przyjetego ograniczenia,

A = 8.67 - wartos¢ wynikajgca z ograniczenia narzuconego na zapas statecz-
nosci statycznej,

T = 0.7 - warto$¢ wynikajaca z przyjetego ograniczenia,
25 = 20° - warto$¢ wynikajaca z przyjetego ograniczenia.

Maksymalna doskonato$¢ aparatu latajgcego uzyskiwana jest dla wydtuze-
nia ptata réwnego 11.6. Jednak dla tej wartosci otrzymuje sie zbyt niska war-
tos¢ zapasu statecznosci statycznej. Dopuszczajac pogorszenie doskonatosci
0 1% w stosunku do rozwigzania optymalnego, uzyskujemy zapas statecznosci
statycznej w warunkach przelotowych réwny 10%.
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Rys. 6. Zmiana kata zwichrzenia geometrycznego wzdtuz rozpietosci skrzydta

Rozpigtos¢ wzgledna

Rys. 7. Rozktad wspdtczynnika sity nosnej wzdtuz rozpietosci skrzydta

doskonatosé
12

Rys. 8. Charakterystyki aerodynamiczne aparatu latajacego (oporowa
i doskonatosci)
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Rys. 9. Zmiana predkosci opadania w i mocy niezbednej Nn w funkcji predkosci lotu

6 8 10 12
Wydtuzenie plata

Rys. 10. Zmiana predkosci lotu dla zerowego kata wychylenia powierzchni sterowych
(zapas statecznosci rowny 10%)

Rozpigtos¢ wzgledna

Rys. 11. Zmiana liczby Re wzdtuz rozpietosci skrzydia, dla réznych
wspétczynnikow Cz
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Rys. 12. Aparat bezzatogowy w ukladzie latajgcego skrzydta

5. Uwagi koricowe

Przedstawione wyniki sg efektem wstepnych analiz, ktérych celem byto
okreslenie podstawowych parametréw geometrycznych aparatu bezzatogowego
w uktadzie latajgcego skrzydta. W literaturze mozna znalez¢ bardzo niewiele
informacji dotyczacych charakterystyk aerodynamicznych profili w interesujg-
cym zakresie liczb Re. Wigkszo$¢ z nich zostata uzyskana metodami obliczenio-
wymi i nie byta weryfikowana doswiadczalnie. Brak jest rzetelnych informacji
dotyczgcych charakterystyk masowych uzytkowanych obecnie aparatéow bez-
zalogowych podobnej klasy. Ze wzgledu na brak wiarygodnych charakterystyk
zespotu napedowego elektrycznego z uwzglednieniem zrodta zasilania o skon-
czonej pojemnosci, zdecydowano sie przyjaé zastepcze kryterium optymalizacji
w postaci doskonato$ci aerodynamicznej. Szacowanie statecznosci obiektu la-
tajgcego tej wielkosci na podstawie zapasu statecznosci statycznej jest daleko
niewystarczaj gce.

W toku dalszych prac niezbedne jest:

= dokonanie weryfikacji charakterystyk aerodynamicznych w zakresie ma-
tych liczb Re, na podstawie badan doswiadczalnych w tunelu aerodyna-
micznym,

= wykorzystanie zaawansowanych narzedzi numerycznych do obliczeniowe-
go wyznaczenia charakterystyk aerodynamicznych,

« dokonanie weryfikacji modelu masowego z wykorzystaniem MES,
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opracowanie modelu obliczeniowego zespotu napedowego na podstawie
wynikéw badan doswiadczalnych wykonanych na hamowni,

przeprowadzenie bilansu energetycznego aparatu latajacego (z uwzgled-
nieniem charakterystyk Zzrodta zasilania i odbiornikéw poktadowych)
w celu okreSlenia osiggéw w locie silnikowym z uwzglednieniem charak-
teru realizowanego zadania,

opracowanie modelu dynamiki matego (lekkiego) aparatu latajacego,

dokonanie weryfikacji koncepcji na podstawie badan przedprototypu.
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Design of a micro-air vehicle

Abstract

The paper describes the design process of a small UAV (Micro Air Vehicle -
MAYV) developed for low altitude local reconnaissance or other sensor information on
demand, designed to operate in a wide range of wind. It is designed as a flying wing
configuration, powered by an electric power battery unit. The paper focuses mainly on
the performance and design optimisation of MAV. The low Reynolds number regime
is significant as in it projects a fundamental shift in the physical behaviour at MAV
scales and speeds. With the small size of the MAV, there come high surface-to-volume
ratios and severely constrained weight and volume limitations. Small scale propulsion
systems will have to satisfy extraordinary requirements for high energy and power
density. The power required can be considerably reduced by having low wing loading,
achieved in MAVs by making use of large wing areas and lightweight vehicles. The
launch system must accommodate possible severe initial conditions, such as being
launched at a certain speed or at an extreme angle. While the avionics necessary
to complete the mission are not discussed in this paper, a variety of off-the-shelf
autopilots designed for lightweight aircraft is available in the market.

Praca naukowa finansowana ze $rodkéw na nauke w latach 2008-2010
jako projekt rozwojowy
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Projektowanie aparatéw bezzatogowych, szczegdlnie tych o matych ma-
sach startowych, napotyka na szereg trudnosci. Podstawowe wynikajg
z niedostatecznej ilosci danych o charakterystykach uzytkowych zespo-
téw napedowych matej mocy. Dostepne dane pochodza najczesciej ze zroé-
det modelarskich lub od producentéw ww. zespotéw. Mate wymagania
potencjalnych odbiorcow powodujg, ze dane te sg niekompletne, a czesto
réwniez mato wiarygodne. Prezentowana praca ma na celu przedstawie-
nie charakterystyk obrotowych i predkosciowych tunelowanego zespotu
napedowego do aparatéw latajacych klasy mikro.

1. Wstep

W ostatnim okresie zaobserwowa¢ mozna duze zainteresowanie bezzatogo-
wymi aparatami latajacymi (BAL)przeznaczonymi tak do zadan wojskowych,
jak i cywilnych, charakteryzujgcych sie réznym stopniem ztozonosci konstruk-
cji, automatyzacji i realizowanego zakresu zadan. Aparaty te charakteryzuja
sie przy tym znaczng réznorodnoscig uktadéw aerodynamicznych i rozwigzan
konstrukcyjnych. W duzym stopniu jest to rozwdéj spontaniczny, stymulowany
pojawiajacymi sie nowymi mozliwosciami technicznych w zakresie automatycz-
nego sterowania, rejestracji i transmisji obrazu, nawigacji inercjalnej i sateli-
tarnej oraz generalnej miniaturyzacji urzadzenh elektrycznych, mechanicznych
i elektronicznych. Mate BAL mogg by¢ jednocze$nie obiektem szybkich i mato
kosztownych eksperymentéw konstrukcyjnych i aerodynamicznych, co dodat-
kowo czym tg klase statkéw latajgcych atrakcyjnym obszarem zainteresowania.
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Prace te sg o tyle tatwiejsze, ze nie istniejg Sciste zasady i unormowania doty-
czace projektowania i uzytkowania BAL. Problem stanowig jednak braki da-
nych i modeli obliczeniowych projektowanych obiektow wynikajace z réznych
zakresow liczb Reynoldsa, odmiennych proporcji sit i mas, a takze osobliwosci
technologicznych niewystepujacych w zatogowych statkach powietrznych.

Rys. 1 Klasyfikacja bezzatogowych aparatéw latajgcych

W czasie prac naukowo-badawczych realizowanych w Politechnice Rze-
szowskiej poswieconych projektowaniu BAL klasy mikro (rys. 1) rozpatrywane
byty rézne uktady konstrukcyjne. Rozwazano réwniez rézne konfiguracje ze-
spotu napedowego tej klasy konstrukcji. Czesé mozliwych rozwigzan przedsta-
wia tablica morfologiczna (rys. 2). W czasie prac prowadzonych nad optyma-
lizacjg przysztej konstrukcji natrafiono na szereg obszaréw, dla ktérych niedo-
stepne byly dane konstrukcyjne lub dane te byly niekompletne albo niewia-
rygodne. Do obszaréw tych zaliczy¢ nalezy w szczeg6lnosci: dane aerodyna-
miczne dla matych liczb Reynoldsa i charakterystyki uzytkowe elektrycznych
zespotéw napedowych matej mocy, w szczeg6lnosci wspotpracujgce ze Smigtem
otunelowanym. Informacje o napedach tego typu dostepne w literaturze [l]-[4]
odnoszg sie do rozwigzan wykorzystywanych w duzych statkach powietrznych,
a co za tym idzie sg wiarygodne dla duzych liczb Reynoldsa.

Praca niniejsza stanowi kolejny etap budowy bazy danych dotyczacych na-
pedow elektrycznych dla matych obiektow latajgcych i prezentuje rezultaty
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i Cecha Rozwiagzanie
1  Uktad ptatéw ? M
2 1los¢ silnikow

3 Typ silnika

4 Typ pednika

5 Start t p
m

6 Ladowanie

Rys. 2. Rozpatrywane warianty konstrukcyjne mikro BAL

pomiardéw statycznych charakterystyk uzytkowych elektrycznego tunelowane-
go zespotu napedowego (Electric Ducted Fan), produkcji firmy GRAUPNER,
przeznaczonego do napedu aparatow latajgcych o maksymalnej masie star-
towej ponizej 1kg (rys. 3). Dane techniczne podane przez producenta przed-
stawiono w tabeli 1, stanowia one typowy przykiad informacji dostarczanej
uzytkownikowi. Jak wida¢, sg to informacje niewystarczajgce do prowadzenia
prac projektowych.

Tabela 1. Dane techniczne GRAUPNER IMPELLER SPEED 480

Lp. Cecha Wartos$é

1 Dtugosc 125 mm
2. Srednica zewnetrzna 80 mm
3. Srednica wirnika 58 mm
4. 1loé¢ topatek wirnika 5
5. Moc pobierana (przy 9,6 V) 130 W
6. Masa bez silnika 509
7. Dedykowany silnik SPEED 480
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Rys. 3. GRAUPNER IMPELLER SPEED 480

2. Procedura badawcza

Pomiaréw dokonano w tunelu aerodynamicznym do badan smigiet TA 1000
(tabela 2) w Laboratorium Aerodynamiki Politechniki Rzeszowskiej. Schemat

uktadu pomiarowego przedstawia rysunek 4.

Tabela 2. Dane techniczne tunelu aerodynamicznego TA 1000

1. Srednica przestrzeni pomiarowej 1000 mm

2. Dtugos$é przestrzeni pomiarowej 2500 mm

3. Moc wentylatora napedowego 90 kW

4. Maksymalna predkos¢ powietrza 50m/s
W przestrzeni pomiarowej

5. Typ przestrzeni pomiarowej Otwarta z komorg Eiffla

Uktad pomiarowy zbudowano w oparciu o system DAQBook 2001 firmy
10Tech z modutem do pomiaréw tensometrycznych DBK 16 i kartg przetwor-
nika analogowo-cyfrowego DBK 80. Uktad uzupetniata stacja meteorologiczna
i obrotomierz optyczny. Impeller zasilany byt przez regulowany zasilacz pradu
statego. Eksperyment zarzgdzany byt z poziomu skryptu programu DASY-

Lab 11 (rys. 5).
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Rys. 4. Schemat uktadu pomiarowego

Rys. 5. Wyglad ekranu komputera pomiarowego w czasie eksperymentu



206

M. Szumski

W czasie eksperymentu rejestrowane byty:

sita osiowa dziatajgca na Impeller (ciag brutto);

cisnienie dynamiczne w przestrzeni pomiarowej tunelu TA 1000;
napiecie zasilania;

prad zasilania;

obroty wirnika;

parametry powietrza w przestrzeni pomiarowej tunelu TA 1000 (ci$nie-
nie, temperatura i wilgotnosc).

3. Wyniki pomiaréw

Pomiary rozpoczeto od wyznaczenie charakterystyki oporowej niepracuja-
cego zespotu napedowego. Wyniki tych pomiaréw przedstawia rys. 6.

Liczba Reynoldsa

Rys. 6. Charakterystyka oporowa Impellera

Nastepnie zmierzono cigg impellera (rys. 7) i moc pobierang przez zespét
napedowy (rys. 8) dla réznych predkosci naptywu powietrza.
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Rys. 7. Charakterystyka ciggu
4. Podsumowanie

Wyniki pomiaréw potwierdzajg matg wiarygodnos¢ danych producentow
akcesoriow do matych statkéw latajgcych (modeli). Podawana przez Graup-
ner'a moc pednika w czasie eksperymentu nie zostata osiggnieta (osiggnieto
moc okoto 50 W przy deklarowanej 130 W).

Uzyskane charakterystyki wykazuja pewne nieregularnosci dla matych na-
piec¢ zasilania pednika (odpowiadajgcych matym predkosciom obrotowym wir-
nika) zwigzane z matymi liczbami Reynoldsa charakteryzujacymi optyw topa-
tek wirnika. Maksymalna jej warto$¢ osiggnieta w czasie pomiaréw to 68 000
przy 17000 obr/min. Moze to oznaczaé, ze przeptyw powietrza wokoét topatek
pednika odbywa sie w warunkach podkrytycznych i jako taki charakteryzu-
je sie duzg zmiennos$cig wspoétczynnikéw aerodynamicznych opisujgcych jego
wiasciwosci.
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Praca naukowa finansowana ze srodkéw na nauke w latach 2008-2010 jako
projekt rozwojowy nr OROO 0059 06 - Autonomiczny, zintegrowany system
rozpoznania wykorzystujacy autonomiczne platformy klasy mikro.
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Characteristics of electric ducted impeller fans for micro unmanned
aerial vehicles

Abstract

The design of unmanned aerial vehicles encounters a the number of difficulties.
The problems become essential for UAVs with a small take-off weight, as micro UAVs.
It results from the insufficient quantity of data about usable profiles for low-power
driving units. Generally, the available data come from modelers’ sources or from
manufacturers of such systems. Potential small requirements of the buyer cause that
these given data are incomplete, and also often incredible. The aim of the paper is
presentation of the characteristics of electric ducted impeller fans.
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W pracy zostaly przedstawione wstepne wyniki badan doswiadczalnych
aeromechaniki trzepoczacych skrzydet. ldeg eksperymentu jest préba
optymalizacji sposobu poruszania sie skrzydta w mechanizmie trzepoczg-
cym oraz odnalezienie sposobow zapewnienia statecznosci i sterownosci
entomoptera. W artykule przedstawiona zostata takze idea i metodologia
przeprowadzonych eksperymentow.

Eksperyment podzielony zostat na dwa etapy: badania wstepne oraz
zasadnicze. Celem badan wstepnych jest wyznaczenie charakterystyk
quasi-stacjonamych skrzydet o réznych obrysach. Na ich podstawie zo-
stanie opracowana wstepna kinematyka ruchu skrzydta, ktéra bedzie
punktem startowym dla dalszych badan. W efekcie tych badan zidentyfi-
kowana zostanie optymalna trajektoria ruchu skrzydta z uwzglednieniem
wszelkich niestacjonarnych zjawisk optywu (interakcja wirdéw, interferen-
cja miedzy skrzydtami itp.). W efekcie przeprowadzonych eksperymen-
tow chcemy zidentyfikowac efektywny sposob sterowania sztucznym la-
tajacym owadem (entomopterem). Stanowisko do wyznaczania charak-
terystyk quasi-stacjonarnych sklada sie z zamocowanego do wagi ten-
sometrycznej tunelu wodnego mechanizmu nadajgcego skrzydtom ruch
obrotowy. W skiad drugiego stanowiska wchodzi mechanizm trzepoczg-
cy, pozwalajacy na kulisty ruch skrzydta. W efekcie koncdwka skrzydta
poruszac bedzie sie po sferze (nie po okregu, jak w poprzednim przypad-
ku). Pomiar sit odbywaé sie bedzie za pomocg wagi tensometrycznej,
stanowiacej jednocze$nie ramie mechanizmu. Mierzone beda skladowe
sity aerodynamicznej w ptaszczyznie normalnej i stycznej do powierzch-
ni skrzydta.
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1. Cel badan

Badania byty prowadzone w kontekscie adaptacji napedu trzepoczacego do
zastosowania w bezzalogowych aparatach latajagcych klasy nano. Celem prac
jest wyznaczenie kinematyki ruchu skrzydet o trzech stopniach swobody, ktéra
bedzie najlepiej spetniata dwa opisane ponizej warunki. Podstawowym Kkryte-
rium oceny efektywnosci jest stosunek Sredniej sity ciagu do energii wiozonej
w czasie jednego cyklu. Ponadto poszukiwany sposéb ruchu powinien zapew-
nia¢ minimalne zmiany wartosci i kierunku wektora sity aerodynamicznej. Dru-
gim celem jest znalezienie efektywnego sposobu sterowania oraz zapewniania
statecznosci statycznej, jak i dynamicznej.

Z uwagi na ztozonos$¢ optywu i ilosci niestacjonarnych zjawisk test zostat
podzielony na dwie czesSci, badania wstepne i badania wiasciwe. W niniej-
szym artykule przedstawione zostaly wyniki pierwszych serii badan wstep-
nych. Testy te polegajg na pomiarze sity nosnej na skrzyditach wykonujgcych
ruch $migtowy, czyli obracanych wokot jednej osi. Test symuluje faze ruchu
skrzydta owada, podczas ktérej skrzydito nie zmienia kgta natarcia ani nie
zmienia kierunku ruchu. Doswiadczenie pozwala na zaobserwowanie wptywu
wybranych parametréw ruchu na osiggane wartosci sity. Bezposrednim celem
jest wyznaczenie charakterystyki sity nosnej skrzydta o prostokgtnym obrysie
i sprawdzenie, czy i - ewentualnie - w jaki spos6b zmiana predkosci ruchu oraz
przyspieszenia wptynie na wynik. Jak wiadomo, owadzie skrzydta cechujg sie
duzymi wspotczynnikami sit aerodynamicznych, ktére zawdzieczajg generowa-
nemu przez krawedz natarcia wirowi (LEV), ktory nie zostaje zgubiony wraz
ze Sladem. Wobec tego istotg dosSwiadczenia jest sprawdzenie, czy istnieje moz-
liwosé sterowania wirem krawedziowym poprzez parametry kinematyki ruchu
skrzydta.

2. Metodologia pomiaréw

Uktad pomiarowy skiada sie z mechanizmu realizujgcego ruch smigtowy
oraz pieciosktadnikowej wagi tensometrycznej. Cato$¢ zanurzona jest w prze-
strzeni kontrolno-pomiarowej tunelu wodnego. Do napedu mechanizmu wy-
korzystany zostat silnik krokowy o kroku 15° sprzegniety z przektadnia pla-
netarng o przetozeniu 1:96. W celu zabezpieczenia napedu przed wpltywem
srodowiska wodnego zostat on zamkniety od géry i doprowadzono do niego
powietrze. Sposdéb zamocowania mechanizmu do wagi przedstawia rys. 1



W p¥yw kinematyki skrzydet entomoptera. 215

waga tensometryczna

Waga tensometryczna umozliwia pomiar momentéw gnacych oraz sit tna-
cych w dwoch ptaszczyznach, wobec tego mozliwy jest pomiar sity ciggu oraz
momentu oporowego. Obiektem badanym sg skrzydta o obrysie prostokgtnym
0 wymiarach podanych na rys. 2. Sg to ptaskie ptytki wykonane z plexiglasu
0 grubosci 3 mm, ktérych krawedzie natarcia i sptywu zostatly zaostrzone.

Kazdy test polegat na rozpedzeniu skrzydet do odpowiedniej predkosci
obrotowej z jednostajnym przyspieszeniem, wykonaniu kilku obrotéw oraz za-
trzymaniu z takim samym przyspieszeniem. W tabeli 1 zestawione zostaty
przebadane predkosci ruchu ustalonego, odpowiadajgce im liczby Reynold-
sa oraz przyspieszenia. Parametry ruchu skrzydet (predkos¢ i przyspieszenie)
mieszcza sie w zakresach ich zmian dla modelowej kinematyki ruchu opartej na
krzywej Lissajous’a (koncowka skrzydta zakresla takg krzywa). Srednia liczba
Reynoldsa dla jednego cyklu wyniostaby 5000. Liczba Reynoldsa dla ruchu
trzepoczacego wyznaczana jest z zaleznosci:
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4& R2f \
vX '

Re = — — 2.2
v\
gdzie:

- amplituda ruchu,
R — odlegtosé koricowki skrzydta od osi obrotu,
/- czestotliwos$¢ trzepotania,
v - wspobiczynnik lepkosci kinematycznej osrodka,
A - wydtuzenie skrzydet, A= 2R/c,
u - predkos¢ katowa,
¢ - Srednia cieciwa aerodynamiczna.

Tabela 1. Parametry ruchu

y [rad/s] Re e [rad/s2]
1.292 5921 1.076
1.722 7894 2.153
2.153 9868 3.014

Przebieg predkosci oraz przyspieszen w czasie jednego cyklu modelowej
kinematyki ruchu zostat przedstawiony na rys. 3. Oprocz modyfikacji para-
metrow ruchu zmianie ulegat kat natarcia skrzydet w zakresie 5°-50°, ze sko-
kiem 5°.

Rys. 3. Predko$¢ katowa (po lewej) i przyspieszenie katowe ruchu (po prawej)
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3. Zbieranie i filtrowanie danych pomiarowych

WielkoSciami mierzonymi w doswiadczeniu bytly napiecia na mostkach
Wheatstone’a (uktad z petnymi mostkami). Wartos¢ sity otrzymywana byta
poprzez przemnozenie odczytéw przez odwrotng macierz kalibracji. Czestotli-
wos¢ prébkowania wynosita 70 Hz. W celu odseparowania szumu generowane-
go przez tensometry zostat wykorzystany filtr dolnoprzepustowy o granicznej
czestotliwosci 2 Hz.

Dla poréwnania wynikéw wyznaczone zostaly bezwymiarowe, usrednione
wspoétczynniki sity nosnej:

c ~ BF
Z 2p(i2 —R0O)c(1R)2 (3-1)
gdzie:
F - sila nosna generowana na parze skrzydet,
P gestos¢ wody,
R odlegtos¢ koncowej sekcji topaty od osi obrotu,
Ra - odlegtoéé nasady skrzydta od osi obrotu,
c dtugos¢ Sredniej cieciwy skrzydta.

4. Wyniki badan

Na rys. 4 przedstawiony zostat przebieg zmiany sit ciggu urzadzenia pod-
czas ruchu z maksymalng predkoscig 2.153 rad/s, przyspieszeniami 1.076;
2.153; 3.014rad/s2 i kacie nastawienia skrzydet 40°. Na wykresach widoczne
sg dwie linie. Jedna przedstawia zmierzong site, druga natomiast zmiane pred-
kosci katowej topaty w czasie trwania proby. Przebieg zmiany predkosci zostat
zamieszczony jedynie w celu orientacyjnym. Wszystkie przebiegi czasowe mie-
rzonych wielkosci sg zbudowane w analogiczny sposéb. W poczatkowej fazie,
podczas rozpedzania, wartos¢ odczytu gwattownie rosnie. Szybko osiggniete
zostaje maksimum, po czym wartos¢ sygnatu zaczyna réwnie gwattownie spa-
daé¢ az do momentu, kiedy osigga stan ustalony. W koncowym etapie pomiaru
zauwazyc mozna, ze warto$¢ sity po wyhamowaniu spada ponizej zera. Dla
przyspieszen 1.076 i 2.153 rad/s2 widoczny jest tuz po uruchomieniu silnika
efekt Wagnera, przejawiajacy sie w opdznieniu narastania sity ciggu. Wyraz-
na roznica pomiedzy wartosciami wczesnymi i ustalonymi wynika z istnienia
silnego wiru krawedzi natarcia (LEV). Wir rozwija sie od poczatku ruchu.
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W momencie osiggniecia swojej granicznej wielkosci odrywa sie, co skutku-
je gwaltowng utratg sity. Oczywiscie w chwili, kiedy wartos¢ sity ustala sie,
wir nadal jest generowany. Potwierdzajg to wysokie wartosci (cho¢ znacznie
mniejsze niz w fazie poczatkowej) wspdtczynnika sity nosnej. R6znica miedzy
efektem ruchu obrotowego ze statg predkoscia i jednostajnie przyspieszonego
jest dodatkowo spotegowana wygenerowaniem indukowanego pola predkosci.
We wszystkich trzech przypadkach wartosci osigganych sit, zaréwno tych usta-
lonych jak i chwilowych maksymalnych, sg takie same. Réznica objawia sie
jedynie w czasie narostu sity maksymalnej i jej utrzymywania.

Rys. 4. Przebieg wartosci sity w czasie dla parametrow: (a) u —2.153rad/s,
e = 1.076rad/s2, (b) (j: 2.153rad/s, e = 2.153rad/s2, (¢) U= 2.153rad/s,
e = 3.014rad/s2

W tabeli 2 zestawione zostaly czasy, po ktorych nastepowat gwattowny
spadek sity oraz odpowiadajgce im katowe potozenie skrzydet. Wartosci te
niestety cechuje duzy rozrzut. Mozna jednak stwierdzi¢ kilka podstawowych
faktéw. Zerwanie wiru nigdy nie nastgpito przed koricem ruchu jednostajnie
przyspieszonego. Jednocze$nie nigdy nie utrzymat sie dtuzej niz przez czas od-
powiadajacy obrotowi o 180°. Dodatkowo wnioskowaé mozna, iz wir najdtuzej
utrzymuje sie przy matych katach nastawienia, co wydaje sie by¢ dos¢ oczywi-
ste. Przy wiekszych kgtach przebyta przez wir droga zmienia sie nieznacznie
i wynosi 120°-130°.
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Tabela 2. Miejsce zerwania wiru krawedzi natarcia

Poczatek ruchu ustalonego
1.076rad/s  2.153rad/s™ 3.014 rad/s™
t[d t [ tl e
178 97.6° 0.89 488° 071 355°
Vloment zerwania

1.076 rad/s2 2.153rad/sR2 3.0l14rad/s?2 a
t [s] V t [ Vv t [g] P

2.3 160° 1.9 170° 1.7 167° 15°
1.9 114° 1.6 136° 14 129° 20°
2 125° 15 125° 136 124° &°
1.98 123° 14 112° 14 129° 40°
2.2 151° 1.55 131° 1.36 117° 50°

Wyniki przeprowadzonych pomiaréw podzielone zostaly na niestacjonar-
ne (rys.5b), tu wzieto pod uwage maksymalne wartosci sit oraz stacjonarne
(rys. 5a), czyli te, ktére zostaty zmierzone po ustaleniu sig¢ wartoéci sity. Zadna
z krzywych nie wykazuje klasycznego przeciggniecia. W przypadku pomiaréw
w ruchu nieustalonym wspotczynnik sity nosnej przebiega parabolicznie, osig-
gajac maksimum przy 50°. W przypadku charakterystyk ustalonych Cz ro-
$nie liniowo do kata nastawienia 30°-35°. Nastepnie charakterystyka wyraznie
zatamuje sie. Maksimum zostaje osiagniete przy kacie a = 40°. Zmiana pred-
kosci katowej nie wywarta wyraznego wptywu na charakterystyki bezwymia-
rowe. Krzywa na rys. 5b przedstawiajgca wynik pomiaru dla predkosci katowej
1.292 rad/s przechodzi ponad dwoma pozostatymi. Niestety, wynik ten moze
by¢ zafalszowany przez szumy generowane przez naped. Im mniejsza pred-
kos¢ silnika, tym jego praca jest bardziej nieréwnomierna (skokowa). Jak juz
wczesniej zostato wspomniane, podczas rozpedzania skrzydet indukowane pole
predkosci, ktdre powoduje zmniejszenie rzeczywistego kata natarcia (i w efek-
cie sity), nie jest jeszcze rozwiniete. Trudno wobec tego ocenié¢ faktyczny efekt
dziatania wiru krawedziowego. W celu oszacowania réznicy pomiedzy ruchem
skrzydet w niezaburzonym osrodku i takim, w ktérym jest wyksztatcone in-
dukowane pole predkosci, zatozono, ze pole to generuje site hydrodynamiczng
rowna tej, ktora jest obserwowana po zatrzymaniu uktadu. Odejmujac te war-
tosci od wartosci sity zmierzonych w ruchu nieustalonym, otrzymana zostata
charakterystyka obrazujaca optyw skrzydta z rozwinietym wirem, jak w ruchu
nieustalonym, z uwzglednieniem indukowanego pola predkosci. Okazuje sie, ze
wptyw przeptywu indukowanego stanowi okoto potowe réznicy pomiedzy wy-
nikami z pomiaréw ustalonych i nieustalonych. Niemniej jednak nadal réznica
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ta jest bardzo duza i dla kata natarcia a — 40° warto$¢ wspdtczynnika sity
nosnej Cz wynosi 0.5.

Rys. 5. Przebiegi usrednionego wspoétczynnika sity nosnej dla réznych predkosci
katowych: (a) - ustalone, (b) - wczesne

Rys. 6. Zestawienie przebiegdw usrednionych wspoétczynnikdw sity nosnej

5. Whnioski

Obecnos$¢ szumdw znacznie utrudnia identyfikacje przebiegu sit w czasie.
Analiza rozwoju wiru na podstawie historii przebiegu sit zostata przeprowadzo-
na bardzo zgrubnie. Niemniej jednak doswiadczenie pokazato, jakiego rodzaju
zmian i w ktorych obszarach nalezy sie spodziewac. Test wykazat, ze wptyw
zarowno predkosci jak i przyspieszenia katowego na warto$¢ wspotczynnika
sity nosnej jest dos¢ staby, gdyz zmiana tych parametréw nie spowodowata
znaczacych zmian. Kolosalna réznica jest jednak pomiedzy wartoscig sity tuz
po ustaleniu predkosci jednostajnej ruchu i jej wartoscig ustalong (przy usta-
lonym polu predkosci). Mozna sie spodziewac, ze taki przyrost sity wystgpi
takze w momencie wzrostu predkosci.
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Investigation of the effect of wing kinematics of an entomopter on
aerodynamical loadings - water tunnel tests

Abstract

The paper contains preliminary results of experiments on the aerodynamics of
flapping wings. The idea of investigation is to optimize the way of movement of the
wing and to find methods of providing stability and control. In the paper, the idea
and methodology of tests is presented as well.

The investigation is divided into two parts: preliminary and principal tests. The
aim of the initial part is to extract quasi-stationary characteristics for wings with
different platform shapes. Such characteristics will be used to generate the initial
kinematics of moving wing. It will be the initial point for further tests as well. The
purpose of the main experiment is to find the best motion pattern for the wing with all
unsteady phenomena (interaction between vortices, wing-wing interference, etc) taken
into account. Finally, the efficient method of controlling of a microelectromechanical
flying insect (entomopter) is identified.
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Wyniki prac badawczych przedstawione w artykule zwigzane sg z opra-
cowaniem optymalnej pod wzgledem aerodynamicznym bryty mikrosa-
molotu (MAYV). Dla szeregu ksztattow geometrycznych przeprowadzono
badania w tunelu wodnym przy jednakowej liczbie Reynoldsa. Wynikiem
badan statycznych i dynamicznych sg odczyty wartosci wspotczynnikow
sit i momentéw aerodynamicznych w funkcji katéw potozenia mikrosa-
molotu wzgledem kierunku naptywajacych strug.

Zmierzone wartosci sg punktem wyjscia do prac prowadzonych w dal-
szej kolejnosci, ktérych celem jest identyfikacja charakterystyk aerodyna-
micznych badanych obiektéw. Przedstawione zostaty wyznaczone zalez-
nosci opisujace przebiegi wspoétczynnikéw aerodynamicznych oraz efekty
przeprowadzenia wizualizacji optywu badanych koncepcji aerodynamicz-
nych w tunelu wodnym dla warunkéw, w jakich wykonane zostaty po-
miary podczas eksperymentow.

1. Koncepcje uktadow aerodynamicznych mikrosamolotu

W celu przeprowadzenia badan tunelowych skonstruowane zostaty trzy
koncepcje ksztattu mikrosamolotu w uktadzie latajgcego skrzydia. Ksztatty
bryt mikrosamolotéw wzorowane byty na tych znanych z lotnictwa zatogowego
w celu sprawdzenia ich przydatnosci przy bardzo matych liczbach Reynoldsa.

Model nr 1 ma okragty obrys ptata, model nr 2 to latajgce skrzydto o du-
zym, w poréwnaniu do pozostatych dwoch ukiaddéw aerodynamicznych, wy-
dtuzeniu i kacie skosu w 25% cieciwy, natomiast koncepcja nr 3, wzorowana
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na ksztatcie skrzydta pasmowego, sktada sie z dwdéch sekcji 0 obrysach trapezo-
wych o zréznicowanych katach skosu krawedzi natarcia. Zatozeniem przyjetym
do etapu projektowania byto uzyskanie mikrosamolotéw zréznicowanych pod
wzgledem zachowania, zaréwno w warunkach stacjonarnego jak i niestacjo-
narnego optywu. Poniewaz zatozono zastosowanie ukitadu latajgcego skrzydia
dla wszystkich badanych modeli konieczne byto zapewnienie samostateczno-
sci. W tym celu na etapie projektowania dokonano modyfikacji zastosowanego
profilu DF 101 w sekcjach przy osi symetrii, nadajgc im ksztatt typowy dla
profili samostatecznych. Kolejnym zatozeniem byto zastosowanie jednakowej
Sredniej cieciwy aerodynamicznej dla wszystkich modeli.
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2. Metodologia badan

Do przeprowadzenia badan uzyto tunelu wodnego Rolling Hills 2436 [1]
Cykle badan dla wszystkich modeli ujednolicono. Predkos¢ przeptywu ustalono
na 0,28 m/s, co odpowiada Re=18000. Pierwszym etapem badan dla wszyst-
kich mikrosamolotéw byto uzyskanie charakterystyki statycznej wspotczyn-
nika sity normalnej w funkcji kata natarcia. Pomiar skladowej prostopadtej
sity dziatajgcej na omywany model dokonywany jest w osi modeli, ze wzgledu
na fakt zamocowania wagi tensometrycznej. Waga podczas badan tunelowych
przemieszcza sie wraz z modelem w funkcji kgtoéw obrotu, stad pomiar warto-
sci sit i momentéw wzgledem uktadu wsp6trzednych zwigzanych z samolotem.
Wyniki uzyskane podczas pomiaréw stacjonarnych zestawiono w charaktery-
styki wspdtczynnika sity normalnej w funkcji kata natarcia. Na rys. 4 przed-
stawiono charakterystyki statyczne badanych modeli (Re=18000).

Nastepnym etapem byto przeprowadzenie badan dynamicznych. Przepro-
wadzono cykl badan, w trakcie ktérych mierzono wartos¢ wspotczynnika sity
normalnej podczas cyklicznej zmiany kata natarcia. Wybrano trzy wartosci
zmian kagta natarcia 5°/s, 10°/s i 15%. Poniewaz charakterystyki statyczne
badanych modeli r6zma sie miedzy soba, zdecydowano sie przeprowadzi¢ bada-
nia dynamiczne na réznych zakresach kata natarcia dla poszczeg6lnych modeli,
tak aby ich ruch odbywat sie w zakresie przed krytycznym katem natarcia.

Na rys. 5 przedstawione zostaty usrednione wyniki testéw przeprowadzo-
nych na koncepcji nr 2 dla poczgtkowego kata natarcia a = 5°0 amplitudzie
+3°. Dla kazdego eksperymentu cykl zmian kata natarcia przeprowadzony byt
dziesieciokrotnie.
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Rys. 4. Zestawienie charakterystyk statycznych mikrosamolotéow

Rys. 5. Wyniki pomiaréw dla eksperymentu zmiany kata natarcia dla koncepcji nr 2

3. ldentyfikacja wynikéw badan tunelowych

Identyfikacje uzyskanych wynikéw przeprowadzono dwuetapowo. Pomiary
z badan statycznych aproksymowano szeregami Fouriera. Wartosci uzyskane
z pomiaréw dynamicznych przyblizano zgodnie z zaleznoscig [2, 3].

t
Ca(t) = Caf{o) + fc a(t-T] q(t), e(r)) d(r) dr +

+V r;a(r)’ n dT
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gdzie:
Ca(0) — poczatkowy wspotczynnik aerodynamiczny,
| - Srednia cieciwa aerodynamiczna,
\% - predkos¢ optywu,
Ca wspotczynnik aerodynamiczny dla okreslonego kata natarcia,
Cq - wspoiczynnik aerodynamiczny dla okreslonej wartosci zmia-
ny kata natarcia.
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Rys. 7. Wyniki identyfikacji dla predkosci katowej 10%

Obliczen dokonano, postugujac sie pakietem obliczeniowym Matlab 7.5.
Ponizej, na rys. 6 - rys. 8 przedstawiono wyniki identyfikacji dla pomiaréw
koncepcji nr 2 dla wszystkich trzech predkosci przemieszczenn katowych. Na
wykresach po lewej stronie przedstawiona jest zalezno$¢ wspoétczynnika sity
normalnej w funkcji kata natarcia. Na tle charakterystyki statycznej ukaza-
na jest petla histerezy zidentyfikowana na podstawie usrednionych wynikéw
pomiaréw dynamicznych. Na wykresach po stronie prawej znajdujg sie zalez-
nosci wartosci wspoétczynnika sity normalnej w funkcji czasu. Krzywa gérna
ukazuje bezwzgledny przebieg zmian wspoétczynnika, natomiast krzywa na dole
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wykresu ukazuje przebieg zmian wartosci tego wspotczynnika wzgledem cha
rakterystyki statycznej zidentyfikowanej na podstawie pomiardw statycznych.

Rys. 8. Wyniki identyfikacji dla predkosci katowej 15°/s

Rys. 9. Wizualizacja optywu dla koncepcji nr 1

4. Wizualizacja optywu badanych obiektow

W trakcie cyklu badan dokonano takze rejestracji wizualizacji optywu ba-
danych mikrosamolotéw. W tym celu wykorzystano ciecz barwigcg o gestosci
zblizonej do gestosci wody. Barwniki byty rozciennczane wodg wykorzystywang
w tunelu w czasie pomiaréw w proporcji ok. 10:1, ktérg kanatami doprowa-
dzono na krawedzie natarcia badanych modeli. Parametry przeptywu usta-
wiono identyczne do tych, ktdre zastosowano podczas eksperymentéw. Ponizej
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przedstawiono zdjecia optywu wszystkich trzech koncepcji dla kata natarcia
<« — 15°«Przy dochodzeniu do tego kata natarcia dato sie zaobserwowaé wy-
stepowanie struktur wirowych na wszystkich trzech modelach, przy czym na
modelu nr 2 widocznie wystgpito juz oderwanie, na pozostatych dwoéch mode-
lach struktury wirowe byty dos¢ intensywne.

Rys. 10. Wizualizacja optywu dla koncepcji nr 2

Rys. 11. Wizualizacja optywu dla koncepcji nr 3
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Identification of non-stationary aerodynamic characteristics of MAV by
water tunnel investigation

Abstract

The effects of research studies published in the paper are related with elaboration
of aerodynamical optimalization of shape of MAV. For the set of geometrical concept,
water tunnel examinations at the same Reynolds number were carried put. As a result
of static and dynamic tests, forces and momentum coefficients as a function of spatial
location angles relative to flow streamlines are determined.

The data from the experiment are input data for the work under taken subsequ-
ently, the results of which are identifications of unsteady aerodynamic characteristics
of the examined MAVSs. Calculated functions of forces and moment coefficients are
shown. The paper contains effects of flow visualization for all MAV concept registered
for the same conditions as during performing the tests.
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W artykule przedstawiono wyniki analizy wptywu zmiany predkosci ob-
rotowej wirnika nosnego smigtowca na jego osiggi w danej fazie lotu.
Skupiono sie na przedstawieniu analizy osiggowej $migtowca i pordw-
naniu jego wiasciwosci lotnych na skutek rozszerzenia zakresu zmiany
predkosci obrotowej wirnika nosnego w przedziale +15%.

1. Wstep

Regulacja predkosci obrotowej wirnika nosnego $migtowca ze wzgledu na
jego wiasnosci lotne obejmuje dwa zagadnienia:

< wyboér optymalnych nastaw minimalizujacych moc niezbedna, zuzycie
paliwa lub obcigzenia przektadni gtéwnej,

= tempo likwidacji zmiany odchylerr od zadanej wielkosci nastawy pred-
kosci obrotowej wirnika nosnego majacej istotny wptyw na wiasnosci
pilotazowe.

Stosowane aktualnie w s$migtowcach uktady automatycznej regulacji (tez: au-
topiloty) pozwalajg pilotowi wybrac¢ pewng predkos¢ katowa wirnika gtéwnego,
ktéra utrzymywana jest przez regulator. Wprowadzenie rozszerzeh do uktadéw
automatycznego sterowania umozliwiajgcych szerokg (£15%) zmiane predko-
Sci kagtowej wirnika gtéwnego, odpowiednio dopasowang do przyjetych kryte-
riow (zuzycie paliwa, obcigzenie przektadni).

Stosowanie szerszego zakresu regulacji predkosci obrotowej wirnika nosnego
pozwala na zmiany parametréow lotu Smigtowca tak, aby uzyska¢ zamierzone
wiasnosci Smigtowca przy okreslonej funkcji celu, najakg nastawiony jest uktad
zarzadzajacy parametréw osiggowych.
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Istnieje bowiem wplyw nastawy nominalnych predkosci obrotowych na gra-
nice oderwania optywu na topatach wirnika nosnego, pobdr mocy, zuzycie pa-
liwa oraz obcigzenia przektadni gtéwnej. W wielu wspoétczesnych smigtowcach
stosuje sie rozszerzony zakres regulacji predkosci obrotowej wirnika nosnego
przyktadowo 5% w PZL W3 ,Sokot” oraz +7% w EC 135. W artykule
zaprezentowano wyniki obliczen dla rozszerzonego przedziatu +15%.

Aby regulacja taka mogta by¢ zastosowana na $Smigtowcu, konieczne jest
wprowadzenie uktadu zarzadzajgcego lotem oraz systemoéw pomiaru biezgcych
parametréw lotu, a takze ukladu zarzadzajgcego lotem potrafigcego dobierac
nastawy predkosci katowej wirnika nosnego wedtug zadanej funkcji celu bez
obcigzania pracy pilota. Istotny wptyw doboru odpowiedniej nastawy pozio-
mu predkosci obrotowej wiaze sie z obnizeniem kosztéw eksploatacyjnych $mi-
glowca, a takze z opracowaniem skomplikowanych algorytmdw obliczeniowych
pozwalajacych na ustawienie odpowiednich wartosci granicznych dla zadanej
funkcji celu realizowanej przez uktad sterowania.

2. Przykiadowe wyniki obliczen wptywu zmian predkosci katowej
wirnika na parametry lotu smigtowca

Wykresy na rys. 1 przedstawiajg wptyw zmiany predkosci obrotowej wirni-
ka nosnego na omdéwione wczes$niej parametry. Obliczenia zostaty wykonane za
pomocg programu optymalizacji oraz programu do obliczen osiggéw Smigtowca
opartym na teorii impulsowej [6].

Powyzsze zalezno$ci wykazujg minima wartosci mocy niezbednej do lotu
sSmigtowca w funkcji predkosci obrotowej wirnika nosnego. Minima te majg
rézne wartosci w zaleznosci od predkosci lotu Smigtowca, a takze putapu, na
ktérym ten lot sie odbywa.

Rozszerzenie zakresu regulacji predkosci obrotowej wirnika nosnego ma
wptyw na zmniejszenie zapotrzebowania na moc niezbedng $migtowca.

Rysunek 2 przedstawia krzywe mocy niezbednej w funkcji predkosci lotu
Smigtowca w zaleznosci od predkosci obrotowej wirnika nosnego.

Widac¢ tutaj wyrazny spadek zapotrzebowania na moc niezbedng do lo-
tu dla predkosci koncow topat wirnika nosnego Vk = 180m/s. Zmniejsze-
nie na moc niezbedng oraz zmniejszenie predkosci obrotowej wirnika nosnego
w rozszerzonym zakresie mozna zrealizowaé poprzez zwiekszenie wspétczynni-
ka wypetnienia wirnika nosnego smigtowca. Dlatego przy tak znaczgcej zmianie
predkosci obrotowej wirnika nosnego nalezy zwroci¢ uwage na projektowanie
wirnikéw o wiekszej liczbie topat.
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Rys. 1 Zaleznos¢ mocy w funkcji obrotéw wirnika nosnego dla masy 1200 kg
i wysokosci H = Okm (a) oraz H = 3km

Rys. 2. Wykres mocy niezbednej w funkcji predkosci lotu Smigtowca i predkosci kata
topaty dla smigtowca o masie startowej 1600kg i wysokosci lotu H = 1km

Rysunek 3 rzedstawia krzywe momentu obrotowego wirnika nosnego
w funkcji predkosci lotu dla wybranych predkosci obrotowych wirnika no$nego.

Oceniajgc korzysci jakie moze przynie$¢ poszerzony zakres regulacji pred-
kosci katowych wirnika, nalezy sprawdzac niekorzystny efekt w postaci wzrostu
obcigzen transmisji, jaki moze pojawi¢ sie przy zmniejszaniu predkosci kato-
wych (rys.3).

Wykresy na rys. 4 przedstawiajg wptyw liczby topat wirnika nosnego $mi-
glowca i predkosci obrotowej wirnika nosnego na zapotrzebowanie na moc
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Rys. 3. Wykres momentu obrotowego w funkcji predkosci lotu Smigtowca dla
Smigtowca 0 masie startowej 1600 kg i wysokosci lotu H = 1km

Vk m/s

Rys. 4. Moc niezbedna PN w zawisie w funkcji predkosci obrotowej wirnika nosnego
i liczby topat dla smigtowca typu PZL W3 ,Sokdot”

niezbedna do lotu w zawisie. Na podstawie uzyskanych wynikéw widaé wyraz-
ng zalete zwiekszonej liczby topat wirnikéw przy szerszym poziomie regulacji
predkosci obrotowej. Wzrost mocy niezbednej w wyniku zwiekszonej masy
wirnika i zmian oporu profilowego spowodowany zwiekszong liczbg topat jest
rekompensowany, przy wiekszym wspotczynniku wypetnienia, mozliwoscia ob-
nizenia predkosci obrotowej wirnika nosnego w wiekszym zakresie.

Na rys. 5 (krzywa (4)) obrazuje obnizony poziom zapotrzebowania na moc
niezbedna, uzyskany poprzez zwiekszenie wspotczynnika wypetnienia wirnika
no$nego Smigtowca. Na omawianym wykresie wida¢ wyraZznie szybki wzrost
mocy wraz ze wzrostem predkosci lotu. Dla tego samego poziomu mocy wirnik
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Rys. 5. Moc niezbedna PN dla wirnikéw 4-7-topatowych dla wybranych predkosci
konca topat wirnika no$nego dla smigtowca typu PZL W3 ,Sokét” w zawisie
w funkcji predkosci obrotowej wirnika nosnego i liczby topat

0 zwiekszonej liczbie topat pochtania mniejszg moc ze wzgledu na mniejsze
straty zwigzane ze Scisliwoscig powietrza i oderwaniem.

Wykorzystanie szerszego zakresu regulacji predkosci obrotowej wirnika no-
$nego Smigtowca pozwala na zmniejszenie kosztow eksploatacyjnych uzytkowa-
nia Smigtowca. Jak wida¢ na wykresach na rys. 6, przy odpowiedniej funkcji
celu dla danego lotu mozemy tak dobrac¢ predkos¢ obrotowag wirnika nosne-
go, aby lot wykonywany byt przy minimalnym zuzyciu paliwa, co pozwala
uzyska¢ maksymalny zasieg lotu. Podczas zmniejszania predkosci obrotowej
wirnika nos$nego istotne jest, aby jej wielkos¢ nie byta zbyt niska dla danego
rodzaju wirnika, co moze grozi¢ wystgpieniem zjawiska oderwania.

Kolejnym zagadnieniem rozpatrywanym w artykule jest hatas generowany
przez wirniki Smigtowca. Analiza zostata przeprowadzona na podstawie zale-
znosci Davidsona i Hergretsa dotyczacej poziomu akustycznego [2], Poniewaz
stuch ludzki reaguje na bodzce w sposéb logarytmiczny, ciSnienie akustyczne
wyraza sie czesto w skali logarytmicznej (w decybelach)

SPl/iso = 10log[(QRf Ab(Ct/(i)im]- 39.7 dB

gdzie:
SPL poziom ci$nienia akustycznego;
Mr predkos$¢ konca topaty;
Ct wspotczynnik sity ciggu;
Ab pole powierzchni topaty;

0 wspotczynnik wypetnienia tarczy wirnika.
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Wz6ér ten przedstawia poziom cisnienia akustycznego dla odizolowanego
wirnika nosnego, nie dotyczy natomiast catego ukladu $migtowca. Ponizsza
tabela 1 przedstawia wartosci otrzymane podczas obliczenn. Dla poréwnania
wykorzystano takze ten wzér do obliczenia poziomu ci$nienia akustycznego
Smigta ogonowego.

D
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Rys. 7. Wptyw regulacji predkosci obrotowej wirnika nosnego na hatas generowany
przez wirnik nosny i $migto ogonowe

Postulowany wiekszy zakres zmian predkosci kgtowej wirnika nosSnego moze
wywotac¢ niekorzystny rezonans niektdrych zespotéw samolotu (belka ogono-
wa, kadtub). Wykresy na rys. 9 ilustrujg, ktérych punktéw w danym zakresie
regulacji nalezy unikac¢ podczas zmiany predkosci obrotowej. Aby unikng¢ ta-
kiej nastawy predkosci obrotowej wirnka nosnego, ktora zainicjuje zjawisko
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Tabela 1. Wartosci cisnienia akustycznego wirnika nosnego i Smigta ogonowego
Smigtowca dla wybranych predkosci obrotowych wirnika nosrnego

Masa VK  Liczba Liczba Wirnik Smigto
[mij W.N. topat S.0. topat nosny (W.N.) ogonowe
W.N. S.0. [dB] (S.0.) [dB]
7000 220 4 210 3 87.50 77.29
7000 205 5 197 3 85.72 77.11
7000 180 7 185 4 82.41 73.98
10
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 10 12
n/n nom
- zakres obrotéwroboczych W.N o Podac gietna wplasrczyzme ciagu
o postaé gietna wpfaszczyznie cbrotow

[e] postac skretna

Rys. 8. Widmo czestosci wiasnych topaty wirnika nosnego przy zaktadanej
sztywnosci uktadu sterowania Kc¢ = 3000Nm/rad, kat nastawienia topaty ip= 0°,
obroty nominalne watu nnom = 483.83 obr/min, dane masowe i sztywnosci topaty

wedtug pomiaréw

rezonansu na smigtowcu, konieczne jest zainstalowanie uktadu zarzgdzajgcego
lotem. Uktad ten odcigzatby pilota i automatycznie dostrajat predkos¢ katowa
wirnika nosnego tak, aby unikngé¢ punktéw przeciecia harmonicznych. Obli-
czenia drgan wlasnych (widmo Campbella) wykonano metodg Myklestada [7].
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Virnmi Vkrrthl

Rys. 9. Wykres H-V dla $migtowca o masie: (a) - 5800kg, (b) - 5200 mkg

Zmiana regulacji predkosci katowej wirnika nosnego $migtowca ma znaczny
wplyw na zmniejszenie strefy bezpieczehstwa H-V. Wzrost predkosci katowej
w danym stanie lotu pozwala na odpowiednig akumulacje energii np. w stanie
autorotacji.

Krzywe granic stref bezpieczeristwa H-V wykonano metodg symulacyjng
podang w [5i 6].

3. WniosKki

Uktad zwiekszajacy zakres nastawy predkosci obrotowej wirnika nosnego
moze mieé istotny wptyw na nowo projektowane konstrukcje Smigtowcéw. Przy
pomocy odpowiednio zainstalowanej aparatury pomiarowej dajgcej biezace in-
formacje do komputera poktadowego pilot jest w stanie tak dobra¢ predkos¢
wirnika nosnego, aby smigtowiec mogt bezpiecznie kontynuowac lot dla zadanej
funkcji celu.

Urzadzenie zarzadzajace w wielu przypadkach odcigzytoby pilota podczas
lotu. Zmniejszenie predkosci katowej wirnika nosnego daje duze mozliwosci
ograniczenia hatasu generowanego przez wirnik nosny. Jak byto to pokazane
w tabeli 1, zmiana predkosci katowej z 220 m/s do 180 m/s pozwolita uzyskaé
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poziom ci$nienia akustycznego mniejsze o okoto 4.5 dB dla predkosci katowej
180 m/s. Jest to bardzo duza réznica i pozwala na przeloty nad aglomeracjami
miejskimi na niskich wysokosciach, nie przekraczajagc norm dotyczgcych pozio-
mu hatasu. Bardzo wazne jest takze akumulowanie energii w wybranych sta-
nach lotu. Jest to istotne przy przejsciu Smigtowca w stan autorotacji. Szerszy
zakres regulacji nastawy predkosci katowej wirnika nosnego pozwala takze na
polepszenie parametrow osiggowych smigtowca. Na podstawie przeprowadzo-
nej analizy widaé, ze znaczace korzysci wprowadzenia szerszego zakresu regu-
lacji predkosci katowej wirnika nosnego mozna uzyskac dla wirnikéw o wiekszej
liczbie topat. Rozwigzanie takie jest szczegolnie polecane dla $migtowcow na-
pedzanych silnikami turbinowymi z turbing swobodna, ze wzgledu na ptaska
charakterystyke obrotowg takiego silnika.
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The effect of revolution rate variation of the main rotor on flight
properties of a helicopter

Abstract

The article depicts the results of analysis of the effect of main rotor revolution
speed variation on the helicopter performance in a given flight phase. The author
focused on the performance analysis and comparison of flight characteristics affected
by an extension of the main rotor revolution range by +15%.
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Z punktu widzenia aerodynamiki i mechaniki lotu $migtowca szczeg6lnie
interesujace jest dziatanie wirnika w obszarze wystepowania pierscienia wi-
rowego ( Vortex Ring State). Jednak ze wzgledéw uzytkowych wejécie w stan
pierscienia wirowego stanowi powazne zagrozenie wynikajgce z niekontrolo-
wanego opadania, znacznego pogorszenia sterownosci, zwigekszonego poboru
mocy oraz drgan.

Opracowanie adekwatnego modelu matematycznego i modelu numerycznego
stuzgcego do wykonania obliczen numerycznych i symulacji komputerowych
dajacych w rezultacie poprawny obraz tego skomplikowanego i ztozonego zja-
wiska powinno sie uzyska¢ przez sprzezenie analizy teoretycznej z wynikami
laboratoryjnymi badan tunelowych oraz préb w locie. Badania numeryczne,
ktorych wyniki zamieszczono w niniejszym opracowaniu, oparte zostaty na
wspdtpracy dwoch programow: pakietu FLUENT (jeden z szerzej stosowa-
nych w praktyce inzynierskiej programéw CFD) z programem stuzacym do
wyznaczania obcigzen i odksztatcen topat wirnika nosnego (OBCWN). Meto-
dyka ich wspétpracy oparta jest na wymianie danych (wyniki z obliczen aero-
dynamicznych stanowig dane wejsciowe do obliczen obcigzen i odksztatcen)
i daje duze mozliwosci obliczeniowe, pozwalajac na uzyskanie tréjwymiaro-
wego obrazu przeptywu wokét Smigltowca w dowolnym manewrze. Obliczenia
przeprowadzono dla réznych predkosci opadania (poczynajgc od zawisu) dla
przypadku lotu pionowego i z nadaniem predkosci postepowej. Wirnik sy-
mulowano powierzchnig skoku cisnienia (zaktadajac staty oraz pulsacyjny
przebieg skoku cisnienia na wirniku nosnym).

1. Wstep

Zjawisko pierscienia wirowego (VRS - Vortex Ring State) na wirniku no-
sSnym $migtowca wystepuje najczesciej podczas pionowego znizania Smigtowca
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przy predkosci opadania w zakresie bliskim predkosci indukowanej w zawisie.
Cechg charakterystyczng lotu w takich warunkach sga kumulujgce sie wokot
wirnika nosnego pierscieniowe wiry powodujgce spadek sity ciggu, a w konse-
kwencji —wzrost predkosci znizania. Towarzyszy temu miedzy innymi pojawie-
nie sie intensywnych drgan smigtowca, duzej turbulencji przeptywu, znacznego
pogorszenia sie sterownosci wokdt wszystkich osi Smigtowca oraz zwiekszony
pobo6r mocy.

Stan pierscienia wirowego powstaje wowczas, gdy zaistniejg sprzyjajace
temu warunki lotu smigtowca. Wazne jest, aby wartosci sktadowych optywu
wirnika: prostopadta do ptaszczyzny wirnika i skierowana zgodnie z wektorem
ciggu oraz styczna do ptaszczyzny wirnika speiniaty odpowiednie warunki.
W praktyce VRS pojawia sie najczesciej podczas pionowego opadania, ale
moze zaistnie¢ réwniez w trakcie lotu z predkoscig postepowg, a teoretycz-
nie nawet podczas zawisu lub wznoszenia (gdy $migtowiec znajduje sie w sil-
nym pradzie wznoszgcym). Dzieje sie tak, poniewaz o rozwinieciu sie zjawiska
nie decyduje predkos¢ opadania smigtowca obserwowana na wariometrze, lecz
sktadowa naptywu powietrza od dotu na wirnik.

2. Zasada i warunki powstawania stanu pierscienia wirowego

Na powstanie cyrkulacyjnego optywu wirnika nosnego maja wptyw pred-
kosci przeciwnie skierowanych strumieni:

« zwroconego ku dotowi strumienia indukowanego przez wirnik generuja-
cego ciag,
= strumienia naptywajgcego od dotu na wirnik.

Zatem predkos$¢ indukowana oraz zakresy zmian skitadowych predkosci lotu
i ich wspotzaleznos¢ wytyczajg obszar warunkdéw lotu zagrazajgcych mozli-
woscig powstania pierscienia wirowego. Umiejetnos¢ precyzyjnego okreslenia
granic obwiedni niebezpiecznych stanéw lotu pozwala na podniesienie bez-
pieczenstwa lotu $migtowca. Na rysunku 1 przedstawiono wykres sktadowych
predkosci odniesionych do predkosci indukowanej w zawisie z zaznaczonym
eliptycznym obszarem zagrazajgcym wystgpieniem stanu pierscienia wirowego.

W przypadku pionowego opadania smigtowca teoretyczny zakres predko-
éci opadania, przy ktdrej istnieje grozba znalezienia sie w strefie VRS wynosi
(0,5-1,5)vjO co przedstawiono na rys. 2 w uktadzie predkos¢ opadania w funkcji
predkosci postepowej. Jak wskazujg wyniki badarn eksperymentalnych (stano-
wigce uzupetnienie teorii strumienowej w brakujgcym zakresie), obszar wyste-
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Rys. 2. Obszar wystepowania zjawiska pierécienia wirowego w pionowym opadaniu

$§migtowca

powania VRS w rzeczywistosci jest wiekszy niz wynika z analizy teoretycznej,
wykazujgc strefy o mniejszej i wiekszej turbulencji i intensywnosci zaburzen.

Zaleznie od sytuacji w locie osiowym mamy do czynienia z r6znymi sta-
nami pracy wirnika, ktére opisuje sie za pomocg réwnah teorii strumieniowej.
Dla standéw pracy wirnika, takich jak zawis, pionowe wznoszenie oraz piono-
we opadanie z bardzo matymi predkosciami wyprowadzony z teorii strumie-
niowej obraz przeptywu mas powietrza przez tarcze wirnika zblizony jest do
rzeczywistych warunkéw przeptywu. Podczas wykonywania zawisu predkos$é
strumienia w ptaszczyznie tarczy jest rowna predkosci indukowanej Via i za
tarcza rozpedza sie do 2vio. W przypadku opadania pod wptywem sit lepkosci
i tarcia predko$¢ indukowana w pewnej odlegtosci od tarczy wirnika zaczy-
na byc¢ silnie ttumiona i zmniejsza sig, dazac do zera. Przeptyw indukowany
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przez wirnik jest wyhamowywany przez predkos¢ opadania. W wyniku tego
rownowazenia sie przeciwnie skierowanych predkosci vio oraz w, pojawiaja sie
miejsca zerowej predkosci, zas pomiedzy nimi tworzg sie pierscieniowe wiry
i zawirowania, ktére wraz ze wzrostem predkosSci znizania w coraz wiekszym
stopniu wptywajag na prace wirnika. Przy duzych predkosciach opadania ma
miejsce zakrzywianie strug strumienia zawirnikowego, przeptyw w gore i po-
nowne ich zassanie przez wirnik nosny. W efekcie rozpoczyna sie cyrkulacyjny
ruch powietrza, w ktdrym nie zachodzi odrzut powietrza w dot, w wyniku czego
nastepuje spadek sity ciggu. Powstaje wowczas przeptyw, ktdry przez analogie
do ksztattu geometrycznego zjawiska nazywany jest pierscieniem wirowym.

Natura przeptywu powietrza przez wirnik w trakcie pionowego opadania
ulega zmianie w sposéb gwattowny. Zatem dobrze jest wiedzieé, w jaki spo-
s6b zmienia sie predkos¢ indukowana we wszystkich fazach lotu pionowego.
Fizyczne zjawiska pojawiajgce sie w trakcie przeptywu w stanie pierscienia
wirowego sa ztozone i trudne do teoretycznego uzasadnienia. Niejednorodny
i nieustalony w czasie charakter przeptywu w strefie VRS jest odmienny od
tego, co opisujg réwnania teorii strumieniowej. Nie uwzgledniajg one wptywu
lepkosci i tarcia topat o powietrze na formowanie przeptywu, co ma miejsce
w przypadku szybkiego opadania w VRS.

Dla stanow pierscienia wirowego i $ladu turbulentnego (stan przejscia
z VRS do autorotacji), gdzie teoria strumieniowa zawodzi, brakujgcych in-
formacji dostarczajg wyniki pomiaréw badan w locie, poparte prébami tune-
lowymi oraz obliczenia numeryczne. Nie daja one jednoznacznej odpowiedzi,
ale wyznacza pewien obszar stanowiacy dobre przyblizenie i pozwalajacy na
poréwnywanie ze sobg innych prob empirycznych i obliczeniowych.

Warto réwniez zwrdcié¢ uwage, iz wykonywanie gwattownych manewréw lub
lot w burzliwej atmosferze moze spowodowac¢ wejscie w obszar VRS wcze$niegj,
niz wskazywatby na to wariometr.

Skierowane przeciwnie do siebie prady powietrzne znajdujg swoje odzwier-
ciedlenie w rozktadzie predkosci na powierzchni wirnika. Na rys. 3 przedstawio-
no schematycznie rozklad predkosci indukowanej podczas zawisu Smigtowca.
Widoczny jest w przyblizeniu liniowy przyrost predkosci wzdtuz promienia
wirnika.

W trakcie opadania smigtowca pod wptywem panujgcych warunkéw zmie-
nia sie rozktad predkosci. Ten cyrkulacyjny przeptyw, tworzacy wiry, powoduje
powstanie obszardéw duzej predkosci indukowanej (w $rodku tarczy) oraz ode-
rwanie optywu w zewnetrznych partiach. Na rys. 4 zobrazowano wypadkowag
predkos¢ przeptywu przez wirnik dla przypadku szybkiego opadania. Jest to
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Rys. 4. Rozktad predkosci wypadkowej na wirniku podczas szybkiego opadania
(everything2.com/title/ Vortex+ring+state)

{

Rys. 5. Schematyczny szkic sktadowych optywu wirnika w opadaniu z predkoscig
postepowa

wypadkowa predkos¢, bedgca suma predkosci opadania i predkosci indukowa-
nej.

W locie z predkosScig postepowa (rys. 5.) wystepuja takie same stany pracy
wirnika, jak w opadaniu pionowym. Granice miedzy nimi determinuje row-
niez sktadowa predkosci naptywu na wirnik. Réznica polega na ptynnej (a nie
gwattownej, jak w przypadku znizania pionowego) zmianie charakteru pracy
wirnika przy przejsciu ze wznoszenia z predkoscig postepowa, przez lot pozio-
my do autorotacji z predkoscia postepowa. Przelot przez strefe VRS jest mnigj
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lub bardziej ucigzliwy dla zatogi w zaleznosci od wielkosSci pionowej i poziomej
sktadowej predkosci.

3. Struktura geometryczna optywu smigtowca w VRS

Konsekwencjg wystepujacej w stanie pierScienia wirowego geometrii prze-
ptywu wokoét bryly Smigtowca sg towarzyszace mu drgania. Impulsy, ktére od-
dziatajg na wirnik i wywotujg jego wibracje, znajdujg swojg przyczyne w ku-
mulujacym sie pod wirnikiem uktadzie wiréw, na ktory napotyka czesciowo
strumieni zawirnikowy. W efekcie zawirowania podczas ponownego zasysania
przez wirnik natrafiaja na topaty i generujg drgania catego wiroptata. Dlatego
tez dochodzi do wyraznego pogorszenia sterownosci.

W tabeli 1 przedstawiono postacie optywu wirnika dla przemieszczen smi-
gtowca wzdtuz osi obrotu wirnika ze zwiekszaniem predko$ci znizania. Sche-
maty lotu pionowego z zaznaczonymi liniami pradu obrazujg sturbulizowanie
mas powietrza w obszarze otaczajgcym wirnik nosny.

Badania doswiadczalne dotyczace przechodzenia $Smigtowca przez obszar
wystepowania pierscienia wirowego wskazujg na istnienie kolejnych charak-
terystycznych etapdw powstawania, rozwoju i zanikania VRS, a mianowicie:

= etap rozwoju struktury przeptywowej wokét wirnika nosnego sprzyjajacej
powstaniu pierscienia wirowego;

= etap zaistnienia struktury przeptywowej pierscienia wirowego i intensy-
fikacji zjawiska;

- etap zanikania (wychodzenia z obszaru wystepowania) pierscienia wiro-
wego, w ktérym przeptyw przez wirnik ulega ,uporzgdkowaniu”, a wiry
towarzyszgce pierscieniowi wirowemu zostajg odsuniete od powierzchni
dysku aktywnego wirnika nosnego.

Charakterystyczng cechg zjawiska pierscienia wirowego jest wirowa struk-
tura przeptywowa rozwijajgca sie w poblizu obrzeza powierzchni dysku aktyw-
nego i jej geometria. Wspomniana struktura zblizona jest do torusa wypet-
nionego wirujacym powietrzem. Istnienie takiej struktury na wirniku nosnym
zmniejsza wielkos¢ sity ciggu, a takze jest przyczynag ,silnych drgan sSmigtow-
ca”, co sprzyja pogorszeniu statecznosci lotu sSmigtowca.

Z analizy przedmiotowej problematyki dokonanej z wykorzystaniem do-
stepnej literatury wynika, ze brak jest sp6jnego modelu teoretycznego po-
wstawania, rozwoju i skutkéw zjawiska pierscienia wirowego. Na podstawie
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Tabela 1. Schamaty optywu Smigtowca znajdujgcego sie w VRS
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wynikéw badan eksperymentalnych i analiz humerycznych mozna sformuto-
waé wstepny zarys geometrii rozpatrywanego zjawiska.

Na rys. 6 przedstawiono uproszczony obraz struktury geometrycznej pier-
Scienia wirowego. Jak wida¢, przestrzenne struktury wirowe tworzg pewien
obszar otaczajacy wirnik nosny, w ktorym wystepuje najwieksza turbulent-
no$¢ mas powietrza. Wielkos¢ tej torusoidalnej przestrzeni zalezy od parame-
trow geometrycznych wirnika nosnego $Smigtowca oraz od warunkéw panujg-
cych podczas lotu. Srednica obszaru przeptywu typu pierscien wirowy Dvrs
oraz jego wysokos¢ Hvrs jest funkcjg Srednicy Dwn- Strefe najintensywniej-
szych zaburzen przeptywu otacza obszar, gdzie zaburzenia sg mniej inten-
sywne. Wraz z oddalaniem sie od Smigtowca stopniowo zanika oddziatywanie
przeptywu wirowego na osrodek go otaczajacy.

Charakterystyczne obszary wyszczeg6lnione na rysunku, to: 1 - hipote-
tyczny obszar przeptywu typu pierscien wirowy; 2 - hipotetyczna struktura
optywu obszaru pierscienia wirowego. Poza nimi odbywa sie ruch powietrza
niezaburzony przeptywem typu pierscien wirowy.

Przeprowadzong w pracy analize numeryczng lotu w warunkach pierscienia
wirowego wykonano, bazujgc na parametrach geometrycznych smigtowca W-3
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.S0kot | przedstawionego na rys. 7 (w celu uproszczenia modelu numerycznego
obiekt zaimplementowany do programu obliczeniowego skiadat sie z: kadtuba,
wirnika nosnego, smigta ogonowego, podwozia).

Rys. 7. Geometria modelu $migtowca W-3 ,Sokot”

W celu zbudowania modelu geometrycznego stuzacego do obliczeh przy-
padku zjawiska pierscienia wirowego nalezy wokét modelu $migtowca zbudowadé
przestrzen na tyle duza, aby zawierata strefe przyptywu niezaburzonego. Na
rys. 8 przedstawiono bryte obszaru kontrolnego, wewnatrz ktérego mierzono
wielkosci parametrow przeptywu. Jak wida¢, model $Smigtowca umieszczono

w walcu o Srednicy D far i wysokoSci Hfar-

4. Wykorzystanie metod CFD do obliczern w zakresie VRS

Do obliczen z zakresu problematyki pierscienia wirowego uzyto jednego
z szerzej stosowanych pakietow do rozwigzywania problemoéw inzynierskich
z zakresu dynamiki przeptywu ptynoéw - programu FLUENT. Uzyskane wyni-
ki dostarczyty wielu cennych informacji na temat aerodynamiki tego zjawiska.
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Zamieszczone w pracy obrazy pola przeptywu strumienia powietrza przepty-
wajacego przez wirnik no$ny Smigtowca podczas przelotu przez obszar wyste-
powania VRS dla réznych warunkéw lotu majg duza warto$é z uwagi na to, iz
zobrazowanie pola przeptywu w tych warunkach podczas badan eksperymen-
talnych jest bardzo problematyczne.

Obliczenia, majace na celu okreslenie oddziatywania stanu pierscienia wi-
rowego na uktad smigtowca, wykonano przy wspoétpracy programu FLUENT
z programem do wyznaczanie obcigzen i odksztatcen topat wirnika nosnego
(OBCWN). Program OBCWN pozwala na wyznaczanie m.in. odksztatcen ae-
roelastycznych topat, obcigzerh aerodynamicznych pojedynczych topat, wypad-
kowych obcigzen wirnika oraz catego uktadu $migtowca. Algorytm obliczenio-
wy stanowi analiza wielotopatowa wykorzystujagca metode Galerkina, gdzie
postacie drgan wiasnych topat stuza do wyznaczania ruchéw odksztatcalnych
topat. Dla danej chwili czasu wyznaczane sg parametry ruchu i obcigzenia to-
pat znajdujacych sie na réznych azymutach tarczy wirnika. Po zsumowaniu
oddziatywan od wszystkich topat okreslane jest obcigzenie watu wirnika dla
tej chwili czasu. topata traktowana jest jako struktura ztozona z osi spre-
zystej i segmentoéw mas skupionych (odcinek topaty o ditugosci k, masie m,
oraz masowych momentach bezwtadnos$ci Ixi, lyii lyi zastepowany jest masg
skupiona).

Zastosowang w pracy wspoétprace programoéw: Fluent i OBCWN przedsta-
wiono schematycznie na rys. 9. W pierwszej kolejnosci formutowano warunki
przeprowadzanej symulacji. Nastepnie przeprowadzono pierwsze rachunki za
pomoca software Fluent dla statego skoku cisnienia na wirniku nosnym. Uzy-
skana na tej drodze tablica rozktadu predkosci na powierzchni tarczy WN,
stanowita cze$¢ danych wejsciowych programu OBCWN, uzytych do dalszych
obliczen. Dzieki temu mozliwe byto wyznaczenie parametréw obcigzen wirnika
(takich jak obcigzenia gtowicy i topat - rozktady wzgledem promienia i azy-
mutu, a takze obcigzenia wypadkowe wirnika) oraz nowe rozktady cisnien,
ktore to ponownie wczytano do solvera Fluent. Miato to na celu skorygowa-
nie wyniku pierwszej kalkulacji. Czynnosci te mozna powtarza¢ kilkakrotnie
(w zaleznosci od zgdanej doktadnosci obliczen). Na og6t juz po dwukrotnym
przeliczeniu pola predkosci przeptywu otrzymuje sie zadowalajgca zbieznos$é.

Budowa i dyskretyzacja modelu obliczeniowego zalezy od przypadku, jaki
poddawany jest analizie. W niniejszym opracowaniu przedstawiono wybrane
przypadki wystepowania stanu pierscienia wirowego na wirniku nosnym smi-
gtowca. Ujecie klasyczne wystepowania strefy VRS ogranicza sie wytgcznie do
szczegdlnego przypadku, jakim jest znizanie pionowe. Inne stany lotu, podczas
ktérych istnieje grozba wystgpienia VRS sa trudniejsze do wyttumaczenia i za-
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Rys. 9. Schemat wspoétdziatania programéw Fluent i OBCWN

symulowania. Z uwagi na to, iz program Fluent posiada szeroki zbiér modutow
obliczeniowych, mozliwe byto dodanie do pionowego przeptywu strumienia po-
wietrza przez wirnik takze wektorow kierunkowych naptywu o réznej wartosci
(w analizowanych przypadkach sktadowe poziome predkosci naptywu wynosi-
ty 5m/s oraz 10m/s). W tabeli 2 wyszczegdlniono rozpatrywane przypadki
pionowego znizania Smigtowca i opadania z predkoscig postepowa, z zaznaczo-
nymi liniami pradu wygenerowanymi w software Fluent celem zobrazowania
wiréw powstajgcych w poblizu wirnika.

Wr tabeli 3 przedstawiono wykresy rozktadu sredniej predkosci naptywu
strumienia powietrza w ptaszczyznie tarczy wirnika nosnego, bedace rezulta-
tem obliczen dla réznych stanéw lotu osiowego, poczgwszy od zawisu skon-
czywszy na znizaniu z predkoscig 30 m/s. Obrazuja one, jak zmienia sie roz-
ktad predkosci pionowej wzdtuz promienia wirnika. Potwierdza sie tu obraz
odwrdcenia przeptywu przy wiekszych predkosciach opadania.
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Tabela 2. Wizualizacja przeptywu analizowanych przypadkéw opadania $mi-
gtowca

V=0 m/s V=5 m/s V=10 m/s

w=0 -
m/s -y
\
| -
/ i I
u
\ ! 14
w=5
m/s

VI o1/
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Wymienione dotychczas przypadki obliczano przy zalozeniu w pierwszej
kolejnosci statego skoku cisnienia na wirniku, a nastepnie iteracyjnych zmia-
nach pola predkosci na wirniku nosnym. Jest po uproszczone zatozenie, gdyz
jak wynika z danych doswiadczalnych, podczas przelotu przez strefe pierscie-
nia wirowego obserwuje sie wahania sity ciggu. Tabela 4 zawiera obrazy pol
predkosci pionowej, z zaznaczonymi liniami pradu, dla przypadku pionowe-
go znizania $Smigtowca z uwzglednieniem zmiennej w czasie sity ciggu. War-
tos¢ pulsacji ciagu 0,2 Hz zaczerpnieto z danych eksperymentu laboratoryjnego
z 1966 r. w Tokio wykonanego przez Washizu [9]. Obliczenia przeprowadzono
przy zatozeniu 30-procentowych zmian sity ciggu.
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Tabela 3. Rozktady predkosci pionowej w ptaszczyZznie tarczy wirnika nosnego

25m/s po 20s 25m/s po 25s 25 m/s po 30s

30m/s po 20s 30m/s po 25s 30m/s po 30s
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Tabela 4. Przypadek opadania pionowego z uwzglednieniem pulsacji sity cig-
gu 0,2 Hz
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Zestawienie wynikéw obliczenn uzyskanych w programie Fluent z wynikami
otrzymanymi przy pomocy innych metod obliczeniowych lub z danymi eks-
perymentalnymi zrealizowano poprzez sporzadzenie charakterystyk predkosci
indukowanej. Wyniki obliczen z programu Fluent naniesiono na teoretyczne
wykresy: predkosci indukowanej w funkcji predkosci opadania (rys. 10) oraz
wypadkowej predkosci naptywu powietrza na wirnik w funkcji predkosci opa-
dania (rys. 11). Krzywe na wykresach stanowig aproksymacje wynikéw eks-
perymentalnych. Jak widaé, punkty obliczeniowe lezg blisko krzywych. A po-
niewaz nie istniejg metody obliczeniowe umozliwiajace uzyskanie precyzyjych
i jednoznacznych wynikéw, dlatego rezultaty opisanej w niniejszej pracy symu-
lacji przy uzyciu zaprezentowanego modelu obliczeniowego sg poréwnywalne
z innymi metodami.

Rys. 10. Wykres predkosci indukowanej w funkcji predkosci opadania
z uwzglednieniem wynikéw z programu Fluent

W wyniku obliczen programem OBCWN dla przypadku pionowego opa-
dania uzyskano miedzy innymi wartosci parametrow: kat skoku ogo6lnego oraz
moc na wale WN. Na ich podstawie sporzadzono charakterystyki mocy silnika
oraz kata skoku ogo6lnego w funkcji predkosci opadania (rys. 13 oraz rys. 15).
Dla celow poréwnawczych zamieszczono charakterystyki bedgce wynikiem po-
miaréw w locie zrealizowanych na $migtowcu SM-1 w 1963 r. (rys. 12 oraz
rys. 14). Przy weryfikacji rezultatéw eksperymentalnych i numerycznych na-
lezy wzia¢ pod uwage r6znice mas obu Smigtowcow (SM-1: m = 2500 kg;
W-3: m = 61000 kg), ktéora ma wptyw na wielko$¢ poboru mocy. Uwzglednic
nalezy réwniez spos6b pomiaru kata skoku ogo6lnego (w programie OBCWN
skok og6lny topat ekstarpolowany jest do osi watu wirnika, za$ podczas préb
na smigtowcu SM-1 kat skoku ogdlnego oceniany byt na 0,7R topaty, stad na
rys. 15 dodano dodatkowg 0$).
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Rys. 11. Wykres wypadkowej predkosci naptywu w funkcji predkosci opadania
z uwzglednieniem wynikéw uzyskanych w programie Fluent

Rys. 12. Eksperymentalna krzywa mocy w funkcji predkosci opadania z badar
w locie na Smigtowcu SM-1 [12]

Przedstawione w niniejszym opracowaniu charakterystyki poszczegdlnych
parametrow w funkcji predkosci opadania odnoszace sie do przypadku piono-
wego opadania Smigtowca sg bezwymiarowe, wiec z tatwoscig mozna je poréw-
nywac z rezultatami innych metod obliczeniowych i wynikami eksperymen-
talnymi. Ich weryfikacja wykazuje, ze charakter krzywych i wartosci liczbowe



W ykorzystanie metod obliczeniowej mechaniki p¥ynow. 257

Rys. 13. Obliczeniowy wykres mocy silnika w funkcji predkosci pionowej opadania

Rys. 14. Eksperymentalna krzywa skoku ogélnego w funkcji predkosci opadania
z badan w locie na $migtowcu SM-1 [12]

uzyskane na podstawie wynikéw zaprezentowang metodg sg zgodne z oczeki-
wanymi, co potwierdza poprawnosé¢ zatozen modelowania przeptywu.

5. Zjawisko pierscienia wirowego na wirniku ogonowym

W okreslonych warunkach lotu $migtowca struktura wirowa zwana pierscie-
niem wirowym moze rozwing¢ sie réwniez na wirniku ogonowym. Prowadzi do
wystgpienia zjawiska LTE (Loss of Tail Rotor Effectiveness). Zjawisko moze



258 K. Grzegorczyk
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Rys. 15. Wykres kata skoku ogdlnego w funkcji predkosci pionowej opadania

wystgpié¢ zwiaszcza w manewrze Kierunkowym w zawisie lub przy niewielkich
predkosciach postepowych przy szybkim obrocie $migtowca wokot whasnej osi
w kierunku przeciwnym niz kierunek obrotéw wirnika nosnego. Powstanie pier-
Scienia wirowego na $Smigle ogonowym (SO) powoduje utrudnienia w sterowa-
niu kierunkowym i najczesciej nie udaje sie powstrzymaé obrotéw smigtowca.
Pojawienie sie tego zjawiska na Smigle ogonowym odbywa sie w innych warun-
kach, niz ma to miejsce na wirniku gtéwnym, ktérego to ciag w przyblizemu
jest staty. W przypadku $migta ogonowego cigg szybko zmienia sie od wielko-
sci dodatnich do ujemnych i musza zaistnie¢ szczegolne warunki, kiedy stan
pierscienia wirowego moze w znaczacy sposéb pogorszy¢ sterowanie kierunko-
we. Jesli VRS pojawi sie na wirniku ogonowym, gdy wartosé chwilowego ciggu
jest mata lub krétki jest czas jego wystgpienia, wowczas jego oddziatywanie
na $migtowiec moze by¢ mato odczuwalne lub zupetnie niezauwazone.

Niewiele uwagi poswieca sie na gtebsze rozpoznanie zjawiska VSR na $mi-
gle ogonowym. Wydaje sie, ze przyczyna lezy w przydatnosci manewrow, przy
wykonaniu ktérych pierécien wirowy moze sie rozwing¢. O ile szybkie zniza-
nie pionowe w niektdrych przypadkach jest potrzebne czy nawet niezbedne,
tak bardzo szybki obrét wokot osi pionowej jest manewrem mato przydatnym.
Aczkolwiek nalezatoby rozpoznaé to zagadnienie, zwlaszcza ze moze ono wy-
stgpi¢ rowniez przy wietrze bocznym. Wedtug dotychczasowych analiz doty-
czacych zjawiska pojawienia sie pierscienia wirowego przy naptywie bocznym,
najwieksze zagrozenie jego wystgpienia obserwuje sig, gdy strumieni powietrza
naptywa na wirnik ogonowy z kierunku w obszarze zaznaczonego na rys. 16
(dla kierunku obrotéw wirnika nosnego w lewo, patrzac z gory).
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Rys. 16. Obszar zagrozony wystapieniem pierscieniem wirowym na smigle
ogonowym przy wietrze bocznym (dynamicflight.com)

6. Podsumowanie

Przeglad przeprowadzanych dotychczas eksperymentéw i symulacji majg-
cych na celu rozpoznanie zjawiska pierscienia wirowego dostarcza wielu cen-
nych informacji, pozwalajgcych na coraz lepsze zrozumienie problemu, jak row-
niez wskazuje kierunki dalszych badan:

1
2.

Badania pierscienia wirowego na $migle ogonowym

Model obliczeniowy VRS do obliczern w czasie rzeczywistym, aby na bie-
zgco przekazywacé pilotowi informacje na temat bliskosci granic strefy.

Stan pierscienia wirowego w opadaniu nieosiowym.
Badania VRS w przypadku uktadéw wielowirnikowych.

Analiza w zakresie wahania sity ciggu i zwiekszonych drgan uktadu $mi-
gtowca podczas przelotu przez strefe VRS.
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Computational fluid dynamics methodology in modeling of helicopter

descent (VRS)

Abstract

In terms of helicopter aerodynamics and flight mechanics the very interesting pro-
blem is the rotor operating in the Vortex Ring State. Flight conditions in the Vortex
Ring State are dangerous because of uncontrolled descent, loss of control effectiveness,
power settling and vibration.
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Mathematical modelling of the Vortex Ring State demands investigation of analy-
tical theories and existing flight tests as well as wind tunnel test data. The rotorcraft
simulation model is the subject of the present paper. For the calculations, commercial
code FLUENT and an application based on Galerkin’s method was used. Numerical
results for rotors operating in the axial and non-axial descent were presented. The

main goal of this work was to obtain velocity, pitch angle and power characteristics
for the descent.
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Wykorzystanie strumieniowych generatoréw wiréw (ang. AJVGS - air
jet vortex generators) do sterowania przeptywem zostato zaproponowane
juz w potowie ubiegtego wieku i miato stanowic¢ alternatywe dla tradycyj-
nych topatkowych generatoréw wiréw. W tym rozwigzaniu wzajemne od-
dziatywanie pomiedzy strumieniami powietrza wylatujacymi przez dysze
a przeptywem niezaktoconym zmienia strukture optywu, tworzgc dobrze
zorganizowane struktury wirowe zdolne przeciwstawic sie niekorzystne-
mu gradientowi ci$nienia wystepujgcemu na wyzszych katach natarcia,
powodujac w efekcie opdznienie oderwania przeptywu.

Kilka lat temu w Instytucie Lotnictwa zaproponowano alternatywne roz-
wigzanie w stosunku do konwencjonalnych strumieniowych generatoréw
wiréw, a nazwane samozasilajacymi sie strumieniowymi generatorami
wiréw. W zaproponowanym rozwigzaniu generatory wiréw zasilane sg
powietrzem chwytanym w dolnej noskowej czesci profilu.

W pracy przedstawiono eksperymentalne badania wizualizacyjne gene-
rowanych strumieni wirowych na modelu segmentu profilu NACA 0012.
Wizualizacje optywu przeprowadzono przy pomocy wiokna zwanego
~monofilament”. Wtokno os$wietlane byto promieniami ultrafioletowy-
mi, ktére wywolywaty jego luminescencje w pasmie widzialnym. Bada-
nia wykonane byty w tunelu matych predkosci T-1 Instytutu Lotnictwa,
w zakresie liczb Macha M=0.05-r0.1.

Wykaz oznaczen

- dtugos¢ otworu dyszy, [mm]
- szeroko$¢ otworu dyszy, [mm]
— cieciwa profilu, [m]

- rozpieto$¢ modelu, [m]

— wspotczynnik sity nosnej
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M liczba Macha przeptywu niezaktéconego

Qm - wydatek powietrza wyptywajacy z dyszy, [ko/s]

Re liczba Reynoldsa przeptywu niezaktdéconego

Vj predkos¢ wyptywu powietrza z dyszy, [m/s]

Voo - predkosé przeptywu niezakiéconego, [m/s]

X odlegtosé dysz od krawedzi natarcia segmentu profilu, [m
z - rozstaw dysz, [m]

a - kat natarcia profilu, [deg]

&r - krytyczny kat natarcia profilu, [deg]

$ kat pochylenia strumienia powietrza z dysz, [deg]

kat przekoszenia strumienia powietrza z dysz, [deg]

1. Wstep

Gtadkie profile lotnicze stosowane na powierzchniach nosnych obiektow
latajgcych, w zakresie katéw natarcia nie przekraczajacych wartosci krytycz-
nych, charakteryzuja sie z reguty dobrymi wiasnosSciami aerodynamicznymi.
Powyzej krytycznego kata natarcia oderwanie przeptywu powstajgce na gornej
powierzchni profilu i szybko rozszerzajgce sie wraz ze wzrostem kata natar-
cia, prowadzi do szybkiego i istotnego zmniejszenia sity nosnej tego profilu.
W praktyce, celem zwiekszenia sit na powierzchniach nosnych samolotu, nie-
zbednych do wykonania jego startu lub lgdowania, dokonuje sie zakrzywienia
ksztattu profili skrzydta poprzez zastosowanie klap lub slotow.

Istnieje szereg innych sposob6w umozliwiajacych ,poprawienie” aerodyna-
miki obiektéw latajacych polegajacych na podwyzszeniu maksymalnie osigga-
nej sity nosnej oraz krytycznego kata natarcia. Takimi metodami sg miedzy
innymi réznego rodzaju generatory wiréw umieszczane z reguty bezposrednio
na powierzchni zewnetrznej tych obiektow. Podstawowym zadaniem takich ge-
neratoréw jest wytworzenie wiréw na optywanych powierzchniach, ktére zwiek-
szajgc predkosc przeptywu ,doenergetyzowujg” warstwe przyscienng, opéznia-
jac jej oderwanie. Sposrod kilku rodzajéw generatoréw wiréw najczesciej stoso-
wane w praktyce sg skrzydetkowe generatory wiréw (ang. vane generators). Sg
to prostokatne, trapezowe lub tréjkatne blaszki mocowane z reguty prostopa-
dle do optywanych powierzchni, o wysokosci przewyzszajgcej grubos¢ warstwy
przysciennej. Istotng wada generatorow skrzydetkowych jest brak mozliwosci
sterowania nimi oraz generowany przez nie dodatkowy opor.

W roku 1952 Wallis zaproponowat zastosowanie na powierzeniach nosnych
strumieniowych generatoréow wiréw (ang. air-jet vortex generators, AJVGs)
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jako alternatywe dla tradycyjnych ,skrzydetkowych” generatoréw wirdéw [1]-
-[3]. Podstawowg zaletg tych generatoréw, w poréwnaniu do generatoréw tra-
dycyjnych, jest mozliwos¢ sterowania ich dziataniem. Strumieniowe generato-
ry wirdw skladajg sie z matych strumieni powietrza wychodzacych z gérnej
powierzchni profilu i odpowiednio ustawionych wzgledem przeptywu na profi-
lu. Wzajemne oddziatywanie pomiedzy tymi strumieniami powietrza a prze-
ptywem na profilu generuje dobrze zorganizowane struktury wirowe, ktore sg
w stanie przeciwstawi¢ sie niekorzystnemu gradientowi cisSnienia pojawiajg-
cemu sie na gornej powierzchni przy wyzszych katach natarcia. W rezultacie,
podobnie jak to byto w przypadku innych typdw generatoréw wiréw, mamy do
czynienia z op6znieniem oderwania przeptywu [4]-[11], Na rys. 1 zaprezento-
wano badany w tunelu aerodynamicznym Instytutu Lotnictwa segment profilu
ze strumieniowymi generatorami wiréw.

Rys. 1. Generowanie wiréw na segmencie profilu przez strumieniowe generatory
wiréw

Zasadniczg trudnoscig w praktycznym zastosowaniu strumieniowych ge-
neratoréw wiréw jest konieczno$¢ wykonania instalacji zasilajgcej dysze po-
wietrzem. W Instytucie Lotnictwa w ramach realizacji projektu badawczego
4 T12C 008 27 pt. Eksperymentalne i numeryczne badania aktywnego sterowa-
nia optywem profilu poprzez zastosowanie strumieniowych generatoréw wiréw,
opracowano nowg koncepcje generatoréow wiréw, ktorym nadano nazwe ,sa-
mozasilajgce sie strumieniowe generatory wirow” [12], [13]. Istota wynalaz-
ku polega na zasilaniu dysz generatoréow powietrzem chwytanym otworami
wlotowymi umieszczonymi na dolnej powierzchni profilu, w jego czesci nosko-
wej. Niezbedny do wytworzenia sie wiréw powietrznych strumienn powietrza
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(wyptywajacy przez dysze), uzyskuje sie dzieki wystepujacej na wyzszych ka-
tach natarcia réznicy ci$nien pomiedzy gérna i dolng powierzchnig profilu,
rys. 2.

Rys. 2. Samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw

Zarowno konwencjonalne strumieniowe generatory wiréw, jak i zapropo-
nowane samozasilajace sie strumieniowe generatory [12], [13] wirdéw zostaty
przebadane w tunelach aerodynamicznych Instytutu Lotnictwa na segmencie
profilu NACA 0012. W ramach tych badan w Tunelu Matych Predkosci T-I
wykonano, omawiang w niniejszym artykule, wizualizacje przeptywu na gérnej
powierzchni segmentu profilu.

2. Technika badan

2.1. Tunel Matych Predkosci 01.5m

Tunel aerodynamiczny T-lI, w ktédrym prowadzone byty badania wizu-
alizacyjne strumieniowych generatoréw wirdéw jest tunelem matych piedko-
Sci ciggtego dziatania o otwartej przestrzeni pomiarowej ($rednica 1.5m, dtu-
go$¢ 2m). Maksymalna predkosé powietrza w tunelu wynosi 40 m/s, a mini-
malna 15 m/s. Model profilu NACA 0012 umieszczony byt w tunelu w pozycji
pionowej (rys. 3) pomiedzy dwoma ptytami brzegowymi, w ktdrych umieszczo-
ne byty tozyska kulkowe, dajgce mozliwos¢ zmiany kata natarcia w zakresie
a = *45°,

2.2. Model profilu NACA 0012 badany w Tunelu Matych Predkosci
01.5m

Badany model profilu NACA 0012 byt modelem wykonanym z kompozytu,
dwudzwigarowym z odejmowang goérng pokrywa i wolng przestrzenig w $rod-
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Rys. 3. Model profilu NACA 0012 w Tunelu Matych Predkosci T-I

ku modelu. Cieciwa modelu wynosita ¢ = 0.5m, a rozpieto$¢ d= Im. Do-
ktadnos¢ wykonania powierzchni zewnetrznej profilu wynosita +0.05 mm. Na
goérnej pokrywie modelu w odlegtosci 60 mm od krawedzi natarcia (tj. na 12%
cieciwy) umieszczono w réwnych odlegtosciach od siebie (rozstaw z = 55 mm)
10 dysz strumieniowych generatoréw wirdéw jednakowo usytuowanych wzgle-
dem Kierunku przeptywu niezakiéconego. Wykonane z mosigdzu dysze miaty
wymiary a = 7.2mm i b = 1.2mm. Na omawianym modelu profilu NA-
CA 0012 wykonane zostaty badania zaréwno konwencjonalnych strumienio-
wych generatoréw wirdéw, jak i proponowanych samozasilajacych strumienio-
wych generatoréw wiréw. Do badan obydwu rodzajéw generatoréw wiréw wy-
korzystano te same dysze. Konwencjonalne strumieniowe generatory wiréw
zasilane byty powietrzem z dwéch sprezarek (o tgcznym maksymalnym wydat-
ku powietrza 6001/min), poprzez zbiornik wyréwnawczy, zawor regulacyjny,
kryze przeptywowa, zwezke Venturiego oraz zwory elektromagnetyczne.

Poniewaz model profilu NACA 0012 stuzyt zar6wno do badan wizualiza-
cyjnych, jak i pomiaru rozktadu cisnienia, dlatego na jego obu powierzchniach
(g6rnej i dolnej) wykonane byty (wzdtuz cieciwy) otworki pomiarowe. Otworki
pomiarowe rozmieszczono w trzech rzedach (odlegtych od siebie o 27.5 mm)
w $rodkowej czesci rozpietosci modelu. Srodkowy rzad otworkéw usytuowany
byt w ptaszczyznie jednej z dysz generatoréw wirdw.
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2.3. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 ze strumieniowymi
generatorami wiréw

Wizualizacje optywu modelu profilu NACA 0012 wyposazonego w konwen-
cjonalne i samozasilajace sie strumieniowe generatory wiréw przeprowadzono
przy pomocy wiékna zwanego ,monofilament”, charakteryzujgcego sie pod-
wyzszong zawartoscig wybielacza optycznego. Widkno o dtugosci okoto 40 cm,
ktérego punkt zamocowania znajdowat sie przed krawedzig natarcia modelu,
przesuwane byto réwnolegle wzdtuz rozpietosci tego modelu, kilka centyme-
trow nad jego goérng powierzchnig. W trakcie badann widkno oswietlane byto
promieniami ultrafioletowymi, ktére wywotywaty jego luminescencje w pasmie
widzialnym. W obszarze wystepowania wirdw witokno ulegato rotacji, tworzac
Swietliste stozki. Obrazy z wizualizacji filmowane byty kamerg. Celem uzyska-
nia lepszego kontrastu na rejestrowanych obrazach, powierzchnie zewnetrzng
modelu profilu pomalowano na kolor czarny. Ponadto, na gérnej powierzchni
modelu, wzdtuz jego cieciwy, naniesiono farbg fluorescencyjng trzy réwnolegte
cienkie linie. Linia srodkowa przecina 0§ dyszy jednego z generatoréw wirdw,
umieszczonego w przyblizeniu w potowie rozpietosci modelu. Natomiast, dwie
sgsiednie linie lezg w potowie odlegtosci pomiedzy wspomniang dyszg genera-
tora a dyszami sasiadujgcych generatoréw (czyli w odlegtosci 27.5 mm od linii
Srodkowej). Oprdcz trzech linii rownolegtych do cieciwy na gérnej powierzch-
ni modelu naniesiono co 10cm krotkie prostopadte do nich linie. Zadaniem
wszystkich naniesionych linii jest ulatwienie lokalizacji punktéw na czarnej
powierzchni modelu. Na rys. 4 przedstawiono przyktadowe zdjecie z wizua-
lizacji.

3. Przyktadowe wyniki badan wptywu strumieniowych
generatoréw wiréw na charakterystyki aerodynamiczne profilu
NACA 0012

Tak jak juz wspomniano we wstepie do niniejszego artykutu, podstawo-
wym celem zastosowania strumieniowych generatoréw wiréw jest op6znienie
oderwania przeptywu zachodzace na gdérnej powierzchni profilu przy wyzszych
katach natarcia. Na rys. 5 zaprezentowano przyktadowo zaleznosci wspoétczyn-
nika sity nosnej Cz w funkcji kata natarcia profilu NACA 0012 uzyskane
dla profilu gtadkiego (bez nadmuchu) oraz dla profilu z konwencjonalnymi
(nadmuch ze sprezarki) i samozasilajacymi sie strumieniowymi generatora-
mi wiréw. Badania wykonane zostaly przy jednakowej predkosci przeptywu
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Rys. 4. Wizualizacja wiru wytwarzanego przez konwencjonalne strumieniowe
generatory wiréw

M=0.05 4'=60° 0=30°

Rys. 5. Przyktadowe zalezno$ci wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia
profilu NACA 0012 uzyskane dla profilu gtadkiego oraz dla profilu
z konwencjonalnymi i samozasilajacymi sie strumieniowymi generatorami wirdw

niezaktdconego odpowiadajgcej liczbie Macha M = 0.05 oraz dla tych samych
dysz generatoréw wiréw. Osie dysz ustawione byty pod katem przekoszenia
& = 60° wzgledem ptaszczyzny prostopadiej do ptaszczyzny cieciw modelu
i rownolegtej do tych cieciw oraz pod katem pochylenia £ = 30° wzgledem
ptaszczyzny tych cieciw. Przy zastosowaniu konwencjonalnych strumieniowych
generatoréw wirdw, zasilanych powietrzem ze sprezarek, wydatek powietrza
przeptywajacego przez dysze byt w przyblizeniu jednakowy dla wszystkich
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badanych kagtéw natarcia profilu. Dla prezentowanego na rys. 5 przypadku wy-
nosit Qm ~ 4.5-10-4 kg/s, co odpowiadato Sredniej predkosci wyptywu powie-
trza z dysz rownej Vj w 40 m/s. Natomiast, w przypadku samozasilajgcych sie
strumieniowych generatorow wiréw wydatek powietrza przeptywajgcego przez
dysze wzrastat wraz ze wzrostem kata natarcia profilu (wskutek wzrostu rézni-
cy ciSnienia pomiedzy jego gorng i dolng powierzchnia) i dla krytycznego kata
natarcia akr wynosit w przyblizeniu Qm ~ 2.1 «10~4kg/s, co odpowiadato
Vj « 27ml/s.

Analiza tych zaleznosci prowadzi do wniosku, ze dla prezentowanych wa-
runkéw badan (M=0.05, vj « 40 m/s - przy generatorach konwencjonalnych
i Vj « 27 m/s - przy generatorach samozasilajgcych sig) zastosowanie strumie-
niowych generatoréw wiréw (zaréwno konwencjonalnych, jak samozasilajacych
sie) przyczynito sie do op6znienia oderwania przeptywu i wzrostu wartosci kry-
tycznego kata natarcia o okoto Aak = 1.5°. W przypadku konwencjonalnych
strumieniowych generatoréow wiréw, ze wzgledu na wiekszy wydatek powietrza
przeptywajgcego przez dysze, mamy do czynienia z wiekszym wzrostem war-
tosci maksymalnego wspoétczynnika sity nosnej, niz w przypadku generatorow
samozasilajgcych sie.

4. Przykladowe wyniki badan wizualizacyjnych

4.1. Badania wizualizacyjne konwencjonalnych strumieniowych
generatorow wiréw

Badania wizualizacyjne konwencjonalnych strumieniowych generatorow
wiréw przeprowadzone zostaty dla katéow natarcia z zakresu a = —2.7° -j-21.7°
w nastepujgcych warunkach:

M voo [m/s] Vi [m/s] Qm [kg/s] Re 9 € ax b [mm]
0.05 18.2 w7l ~ 8.6 10~4 0.6 =106 60° 8c° 1.2 x 7.2

Na rys. 6-8 przedstawiono obrazy wizualizacji dla katéow natarcia a —4.3°,
12.2° oraz 18.4°.

Analiza otrzymanych obrazéw wizualizacji (rys. 6 i 7), uzyskanych dla mo-
delu profilu NACA 0012 z konwencjonalnymi strumieniowymi generatorami
wiréw, potwierdzita zatozenia dotyczgce tworzenia sie wiréw na gérnej po-
wierzchni profilu w catym badanym zakresie podkrytycznych katéw natarcia.
Wspomniane wiry tworza sie tuz za dyszami generatoréw, a ich powierzchnie
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Rys. 6. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z konwencjonalnymi
strumieniowymi generatorami wiréw dla a = 4.3° (dla trzech wybranych potozen
widkna)
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Rys. 7. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z konwencjonalnymi
strumieniowymi generatorami wiréw dla a = 12.2°

Rys. 8. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z konwencjonalnymi
strumieniowymi generatorami wiréw dla a = 18.4°

zewnetrzne przyjmujg ksztatt stozkéw rozszerzajgcych sie w kierunku krawedzi
sptywu. Osie tych stozkow wirowych nie lezg w ptaszczyznach przechodzacych
przez dysze generatorow, lecz sg usytuowane w przyblizeniu w potowie odle-
gtosci pomiedzy tymi dyszami. Powyzej krytycznego kata natarcia (ktéry dla
M = 0.05 wynosi a sa 14°) wiry, ktore tworzg sie na skutek wyptywu strumieni
powietrza z dysz, ulegajg catkowitemu rozpadowi, rys. 8.
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4.2. Badania wizualizacyjne samozasilajacych sie strumieniowych
generatorow wiréw

Badania wizualizacyjne konwencjonalnych strumieniowych generatoréw

wiréw dla katéw natarcia z zakresu a = -2.7° + 21.7° przeprowadzone zo-

staly w nastepujgcych warunkach:

M Vw [m/s] vj [m/s] Qm [kg/s] Re $ 0 axb [mm]
0.05 18.2 0~ fu29a) 0=ss2.1-10“4a) 0.6 -106 60° 8o° 12x 7.2
0.075 26.3 0-h « 42b) 04- ss3-10"4b) (.84 -106 60° So° 12 x 7.2
a) obliczenia numeryczne

b) szacunki

Na rysunkach 9 11 przedstawiono obrazy wizualizacji dla liczby Macha
M = 0.075 i katéow natarcia a = 4.1°, 13.8° oraz 15.7°.

Rys. 9. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z samozasilajgcymi sie
strumieniowymi generatorami wiréw dla M = 0.075i a = 4.1°

Analiza otrzymanych obrazéw wizualizacji, uzyskanych dla modelu profilu
NACA 0012 z samozasilajgcymi sie strumieniowymi generatorami wiréw, po-
twierdzita zatozenia dotyczgce tworzenia sie wirdw na gérnej powierzchni pro-
filu w zakresie wyzszych podkrytycznych katéw natarcia, rys. 10. Podobnie,
jak to miato miejsce w przypadku konwencjonalnych strumieniowych gene-
ratorow wirdéw, réwniez przy zastosowaniu generatoréw samozasilajgcych sie
wiry tworzg sie tuz za dyszami generatoréw, a ich powierzchnie zewnetrzne
przyjmuja ksztatt stozkoéw rozszerzajacych sie w kierunku krawedzi sptywu.



274 A. Krzysiak

Rys. 10. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z samozasilajgcymi sie
strumieniowymi generatorami wiréw dla M = 0.075 i d—13.8

Rys. 11. Wizualizacja optywu profilu NACA 0012 z samozasilajacymi sie
strumieniowymi generatorami wiréw dla M = 0.075 i a = 15.7°

Jednak ze wzgledu na mniejszg predkos¢ wyptywu powietrza z dysz w po-
rownaniu do generatorow konwencjonalnych, tworzace sie stozki wirowe majg
istotnie mniejsze katy wierzchotkowe. Osie tych stozkéw wirowych usytuowane
sg w przyblizeniu w jednej czwartej odlegto$ci pomiedzy tymi dyszami (mie-
rzac od dyszy zasilajgcej wir). Powyzej krytycznego kata natarcia (ktéry dla
M = 0.075 wynosi a ~ 15°) wiry, ktére tworzg sie na skutek wyptywu stru-
mieni powietrza z dysz ulegaja catkowitemu rozpadowi, rys. 11.
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5. Whnioski

Badania wizualizacyjne modelu profilu NACA 0012 zaréwno z konwen-
cjonalnymi, jak i samozasilajagcymi sie strumieniowymi generatorami wiréw
potwierdzity zalozenia dotyczgce tworzenia sie wir6w na gornej powierzchni
profilu wskutek wzajemnego oddziatywania pomiedzy przeptywem wokot pro-
filu a strumieniami powietrza wyptywajgcymi z dysz generatoréow. Wspomnia-
ne wiry ,doenergetyzowujg” warstwe przyscienng, op6zniajac jej oderwanie,
co powoduje wzrost wartosci maksymalnej sity nosnej oraz krytycznego kata
natarcia.

Ze wzgledu na fakt, ze predkos¢ wyptywu powietrza z dysz samozasilajg-
cych sie strumieniowych generatoréw wiréw byta w prezentowanych badaniach
znacznie mniejsza niz w przypadku konwencjonalnych strumieniowych gene-
rator6w wiréw, to stozki wirowe tworzace sie na gérnej powierzchni profilu
obejmowaty w tym przypadku znacznie mniejszy obszar tej powierzchni, niz
przy zastosowaniu generatoréow konwencjonalnych. W efekcie, mieliSmy do czy-
nienia z nieco mniejszg skutecznoscig dziatania generatoréw samozasilajgcych
sie w poréwnaniu do konwencjonalnych.

Jak pokazaly badania wizualizacyjne, osie tworzacych sie stozkéw wiro-
wych nie leza w ptaszczyznach przechodzgcych przez dysze generatorow, lecz sg
od nich odsuniete. | tak, w przypadku badanych konwencjonalnych strumienio-
wych generatoréw wiréw osie stozkéw wirowych sg usytuowane w przyblizeniu
w potowie odlegtosci pomiedzy dyszami, natomiast w przypadku samozasila-
jacych sie strumieniowych generatoréw wiréw leza blizej dyszy zasilajacej.
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Visualisation tests of air jet vortex generators

Abstract

To control flow, air jet vortex generators (AJVGS) were proposed in the middle
of last century as an alternative to traditional vane generators. In this concept, the
interaction between the air jets and freestream flow forms well organised vortex struc-
tures. They are capable of withstanding adverse pressure gradients that appear on
the upper surface on higher angles of attack. As a result, we deal with a delay of flow
separation.

Few years ago an alternative solution, in relation to the conventional air jet vortex
generators was proposed at the Institute of Aviation and was called self-supplying air
jet vortex generators. In the proposed solution, the air jet vortex generators were
supplied with air caught from the lower airfoil surface in the nose region.

In this work, experimental visualisation tests of air jet vortices on the model
segment of NACA 0012 airfoil were presented. The visualisation tests were carried
out using fibre called ,,monofilament” . The fibre was lighted by ultraviolet rays which
caused its luminescence in the visible band. The tests were carried out in the Low
Speed Wind Tunnel T-1 at the Institute of Aviation in the range of Mach numbers
M = 0.05-0.1.
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W pracy zaprezentowano modyfikacje popularnego programu XFOIL [1]
stuzgcego do analizy i projektowania profili aerodynamicznych. W ory-
ginalnym programie zaimplementowano tzw. obwiedniowg metode eN
analizy wzmocnienia najsilniej wzmacnianych fal Tolmiena-Schlichtinga
w laminarnej warstwie przysciennej, pozwalajgcej na okreslenie punktu
przejscia w warstwe turbulentna. Modyfikacja objeta zastosowanie pet-
nej metody eN bazujgcej na analizie wzmocnienia indywidualnych fal
Tolmiena-Schlichtinga.

1. Wstep

Program komputerowy XFOIL opracowany przez Marka Drele z MIT jest
jednym z najbardziej znanych programéw komputerowych stuzgcych do anali-
zy optywu i wyznaczania charakterystyk aerodynamicznych profili w zakresie
przeptywu podkrytycznego oraz projektowania profili aerodynamicznych. Ja-
ko jeden z nielicznych programéw tego typu pozwala na stosunkowo poprawne
okreslenie optywu z uwzglednieniem takich efektow, jak turbulizacja warstwy
przysciennej, oderwanie laminarnej warstwy przysciennej z formowanie za-
mknietego pecherza oderwania, oderwania turbulentnej warstwy przysciennej
i okreslenia maksymalnej nosnosci profilu cz_max. Sukces ten uzyskano poprzez
opracowanie i zaimplementowanie bardzo efektywnej metody uwzglednienia
silnego oddziatywania warstwa przyscienna-przeptyw nielepki oraz unikatowej
i bardzo efektywnej metody okreslenia punktu przejScia warstwy laminarnej
w turbulentng —tzw. obwiedniowej metodzie eN, bazujgcej na liniowej analizie
statecznosci laminarnej warstwy przysciennej.
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2. Podstawy teoretyczne

Aktualnie najbardziej rozpowszechniong metodg okreslenia punktu turbu-
lizacji jest tzw. metoda eN. Oparta ona jest na liniowej analizie stateczno-
&ci laminarnej warstwy przysciennej. Do rozwigzania przeptywu w laminarnej
warstwie przysciennej wprowadza sie zaburzenie o zatozonym rozktadzie am-
plitudy wzdtuz grubosci warstwy i okreslonej czestosci i nastepnie wyznaczane
jest wzmocnienie (cze$¢ rzeczywista exponenty w ponizszym wyrazeniu) am-
plitudy tego zaburzenia (fal Schlichtinga-Tolmiena):

rozwiazanie R.L.W.P (profil predkosci) + zaburzenie

Przyjmuje sie, ze turbulizacja nastgpi w punkcie, gdzie amplituda ulegnie
wzmochnieniu eNcn razy w stosunku do jej poczatkowej wartosci - rys. 1.

Rys. 1 Idea okreslenia punktu przejécia na podstawie wzmochienia amplitudy
poczatkowych zaburzen

Bardziej przekonywujgco mozna stwierdzié, ze turbulizacja nastgpi w prze-
kroju, gdzie warto$¢ amplitudy osiggnie okreslony poziom, a wiec wartos¢ Ncr
zalezy od poczatkowego poziomu zaburzen (poziom turbulencji w tunelu ae-
rodynamicznym, poziom hatasu...), a typowa warto$¢ uzywana w obliczeniach
wynosi Ncr = 9 (A/Ao0 = 8100). Metoda ta ma bogate uzasadnienie teore-
tyczne, jak i eksperymentalne [2] i praktycznie wyparta inne, zwykle czysto
empiryczne formutly. Poniewaz analiza wzmocnienia poszczegoélnych fal jest
procesem wyjatkowo kosztownym obliczeniowo (rzedu godzin dla indywidual-
nego przypadku analizy optywu), stosuje sie zwykle jej uproszczonag wersje:
przeprowadza sie analize statecznosci warstwy przysciennej dla pewnego spek-
trum profili predkosci w warstwie przysciennej, liczb Reynoldsa odniesionych
do grubosci straty pedu oraz czestosci zaburzen - rys. 2 [3].
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Ha 500 401 350 296 280

H= 260 248 241 20 221

Rys. 2. Wzmocnienie indywidualnych fal w laminarnej warstwie przysciennej
w zaleznosci od czestosci fali, wspdtczynnika ksztattu (profilu predkosci) i liczby Re
odniesionej do grubosci straty pedu [3]

Na tej podstawie mozna zbudowaé baze danych odnosnie lokalnego wzmoc-
nienia indywidualnych czestos$ci fal Tolmiena-Schlichtinga w zaleznosci od lo-
kalnych parametréow warstwy przysciennej. Baze tg mozna wykorzystywaé¢ na
dwa sposoby. W sposéb bezposredni - okres$lajac oczekiwane lokalne tempo
wzmochnienia indywidualnych fal w zaleznosci od parametrow warstwy przy-
sciennej w danym potozeniu i wyznaczajgc wartos¢ wzmocnienia kazdej z fal
wzdtuz rozwijajgcej sie warstwy przysciennej. Drugim sposobem jest okre-
Slenie tempa wzmocnienia najsilniej wzmacnianych fal - bez uwzglednienia
ich konkretnej czestosci - postugujgc sie obwiednig najsilniejszych wzmocnien
(linie przerywane na rys. 2). W drugim przypadku mozliwe jest okreslenie ana-
litycznych formut aproksymujgcych te wzmocnienia. To drugie podejscie za-
stosowano w programie XFOIL. Pozwolito to na bardzo szybkie okreslenie
wzmochnienia zaburzen wzdtuz rozwijajacej sie warstwy przysciennej i efek-
tywne okres$lenie punktu przejscia, a dodatkowo takie podejscie pozwolito na
unifikacje metody rozwigzania réwnan przeptywu w programie: zastosowano
globalng metode Newtona do rozwigzania wielkiej ilosci réwnan nieliniowych
rzadzacych przeptywem. Niestety, metoda ta jest obarczona istotnym bledem,
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odczuwanym w sposéb istotny (odnos$nie finalnych charakterystyk aerodyna-
micznych) zwilaszcza dla matych wartosci liczb Reynoldsa. Na rys. 3 przed-
stawiono trzy przypadki rozwigzania optywu wokdt profilu NACA-4415 przy
liczbie Reynoldsa 90 000 i kacie natarcia 4°. Jak widaé, w zaleznosci od przy-
jetej wartosci Ncr (9 lub 11) przewidywane potozenie punktu przejscia rozni
sie 0 mniej niz 2% cieciwy, jednak prowadzi do zasadniczo réznego rozwig-
zania optywu i znaczgcej réznicy w grubosci generowanej warstwy przyscien-
nej, wartosciach wspotczynnikéw sity nosnej, oporu, momentu i doskonatosci.
Wymuszenie turbulizacji w 50% cieciwy powoduje jeszcze bardziej znaczagce
réznice w rozwigzaniu. Poprawne okreslenie punktu przejscia jest szczeg6lnie
istotne w przypadku profili z celowo rozszerzonym obszarem przeptywu lami-
narnego, np. stosowanych we wspotczesnych szybowcach wyczynowych - gdzie
rozktad cisnienia jest starannie projektowany w taki spos6b, aby optymalnie
wpasowal sie w wymagania odnosnie stabilizacji warstwy laminarnej w okre-
Slonym przedziale zmiennosci liczb Reynoldsa i wspdtczynnikéw sity nosnej,
charakterystycznych dla konkretnego przekroju skrzydta i warunkéw obcigze-
nia powierzchni nosnej. Podejscie stosowane w petnej metodzie eN i metodzie
obwiedniowej prowadzi do tych samych wynikéw jedynie w przypadku sta-
tej wartosci wspoétczynnika ksztattu wzdtuz warstwy przysciennej, natomiast
w przypadku zmiany tej wartosci (zwtaszcza gwattownej) historia wzmocnie-
nia indywidualnej fali przebiega zasadniczo inaczej. Eleganckg analize tego
problemu przedstawiono w pracy [4],

Whnioski wyptywajace z tej analizy sg nastepujace: przy wzroscie wspot-
czynnika ksztattu warstwy przysciennej wzdiuz konturu (wyhamowywanie
przeptywu) metoda ocbwiedniowa zaniza wartosci wzmocnienia i okresla punkt
przejscia zbyt optymistycznie (zbyt daleko), natomiast w przypadku reduk-
cji wspotczynnika ksztattu (przyspieszania przeptywu - stosowanego w celu
wymuszenia stabilizacji laminarnej warstwy przysciennej) efekt jest doktadnie
odwrotny.

3. Zastosowanie petnej metody eN i wyniki

W celu eliminacji wad metody okreslania punktu przejscia zastosowane-
go w programie XFOIL zaadoptowano petng metode eN, bazujgc na bazie
danych wzmocnienia indywidualnych fal, ktéra stanowita podstawe do wyzna-
czenia formut aproksymacyjnych, zastosowanych w oryginalnym programie.
Zmieniono w tym celu procedure okreslania punktu przejscia w programie,
rezygnujac z eleganckiej implementacji wyznaczania jego potozenia metoda
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[ sanu ]

Rys. 3. Rozktady ci$nienia i wspétczynniki aerodynamiczne dla trzech przypadkéw
okreslenia potozenia punktu przejécia: NCr = 9 (a), NCr = 11 (b) i wymuszone
przejscie w 50% cieciwy na gornej powierzchni profilu (c); NACA-4415, Re = 90 000,
a=4°
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Newtona. Spowodowato to nieznaczne zmniejszenie efektywnosci obliczeniowej
(rzedu 10-20% czasu obliczen). Rysunek 4 przedstawia rozwigzanie nielepkie
oraz z uwzglednieniem warstwy przysciennej na profilu specjalnie zaprojek-
towanym do analizy wymuszenia turbulizacji wyptywem z powierzchni (tzw.
turbulizator pneumatyczny). Profil charakteryzuje sie dtugim obszarem wzro-
stu predkosci w celu stabilizacji warstwy laminarnej. Na rys. 5 przedstawio-
no przebieg wyktadnika wzmocnienia opartego na petnej (dla indywidualnych
czestosci) oraz obwiedniowej analizie wzmocnienia amplitudy zaburzen.

Rys. 4. Rozkiad cisnienia na profilu z wymuszong stabilizacjg warstwy laminarnej

Rys. 5. Wyktadnik wzmocnienia amplitudy zaburzen oparty o petng i ocbwiedniowg
analize statecznosci

Jak widaé, analiza obwiedniowg przewiduje (przy catkowicie laminarnym
optywie profilu i liczbie Re = 0.5min) wzmocnienie amplitudy zaburzenn na
krawedzi sptywu (w obszarze oderwania) rzedu el0, podczas gdy petna meto-
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da przewiduje taki wzrost amplitudy juz w przekroju ok. 83% cieciwy, a na
krawedzi sptywu rzedu e22. Réznice absolutnie zasadnicze.

Bardziej szczegétowa analiza z uwzglednieniem oderwania, turbulizacji
i formowania pecherza oderwania laminarnego wskazuje, ze dla wartosci
Ncr = 9 i metody obwiedniowej przewidywane przejscie nastgpi w ok. 92%
cieciwy, natomiast dla metody peinej i nawet zwiekszonej wartosci Ncr = 12
przejscie nastgpi ok. 6% cieciwy wczesniej, zasadniczo zmieniajac wspoétczyn-
niki aerodynamiczne.
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Rys. 6. Przebieg wzmocnienia amplitudy zaburzen i okreslenia punktu przejscia
profilu KL-002-128f w oparciu 0 metode obwiedniowg Ncr = 9 (a) i petng
NCr = 10 (b)

Rysunek 6 przedstawia przebieg wartosci wyktadnika wzmocnienia na pro-
filu KL-002-128f, zastosowanego jako jeden z profili skrzydta na szybowcu
wyczynowym Diana-2, przy wymuszonym przejsciu w 92% cieciwy na dol-
nej powierzchni, Cz ~ 0.27 i liczbie Re odpowiadajgcej warunkom lotu bez
balastu wodnego. Przewidywane przejscie na gornej powierzchni dla meto-
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dy obwiedniowej lezy w 66% cieciwy (Ncr — 9). Petna metoda eN, nawet
dla wiekszej wartosci Ncr = 10 okres$la dla tych warunkéw punkt przejscia
w ok. 4% cieciwy wczesniej i ok. 6% wiekszym oporze.

Podobna analiza dla przypadku bez wymuszenia przejscia na dolnej po-
wierzchni (nieskutecznosé turbulizatora) pokazuje znacznie wieksze roznice:
silne oderwanie na dolnej powierzchni i wczesniejsze przejscie na gornej dla
petnej metody eN i wyrost oporu o ponad 15%.

4. Wnioski

W referacie przestawiono implementacje petnej metody eN do okreslenia
punktu przejscia zastosowang w zmodyfikowanym programie XFOIL. Mody-
fikacja ma na celu precyzyjniejsza analize statecznosci laminarnej warstwy
przysciennej, przede wszystkim w celu poprawniejszego (optymalnego) pro-
jektowania rozktadu cisnienia na nowo projektowanych profilach laminarnych.
Przedstawiono konsekwencje (jakoSciowe oraz ilosciowe) zastosowania uprosz-
czonej metody obwiedniowej. Przewiduje sie dalsze badania nad tym proble-
mem (réwniez eksperymentalne) w celu iloSciowego doprecyzowania parame-
trow sterujgcych obliczeniami (zwtaszcza Ncr) w celu dalszego poprawienia
skutecznosci projektowania aerodynamicznego, zwiaszcza profili do szybow-
cow wysokowyczynowych.
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Modification of the XFOIL program with full implementation of the eN
method for prediction of transition location

Abstract

The paper describes implementation of the full eN method for transition predic-
tion in the well known computer program XFOIL designed for analysis and design
of airfoils at low Reynolds numbers. Significant differences can be observed in some
cases, especially for high-performance laminar airfoils, that finally have impact on the
aerodynamic design process.
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W pracy zaprezentowano wyniki badan tunelowych systemu turbuliza-
tora pneumatycznego, ktérego celem jest skuteczne wymuszenie turbu-
lizacji laminarnej warstwy przysciennej przed przewidywanym punktem
oderwania laminarnego. System taki jest wyjgtkowo skutecznym roz-
wigzaniem, dodatkowo praktycznie pozbawionym oporu wkasnego. Pod-
stawowym celem byto okreslenie wptywu parametréow geometrycznych
i przeptywowych na skuteczno$¢ procesu turbulizacji i wpltywie na opér
aerodynamiczny.

1. Wstep

W latach 80. ubiegtego wieku opracowane zostaty nowe koncepcyjnie la-
minarne profile aerodynamiczne przeznaczone do szybowcéw wysokowyczy-
nowych. Wczedniejsze rozwigzania charakteryzowaty sie rozktadami ci$nienia
z tzw. strefg destabilizacji warstwy przySciennej (i ,naturalnym przej$ciem),
co ograniczato jednak zasieg obszaru laminarnego i mozliwos$¢ redukcji oporu.
W odréznieniu od poprzednich generacji profili laminarnych nowe profile cha-
rakteryzowaly sie znacznie rozszerzonym obszarem przeptywu laminarnego,
ktory jednak musiat by¢ zakoriczony wymuszeniem przejscia w celu niedo-
puszczenia do oderwania laminarnego, ktdrego skutkiem jest znaczacy wzrost
oporu aerodynamicznego. Profile te w odréznieniu od wczes$niejszych rozwia-
zan traktowane byty jako rozwigzania komercyjne, a zaréwno ich geometria,
konkretne rozwigzania przeptywowe jak i charakterystyki zwykle nie byty pu-
blikowane. W celu maksymalnego podniesienia efektywnosci aerodynamicznej
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stosowana do$¢ wyszukane rozwigzania systemow turbulizacji. Standardowym
rozwigzaniem byty turbulizatory mechaniczne typu Z1G-ZAG, ktorych dziata-
nie polega na generowaniu podtuznych wirdw, bardzo skutecznych w wymusza-
niu turbulizacji warstwy przysciennej. Istotng ich wadg jest konieczno$¢ dosc
szczegOtowej analizy eksperymentalnej parametrow geometrycznych (podziat-
ki, grubosci, kata nacie¢, potozenia na profilu) w celu zapewnienia skuteczno-
Sci, opdr wiasny turbulizatora oraz nieskuteczno$¢ w przypadku ustawienia go
w obszar oderwania.

Rysunek 1 przedstawia wptyw wymuszonej turbulizacji warstwy przyscien-
nej (turbulizatorem mechanicznym) na op6r profilu HQ-17 [1]. Jak wida¢, zbyt
wczesna turbulizacja zwieksza opdr, zbyt dalekie umieszczenie turbulizatora
na profilu - powoduje jego nieskuteczno$¢ w pewnym zakresie katéw natarcia.

Rys. 1 Wplyw lokalizacji turbulizatora mechanicznego na op6r aerodynamiczny [1]

W latach 90. do eksploatacji weszty turbulizatory pneumatyczne [2] w po-
staci szeregu otworkow, przez ktére wymuszano przeptyw powietrza w posta-
ci strumieni prostopadtych do powierzchni skrzydta, a zasilanie realizowano
z wlotéw zaopatrywanych przeptywem zewnetrznym. Rozwigzanie takie ma
szereg zalet: praktycznie brak oporu wiasnego, bardzo duza skuteczno$¢ oraz
- przynajmniej teoretycznie - skuteczno$¢ nawet w obszarze oderwania. Istot-
ng wadg byto kiopotliwe wykonanie (wloty, kanaty rozprowadzajgce, niemoz-
no$¢ poprawienia rozwigzania, ktore realizowane jest w postaci nawierconych
otworéw w pokryciu) oraz wrazliwosé na ewentualne brud (zatkanie otwor-
kéw). Poréwnanie skutecznos$ci turbulizatoréw mechanicznych i pneumatycz-
nych przedstawia rys. 2.

Rozwigzanie takie zastosowano réwniez w szybowcu wyczynowym Diana-
2, ktdrego projekt aerodynamiczny realizowat autor. Fragment pokrycia klapy
tego szybowca z zamontowanym systemem turbulizacji (oraz dodatkowo, dla
ilustracji, naklejonym klasycznym turbulizatorem mechanicznym ZI1G-ZAG)
pokazano na rys. 3.
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Rys- 2. Porownanie skutecznosci turbulizarorow mechanicznego i pneumatycznego
na profilu HQ-17 [1]]

Rys. 3. Fragment pokrycia klapy szybowca Diana-2 z pneumatycznym systemem
turbulizacji

Parametry geometryczne i przeptywowe zastosowanego turbulizatora opar-
to o dane dostepne w literaturze oraz intuicje podpowiadajgca wptyw niekto-
rych parametrow systemu turbulizacji na przeptyw. Niestety pozniejsza prak-
tyka, jak i badania w locie wskazywaly, ze system turbulizacji zastosowany na
Dianie-2 nie do konca spetnit oczekiwania. Prezentowana praca miata na celu
eksperymentalng weryfikacje poczynionych zatozehh oraz okre$lenie optymal-
nych parametréw takiego systemu turbulizacji (Srednica otworkéw, ich roz-
staw, lokalizacja na profilu, natezenie przeptywu) w zaleznosci od liczby Rey-
noldsa - a wiec réwniez zmiennosci wzdtuz rozpietosci.

2. Badania

W celu okreslenia wptywu parametréw turbulizatora pneumatycznego za-
projektowano i wykonano specjalny profil aerodynamiczny z dtugim obszarem
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(80% cieciwy) ujemnego gradientu cisnienia w celu stabilizacji laminarnej war-
stwy przysciennej z nastepujacym za nim obszarem gwattownego wzrostu ci-
Snienia - ktdrego efektem jest oderwanie przeptywu z formowaniem silnego pe-
cherza oderwania laminarnego. Badania prowadzono dla kata natarcia —0.5

w celu wzmocnienia tych efektéw —zwilaszcza na gdérnej powierzchni badanej
z réznymi rozwigzaniami systemu turbulizacji pneumatycznej. Na dolnej po-
wierzchni profilu zastosowano turbulizator mechaniczny w celu wyeliminowa-
nia wptywu zmian optywu i oporu dolnej powierzchni. Wymuszenie turbuliza-
cji we whasciwym potozeniu (80%) powoduje likwidacje oderwania i zmniejsza
znaczaco opor (przy Re=0.7 rnln wg. obliczen 2.5-krotnie) - rys. 4. Rozkiad

Rys. 4. Rozkiad cisnienia na profilu badawczym w przypadku przejscia naturalnego
i wymuszonego w 80% cieciwy —Re=0.7 min

cisSnienia zostat tak zaprojektowany, aby przy liczbach Re=0.7 min uzyskaé
catkowicie stateczng warstwe laminarng (ttumienie zaburzen dla wszystkich
czestosci). Cieciwa segmentu profilu wynosita 400mm. Wykonano trzy rze-
dy otwordw (w 70%, 76% i 80% cieciwy) kazdy o trzech podziatkach (6 mm,
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12mm i 25mm) i $rednicach 0.3 mm, 0.6 mm i 0.8 mm. Badania prowadzono
w zakresie liczb Reynoldsa od 0.4 min do 1.5 min. Przy wiekszych liczbach Re
problem praktycznie przestaje istnie¢, poniewaz warstwa laminarna bardzo ta-
two turbulizuje sie nawet w sposdb naturalny eliminujac problemy. Zasilanie
otworkow realizowane byto z przestrzeni stabilizacyjnej tunelu aerodynamicz-
nego - symulujgc tym samym rzeczywiste mozliwosci zasilania takiego systemu
turbulizacji w locie. Wydatek objetosciowy strumienia okreslany byt poprzez
pomiar strat w rurce umieszczonej na odcinku miedzy przestrzenig stabili-
zacyjna i profilem (wczesniej dokonano kalibracji takiego uktadu). Badania
objety wizualizacje oraz pomiar straty pedu za profilem (w celu okreslenia
oporu).

Na zdjeciu 5a widoczny jest pecherz oderwania laminarnego, jaki formuje
sie na profilu przy naturalnym przejsciu warstwy laminarnej w turbulentng
przy liczbie Re=1.0mIn. Wyptyw z powierzchni profilu powoduje w zaleznosci
od ich lokalizacji, podziatki i intensywnosci przeptywu redukcje intensywnosci
pecherza oderwania. Przy maksymalnym natezeniu przeptywu, jakie mozna
zrealizowac przy wykorzystaniu dostepnego ciSnienia dynamicznego przepty-
wu niezaburzonego, obraz przeptywu przedstawia rys. 5b, odpowiednio dla po-
dziatki otworkéw 6 mm - prawa strona, 12mm - lewa i 25mm - Srodek seg-
mentu ptata. Skutecznos¢ turbulizacji wyraznie spada dopiero przy wydatku
zredukowanym ponizej 25% wartosci mozliwej do uzyskania - rys. 5c.

Podobnie wyglada przebieg zjawisk dla liczby Re=1.5mIn, chociaz dtugos¢
pecherza ulega juz znaczacej redukcji, a skuteczng turbulizacje uzyskuje sie juz
przy 15% wydatku mozliwego do uzyskania.

Kolejne rysunki pokazujg wptyw potozenia, rozstawu oraz intensywno-
sci wyptywu (liczonego na pojedynczy otworek) na op6r dla réznych liczb
Reynoldsa. Natezenie wyptywu ograniczone byto mozliwosciami wynikajgcy-
mi z dostepnego ciSnienia dynamicznego i stratami przeptywowymi na samych
otworkach. Rys. 6 przedstawia zalezno$¢ oporu od wydatku i potozenia tur-
bulizatora wzdtuz cieciwy dla trzech liczb Re i rozstawu otworkéw odpowied-
nio 6 mm (rys. 6a) i 12mm (rys. 6b).

Jak wida¢, umieszczenie turbulizatora w poblizu punktu przewidywane-
go oderwania powoduje konieczno$¢ znacznego zwiekszenia wydatku w celu
uzyskania skutecznosci. Skuteczna redukcja oporu przy matych liczbach Re
(0.7 min) wymaga lokalizacji turbulizatora zdecydowanie przed przewidywa-
nym punktem oderwania (70% cieciwy - a wiec 10% cieciwy przed punktem
oderwania). W przypadku wigkszych liczb Re (1.5 min) zaréwno lokalizacja
3.7% przed punktem minimum cisnienia, jak i lokalizacja w samym punkcie
minimum cisnienia jest réwnie skuteczna, jednak (jak juz wcze$niej podano)



292 K. Kubrynski

Rys. 5. braz pecherza oderwania laminarnego dla Re=I min o lokalizacji otworkéw
w 76.3% cieciwy: (a) bez wyptywu, (b) maksymalny dostepny wydatek,
(c) 25% wydatku maksymalnego
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Rys. 6. Zaleznos¢ oporu od lokalizacji turbulizatora pneumatycznego na cieciwie,
liczby Reynoldsa i wydatku powietrza: (a) rozstaw otworkéw 6 mm,
(b) rozstaw 12mm

w drugim przypadku wymagany jest znacznie wiekszy wydatek przeptywu.
Woczesniejsza lokalizacja turbulizatora (70%) dla duzych liczb Re powoduje
wzrost oporu na skutek redukcji obszaru laminarnego.

Rysunek 7 Przedstawia podobng zaleznos¢ dla trzech lokalizacji turbuliza-
tora: 70% (a), 76.3% (b) i 80% (c) oraz réznych liczb Re, podziatki i natezenia
wyptywu. Jak wida¢, mozliwos¢ skutecznej turbulizacji (przy wykorzystaniu
dostepnego cisnienia dynamicznego przeptywu zewnetrznego) istnieje dopiero
dla liczb Re poczawszy od 0.5 min. Optymalne potozenie turbulizatora dla
Re=0.5 min wynosi 10%-4% cieciwy przed przewidywanym punktem oderwa-
nia, a rozstaw otworkéw powinien wynosi¢ 6mm-12mm (1.5%-3% cieciwy)
przy lokalizacji 10% przed oderwaniem lub 6 mm (1.5% cieciwy) dla lokaliza-
cji 4% przed oderwaniem. Dla liczby Re rzedu 1min skuteczna jest lokalizacja
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Rys. 7. Zalezno$¢ oporu profilu od rozstawu otworkéw turbulizatora, wydatku
i liczby Reynoldsa dla trzech lokalizacji: 80% (a), 76.3% (b) i 70% (c)
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turbulizatora od 0% do 4% cieciwy. Rozstaw otworkéw zaczyna mie¢ mniejszy
wpltyw, jednak preferowana jest wieksza gesto$¢ ich rozmieszczenia.

3. Podsumowanie

Przedstawiono wyniki badan tunelowych uktadu turbulizacji pneumatycz-
nej przeznaczonego do likwidacji oderwania laminarnego na profilach lami-
narnych stosowanych na wysokowyczynowych szybowcach. Wykazano mozli-
wos¢ skutecznego wykorzystania takiego systemu dla liczb Re poczgwszy od
ok. 0.5 min. W przypadku liczb Re rzedu 1.5 min realizacja takiego systemu
jest stosunkowo prosta: turbulizator powinien by¢ ulokowany blisko punktu,
w ktorym wystepuje minimalne cisnienie, rozstaw powinien by¢ rzedu 1.5%-3%
cieciwy, a energia strumienia zewnetrznego catkowicie wystarcza do skutecz-
nego nadmuchu.

Przy liczbach Re rzedu 0.7 min lokalizacja turbulizatora powinna by¢
w okolicy 4% cieciwy przed punktem minimalnego ci$nienia, preferowany jest
rozstaw rzedu 1.5% cieciwy (lub mniej). Przy liczbach Re rzedu 0.5 min bez-
pieczniejsza jest lokalizacja nawet 10% cieciwy przed punktem minimalnego
cisnienia, a dostepne zasilanie przeptywem zewnetrznym jest wystarczajgce.
Dla liczb Re=0.4mIn nie udato sie uzyska¢ skutecznej redukcji oderwania
i istotnego zmniejszenia oporu w oparciu o badany zestaw parametréw takiego
systemu. Jednoczes$nie niezaprezentowane w powyzszym opracowaniu badania
wskazuje, ze w rzeczywistosci istotna jest predkos¢ wyptywu z otworkéw tur-
bulizatora, a nie sam wydatek przeptywu - tym samym Srednica otworkow
(przynajmniej w zakresie od ok. 0.3 mm wzwyz) nie odgrywa bardzo istotnej
roli. Wyniki te pokazuje jednoczesnie pewne nieprawidtowosci systemu turbu-
lizacji na szybowcu Diana-2 - przynajmniej w koricowym obszarze rozpietosci.
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Wind tunnel tests of a pneumatic turbulator system applied to enforce
transition and elimination of laminar separation of the boundary layer
from the airfoil

Abstract

The paper describes results of wind-tunnel tests of a system of pneumatic turbu-
lators applied in order to prevent laminar separation of the boundary layer on highly
laminarized airfoils. Both flow visualization and wake analysis were applied to find
the overall efficiency of the system. Some final and practical recommendations were
formulated.

Praca naukowa finansowana ze $srodkéw Ministerstwa Nauki i Szkolnictwa
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Wspotczesne samoloty bojowe na catym Swiecie wykorzystywane sg do
roznych typu zadan. W zaleznosci od przewidzianej misji do wykona-
nia samolot zostaje wyposazony w okreslone podwieszenia (np. rakiety,
bomby, dodatkowe zbiorniki paliwa, zasobniki z systemami walki elek-
tronicznej oraz inne). Podczepione zasobniki zmieniaja charakter optywu
skrzydta, generuja dodatkowy opor i przez to wptywajg na charakte-
rystyki aerodynamiczne samolotu. Ma to niekiedy znaczacy wptyw na
osiggi> a tym samym potencjat bojowy samolotu.

W Instytucie Lotnictwa w Warszawie w najwiekszym w Polsce tu-
nelu aerodynamicznym matych predkosci T3 (o przestrzeni pomiaro-
wej 5m) przeprowadzono badania eksperymentalne charakterystyk ae-
rodynamicznych modelu samolotu F-16 w duzej skali 1:4.5 z podwiesze-
niami. Predko$¢ strumienia powietrza, przy jakiej przeprowadzono ba-
dania, wynosita v = 32m/s, odpowiadato to efektywnej liczbie Reynold-
sa Ree/ « 2min. Na podstawie pomierzonych sit i momentéw okreslono
wptyw wybranych modeli uzbrojenia na charakterystyki aerodynamiczne
obecnie eksploatowanego w Polskich Sitach Powietrznych samolotu F-16.

1. Wstep

Wiele samolotéw bojowych (jak np. samolot F-16) przenosi uzbrojenie pod-
czepiane na zewnatrz samolotu, zwykle pod skrzydtami samolotu. Charaktery-
styki aerodynamiczne samolotu w konfiguracji bez podwieszeh moga niekiedy
znacznie roznic sie od charakterystyk samolotu z podczepionym wyposazeniem

Praca zrealizowana przy finansowaniu przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa
Wyzszego.
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bojowym. W Instytucie Lotnictwa w Warszawie w ramach projektu wtasnego
finansowanego przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego przeprowa-
dzono w tunelu aerodynamicznym o $rednicy 05m badania aerodynamiczne
modelu samolotu F-16 z podwieszeniami w skali 1:4.5. Celem przeprowadzonej
pracy byto uzyskanie charakterystyk aerodynamicznych modelu samolotu F-16
z wybranymi podwieszeniami oraz oszacowanie wptywu podwieszern na pod-
stawowe charakterystyki aerodynamiczne samolotu.

2. Wykaz oznaczen i uktad odniesienia

Wspétczynniki sit i momentéw obliczone w pracy zostaly odniesione do
srodka ciezkosci samolotu F-16 znajdujgcego sie w ok. 34% SCA (Sredniej
cieciwy aerodynamicznej).

Oznaczenia uzyte w pracy:

Cx, Cz, Cy - wspétczynniki sit oporu, nosnej i bocznej (w uktadzie strumie-
niowym);

Cmx, Cmy, Cmz - wspotczynniki momentéw przechylajgcego, pochylajgcego
i odchylajgcego (tez w uktadzie strumieniowym);

K = Cz/Cx - doskonatos¢;
Re, Rer/ - liczba Reynoldsa i efektywna liczba Reynoldsa (Ree/ = Re <TF\

TF - wspoétczynnik turbulencji strumienia powietrza w przestrzeni pomiaro-
wej tunelu;

S - powierzchnia skrzydta (ptata), [m2];
Ca, (SCA) - srednia cieciwa aerodynamiczna skrzydta, [m];
b - rozpietos¢ skrzydet, [m];

Foo - predkos¢ przeptywu niezaktdéconego w przestrzeni pomiarowej tune-
lu, [m/s];

g - ciSnienie dynamiczne w przestrzeni pomiarowej tunelu, q= pVvV~/2 [kPa];
p - gestos¢ powietrza, [kg/m3];
a,(3- kat natarcia modelu i kat $lizgu, [deg];

5H,8v,5kn,5kl - wychylenia usterzenia wysokosci (statecznika poziomego),
steru kierunku, klap nosowych i klapolotek, [deg].
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Rys. 2. Uktad odniesienia, ptaszczyzna pozioma (widok z goéry)

3. Tunel aerodynamiczny T3

Ze wzgledu na duze wymiary modelu F-16 w skali 1:4.5 badania charak-
terystyk aerodynamicznych przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym T3
0 Srednicy przestrzeni pomiarowej 05m w Instytucie Lotnictwa w Warszawie.

Tunel T3 jest tunelem z obiegiem zamknietym i otwartg przestrzenig po-
miarowa. Silnik o0 mocy 1500 kW napedza oSmiotopatowy wentylator. Regu-
lacja przeptywu powietrza odbywa sie w sposéb ciggty od 1 do 50 m/s. Mak-
symalna uzyskiwana liczba Reynoldsa odniesiona do Im jest rzedu 3.3 «106.
Schemat tunelu wraz z podstawowymi wymiarami pokazano na rys. 3.
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Rys. 3. Tunel aerodynamiczny T3
4. Obiekt badan

Obiektem badan byt model samolotu F-16 z wybranym zestawem belek
i podwieszen w skali 1:4.5. Model samolotu miat dtugos$¢ ok. 3.27 m oraz roz-
pietos¢ skrzydet b= 2.1 m. Waga modelu wynosita w przyblizeniu ok. 160 kg.
Model wykonany byt gtéwnie z drewna i stali. Belki podskrzydtowe wykona-
no z drewna. Modele podwieszeh wykonano z kompozytu laminatowego oraz
z duralowych rur.

Zestaw podwieszen do badan tunelowych zostat dobrany sposrod uzbro-
jenia dla samolotu F-16, jakie obecnie posiadajg sity zbrojne RP. Wybra-
no zbiornik paliwa o pojemnosci 144041 (370 gal), bombe systemu JDAM -
GBU-31(v)l z bombg Mk.84 o masie 907kg (2000 funtéw) oraz rakiety AIM-
9X SIDEWNDER i AIM-120C AMRAAM. W badaniach dany typ modelu
podwieszenia mocowany byt w liczbie dwdch sztuk symetrycznie wzgledem
ptaszczyzny symetrii samolotu. Wykaz modeli uzbrojenia podczepianego do
modelu samolotu F-16 oraz mocowania do poszczegdlnych belek przedstawio-
no na rys. 4.

5. Metodyka pomiarowa

W celu przeprowadzenia pomiaréw sit i momentdw model samolotu
F-16 wraz zestawem podwieszehn w skali 1:4.5 zostat zamocowany w przestrzeni
pomiarowej tunelu T3 na maszcie oraz na podporze mechanizmu zmiany kata
natarcia (rys.5). Wewnagtrz modelu zamocowana byta waga tensometryczna
AEROTECH 0463, ktora mierzyta oddziatywanie aerodynamiczne na model



W ptyw wybranych podwieszen na charakterystyki... 301

w skali 1:4.5; kolejno od wewnatrz: zbiorniki paliwa 370 gal.,
bomby GBU-31(v)l JDAM; rakiety AIM-9X SIDEWINDER oraz rakiety
AIM-120C AMRAAM

Rys. 5. Model samolotu F-16 z zestawem podwieszeri w skali 1:4.5

samolotu w ustalonych warunkach podczas badan. Stoisko modelu pozwalato
na zmiane kata natarcia a w zakresie od -36° do +38° oraz kata Slizgu /23
w zakresie +90°.

6. Warunki badan

Badania charakterystyk aerodynamicznych modelu samolotu F-16 z pod-
wieszeniami w skali 1:4.5 przeprowadzono w tunelu aerodynamicznym T3
0 Srednicy przestrzeni pomiarowej 05m przy predkosci strumienia powietrza



302 R. Plracek

v = 32m/s, co odpowiadato cisnieniu dynamicznemu q = 64kG/m2. Wspot-
czynnik turbulencji strumienia powietrza w przestrzeni pomiarowej tunelu wy-
nosit TF=1,22. Efektywna liczba Reynoldsa odniesiona do $redniej cieciwy ae-
rodynamicznej skrzydta wynosita ok. Reef = 2min. Kat natarcia a zmieniany
byt w zakresie od -36° do ok. +38°, a kat slizgu (3w zakresie +30°.

Charakterystyki aerodynamiczne modelu samolotu F-16 w skali 1:4.5 wy-
znaczone zostaty dla poszczeg6lnych konfiguracji:

a) model + belki,

b) model + belki (tylko pod zbiorniki paliwa) + 2 zbiorniki paliwa,

c) model + belki + 2 rakiety AIM-120 + 2 rakiety AIM-9,

d) model + belki + 2 rakiety AIM-120 + 2 rakiety AIM-9 + 2 bomby,

e) model + belki + 2 rakiety AIM-120 + 2 rakiety AIM-9 + 2 bomby + 2
zbiorniki paliwa.

7. Wyniki

Wyniki badan charakterystyk wspdtczynnikéw aerodynamicznych dla mo-
delu samolotu F-16 w skali 1:4.5 dla réznych konfiguracjach podwieszen przed-
stawiono w postaci wykreséw na rysunkach 6-9. Wspotczynniki aerodyna-
miczne przyjete zostaty w ukladzie strumieniowym i przeliczone wzgledem
ok. 34% SCA. Wspotczynnik momentu pochylajgcego Cmy odniesiony zostat
do sredniej cieciwy aerodynamicznej modelu Ca = 0.777m, a wspoétczynnik
momentu odchylajgcego Cmz do rozpietosci skrzydet b = 2.1 m. Przedsta-
wione wspoétczynniki Cx, Cz, Cmy w funkcji kata natarcia a odpowiadaty
warunkom dla lotu symetrycznego. Wspdétczynnik Cmz w funkcji kata $lizgu (3
odpowiadat dla lotu niesymetrycznego i kagta natarcia a = 0°. Badane konfi-
guracje poréwnano z charakterystykami konfiguracji ,gtadkiej”, czyli modelu
samolotu bez podwieszen.

7.1. Wspotczynnik sity oporu Cx

Charakterystyki wspoétczynnika sity oporu Cx w funkcji kata natarcia a
dla réznych konfiguracji modelu samolotu F-16 z podwieszeniami w skali 1:4.5
majg ksztatt paraboli i praktycznie nie réznia sie jakosciowo (rys. 6). Zwiek-
szenie liczby podwieszen pod skrzydtem samolotu skutkuje nieznacznym wzro-
stem oporu minimalnego, przy czym wzrost ten ma wigkszg warto$¢ dla kon-
figuracji z podwieszeniami o duzych gabarytach (w tym przypadku bomby
i zbiorniki paliwa).
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Rys. 6. Wykresy wspo6tczynnika sity oporu w funkgcji kata natarcia Cx(a)

7.2. Wspotczynnik sity nosnej Cz

Wartosci maksymalne/minimalne wspoétczynnika sity nosnej Cz dla roz-
nych konfiguracji modelu z podwieszeniami sg zblizone (rys. 7). Najwieksza
wartos¢ wspdtczynnika Cz odpowiada konfiguracji ,gtadkiej”, a najmniejsza
konfiguracji z petnym zestawem podwieszen. Wartosci wspoétczynnika Cz przy
wiekszych katach natarcia sa nieco mniejsze dla konfiguracji z wiekszg iloscig
podwieszen. Poszczegblne charakterystyki praktycznie nie r6zng sie jakoscio-
wo.

7.3. Wspotczynnik momentu pochylajacego Cmy

Wykresy wspoétczynnika momentu pochylajgcego w funkcji wspétczynni-
ka sity nosnej Cmy(Cz) dla badanych konfiguracji podwieszen w zakresie
—0.4 < Cz < 0.7 prawie nie odbiegajg od krzywej dla modelu samolotu
bez podwieszeh (rys. 8). W pozostatych zakresach wspoétczynnika sity noénej
zwigkszenie liczby podwieszenn powoduje zmniejszenie statecznosci statycznej,
podtuznej.



304 R. Placek

«n
Rys. 7. Wykresy wspotczynnika sity nosnej w funkcji kata natarcia Cz(a)

Cz
Rys. 8. Wykresy wspotczynnika momentu pochylajacego w funkcji kata
natarcia Cmy(a)
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7.4. Wspodtczynnik momentu odchylajgcego Cmz

Krzywe wspétczynnika momentu odchylajgcego w funkcji kata slizgu
Cmz((3) dla réznych konfiguracji podwieszeh wyznaczone przy statym kacie
natarcia a = 0° sg ksztattem podobne do krzywej konfiguracji ,,gtadkiej” i ma-
ja prawie liniowy charakter w zakresie ok. XA < 15° (rys. 9). Przy wiekszych
wartosciach kata $lizgu zmniejszona jest stateczno$¢ statyczna, kierunkowa,
co jednak nie powoduje niestatecznosci. Zmniejszenie statecznosci kierunkowej
ma zwigzek z obecnoscig duzych podwieszen i jest ono najbardziej znaczagce
dla konfiguracji ze zbiornikami paliwa.

Rys. 9. Wykresy wspdtczynnika momenty odchylajgcego w funkcji kata
Slizgu Cmz(P)

8. Whnioski

Przedstawione wyniki sprowadzajg sie do ponizszych wnioskéw.

< Wybrane podwieszenia w zasadzie nie zmieniajg charakteru jakoscio-
wego charakterystyk aerodynamicznych modelu samolotu F-16 w ska-
li 1:4.5.

< Najwiekszy wptyw na zmiany ilosciowe charakterystyk aerodynamicz-
nych majg podwieszenia: zbiorniki paliwa oraz bomby.

= Zastosowanie podwieszen zmniejsza stateczno$¢ podtuzng oraz kierun-
kowa.
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The influence of selected armaments on the aerodynamic characteristic of
the 1:4.5 scale F-16 aircraft model

Abstract

The modern combat aircrafts are being used in various military tasks all around
the world. Depending on the flight mission, the aircraft is equipped with various ar-
mament (for example: rockets, bombs, external fuel tanks, electronic warfare devices
or others). Any attached equipment have an impact on the airflow around the wing,
generates extra drag forces and, in result, affects the aircraft aerodynamic charac-
teristic. Sometimes it has significant influence on the aircraft performance and the
combat potential as well.

The research concerning aerodynamic characteristics of a scale model aircraft have
been done at Warsaw Institute of Aviation in the biggest 5 diameter low-speed wind
tunnel (Poland). The geometry of F-16 fighter in 1:4.5 scale has been investigated.
The velocity of the free stream was 32 m/s, which was adequate to 2min Reynolds
number. According to the measured forces and moments the influence of the specified
armament on the aerodynamic characteristic of the combat fighter F-16 operated by
the Polish Air Force has been obtained.
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