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The purpose of this publication is to conduct a comparative analysis of ergonomics of aircraft
cabins based on examples and to develop the concept of equipping the aircraft cabin in terms
of ergonomics. In the modern world, cabin ergonomics plays a very important role because
it directly affects safety of performed tasks. This article contains a comparative analysis of
selected elements of the cabins of TS-11 Iskra, MiG-29 and F-16 aircraft, used by the Polish
Armed Forces. As a final effect, the cabin furnishings concepts were proposed in terms of
ergonomics.

Keywords: ergonomy, pilot, aeroplane, safety, indicator

1. Introduction

One of the most complicated antropotechnical systems is undoubtedly the pilot-aircraft system.
Since always and in all types of aviation, it is human being that is the central element of the
above system. The most important duties of an aircraft pilot are: receiving and processing of
navigational information, engine work control and steering of the aircraft during performed
missions and tasks. The reliability of the system depends mainly on the correctly displayed
information and the possibility of quick, appropriate action. The pilot, while performing certain
tasks or being in the battlefield environment, works in a time-lag and is forced to properly
interpret the information and quickly and correctly take action. This makes the ergonomic
design of the cabin an indispensable element of every aircraft. The cabin of the aircraft is a
place of work for the pilot, therefore, it should be designed to make it easier for him and to
bring the best results.

2. Comparative analysis of TS-11 Iskra, MiG-29 and F-16 aircraft

The comparative analysis will cover some elements of aircraft equipment in TS-11, MiG-29 and
F-16, which undoubtedly affect ergonomics of the cabin. The comparative analysis is carried out
in form of Table 1.

Analyzing the cabins in terms of the glass cockpit technology, it can be stated that the T'S-11
cabin is technologically “poorer” than MiG-29 aircraft, while F-16 equipped with a glass cockpit
has very large possibilities while performing tasks, and its cabin more “favors” and facilitates
the pilot’s work. A visual comparison of the cabins is shown in the figures below.

The TS-11 instrument panel consists of instruments with analogue displays, where the basic
information about basic flight parameters are placed in the central part. MiG-29 aircraft is
equipped mainly with analogue displays, but it has one MFD display located on the right side
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Tabela 1. Comparative analysis of TS-11, MiG-29 and F-16 aircraft in terms of ergonomics
[own study]

Type of aircraft

F-16CiD
Block 52+

Analyzed TS-11 bis D

element

Glass cockpit No No Yes
Analog Display
Yes Yes Yes
HUD No Yes Yes
HMD No No Yes
MFD No No Yes
Aiming Type Opto-Electronic
) ) aiming system JHMCS (Joint
Semi Automatic )
OEPS-29 with Helmet Mounted
ASP-3-NM-1 o )
helmet aiming Cueing System)
system
Location of the
Controlstek In the middle In the middle Right Side
HOTAS No No Yes
Ejection seat class
No No (70-0) Yes

990'0”

and HUD. F-16 aircraft equipped with the glass cockpit technology is a typical “T” system,
having two MFD and HUD panels as well as HMD [1], [3].

The engine throttle in every aircraft under analysis is on the left, but they differ in shape.
The shape of the lever plays a very important role, because the lever adjusted to the hand
guarantees a secure grip, which allows better control while performing tasks. The control stick
on TS-11 and MiG-29 is in the middle, and F-16 is equipped with a stick on the right side of
the cabin. TS-11 and MiG-29 aircraft are not equipped with the HOTAS system, which results
in compulsion to take their hands off the controls during the task, while the F-16 has the above
system. Figure 4 visually compares the location and shape of the steering levers of the analyzed
aircraft.
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Rys. 3. F-16 [7]

TS-11 aircraft is equipped with a semi-automatic sight without the possibility of displaying
targets, MiG-29 has an optoelectronic sight with a helmet for indicating the target, while F-16
has a helmet sight with the whole aiming system. On F-16 and MiG-29 airplanes, the target
information is also displayed on the HUD panels [2], [4].

The analysis of the three above aircraft used by Polish Air Force made it possible to state that
they are aircraft of three different technological classes. Each of the above-mentioned aircraft
was created and based on the ergonomic aspects of its period, as well as the tasks it was supposed
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Rys. 4. Throttles and control sticks of analyzed aircraft [own study]

to fulfill. TS-11 aircraft as a school aircraft does not allow student-pilots to prepare for flights
on F-16 aircraft due to too large technological differences.

3. The concept of cabin equipment in terms of ergonomics

After analyzing the cabin of the aircraft, the concept of cabin equipment was developed, which
will be the best for the mission. The ergonomic cabin of the aircraft should meet the following
requirements:

appropriate dimensions;

proper placement of measuring instruments;
proper placement of necessary switches;
proper arrangement of controls;

readability and orderliness;

high technological advancement;

adequate observation space;

simplicity of using systems;

color distribution of appropriate zones on the instrument panel (e.g. emergency switches
marked in red).
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Dimensions of the cabin should be chosen so that the pilot can feel comfortable in the place
of work. The sitting position on the seat should be comfortable, giving the ability to easily reach
every place in the cockpit. The cabin should be equipped with a display displaying the external
situation thanks to the HD camera (instead of rear-view mirrors), with the possibility of 360°
control using the buttons on the stick.

The instrument panel should be made in the glass cockpit technology. The best solution will
be MFD panels located on the left and right side, which display selected information on their
displays, useful for the task and having an intuitive “menu”. It is also important to mount HUD,
HLD and HMD. The HUD basic pilot and navigation and sighting information will be displayed,
which allows simultaneous observation of the situation behind the cabin and basic parameters
of the aircraft. Aircraft equipment in navigation and sighting complex, displaying information
in the HMD indicator gives a lot of possibilities such as:

e determining and transferring to the automatic control system and displaying to the pi-
lot the information necessary to: introduce the aircraft to the target area, return to the
destination, return to the landing area and make landing maneuvers;

e determining and transferring to the automatic control system, to the weapon control sys-
tem and to display to the pilot the information aimed at: performing a targeted attack,
bombing programmed objects, ensuring the use of guided missiles and destruction of enemy
aircraft from a machine gun or missiles;

e displaying information concerning aiming regardless of the position of the pilot’s head in
the cabin.

Electronic instruments should be equipped with the possibility of voice control. Thanks to
such a solution, a person piloting an aircraft will be able to customize the displayed information
on the panels by voice. Basic navigational instruments such as: artificial horizon, course indicator,
altimeter and speedometer should be doubled, because in the event of electronics failure it is
important to quickly interrupt the task and return to the stationing place because the basic
issue is safety. A very important issue in the selection of analog indicators is the readability of
the divisions with the appropriate dimensions of the clues and the color marking of the nominal
ranges. The on-board instrumentation should be located in the central part of the instrument
panel below the pilot’s line of sight. The location of the backup devices to achieve the best order
and readability should be as follows: an artificial horizon at the top, a course indicator under it,
a speedometer to the left of the artificial horizon, and an altimeter to the right of the artificial
horizon.

The control stick should be on the right and the engine throttle lever on the left side of the
cabin. Control levers should be specially profiled for a secure and comfortable grip. The side
stick controller and engine throttle lever should be equipped with the HOTAS system. This will
significantly simplify the pilot’s work, because he will be able to simultaneously pilot the aircraft
and set the parameters necessary for him [5].

The number of switches in the cabin should be reduced to a minimum in order to eliminate
errors and enlarge transparency. A suitable solution would be to automate aircraft systems so
that one switch would be responsible for a given operation, for example by switching on the
“start” switch, the aircraft should configure itself to run and start or inform about the resulting
failures. A better solution from placing the buttons in the cabin of the aircraft will be equipped
with switches, because it is visually easier to determine in what position the given switch is
located and it is easier to switch in flight in poor weather conditions (e.g. during turbulence).
All the most important switches should be in the normal range of the remote control (35-45 cm),
so that they can integrate the system of interest on the ground and in the air without much
problem. They should also be placed as far as possible on the left side of the instrument panel
in order to eliminate the compulsion to pull the right hand out of the control stick as much as
possible.
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Autopilot control

Automatic
systems

control
panel HOTAS controls
stick
Engine
control
panel
Fuses

Rys. 5. A proposal for the concept of ergonomic cabin equipment [own study]

4. Conclusion

The ergonomics of aircraft cabins is constantly changing. With the development of technology,
new solutions are being proposed that aim at creating the best working conditions for the pilot.
During flights, there is continuous cooperation between the pilot, the aircraft and the surrounding
environment [6]. Therefore, it is very important to strive to develop the most ergonomic cabin
of the aircraft, because it increases the safety of flights and also facilitates and improves the
efficiency of performed missions.

After the analysis, as well as referring to the whole work, the following conclusions arise:

while performing missions, the best elements improving the effectiveness of the task being
performed while meeting the ergonomic requirements and increasing the flight safety of
information display systems and arming control include:

— hlmet sights;

— navigational and aiming complexes;
— HOTAS systems;
— HUD, MFD, HLD, HMD indicators;

a very important element increasing the safety of tasks is appropriate “fitting” the pilot
to the cabin of the aircraft through ergonomic creation of the cabin;

correctly spaced instruments increase the efficiency of work;

“automation” of the cabin significantly relieves the pilot;

too heavy system overload will reduce the speed of received information.

There is a long way to go from performing the flight training stage to carrying out missions
on a combat aircraft. The development of appropriate habits will result in more effective per-
formance of tasks as well as improve flight safety. The uniformity in terms of technology, as well
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as the ergonomics of subsequent aircraft on which the pilot will fly will be very important to
achieve appropriate “usual” behavior.

Engineers designing cabins of modern aircraft attach great importance to the most ergonomic
design. “Today’s aviation” has already experienced a large number of disasters, on the basis
of which appropriate conclusions were derived, which in effect allowed for the best possible
development of cabin ergonomics. One should be aware of the fact that high-level ergonomics
leads to improved flight safety, and the pilot and his many years of training, knowledge and
abilities are the most important values.
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Koncepcja wymagan ergonomicznych stawianych kabinom statkéw powietrznych

Celem niniejszej publikacji jest przeprowadzenie analizy poréwnawczej dotyczacej ergonomii kabin
statkéw powietrznych w oparciu o przyklady oraz opracowanie koncepcji wyposazenia kabiny samolotu
pod wzgledem ergonomicznym. We wspolczesnym $wiecie ergonomia kabin odgrywa bardzo wazna role,
poniewaz bezposrednio wplywa na bezpieczenstwo wykonywanych zadan. W artykule zawarto analize
poréownawcza wybranych elementéw kabin samolotow TS-11 Iskra, MiG-29 oraz F-16, znajdujacych sie
na wyposazeniu Sit Zbrojnych RP. Jako efekt koncowy zaproponowano koncepcje wyposazenia kabiny
pod wzgledem ergonomicznym.
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A high power microwave weapon is a type of high-energy weapon that uses a focused and
targeted microwave beam to hit targets. To generate the beam, a power source is needed to
provide sufficiently high voltage and current. The study analyzed the principle of operation
of the microwave oven with special consideration of the methods of obtaining the highest
possible power of the generated microwave beam. The analysis of the operation of the beam
for electronics and live force has been analyzed. The issue of developing a suitable microwave
protective suit for a soldier of the future was also touched upon.

Keywords: microwave weapon, microwave gun, high power microwave emitter, energy weapon

1. Introduction

The progressive development of technology and the nature of contemporary armed conflicts have
forced new demands on weapons and ammunition. Defense companies from around the world are
striving to develop new types of weapons, which would be characterized by an increased range,
effectiveness of action, low side effects, low production costs and the ability to cooperate on the
networkcentric battlefield. A very promising type of weapon that meets the above assumptions
is a microwave weapon. Microwaves are a type of electromagnetic radiation with a wavelength
range from approx. 1 mm to approx. 30 cm (frequency 1-300 GHz). The microwave weapon uses
a microwave emitter with a given frequency, appropriate power and focus. It can be used to
destroy the opponent’s live force, destroy electronics and thus immobilize all kinds of vehicles,
interfere with communications between the operator and unmanned vehicles, destroy explosives
by heating them and dazzle enemy radar, or radio-electronic warfare.

2. Construction and operatin of microwave weapons

The microwave weapon consists of an electric power generator, current sources capable of ge-
nerating a pulse of appropriate voltage and intensity, a microwave emitter and a directional
antenna. The power source can be a capacitor bank or a compulsator as well as a generator
with right power. Current values and their duration are selected in such a way as to achieve the
assumed microwave energy and to achieve the set goals, e.g. destruction of electronics. When
high currents flow, one should remember about the strength of the individual components of
the weapon, and hence, appropriate materials should be selected for its construction with the
assumed operational parameters.

A microwave weapon can be used to destroy electronics, immobilize all types of vehicles,
and destroy the enemy’s living strength. Similarly to the impulse generated during a nuclear
explosion, the impulse after reaching the electrical and electronic systems induces high voltage
in them. The surge in voltage increases the current and leads to release of large amounts of
heat, which in turn generates short-circuits and destruction of connections. The heat release can
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damage even well-protected connections in the insulation. The use of microwave guns, unlike
nuclear weapons mentioned, does not create such a rapid process and allows one to act in a
targeted manner. The exclusion of the use of military equipment by means of microwaves is
not an easy task due to the awareness of producers who protect their products against such a
possibility, and by the phenomena of reflecting and attenuating electromagnetic waves on heavily
armored vehicles. It is different in the situation of using a plot for a single soldier. Contemporary
personal equipment in no way protects against its harmful effects. The human body has a low
wave impedance, which reduces the electric field of incoming waves, while in turn increases the
amplitude of the magnetic field.

The selection of the microwave frequency of the microwave gun depends on the required
effects. The depth of penetration of waves is inversely proportional to the degree of their absorp-
tion. At the frequency of 2.45 GHz, i.e. the one on which a typical microwave magnetron works,
the waves are able to penetrate into the material at about 2.5 cm. Using lower frequencies, the
penetration depth of the microwaves would be higher, while the heating time itself would be
longer [1].

Due to the power generated, two types of weapons can be distinguished:

e low power — affects the living force by heating tissues,
e high power — destroys electronics and disrupts communication systems.

One of the developed microwave weapon systems is MMPS (Mobile Microwave Protection
System). It was developed by Russia and is used to defend against missile weapons of precise
destruction. The principle of its operation consists in destroying electronic missile systems and
avionics of the carrier (aircraft, drone, helicopter).

Parameters:

frequency — about 200 Hz,

wavelength — 3 cm,

wave type — centimeter,

duration of pulses — from 10 to 20 nanoseconds,
transmitter output power — over 500 megawatts (MW),

effective range — about 13 kilometers [6].

Rys. 1. Mobile Microwave Protection System [6];

Another developed system for disruption of riots and blocking access to a given territory
is the American Active Denial System. The emitted microwave beam is intended to penetrate
the clothing and cause the opponent to feel hot and burn and force him to retreat or disperse.
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In practice, the system encountered many difficulties related to the harmfulness of microwave
radiation to humans.
Parameters:

frequency — 95 GHz,

wavelength — 3 mm,

wave type — millimeter,

duration of pulses — continuous beam,

output power of the transmitter — 100 kilowatts (kW),
effective range — 640 meters [6].

Rys. 2. Active Denial System [6]

An interesting system is also HPES (High-Powered Electromagnetic System), which is dedi-
cated for military, police, etc. and is intended to immobilize vehicles by affecting their electronics
and, consequently, to shut down the engine.

3. Test microwave gun

Generally, available computer programs allows one to easily calculate dimensions of the required
antenna. For the construction of the microwave test gun, due to the aforementioned characteri-
stics, a conical antenna was chosen. A cone length of 500 mm and a diameter of 85 mm waveguide
hole were assumed in the construction. After entering various input values, the optimal antenna
dimensions were determined in a dozen or so samples. The maximum energy gain achieved was
16.7 dBi.

Properties of the used antenna:

energy-saving: 16.7 dBi,

diameter of the waveguide: 85 mm,

diameter of the open end of the antenna: 300 mm,
length of the cone: 500 mm,

opening angle of the cone: 24.2 degrees.
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Rys. 3. Program window with the properties of the calculated antenna [own study]

Theoretical power density S for selected distances R from the antenna end at the power of
one magnetron amounting to P = 1000 W, excluding the loss of electromagnetic wave movement

is [2]
S:% (3.1)
and
Sl=%=318.5% Ss=%=&9¥
5’22%27&6¥ &z%z“%
&:%:354% Sw%ﬂﬂg
54=%=19.9% Sg=%=4~0%
5’5:%:127¥ S10=%=3.2%

Table 1. Power density for selected distances from the end of the antenna [own study]
| 2 [m] [ S [W/m?] |

318.5

79.6

35.4

1

2

3

4 19.9
5 12.7
6

7

8

9

8.9
6.5
5.0
4.0
10 3.2

The intensity of the electric field F at different distances R from the antenna, excluding the
losses associated with propagation of the electromagnetic wave [2] is

VvVO60PG 1V
R [_]

E = (3.2)

m
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where: G — antenna power gain [dBi], P — power of emitted microwaves [W], and

60 -4 -1000 - 16.7 A\ 60 -4 -1000 -16.7 A\

FE| = = 2001.999 — Eg = = 333.666 —
1 m 6 m
60-4-1000-16.7 A\ 60-4-1000-16.7 A\

Ey = = 1000.999 — Er = = 285.999 —
2 m 7 m

60 -4 -1000 -16.7 Vv 60 -4 -1000 -16.7 A\

FE3 = =667.333 — FEg = = 250.249 —
3 m 8 m
60-4-1000-16.7 Vv 60-4-1000-16.7 A\

Ey= = 500.499 — Ey = = 222.444 —
4 m 9 m
60-4-1000-16.7 Vv 60-4-1000-16.7 Vv
Es = =400.399 — FEip = = 200.199 —
5 m 10 m

Table 2. The intensity of the electric field for selected distances from the antenna [own study]
| R [m] | E[V/n] |

2001.999

1000.999

667.333

1

2

3

4 500.499
5 400.399
6

7

8

9

333.666
285.999
250.249
222.444
10 200.199

Rys. 4. Microwave gun project [own study]

The wave moving in the waveguide reflects from its walls creating a motion path made up
of smaller sections. In this case, the wavelength is significantly larger in the waveguide than in
the free space [2]. The waveguide wavelength is

A 122
Af = 0 -0 =0.35 m (3.3)

V-2 - (38)

where: Ay — wave length [m], Ao — initial wave length [m], A, — critical wave length [m].
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Electromagnetic waves encounter obstacles and bounce from them. Materials that conduct
electricity well can easily redirect the incoming wave [3]. This involves induction of electric
charges in the material when hitting the electromagnetic wave. The resulting charges form an
electric field, which has an opposite sign in relation to the wave. The electric field created inside
the conductor is subjected to the screening, and the resulting external field contributes to the
reflection wave. Unfortunately, during this process eddy currents are generated in the conductors,
which cause significant heating. With a sufficiently high energy of the incident microwave wave,
it may cause damage to the coating as well as the devices behind it [4], [5].

4. Conclusion

Maintaining the current level of progress indicates that various variants of high-energy weapons
will soon occupy an important place in the range of armaments of armies of many countries.
The development of properly effective microwave weapons, and thus ability to emit a sufficiently
strong microwave beam at the assumed distance, requires the use of efficient energy sources and
powerful emitters and a selected directional antenna. Current solutions for destroying electronics
in missiles, manned and unmanned aircraft indicate that this is a promising way to develop this
type of weapon.

Completed calculations and simple experiments on the operation of the model of the micro-
wave plot with relatively low power showed that the use of microwaves against live forces is most
possible. Thus, it is necessary to implement security measures in the actions of a single soldier.
A good solution seems to be the use of good uniforms that would reflect an electromagnetic wave
or materials that absorb and dissipate energy. The next element should be the face protection. A
full mask made of bulletproof materials, having in the viewfinder protection against microwaves,
but also against the action of laser beams will certainty be an indispensable part constituting
the basic equipment of the soldier of the future.
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Zastosowanie broni mikrofalowej

Bron mikrofalowa duzej mocy jest rodzajem wysokoenergetycznej broni, ktéra do razenia celéw uzywa
odpowiednio skupionej i ukierunkowanej wiazki mikrofal. Do wytworzenia wiazki potrzebne jest Zrédlo
pradu umozliwiajace dostarczenie dostatecznie duzego napiecia i natezenia pradu. W opracowaniu prze-
analizowano zasade dziatania dziatka mikrofalowego ze szczegdlnym uwzglednieniem sposobow uzyskania
jak najwiekszej mocy generowanej wigzki mikrofal. Analizie zostal poddany schemat dzialania wiazki na
elektronike i sile zywa. Poruszony zostal rowniez temat koniecznosci opracowania odpowiedniego ubioru
ochronnego przed mikrofalami dla zolnierza przysztosci.
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W artykule zostala dokonana optymalizacja niezbednego ciagu do lotu w formacji lotniczej
o ksztalcie V na przyktadzie malego samolotu bezzalogowego. We wstepie przedstawiona
zostala analiza zachowania ptakdéw, ktorych lot w kluczu stal si¢ przyczyna rozpatrywania
zagadnienia lotéw formacyjnych dla oszczednosci na paliwie. Kolejno poddane zostaly ana-
lizie juz istniejace prace naukowe skupiajace sie na czystych prawach fizyki, jak réwniez na
badaniach majacych na celu wskazanie korzysci ekonomicznej dla linii lotniczych. Nastepnie
przedstawiony zostal model matematyczny, ktéry poddany optymalizacji dla trzech réznych
polozen w osi podluznej samolotu pozwolil otrzymaé¢ wiarygodne wyniki wspdlrzednych
skrzydlowego wzgledem lidera.

Stowa kluczowe: BSL, loty formacyjne, optymalizacja, dynamika lotu, aerodynamika

1. Wstep

Od poczatku istnienia linie lotnicze musialy rywalizowaé pomiedzy soba o pasazera nie tylko
jakoscia oferowanych ustug, ale przede wszystkim cena biletu lotniczego. W celu obnizenia cen
biletéw do minimum kazdy ustugodawca stara sie ograniczy¢ koszty wlasne w kazdym aspekcie,
nie tylko organizacyjnym, ale réwniez technicznym. Wykorzystanie samolotéw bezzatogowych
pozwoli na ograniczenie zatrudnienia wsréd pilotéow, co przyczyni sie do wzrostu zysku ekono-
micznego linii lotniczych. Wtedy pilot siedzacy w centrum dowodzenia bedzie obstugiwal wiele
statkéw powietrznych. Pomocne rozwiazania nalezy czerpaé réwniez ze $wiata zwierzat. Ob-
serwacja i badanie lotéw kluczy ptakéw zaowocowalo rozpoczeciem badan nad zastosowaniem
takiego rozwiazania w przemysle lotniczym. Opublikowano wiele prac naukowych, ktore po-
kazuja pozytywny efekt redukcji spalania paliwa przez statki powietrzne lecace w formacjach.
Wykorzystanie samolotow bezzalogowych oraz lotéw w formacji pozwoli liniom lotniczym na
calym Swiecie zaoszczedzi¢ wiele milionéw na paliwie w skali roku. Powyzsze rozwiazanie ma
réwniez charakter proekologiczny.

2. Lot w formacji — geneza

Swiat zwierzat praktycznie od samego poczatku istnienia ludzkosci stanowil wzér do nasla-
dowania. W pewnym momencie, obserwujac zachowanie ptakow latajacych w kluczu, naukowcy
zadali pytanie: dlaczego one to robia? Badania [1] pozwolily otrzymaé informacje, ze lot w klu-
czu jest o 71% bardziej efektywny niz lot samotnego osobnika. Taki efekt uzyskiwany jest dzieki
pozytywnemu wplywowi cyrkulacji generowanej przez lidera na skrzydtowego. Wplywa to na
zmiane oporu indukowanego oraz zmiane sity nosnej. Zaobserwowano rowniez, ze ptaki instynk-
townie dopasowuja sie do kazdego polozenia w kluczu, czy to lidera, czy ostatniego. Natomiast
odleglo$¢ w osi podluznej zalezy od wielkosci (rozpigtosci) danego gatunku, jednakze najcze-
Sciej jest to 1/4 rozpietosci. Stwierdzono réwniez, ze nie jest istotna liczba osobnikéw w kazdym
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ramieniu, klucz nie musi byé réwniez symetryczny. W badaniach [2] przeprowadzona zostala
doktadna analiza lotu w kluczu ibiséw grzywiastych z wykorzystaniem systemow GPS oraz na-
wigacji inercjalnej (Inertial Measurement Unit). W ich wyniku zaobserwowano, ze ptaki leca
w idealnym ukladzie V, czyli pod katem 45° wzgledem siebie. Policzono, ze opér aerodyna-
miczny zostal zmniejszony o 65%. Zaobserwowano réwniez spadek predkosci lotu calej formacji
oraz zmniejszenie akcji serca o 10%. Powyzszy fakt $wiadczy o zmniejszeniu zapotrzebowania
na ,moc” obiektéw lecacych w formacji. W trakcie badan zauwazono, ze lider klucza zmienia
sie regularnie w czasie. Pozwala to zapobiec sytuacji, gdy jeden osobnik nie bedzie zdatny do
dalszego lotu, a reszta mogtaby lecie¢ jeszcze jaki$ czas.

Rys. 1. Klucz zurawi (http://ulicackologiczna.pl/wp-content/uploads/2015/03/119.jpg)

@ AIRBUS

Rys. 2. Testowy lot formacji samolotéw Airbus A 350
(https://airbus-h.assetsadobe2.com/is/image/content /dam/products-and-solutions/commercial-
aircraft /a350-family /a350-900/ Airbus-A350X WB-Formation-Flight-03.jpg?wid=3626&fit=constrain)
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3. Lot w formacji — badania

Prowadzone badania maja na celu nie tylko zrozumienie $§wiata przyrody, ale przede wszyst-
kim umozliwienie zastosowania lotéw formacyjnych w codziennym lotnictwie, czego efektem
bedzie oszczedno$¢é na paliwie poprzez redukcje ciagu silnikow. Jedna z metod prowadzonych
badan byta préba stworzenia charakterystyki matematycznej lotu ptaka na przyktadzie bezzalo-
gowych statkéw powietrznych , Avitron” o wygladzie i zachowaniu rzeczywistego zwierzecia [3].
Gléwnym efektem analizy bylto potwierdzenie, ze zaprogramowany lot formacyjny umozliwia la-
tanie dtuzej niz pojedynczy. Nastepnie przeanalizowano prawa naukowych oraz narzedzia, ktore
umozliwiaja opisanie w sposéb fizyczny i matematyczny lotow w formacji. Przyktadem moze by¢
praca [4], w ktérej poddane zostaly analizie rézne rodzaje algorytméw optymalizacyjnych zasto-
sowanych do formacji lotniczych w celu minimalizacji zuzycia paliwa. Wykazane zostato, ze dla
formacji typu V ztozonej z 5 jednostek niezbedne jest okoto 100 iteracji. Powyzszy wynik $wiad-
czy o mozliwosci utworzenia prostych algorytméw, mogacych by¢ obliczanymi przez niewielkie
i proste komputery. Innym aspektem analizy lotéw w formacji jest ocena ich bezpieczenstwa.
W analizie [5] przedstawiony zostal schemat obliczeniowy powstawania wiréw oraz ich wplywu
na skrzydtowego. Do obliczen zostaly wziete pod uwage samoloty m.in. o rozpietosci 80 m oraz
jedynie 22m. W wyniku przeprowadzonej analizy pokazane zostato, ze wielkos¢ statkéw po-
wietrznych ma ogromne znaczenie w tworzeniu formacji. Nie mozna umiesci¢ matego samolotu
za np. Airbusem A380, poniewaz nie bylby w stanie przeciwdziala¢ utworzonym turbulencjom.
Wykazane zostalo, ze przy planowaniu przysztoéciowych lotéw formacyjnych w lotnictwie pasa-
zerskim niezbedne bedzie tworzenie korytarzy powietrznych zaleznych od wielkosci/rozpietosci
samolotu.

4. Lot w formacji — zastosowania

7 biegiem czasu prace badawcze staly sie bardziej zaawansowane. Juz nie jest analizowana
jedynie czysta mechanika czy kalkulacja zyskow, ale do badan zostaty brane pod uwage realne
przyklady zastosowan. W [6] naukowcy przeprowadzili symulacje lotu transatlantyckiego dla
dwdch statkéw powietrznych, startujacych i ladujacych z innych lotnisk. Pokazali oni, ze jedynie
fragment trasy ich lotu bedzie lotem formacyjnym, w ktérym bedzie mozna zmniejszy¢ wartosé
ciagu silnika. W wyniku ich obliczen, przyjmujac maksymalng mozliwa mase startows oraz
typowa predkos¢ duzych samolotéw na ponad 0,8 Macha, wykazali, ze najbardziej optymalnym
polaczeniem typdéw statkéw powietrznych jest Airbus A380-800 jako lider i Boeing 747-400 jako
skrzydlowy — zysk na paliwie to ponad 6%.

Formation
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Rys. 3. Korytarz dla formacji dwusamolotowej [6]

Analizujac loty formacyjne oraz ich pozytywny aspekt oszczedno$ci paliwa, nalezy pamietaé
o niezbednej reorganizacji calego transportu lotniczego. Pamigtajac o powyzszej niedogodnodci,
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w artykule [7] przedstawiona zostala optymalizacja lotéw samolotéw firmy transportowej Fe-
dEx. Wiziete zostaly pod uwage wieczorne loty z pieciu lotnisk usytuowanych przede wszystkim
na zachodnim wybrzezu Stanéw Zjednoczonych do bazy w Memphis na wschodnim wybrzezu.
Wykazano, ze gdyby z pieciu roznego typu samolotéw utworzone zostaly formacje trzy- i dwuele-
mentowe, oszczedno$é tej pierwszej na paliwie osiggnetaby 12,46%, a kolejnej 7,85%. Dla firmy
latajacej pie¢ dni w tygodniu na powyzszej trasie, bylaby to oszczednosé 2,8 miliona dolaréow
oraz 700000 galonéw paliwa w skali roku.
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Rys. 4. Optymalny uklad samolotéw dla FedEx [7]

5. Lot w formacji — przepisy

W tej chwili miedzynarodowe przepisy lotnicze dotyczace transportu pasazerskiego nie ze-
zwalaja na zaplanowany lot w formacji lotniczej. Z tego ograniczenia wylaczone moga by¢ jedy-
nie loty wojskowe oraz w przypadku Stanéw Zjednoczonych loty transportowe. Obecne minima
okreslone w rozporzadzeniu ICAO zezwalaja przy spelnieniu restrykcyjnych wymagan technicz-
nych oraz awionicznych na lot na tym samym poziomie lotu w separacji podtuznej 5 minut oraz
poprzecznej 23 NM (43 km). Powyzsze rozwiazanie ma przede wszystkim zastosowanie w lotach
tzw. ,trackami” nad Oceanem Atlantyckim opisanych przez ICAO w North Atlantic Operations
and Airspace Manual. Loty odbywaja sie w korytarzach z géry okreslonych przez kontrole ruchu
lotniczego w celu zwigkszenia przepustowosci przestrzeni lotniczej. Zmniejszenie separacji (po-
przednie minima: 10 minut separacji poprzecznej oraz 50 NM bocznej) pozwoli zwiekszy¢ ruch
w godzinach szczytu, a zarazem pozwoli na zachowanie niezbednego bezpieczenstwa w ruchu
lotniczym. Dalsze zmniejszenie separacji nie jest juz mozliwe ze wzgledu na ograniczenia rada-
row, ktore stuza kontroli do nadzoru nad jednostkami. W sytuacji mniejszej odlegtosci pomiedzy
samolotami kontroler widzialby na ekranie jedynie jeden, a nie dwa punkty, co uniemozliwia-
toby mu bezpieczny nadzor nad obiema jednostkami. W zwiazku z powyzszym ograniczeniem
ICAO w 2012 wydato dokument: Future ATM Concept Operations for North Atlantic Region,
w ktérym opisuje koncepcje przysztego nadzoru nad ruchem péinocno-atlantyckim. Przewiduje
on nadzér jedynie nad liderem formacji, a skrzydlowe samoloty musiatyby pilnowaé swojego
potozenia wzgledem lidera oraz informowaé jedynie o odlaczeniu sie od formacji. Odpowiedzig
przemystu lotniczego na powyzsza koncepcje jest m.in. modut autopilota ,,In trail” w Boeing 787,
w ktérym istnieje mozliwo$é utworzenia zdalnego potaczenia pomiedzy samolotami, a w efekcie
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utrzymania statej separacji. Pomimo ze powyzszy system jest wylaczony dla operatéw ze wzgledu
na brak przepiséw umozliwiajacych ich uzycie, $wiadczy to o gotowosci producentéw samolotéw
do produkowania statkéw powietrznych, w ktorych zaistnieje mozliwosé lotéw w formacji.

Obecne przepisy reguluja jedynie separacje podtuzne oraz poprzeczne, gdy lot obu statkow
powietrznych odbywa sie na tej samej wysokosci lotu. Jednak owe ograniczanie nie obowiazuja
dla samolotéw lecacych w tym samym kierunku, ale na innej wysokosci lotu (minimalna se-
paracja pionowa wynosi 2000 stép). W powyzszych warunkach byloby mozliwe wykorzystanie
lotu w formacji lotniczej w celu redukeji spalania paliwa dla lotéw komercyjnych pasazerskich.
Jedynym ograniczeniem bylaby dokladno$é¢ anteny radarowej, ktorej zadaniem bytoby sledzenie
wiru generowanego przez lidera formacji. Obecnie jednak opcja $ledzenia strugi zaskrzydtowej
nie jest dostepna dla operatéw statkéw powietrznych.

6. Optymalizacja

W przedstawionej analizie zostal dokonany proces optymalizacji. Powyzszy proces jest to
dzialalno$é majaca na celu wyznaczenie najlepszego (optymalnego) rozwiazania z punktu wi-
dzenia okreslonego kryterium. Najlepszy z otrzymanych wynikéw nazywany jest ,,optymalnym”.
W zagadnieniu optymalizacyjnym mozna wyrdzni¢ nastepujace najwazniejsze pojecia: zmienne
decyzyjne — parametry bedace podstawowymi zalozeniami projektowymi, m.in. takie jak ksztal-
ty przekrojow poprzecznych, wymiary przekrojéw, rodzaj materiatu, ciezar, wlasciwosci fizyczne,
chemiczne i mechaniczne materiatu, drgania konstrukcji, moc, zuzycie energii, sprawnos¢, funk-
cjonalnoéé, parametry eksploatacyjne, kolor, parametry ergonomiczne i wiele innych; funkcja
celu — matematyczny zapis kryterium optymalizacyjnego, ktére wybierane jest w pierwszym
etapie projektowania. Moze by¢ jeden badz kilka parametréw jednoczesnie. Czesto wybieranym
kryterium jest koszt badZz masa struktury. W procesie optymalizacji dazy si¢ do minimalizacji
funkcji celu, ktéra okresla zaleznos¢ miedzy celem optymalizacji a metodami stuzacymi do je-
go realizacji; ograniczenia (wiezy) — okreslony przedzial, w ktérym optymalizacja moze zostaé
dokonana. Przyktadowo: maksymalna masa statku powietrznego.

Proces projektowy rozpoczyna sie okresleniem problemu, ktéry ma zostaé¢ rozwiazany. W tym
celu opisywane sg podstawowe zmienne decyzyjne zagadnienia oraz jego ograniczenia. Nastepnie
tworzona jest funkcja celu, ktérej ztozonosé zalezy od liczby zatozonych parametrow. Kolejnym
etapem w procesie optymalizacji jest wybdr odpowiedniej procedury optymalizacyjnej, czyli na-
rzedzia, ktore postuzy do rozwiagzania zadanego problemu. Kazde zagadnienie bedzie wymagato
zastosowania innych metod w celu otrzymania najefektywniejszej odpowiedzi.

Graficzna interpretacje zagadnienia optymalizacyjnego mozna przedstawi¢ na przyktadzie
metody spadku (gradientu optymalnego) oraz metodzie gradientu sprzezonego. Metoda spadku
polega na poszukiwaniu minimum funkcji w kierunku przeciwnym do gradientu funkcji w punkcie
wyjsciowym. Do wyznaczenia kolejnego kroku iteracyjnego niezbedne jest wyznaczenie gradientu
funkcji w punkcie wyj$ciowym oraz wspo6lczynnika danego kroku [8]:

— gradient funkcji w punkcie wyjsciowym:

sk — —Vf(Xk) (6.1)

— wspolczynnik danego kroku:

o = min[f(x* + as") (6.2)

— punkt wyjsciowy do obliczenia kolejnego kroku:

xFHL = xF 4 ok (6.3)
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Rys. 5. Metoda spadku [8]

Proces metody spadku polega na algorytmie, ktéry w kazdym kroku w zadanym kierunku
wyszukuje najmniejszg wartos¢ funkcji celu. Poszukiwanie dobiega konca w momencie, gdy nie
jest mozliwe uzyskanie mniejszej wartosci niz dla kroku ¢ — 1. Wada metody spadku jest wolna
zbieznos¢ przy blednym wyborze punktu startowego.

Do procesu optymalizacji wykorzystane zostalo oprogramowanie Matlab. Umozliwia ono za-
stosowanie réznych metod optymalizacji, takich jak: minimalizacja liniowa, minimalizacja nieli-
niowa, optymalizacja wielokryterialna badz optymalizacja metoda najmniejszych kwadratéw.

Podstawowe zadanie optymalizacyjne funkcji z ograniczeniami w programie Matlab zapisy-
wane jest w postaci:

min f(x 6.4
i f@)f (6.4)
gdzie: f(z) — optymalizowana funkcja, g(x) — obszar ograniczen.

W niektorych przypadkach poszukiwane jest maksimum, a nie minimum funkcji, wtedy na
podstawie ponizszych zaleznoéci dokonywana jest zamiana zadan optymalizacyjnych:

max f(z) = min[~/ (z)]

gi(x) > 0= —gi(z) <0 (6.5)

Srodowisko Matlab umozliwia zastosowanie optymalizacji w ramach kodu funkcji oraz przy po-
mocy interfejsu GUI (Interfejs Graficzny Uzytkownika).

Wykorzystana opcja umozliwia zaprogramowanie wszystkich niezbednych parametréw opty-
malizacyjnych w postaci kodu oraz zastosowanie go w ramach uprzednio napisanych skryp-
téw. W celu uruchomieniu procesu nalezy wykorzysta¢ polecenie optimset, ktére odpowiada za
tworzenie zadania optymalizacyjnego. Pierwszym warunkiem koniecznym jest wybranie funkcji
optymalizacyjnej, gdzie w ramach polecenia optimset do wyboru sa:

e fminbnd — minimalizacja skalarna,

e fminsearch — minimalizacja nieograniczona,

e fzero — poszukiwanie pierwiastkéw nieliniowych,

e Isqnonneg — minimalizacjg metoda najmniejszych kwadratow.

Kolejnym krokiem jest okreslenie wspoélczynnikow tolerancji oraz kryteriéw zatrzymania, takich
jak:

MaxFunEvals — maksymalna liczba funkcji,

MaxIter — maksymalna liczba iteracji,

TolFun — tolerancja dla wartosci funkeji,

TolX — tolerancja dla argumentéw funkcji.
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Wybér wspotczynnikow zalezny jest od wybranej uprzednio funkcji. Bez podania wlasnych war-
tosci powyzszych parametréw program Matlab przyjmie je domySslnie.

Ostatnim niezbednym zadaniem do przeprowadzenia optymalizacji metoda ,kodu” jest za-
deklarowanie wartosci parametréw poczatkowych, od ktorych proces ma sie rozpoczaé.

7. Model matematyczny

W lecacym samolocie ciSnienie na goérnej powierzchni skrzydla jest mniejsze od cisnienia ota-
czajacej go atmosfery, a na dolnej wieksze. W zwiazku z tym powietrze optywajace gérna i dolng
powierzchnie ma tendencje do ruchu od wewnetrznej czesci skrzydta do jego koncoéwki, syme-
trycznie po obu stronach skrzydta. Laczace si¢ oba strumienie powoduja powstanie duzego wiru,
po jednym na koncéwke skrzydta. Oba o takiej samej wielkosci. Mierzalng wartoécia wirowo-
$ci jest cyrkulacja I'. Przedstawia on miare intensywnosci wiru. Zaleznos¢ pomiedzy cyrkulacja
a sila no$ng zostala opisana przez rosyjskiego naukowca Nikolaja Zukowskiego w 1905 roku [9].
Definiuje ona, ze sita no$na zalezy tylko od wielkosci cyrkulacji wiru, predkosci przeptywu oraz
gestosei osrodka. Potencjal Zukowskiego mozna zastosowaé nie tylko w profilu kotowym, kt6-
ry wykorzystywany jest do teoretycznych rozwazan aerodynamicznych, ale réwniez w profilach
o dowolnym ksztalcie:

mg

r=— (7.1)

gdzie: m — masa lidera, g — przyspieszenie ziemskie, p — gestos¢ powietrza dla wysokosci przeloto-
wej, by — poprawka rozpietosci przyjeta ze wzgledu na eliptyczny rozktad cyrkulacji na skrzydle,
V — predkosé¢ samolotu.

' e{f S Gl

Upwash \\°° I\(\ Yo, Upwash
- \ } f\ % -
Downwash 1 q} ’1

|f"‘; A\
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Rys. 6. Efekt generowany przez wiry zaskrzydlowe [10]

Zmajac wartos¢ cyrkulacji generowanej przez lecacy samolot, mozna nastepnie, wykorzystujac
prawo Biota-Savarta, wyznaczy¢ predkosé indukowana w dowolnym punkcie P(z,y, z) odleglym
od wiru:

I dl x (0—1‘1)

2
47‘(‘ |I'0 — I'1|3 (7 )

Aq =
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gdzie: Aq — warto$é¢ predkosci indukowanej w punkcie P, dl — sktadnik od wirowosci, rg — r; —
odleglos¢ punktu od wiru liczona jako suma wektoréw od srodka uktadu wspédlrzednych.

Origin

Rys. 7. Predkosé indukowana przez: (a) wir prosty, (b) wir w punkcie P, [11]

Nastepnie rozwazamy punkt P, przyjety w zadanym ukladzie wspélrzednym i przedstawio-
nym narys. 8. Mozna zaobserwowad, ze odlegtos¢ punktu P od wiru zostala opisana bezposrednio
przez wektor r. Nastepnie mozemy przeksztalcié wzor (7.2) do postaci skalarnej:

I sin(

A =
W= e

dl

(7.3)

P(x,y,z)

Agp,

X

Rys. 8. (a) Specyfikacja punktéw 11 2 w powstajacym wirze, (b) zmiana opisania punktu P na wektory
odlegtosci

Calkujac od punktu dp punktu 2, otrzymujemy nastepujaca postaé¢ predkosci indukowane;j:
B
s Ff’ﬂdﬂ L (cos fy — cos ) (7.4)
= — [ sin = ——(cos f1 — cos .
ol12 47rdﬁ drd ! 2
1

Kolejnym krokiem jest przejscie z katéw na wartosci pod postacig wektoréw opisujacych od-
legtos¢é punktu P od punktéw 11 2, co zostalo przedstawione na rys. 8b. W tym celu wyznaczone

zostaly ponizsze zaleznosci, ktore kolejno po podstawieniu pozwolily otrzymaé pelny wzér na
predkosé indukowana w punkcie P(z,y, z). W modelu przyjeto:
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ro —I1 =1Ip d:% COSﬁlz
0
I ri XIr9 r Iro
)
4 |I'1 X I'2| |I'1| |I'2|

ror;

|ro|[r1]

rora

|ro|r2]

cos By =
(7.5)

q1,2

Nastepnie przy uzyciu powyzszych zaleznosci zostaly wyznaczone réwnania umozliwiajace
obliczenie predkosci indukowanej w osi pionowej, poprzecznej oraz podtuznej (u, v, w):

K(ry x rg) = [u,v,w] (7.6)
gdzie:
B I 1 ror; roro
N 47 |I'1 X I'2|2< |I'1| |I'2| ) (77)

Da

Zw

V

Rys. 9. Rozktad sit z uwzglednieniem predkosci indukowane;j

Efektem dzialania skladowej pionowej predkoéci indukowanej jest generowanie dodatkowego
kata natarcia samolotu. Taki dodatkowy kat nazywany jest katem indukowanym, wyliczanym
z nastepujacego réwnania:

gdzie: w — pionowa skladowa predkosci indukowanej [m/s], V' — predkosé lotu [m/s].

Powstaly kat indukowany powoduje wygenerowanie dodatkowej sktadowej sity nosnej, dzia-
tajacej w kierunku podtuznym samolotu. Jej wyliczenie jest mozliwe przy uzyciu podstawowych
funkcji trygonometrycznych:

L' = Ltga; (7.9)

W locie ustalonym ciag silnikow réwnowazy site oporu samolotu. Wygenerowana sktadowa
sily nosnej powieksza wartos¢ sity pchajacej samolot

T=D-1L (7.10)
Analizujac powyzsze wzory, mozna zaobserwowaé, ze nowy niezbedny cigg do lotu w formacji,

uwzgledniajac poprawke na wzrost oporu, bedzie mniejszy niz w locie solowym. Mniejszy ciag
bedzie wptywal na zuzycie paliwa, a dalej na oszczednosciach kosztéw.
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8. Przyjete zalozenia

Do obliczen zostaly przyjete wielkosci dla zaprojektowanego uprzednio matego samolotu

bezzalogowego:

b = 4m — rozpietosé plata,

S =1,6m? — pole powierzchni plata,

V =13,7m/s — predko$¢ optymalna,

m = 15 kg — masa modelu,

p = 1,11kg/m? — gestosé¢ powietrza dla 1000 m n.p.m.,

Cxo = 0,0652 — opor dla kata natarcia 0°.

z
2
| /§ |
v
| / L J
P(x,y.2)

L /
x

Rys. 10. Przyjety uktad wspoétrzednych

Srodek ukladu wspélrzednych zostal przyjety w érodku plata. Punkt P(x,y, z) zostal zde-
finiowany jako punkt czubka plata skrzydlowego od strony lidera. Punkty 1(xy,y1,21) oraz
2(xo, Y2, 2z2) oznaczaja punkty skrajne plata lidera. W analizie przyjeta zostala stala wartosé
predkosci indukowanej na caltej dlugosci skrzydta, obliczanej dla blizszej od lidera koncéwki
skrzydta skrzydtowego.

9. Wyniki

Przedstawione zostana wyniki optymalizacji potozenia na osiach y oraz z dla kilku réznych
odleglosci od lidera na osi z. Funkcja podlegajaca minimalizacji jest wartos¢ niezbednego ciagu
do lotu. Zaprezentowane zostang wykresy 3D powstalej nowej sktadowej od sity noénej L’ oraz 2D
i 3D niezbednego ciagu do lotu. Do optymalizacji przyjete zostaly trzy rézne punkty poczatkowe,
okreslajace poczatkowe potlozenie koncéowki skrzydtowego wzgledem lidera:

(y,2)1 = (=b, =) (y,2)2 = (0,0) (y,2)3 = (b,b)
Niezbedny ciag w locie niezaburzonym wynosi: Ty = 10,668 N.

Pierwszy opis badawczy: £ = b — rys. 11 i 12 oraz tabela 1.

Drugi opis badawczy: x = 2b — rys. 13 i 14 oraz tabela 2.

Trzeci opis badawczy: x = 1,32 m — jest to odleglodé, dla ktorej koncdéwka skrzydta skrzydtowego

znajduje sie tuz za usterzeniem poziomym lidera, rys. 15 i 16 oraz tabela 3.

Wszystkie wykresy zostaly utworzone w zakresie od —b (—4m) do +6 m. Dzieki powyzsze-
mu zatozeniu przedstawione zostaly wyniki w postaci siatki o ksztalcie z widocznymi punktami
skrajnymi. Powyzsze wyniki pokazuja, ze niezaleznie od przyjetych punktéw poczatkowych osta-
teczny wynik jest identyczny. Liczba iteracji dla skrajnych punktéw jest taka sama, ze wzgledu
na ich symetryczna warto$¢ wzgledem potozenia zerowego.



Optymalizacja polozenia samolotéw podczas lotu w formacyi

31

Potozenie "2"[m] 54 Petodanis "y [

Rys. 11. Ciag T'dla x = b
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Potozenie "y"[m]

Rys. 12. Ciag T, 2D dla z = b

Tabela 1. Wyniki optymalizacji dla z = b
‘ ‘ (yaz)l = (_ba _b) ‘ (y7z)2 = (Oa 0) ‘ (y,2)3 = (b7 b) ‘

Liczba iteracji 8 1 8
y [m] 0 0 0
z[ m] 0 0 0

w [m/s] —0,0548 —0,0548 —0,0548

L |N] 0,7495 0,7495 0,7495

T [N] 9,8983 9,8983 9,8983
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Tabela 2. Wyniki optymalizacji dla x = 2b

TN

Potozenie "z"[m)]

Rys. 13. Ciag T dla x = 2b

Cigg T

Potozenie "y"[m)]

Rys. 14. Ciag T', 2D dla = = 2b

Potozenie "y"[m]

| | (:2)1 = (=b,—b) | (y,2)2 = (0,0) | (y,2)3 = (b,0) |
Liczba iteracji 8 1 8
y [m] 0 0 0
z[ m] 0 0 0
w [m/s] —0,0149 —0,0149 —0,0149
L [N] 0,2032 0,2032 0,2032
T [N] 10,6037 10,6037 10.6037
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Potozenie "z"[m]

TIN]

Rys. 15. Ciag T' dla z = 1,32m

4 Patozenie "y"[m]

=
(8]

Potozenie "y"[m]

Rys. 16. Ciag T', 2D dla z = 1,32m

Tabela 3. Wyniki optymalizacji dla z = 1,32m

| (y:2)1 = (=b,—b) | (,2)2 = (0,0) | (y,2)3 = (b,0) |

Liczba iteracji 7 1 7
y [m] 0 0 0
z[ m] 0 0 0

w [m/s] —0,3100 —0,3100 —0,3100

L [N] 4,2396 4,2396 4,2396

T [N] 5,4582 5,4582 5,4582
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10. Podsumowanie

W pracy przedstawiono zagadnienie dotyczace optymalizacji niezbednego ciagu do lotu w for-
macji lotniczej o ksztalcie V. Obserwacja ptakow latajacych w formacji o ksztatcie V pozwalata
wnioskowaé, ze taki rodzaj lotu jest najbardziej optymalny. Badania wykazaty, ze rzeczywiscie
dzieki zastosowaniu lotu grupowego o okreslonym ksztalcie ptaki sg w stanie lecie¢ dtuzej i da-
lej niz pojedynczy osobnik. Zastosowany model matematyczny pozwolil na otrzymanie z géry
oczekiwanych wynikéw. Promien wiru generowany przez samolot o rozpietosci 4 metréw wynosi
jedynie okolo 0,0190 metra [11]. Natomiast im dalej od rdzenia wiru, tym wplyw cyrkulacji
staje sie mniejszy. W pracy [12] zostalo przedstawione, ze polozenie koncéwki skrzydla skrzy-
dlowego pokrywajace sie z osig symetrii lidera pozwala na otrzymanie maksymalnej korzysci
z lotu w formacji. Rowniez przeprowadzenie obliczen dla trzech réznych polozen na osi x wy-
kazato, ze im blizej lidera, tym korzystniejszy wptyw na skrzydtowego. Jednakze uwzgledniajac
bezpieczna separacje podtuzng pomiedzy samolotami oraz wzorujac sie na zachowaniu ptakéw,
nalezy przyja¢ potozenie pomiedzy samolotami jako: w osi podtuznej jedna rozpietosé, w osi po-
przecznej punkt, dla ktérego koncowki skrzydet znajduja sie na jednej linii oraz znajduja sie na
tej samej wysokosci. Réznica pomiedzy wynikami a rzeczywistym lotem ptakéw moze wynikaé
z dodatkowych czynnikéw nie uwzglednionych w przyjetym modelu matematycznym. Moga to
byé¢ dodatkowe zaburzenia generowane przez skrzydto badz zwyczajny instynkt zwierzat, ktory
w zastosowanym ustawieniu pozwala na swobodna obserwacje trasy lotu. Dla powyzszego usta-
wienia zysk na niezbednym ciaggu wynosi okoto 7%. Dla samolotu bezzalogowego, ktéry zabiera
okoto 5kg paliwa na poktad, uzyskany zysk nie jest bardzo widoczny, jednak dla samolotéw
o rozpietosciach znacznie wiekszych, zysk na paliwie juz bedzie liczony w tonach, co pozwoli na
oszczedno$é wielu milionoéw w skali roku. Przysztosé lotnictwa w perspektywie wielu lat bedzie
ksztaltowana przez samoloty bezzatogowe. Pozwoli to liniom lotniczym zaoszczedzi¢ na pensjach
dla pilotow. Natomiast zastosowanie lotéw formacyjnych — nie tylko wewnatrz jednej linii, ale
w skali globalnej — pozwoli na oszczednosci na paliwie, co zostalo wykazane w powyzszej pracy.
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Plane position optimisation in the formation flight

This paper presents optimisiation of necessary flight thrust in the V-shaped flight formation of small
unmanned planes “Sikorka”. At the beginning, analysis of birds behaviour is shown. Their formation
flying has been studied in order to minimalize fuel consumption. Scientific papers about formation flying
subjects and papers on researches made in order to explain economical benefits for airlines are reviewed.
The paper presents a mathematical model which was optimised for three different starting positions of
the longitudinal axis of the plane. After optimisation, there are presented results of the wingman position
with respect to the leader. The influence of the calculation results on the formation flying was analysed,
allowing one to draw some conclusions on the future of UAVs flights.
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1. Wstep

Metoda gradientéow sprzezonych powstala jako iteracyjny algorytm opracowany do roz-
wigzywania ukladow réwnan liniowych. Moze byé ona stosowana zaréwno do poszukiwania
minimum liniowej formy kwadratowej, jak réwniez dowolnej ciaglej i rézniczkowalnej funk-
cji f(z). Metoda gradientéw sprzezonych nalezy do grupy metod opartych na metodzie kie-
runkéw sprzezonych. Jej gléwna zaleta, w przypadku implementacji algorytmu, jest zuzycie
malej ilodci pamieci ze wzgledu na stosunkowo prosta posta¢ kodu. Ponadto poczatkowa ma-
cierz danych przez caly proces pozostaje niezmieniona, dzigki czemu w kazdej iteracji wyko-
rzystywana jest maksymalna ilo$¢ oryginalnych danych [1]. Zgodnie z teoria, niezaleznie od
wyboru punktu startowego, MGS jest zbiezna w tylu iteracjach, ile jest niewiadomych w roz-
wigzywanym ukladzie réwnan. W praktyce, ze wzgladu na niemozliwe do wyeliminowania
bledy zaokraglenia i obciecia, nie kazdy punkt poczatkowy gwarantuje uzyskanie globalnego
minimum.

Metoda gradientéw sprzezonych po raz pierwszy zostala z powodzeniem zastosowana w za-
gadnieniach sterowania prawie 50 lat temu, gdy trzech cztonkéw IEEE (ang. Institute of Elec-
trical and Electronics Engineers) rozwinelo metode minimalizacji z zastosowaniem gradientow
sprzezonych do rozwiazywania probleméw sterowania optymalnego bez ograniczen [2]. W przy-
padku zagadnienia zawierajacego ograniczenia zaproponowano zastosowanie funkcji kary, ktora
sprowadza zagadnienie poczatkowe do sekwencji probleméw bez ograniczen. Na podstawie uzy-
skanych wynikéw obliczeniowych uznano, ze metoda gradientéw sprzezonych jest efektywnym
kompromisem pomiedzy szybkoscia zbieznosci metod, a wymaganymi zasobami obliczeniowymi
do ich zastosowania [2]. Obecnie matematycy ciagle udoskonalaja metode gradientéw sprze-
zonych, modyfikujac jej algorytmy, dzieki czemu moga byé one zastosowane miedzy innymi
w programowaniu nieliniowym [3] oraz bezposrednio do probleméw sterowania optymalnego
z ograniczeniami [4].

W niniejszej pracy przedstawiono wyniki opracowania algorytmu sterowania optymalnego
z wykorzystaniem metody gradientéw sprzezonych dla czterowirnikowego bezzatogowego statku
powietrznego (BSP), realizujacego stabilizacje jego polozenia w przestrzeni oraz wyznaczajacego
jego trajektorie lotu do okreslonego punktu zgodnie z przyjetym kryterium optymalizacji. Za-
prezentowane wyniki stanowia syntetyczny opis zagadnien zrealizowanych przez Bartosza Brzo-
zowskiego w ramach rozprawy doktorskiej pt. ,Zastosowanie metody gradientéw sprzezonych
w sterowaniu czterowirnikowego bezzalogowego statku powietrznego” [5].
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2. Okreslenie problemu sterowania optymalnego dla czterowirnikowego BSP

Czterowirnikowy bezzalogowy statek powietrzny jest obiektem niestatecznym statycznie oraz
dynamicznie i wymaga ciaglej stabilizacji polozenia w przestrzeni [6]-[10]. Stabilizacja poloze-
nia oraz sterowanie odbywa sie poprzez zmiane predkosci obrotowej kazdego z czterech Smigiel
umieszczonych na walach silnikéw zamontowanych na koncach ramion o jednakowej diugosci.
Lot moze odbywac¢ sie w dwoch konfiguracjach: ,x” z dwoma wirnikami umieszczonymi w kierun-
ku ruchu oraz ,+” z jednym wirnikiem umieszczonym w kierunku ruchu [11]. W celu okreslenia
problemu sterowania optymalnego wybrano druga konfiguracje, przyjeto uktady wspotrzednych
i oznaczenia katéw zgodnie z Polska Norma PN-ISO 1151-1 [12]:

e Ozyz — uktad wspdlrzednych zwiazany ze statkiem powietrznym,

o Ox4y42z, — normalny uklad wspéhrzednych zwigzany z Ziemig o poczatku ustalonym na
czterowirnikowym BSP,

e U 0,9 — katy odchylenia, pochylenia i przechylenia,

ktore razem z numeracja wirnikéw przedstawiono na rysunku 1.

yg Yy v \

Rys. 1. Przyjete uklady wspolrzednych dla czterowirnikowego BSP

W trakcie opracowywania i implementacji algorytmu sterowania optymalnego dla pelnego
modelu matematycznego czterowirnikowego BSP okazalo sie, ze jego ztozonosé znaczaco wydtuza
czas realizacji obliczen numerycznych. Z tego powodu koniecznym i zasadnym byto zastosowa-
nie uproszczen modelu, ktére pozwolily na otrzymanie poprawnych wynikéw w wielokrotnie
krotszym czasie [8]. Przede wszystkim rozpatrzono skltadowe predkosci podréznej w normalnym
uktadzie wspélrzednych zwigzanym z Ziemia, o poczatku uktadu ustalonym w srodku ciezkosci
czterowirnikowego BSP. Pierwszym przyjetym uproszczeniem modelu, okreslonym na podstawie
budowy czterowirnikowego BSP, byto zalozenie jego symetrii wzgledem ptaszczyzn Oxz i Oyz.
Drugie uproszczenie wynikalo z oczekiwanego zachowania obiektu w trakcie lotu polegajacego
na jedynie chwilowych zmianach katéw pochylenia i przechylenia. Takie zalozenie pozwolilo na
przyjecie pomijalnie matych zmian katéw oplywu i orientacji przestrzennej czterowirnikowego
BSP w trakcie lotu. Jednoczesnie sktadowe ciagow kazdego z wirnikéw wykorzystanych w petnym
modelu uproszczono poprzez uwzglednienie jedynie sity prostopadlej do ptaszczyzny wirowania.
We wzorach na site ciagu i moment oporowy wszystkie wartosci oprocz predkosci obrotowej w
i sg stale i jednakowe dla kazdego wirnika. Dlatego zastapiono je wspoélczynnikiem b dla sity
ciggu i wspdtezynnikiem d dla sity oporu. Po uwzglednieniu przyjetych uproszczen i zalozen
otrzymano uproszczony model matematyczny QUAV o postaci:
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b(wi 4 wi + w3 + w})

Ug = (cos @sin O cos¥ + sin Psin )
m
blw? + w2 2., .2
Vg = (wl+w2+w3+w4)(cos@sin(9$inu7—sin@cosl/)
m
blw? + w2 2,2
Wy = — (wl+w2+w3+w4)(cos¢cos@)+g
m
. bl(w? — w3) + qJ (w1 — wa + w3 —wg) + (I, — I)qr
p= T
i = bl(w3 — w?) — pJ (w1 —we +ws —wy) — (I — I)pr
it .
f_d(wl_wz‘*‘w?,_%)
= T

b =p+ (rcosd + qsind) tg O
e =qgcosP —rsind

. rcos®+¢gsin®
w pu—
cos ©

Ty = Uy

Yg = Vg

Zg = Wy

gdzie:
R? R?

b - CT?‘Ssm d = COp?‘SémR

b i d — wspoélczynniki wyznaczane doswiadczalnie, ug, v4, wy — skladowe wektora predkosci V
wzgledem powietrza w normalnym uktadzie wspélrzednych zwiazanym z Ziemig.

W réwnaniach (2.1) ze wzgledu na zalozong symetrie obiektu przyjeto, ze I, = I.

Po opracowaniu modelu matematycznego obiektu nalezalo okresli¢ ograniczenia dla wektora
stanu x oraz wektora sterowan u. Wprowadzenie ograniczen pozwala na wykonywanie manew-
réw w bezpiecznych przedziatach zmian parametréw lotu oraz uniemozliwia zadanie wartosci
sygnaléw sterujacych wykraczajacych poza fizyczne zakresy uktadéw wykonawczych. Na pod-
stawie badan symulacyjnych i prob w locie réznych modeli czterowirnikowych BSP stwierdzono,
ze w celu zapewnienia bezpiecznego i stabilnego lotu konieczne jest ograniczenie wektora stanu
i wektora sterowan odpowiednio do wartosci:

Ug, Vg, wy € (0,20) [m/s] Tg,Yg € (—00,+00) [m]
p,q,r € (0,1000) [m/s] zg € (1,150) [m] 0o
®,6 € (—80,80) [deg] w; € (100,800) [obr/s] (22)

v € (0,360) [deg]

Kolejny etap przygotowania zagadnienia sterowania optymalnego polegal na okresleniu zada-
nia sterowania, ktore jest $cisle powiazane z parametrami wektora stanu x; w chwili konicowej t.
Lot do wybranego punktu w przestrzeni stanowi gtéwne zadanie sterowania. W zwiazku z tym
konieczne jest najpierw wyznaczenie optymalnej trajektorii sterowania (x*,u*) umozliwiajacej
lot z punktu poczatkowego dla czasu ty, w ktérym wektor stanu czterowirnikowego BSP wyno-
si xg do wybranego punktu koficowego, w ktéorym wektor stanu przyjmuje warto$é¢ x;. Nastepnie
konieczne jest utrzymywanie osiggnietego stanu lotu, przy zapewnieniu jak najmniejszych fluk-
tuacjach parametrow wektora stanu.
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Podczas realizacji lotu do wybranego punktu w przestrzeni oczekiwane jest osiagniecie stanu
koncowego xy, jak najblizszego zadanemu stanowi X..q4, w jak najkrotszym czasie At =ty — tg,
przy jak najmniejszych odchytkach predkosci obrotowych silnikow od predkosci obrotowych nie-
zbednych do utrzymania czterowirnikowego BSP w zawisie. Poniewaz jednakowo niepozadane sa
dodatnie jak i ujemne odchylenia wektoréw stanu oraz sterowan od wartosci zadanych, konieczne
jest zastosowanie kwadratowych postaci elementéw funkcjonatu jakosci, ktéry przyjmuje postac:

T = [x(tp) = Xoud]® + [u(ty) — w]2 + / dt (2.3)

gdzie u, — wektor wartosci predkosci obrotowych dla zawisu QUAV, x,,q — wartosci zadane
wektora stanu:

u, = [wz’wm wz’wz]T

Xzad = [0,0,0,0,0,0,0,0,0, Z20d, Yzads Zzad) -

3. Opracowanie i implementacja algorytmu sterowania optymalnego

Opracowanie algorytmu rozpoczeto od zastapienia w modelu matematycznym opisanym
uktadem réwnan (2.1) elementéw wektora stanu oraz wektora sterowan odpowiednio wektorami:

T
X = [zg, 21, T2, T3, T4, T5, T6, T7, T8, L9, L10, 11 (3.1)

u= [Uo,ul,UQ,u3]T

Pierwszym zadaniem koniecznym do opracowywania algorytmu wyznaczania optymalnej tra-
jektorii jest okreslenie postaci hamiltonianu oraz jego pochodnych czastkowych wzgledem ele-
mentéw wektora stanu i wektora sterowan. Dla modelu obiektu opisanego uktadem réwnan
rézniczkowych (2.1), przy funkcjonale jakosci sterowania zgodnym ze wzorem (2.3) hamiltonian
przyjmuje postac:

b(u2 2 2 2
H=1+ )\0[ (ug + g +uj +u3) (cos xg sin z7 cos xg + sin xg sin xg)} +
m
(ud +u? +u3 +u
+ M o Fuy Uyt 3) (cos xg sin x7 sin xg — sin xg cos xg)} +

buo+“1+“2+“3)

(cos xg cos x7) + g] +

Iy

(3.2)
bl —uo —xgj( 0—U1+UQ—’U,3)—(IJ;—IZ).%'3$5}+

E
o
{bl —u?) —|— 24 (up — uy + ug — ug) + (I — Iz)9049€5}+
E
B

d(u U1+U2—U3)}

+ A¢[z3 + (x5 cosxg + xy sinwg) tg x7] + A7[w4 cOS 26 — X5 8in x6)+
T5COSxg + T4SinT
_’_)\8{ 5 6+ T4 6

} + Agxg + AoT1 + A122
COs X7

Wektor dwunastu zmiennych sprzezonych A\ wystepujacy w hamiltonianie wyznacza sie po-
przez rozwigzanie uktadu réwnan rézniczkowych otrzymanego poprzez obliczenie kolejnych po-
chodnych czastkowych hamiltonianu opisanego réwnaniem (3.1), wzgledem kazdego elementu
wektora stanu:
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OH
A= —— ==\
0 Dg 9
OH
M =—— = =)
1 92y 10
OH
Ay = ——— = =)
2 D 11
: OH
A3 = T om (Wi + Waxs) — Ae
. J2i .
)\4 = —a— = —)\3(W1 + W2$5) - )\6 sin T6 tg Ty — )\7 COS Tg — )‘8 ST
0x4 cos T7
: H
)\5 = —a— = WQ()\4$3 - )\3564) - )‘6 COS T¢g tg xr7 + )\7 sin Te — )‘8 o5 %6
Oxs cos T7
. OH . .
g = e = Wslsin xg(Wysin x7 — Ag cos x7) — Wi cos xg|+
T6
s . . (3.3)
+ ()\6 tgxr + —) (x5 sinxg — xyq cos xg) + A7(25 o8 T + x4 5in x6)
COSs T7
: OH .
A7 = Y Pl —Ws cos xg(Wy cos x7 + Ag sinzy)+
7

A6 + Agsinxy .
— —————— (x5 cosxg + x4 8inT6)

cos? x7
. OH
Ag = —— = —W3(Wysinzg — W cos zg sin z7)
a.%'g
. OH
ho= 22 =0
9 8909
0H
)\ = - =
10 = 9210
0H
Ay = — 21—
1= B
gdzie:
leJ(uo—U1+U2—U3) W2:Im—IZ Wgzb(u%—i—u%—i—ug—i—uﬁ)
I, 1, m
Wy = Agcosxzg + A sinxg W5 = Agsinxg — A1 cos g

Pochodng hamiltonianu wzgledem wektora sterowania jest wektor gradientu g, ktérego po-
szczegblne elementy dla hamiltonianu opisanego réwnaniem (3.2), przyjmuja wartosci:

g0 = S—Z = 2uy (Wg _u )\4 + Z)\5) }]()\3954 — Mz3)
g1 = gi = 2uy (W — m>\3 I% ) E (A4 — Aa3) 3.0
go = S—Z = 2uy (WG + m)\4 + %)\5) é (A374 — Ay73)
g3 = g—i{g = 2ug (WG + m)\3 %)\5) Ii A3T4 — Ay3)
gdzie:

We = b [cos zg(Wy sinx7 — Ag cosx7) + Wi sin xg)
m
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Kolejnym etapem obliczen jest wybdr sposobu wyznaczania wspolezynnikow skalowania oy,
oraz f3(;). Zagadnienie to jest w dalszym ciagu analizowane i badane przez naukowcéw, kto-
rzy zgodnie twierdza, ze nie ma jednej uniwersalnej konfiguracji wspétczynnikéw, ktéra mozna
zastosowa¢ dla dowolnego modelu. W zastosowaniach praktycznych, w celu wybrania metod
odpowiednich dla danego modelu, nalezy przeprowadzi¢ badania réznych rozwiazan [13]-[15].
Z tego powodu zdecydowano, ze sprawdzone zostang trzy postacie wspolezynnika ;) skalowa-
nia gradientu obliczane za pomoca wyrazen (3.5)-(3.7):

— Fletchera i Reevesa:
grn— 08O (3.5)

2 g’(IZj_l)g(ifl)

— You-Hong Dai i Cai-Xia Kou:

DK g0 (8w — &i-1)) (8w — gi-1))" (84 — 8u-1)) gl di-1) 36)
WAl (e —ge) di_y (8 —86-1n)  di_y(86) —86-1)

— Hamonda, Mamat i Rivaie:

T (o 886 '
. (80— g 86 .
© u(gl_n8u-1) + (1 —u)(df_;ydg-1))

Roéwniez w przypadku postaci wspolezynnika a ;) skalowania kroku wybrano do weryfikacji
trzy metody: bezposrednig zlotego podziatu oraz dwie niebezposrednie, w ktorych o ;) wyznacza
sie metodami iteracyjnymi:

— Goldsteina:
oo 8l < J(ug +a@pde) — J(ug) < dopghds (3.8)
— Wolfego:

(ugy + a@de) — J(ue) < dagm gl da
T T (3.9)
8(i+1)d() < oo g de)

gdzie 0 <0 < 05,0 =1—o0.

Ostatnim etapem przygotowania algorytmu wyznaczania sterowania optymalnego jest okre-
slenie wektora stanu w stanie poczatkowym xg oraz pierwszego przyblizenia warto$ci wektora
sterowania u(g). Przyjeto, ze czterowirnikowy BSP w stanie poczatkowym i koncowym bedzie
zawsze znajdowal sie w zawisie. Ponadto przyjeto, ze poczatek uktadu wspélrzednych znajduje
sie w miejscu zawisu w stanie poczatkowym. Z powyzszych zatozen wynika, ze wartosci wektora
stanu i wektora sterowan w stanie poczatkowym beda wynosi¢ odpowiednio:

x = [0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0,0]*

u(O) — [wZa WzyWzy Wz

gdzie w, jest predkoscia obrotowa w zawisie.

Na podstawie powyzszych zalezno$ci opracowano algorytm wyznaczania optymalnej trajek-
torii sterowania metoda gradientéw sprzezonych dla czterowirnikowego BSP. Algorytm przed-
stawiony schematycznie na rysunku 2 sktada si¢ z ponizszych krokdw.
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Wartosci poczatkowe:
Uy = [@g, 7, @y, w,]"

Xo =x(to) i=0

<
Y
RozwigZz rownanie modelu matematycznego:

X = f(x,u,t)

|

Wyznacz wektor zmiennych sprz¢zonych:

aH

i= =55 P2y At = 2(x(t) = Xzaa)

Wyznacz nowg warto$¢ gradientu:

_ OH
g(l) - dugyy

TAK

Wyznacz wspolczynnik By,

Y
Przyjmij kierunck poszukiwan: — v -
Przyjmij kierunek poszukiwan:
do) =90

divy = =9+ + Biydg)

v

Wyznacz wspoélczynnik ay;:
agy = ming J(ugy + adg))

v

Wyznacz wektor sterowan ;. y:

Wis1) = Ug) + ayd)

- TAK

Rys. 2. Algorytm wyznaczania sterowania optymalnego metoda gradientéw sprzezonych dla
czterowirnikowego bezzatogowego statku powietrznego

inimum
J(xp. to. 1)
b

NIE

. Przyjecie poczatkowej wartosci wektora sterowan u g zgodnie z (3.10)2.

2. Rozwiazanie rownania modelu matematycznego czterowirnikowego BSP opisanego ukta-

dem réwnan rézniczkowych x = f(x,u,t) zgodnie z (2.1), przy zadanym warunku poczat-
kowym xg = x(to) zgodnie z (3.10);.

. Wyznaczenie wektora zmiennych sprzezonych, rozwiazujac uktad réwnan rézniczkowych
A=—-0H /0x na podstawie zaleznosci (3.3), przy wartosci zmiennej sprzezonej dla czasu
kohcowego A(tx).

. Wyznaczenie nowej wartosci gradientu g;) = 0H/0u ;) zgodnie z (3.4) dla poszczegdlnych
chwil czasu.
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5. Dla kroku inicjujacego przyjecie kierunek poszukiwan dg) = —g(g), dla kolejnych wyzna-
czenie nowego kierunku poszukiwan d ;1) = —g(;i1+1)+ 8 d ), gdzie B;) nalezy wyznaczy¢
zgodnie z jednym ze wzoréw (3.5), (3.6) lub (3.7).

6. Wyznaczenie wspolczynnika skalowania i-tej iteracji wektora wartosci poszukiwanych ay;)
zgodnie z metoda Goldsteina (3.8), Wolfego (3.8) lub zlotego podziatu.

7. Wyznaczenie nowej wartosci wektora sterowan ug1) = ug) + ad).

8. Powtarzanie punktéw od 2 do 7, az do osiagniecia przyjetej doktadnosci wartosci funkcjo-
natu jakoéci sterowania.

Opracowane algorytmy sterowania optymalnego metoda gradientéw sprzezonych zostaty za-
implementowane w postaci klasy w jezyku C++, w érodowisku programistycznym Visual Studio.
Na potrzeby przejrzystosci napisanego kodu algorytmy zostaly podzielone na fragmenty, ktére
zostaly zaimplementowane jako oddzielne metody klasy. Ponadto, na potrzeby debugowania,
zastosowano kilka dodatkowych metod w klasie. Jedna z nich umozliwiata eksport, wizualizacje
oraz analize w programie Matlab wynikow realizacji algorytmu.

4. Badania weryfikacyjne algorytmu sterowania optymalnego

Badania weryfikacyjne prowadzone byty w trakcie calego procesu opracowywania i implemen-
tacji algorytmu sterowania optymalnego metoda gradientéw sprzezonych dla czterowirnikowego
BSP. W metodach okreslania warto$ci wspoélczynnika skalowania i-tej iteracji wektora warto-
sci poszukiwanych a(;) wystepuje parametr o wplywajacy na warunki zakonczenia poszukiwar.
7 warunkéw dotyczacych metod Goldsteina i Wolfego wynika, ze warto$¢ parametru powinna
byé¢ zawarta w przedziale 0 < ¢ < 0,5. Ponadto, im mniejsza jest jego wartos¢, tym doktad-
niejszy jest wynik, ale jednoczes$nie algorytm staje sie bardziej czasochtonny. Konieczne bylo
okreslenie takiej wartosci tego parametru, aby otrzymaé¢ poprawne wyniki w akceptowalnym
czasie. Drugim parametrem znaczaco wplywajacym na czas realizacji algorytmu oraz otrzyma-
na optymalng trajektorie sterowania metoda gradientéw sprzezonych dla czterowirnikowego BSP
jest wielkos¢ kroku catkowania numerycznego tg.p. Opracowany i zaimplementowany algorytm
umozliwia wybranie dowolnej wartosci w przedziale 0 < ., < 0,1.

Pierwsza przeprowadzona seria badan weryfikacyjnych miata na celu okreslenie wartosci pa-
rametrow o oraz tgssep, dla ktérych algorytm byl zbiezny do wyniku optymalnego dla jak naj-
wiekszej liczby zaimplementowanych metod wyznaczania wspotczynnikéw skalowania i-tej ite-
racji wektora wartosci poszukiwanych o) oraz kierunku poszukiwai minimum ;). Kolejnym
zadaniem, po wyznaczeniu parametrow o oraz tgp, byl dobor sposobéw wyznaczania wartosci
wspolezynnikow o) 1 f(;) w i-tej iteracji. W tym celu wyznaczono trajektori¢ lotu do kilku
dowolnie wybranych punktéw w przestrzeni.

Wstepne badania na potrzeby okreslenia wartosci parametréw o oraz tee, w algorytmie
wyznaczania optymalnej trajektorii sterowania przeprowadzono dla dwéch przypadkéw: zmiany
i stabilizacji wysokosci lotu oraz lotu ze stata wysokoscig do koncowego punktu oddalonego o za-
dang odlegtos¢ w kierunku osi X. Badania te przeprowadzono kilkukrotnie dla réznych potozen
punktu docelowego. W kazdym przypadku charakter otrzymanych wynikéow byty zblizony. Z tego
powodu do szczegdlowej analizy i oméwienia wybrano wyniki otrzymane w kazdym przypadku
dla jednej odlegtosci. Zdecydowano sie na oméwienie wynikow dla wartosci zadanych wynosza-
cych 4 metry, zaréwno dla zmiany i stabilizacji wysokosci lotu, jak i dla lotu na statej wysokosci
podczas przemieszczania sie¢ w kierunku osi X. Dla wyznaczonych parametréw o i s, oraz
sposob6w okreslania wartosci wspotezynnikow a;) i B(;) przeprowadzono testy weryfikacyjne dla
kliku losowo wybranych punktéw konicowych.

Dla przypadku zmiany i stabilizacji wysokosci o 4 metry, dla kazdej z 9 réznych kombina-
cji zaimplementowanych sposobéw wyznaczania wartosci wspélczynnikéw i-tej iteracji wektora
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wartosci poszukiwanych a;): Goldsteina, Wolfego i ztotego podziatu, oraz kierunku poszukiwan
minimum f;): Fletchera i Reevesa (3.5), Dai i Kou (3.6) lub Hamonda, Mamat i Rivaie (3.7),
przeprowadzono badania dla czterech wartosci kazdego z parametréow o oraz g, wynoszacych:

tstep € {0,01;0,025;0,05; 0,1}
o € {0,1;0,25;0,4; 0,001 }

Przeprowadzono 144 badania weryfikacyjne dla przypadku zmiany i stabilizacji wysokosci lo-
tu o 4 metry. Wyniki obliczen zapisano w postaci pliku tekstowego oraz zwizualizowano. Otrzy-
mane wyniki i wykresy przeanalizowano przede wszystkim pod katem oceny wartosci uchybu
utrzymywanej wysokosci w stanie ustalonym w stosunku do wartosci zadanej, czasu lotu nie-
zbednego do osiagniecia zalozonej wysokosci oraz przebiegu trajektorii sygnatu sterujacego.

Na podstawie przeprowadzonych badan oraz analizy wynikow zmiany i stabilizacji wysokosci
lotu nie stwierdzono jednoznacznego wplywu poszczegdlnych wartosci parametru o oraz meto-
dy wyznaczania wspolczynnika i-tej iteracji kierunku poszukiwan minimum f;. Z tego powo-
du do kolejnych testéw zdecydowano sie zastosowaé wszystkie wezesniejsze wartosci parametru
o € {0,1;0,25;0,4;0,001a¢ } oraz metody do wyznaczania wspétczynnika ;) (Fletchera i Reeve-
sa, Dai i Kou oraz Hamonda, Mamat i Rivaie).

Ograniczenia zostaly wprowadzone w liczbie stosowanych metod wyznaczania wspotczynnika
wektora wartosci poszukiwanych ;) oraz kroku catkowania tsicp. Ze wzgledu na wielokrotnie
powtarzajace si¢ odstepstwa wynikow wyznaczania wspolczynnika o(;) dla metody Goldsteina
w poréwnaniu do pozostalych metod (Wolfego i zlotego podzialu) postanowiono pominaé ta
metode w kolejnych testach. Zdecydowano, ze kolejne testy zostana przeprowadzone dla kroku
catkowania tgcp = 0,05s.

Na podstawie przeprowadzonej analizy przebiegéw trajektorii sterowania i wektora stanu
oraz czasoéw pracy algorytmoéw podczas lotu ze stalag wysokoscia do zadanego punktu wybrano
wartos¢ parametru ¢ = 0,00lag. Dla tej wartodci parametru o trzykrotnie dla réznych kom-
binacji metod wyznaczania wartosci wspolezynnikow « ;) oraz f3(;) otrzymano wartos¢ uchybu
w stanie ustalonym ponizej 10% zadanej wartosci koncowej. Zdecydowano, ze do ostatniego ba-
dania, majacego pozwoli¢ na jednoznaczny wybér metod wyznaczania warto$ci wspotczynnikow
;) 1 B(;) oraz parametrow algorytmu, zostang wykorzystane tylko trzy kombinacje metod, ktore
zestawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Zestawienie metod wyznaczania wspolezynnikow a;) i f(;) oraz parametrow o i tsiep
wybranych na podstawie badania lotu ze stata wysokoscia do zadanego punktu

[ Lp- | o) | B | o [t |
1 Wolfego Fletchera i Reevesa 0,001ag | 0,05
2 Wolfego Hamonda, Mamat i Rivaie | 0,001cq | 0,05
3 | zlotego podziatu | Hamonda, Mamat i Rivaie | 0,001aq | 0,05

Badania dziatania algorytmu MGS wyznaczania optymalnej trajektorii lotu do zadanego
punktu na okreslonej wysokosci przeprowadzono dla kilku réznych punktéw konicowych dla
3 kombinacji metod wyznaczania wspolczynnikow o) 1 B(;) oraz parametrow o i tsep zesta-
wionych w tabeli 1. Ze wzgledu na zblizone wyniki otrzymane dla réznego potozenia punktéw
koncowych przeprowadzono analize jedynie dla punktu oddalonego o 4 m wzdtuz osi X i lezacego
na wysokosci 4 m.

Przeprowadzone badania pozwolily na wybér zestawdéw parametrow optymalizacji pozwala-
jacych, dla opracowanego algorytmu MGS dla QUAV, na uzyskanie wynikow zawsze zbieznych
do rozwigzania optymalnego. Na wybér wplynely przede wszystkim plynnoéé przebiegow tra-
jektorii wektora stanu oraz czas dzialania algorytmu. Wybrano metode Wolfego do wyznaczania
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wspolczynnika skalowania i-tej iteracji wektora wartosci poszukiwanych a(;) i metode Hamon-
da, Mamat i Rivaie do wyznaczania wspotczynnika kierunku poszukiwan minimum f;). Przyjete
wartosci parametrow to: tsep = 0,055 oraz o = 0,001cy.

Przeprowadzono 200 badan weryfikacyjnych algorytmu wyznaczania optymalnej trajektorii
lotu dla przyjetych metod wyznaczania wspotczynnikéw oy i B;) oraz wartosci parametréw
0 i tsep dla lotéw do losowo wybranych punktéw w przestrzeni, ktéych wspoélrzedne lezaty
w przedziale od 1m do 10m. Wyznaczono w ten sposéb 200 punktéw zadanych, dla ktérych
przeprowadzo badania. Na rysunkach 3-5 pokazano wyniki jedynie dla trzech polozen punktu
koncowego, poniewaz podczas badan (dla obydwéch kombinacji metod wyznaczania wspdtezyn-
nikéw a ;) 1 ;) oraz wartosci parametrow o i tstep) Wszystkie otrzymane trajektorie wektora
stanu oraz wektora sterowan byly zadowalajace.

Dla kazdej wspoélrzednej uchyb poltozenia koncowego w stanie ustalonym wzgledem wartosci
zadanej nie przekraczal 10% tej wartosci, a przebiegi trajektorii sterowania i wektora stanu byly
plynne. Dla wigkszosci zaobserwowanych trajektorii lotu uchyb potozenia w stanie ustalonym nie
przekraczal 5% (rys. 3). Dla dwéch z wybranych punktéw zaobserwowano najwiecksze wartosci
uchybu potozenia oraz predkosci pionowej w stanie ustalonym ze wszystkich przeprowadzonych
testow. W przypadku kazdego punktu zadanego, oprécz uchybu dla predkosci liniowej oraz
potozenia, mozna zauwazy¢ znaczacy uchyb dla katow Eulera.
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Rys. 3. Wykresy optymalnej trajektorii sterowania oraz zmian wektora stanu wykonane w srodowisku
Matlab dla lotu do zadanego punktu (xg, yk, zx) = (4,4, —4)

5. Podsumowanie

Opracowano algorytm sterowania optymalnego wykorzystujacego metode gradientéw sprze-
zonych pozwalajacy na rozwiazanie okreslonego wczesniej problemu sterowania optymalnego
dla czterowirnikowego BSP. Uproszczony model matematyczny moze wprowadzaé ograniczenia
zwiazane z pelnym odzwierciedleniem rzeczywistego ruchu czterowirnikowego BSP. W mode-
lu pominieto dynamike zespotu napedowego co skutkuje pojawieniem sie od razu po zadaniu
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Rys. 4. Wykresy optymalnej trajektorii sterowania oraz zmian wektora stanu wykonane w srodowisku
Matlab dla lotu do zadanego punktu (zx,yk, zx) = (3,5, —7)
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Rys. 5. Wykresy optymalnej trajektorii sterowania oraz zmian wektora stanu wykonane w srodowisku
Matlab dla lotu do zadanego punktu (g, yk, zk) = (9,1, —6)

sygnatu sterujacego odpowiedniej predkosci obrotowej silnikéw. Ponadto w modelu nie zasy-
mulowano zaburzen sterowania wynikajacych z asynchronicznego dzialania regulatoréw silnikéw
oraz wplywu warunkéw atmosferycznych (przede wszystkim wiatru) na obiekt. Sa to istotne
elementy z punktu widzenia zaimplementowania opracowanego algorytmu w systemie automa-
tycznego sterowania czterowirnikowego BSP. Przewiduje sie rozbudowanie modelu o wspomniane
elementy przed testami algorytmu w locie.
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Opracowany algorytm metody gradientéw sprzezonych na potrzeby sterowania czterowir-
nikowego BSP pozwala na wyznaczenie optymalnej trajektorii sterowania. Niestety czas nie-
zbedny na realizacje algorytmu jest bardzo dlugi w stosunku do czasu realizowanego zadania.
Opracowany algorytm w obecnej formie nie nadaje si¢ do implementacji na poktadzie czterowir-
nikowego BSP. Moze natomiast by¢ wykorzystywany w stacji naziemnej na etapie planowania
lotu, wyznaczajac czasooptymalng trajektorie lotu uwzgledniajaca omijanie przeszkod tereno-
wych i unikanie obszaréw zabronionych lub niebezpiecznych do wykonania zadania. Planowane
jest zastosowanie opracowanego algorytmu w systemie nawigacyjnym wielowirnikowych bezza-
logowych statkéw powietrznych. Planowane jest rozwijanie takiego systemu poprzez badanie
mozliwosci zastosowania réznych metod sterowania optymalnego.

10.

11.

12.

13.

14.

15.
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Determination of UAV’s optimal flight trajectory using conjugate
gradient method

Unmanned aerial vehicles (UAV’s), in the recent years, have ceased to be identified with military
operations only. For universal use, the concept of a drone describing the most often multi-rotor helicopter
has become popular. Currently, the majority of UAV flights are carried out in the open space in the
operator’s visual line of sight, which results both from capabilities of unmanned equipment systems as
well as from legal regulations. Fully autonomous flights are rare, but they are one of the most popular
R&D areas of UAV’s. SESAR Joint Undertaking has proposed U-Space as an opportunity to broaden
the use of fully autonomous flights in urbanized space. The algorithm of the conjugate gradients method
proposed in this paper for determination of the optimal trajectory can be used to calculate the UAV
route taking into account field obstacles.

The paper presents the stages of development, implementation and verification of the optimal control
algorithm using the conjugate gradients method for a quadrotor UAV stabilizing its position in space and
determining the trajectory of the flight to a specific point in accordance with the adopted optimization
criterion. The first step was to determine the optimal control problem for the quadrotor UAV. This
stage consists of four successive phases: development of a mathematical model of the controlled object,
determination of the state vector and control constraints, determination of the control task and definition
of the control quality indicator. Next, an optimal control algorithm was developed and implemented using
the conjugate gradient method for the quadrotor UAV. The last stage, however, was to carry out numerous
numerical verification tests of the solution in the simulated environment.
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W pracy zaprezentowano opis konstrukeji miniaturowego turbinowego silnika odrzutowego
JetCat P140 RX, a takze jego charakterystyki wyznaczone podczas badan eksperymental-
nych oraz w trakcie obliczen. Na podstawie danych doswiadczalnych sporzadzono zaleznosci
ciagu, godzinowego zuzycia paliwa i temperatury spalin w funkcji predkosci obrotowej wirni-
ka i napigcia zasilania pompy paliwowej, nastepnie wykorzystano te dane do budowy modelu
matematycznego silnika w programie GasTurb. Model ten dal mozliwos¢ wyznaczenia prze-
biegu zmian ciggu i zuzycia paliwa w zaleznosci od zmian predkosci i wysokosci lotu oraz
temperatury i cisnienia na wlocie do sprezarki. Na podstawie uzyskanych charakterystyk
stwierdzono, ze badane silniki uzyskuja wymagane osiagi bez przekraczania dopuszczalnych
wartosci spalin.

Stowa kluczowe: miniaturowe turbinowe silniki odrzutowe, charakterystyki turbinowych
silnikéw odrzutowych

1. Wprowadzenie

Potrzeba uzyskiwania coraz wiekszych predkosci i wysokosci lotu przez wojskowe cele po-
wietrzne wymusita zastosowanie do ich napedu miniaturowych turbinowych silnikéw odrzu-
towych. Proces projektowania takich celow wymaga znajomosci charakterystyk tego rodzaju
napedéw, ktore nie sa udostepniane przez ich producentéow. Takze poézniejsza eksploatacja bez-
zalogowych statkéw powietrznych nie moze sie¢ odbywaé bez monitorowania parametréw pracy
silnikéw, ze wzgledu na koniecznosé zapewnienia odpowiedniego poziomu bezpieczenstwa perso-
nelu technicznego, sprzetu i os6b postronnych.

W zwiazku z pracami nad zestawem odrzutowych celéw powietrznych wyposazonych w mi-
niaturowe turbinowe silniki odrzutowe JetCat P140 RX, niezbedne stato si¢ wyznaczenie pod-
stawowych charakterystyk tych silnikow.

2. Miniaturowy turbinowy silnik odrzutowy JetCat P140 RX

Miniaturowy turbinowy silnik odrzutowy JetCat P140 RX (rys. 1) jest jednoprzeplywowym,
jednowirnikowym, miniaturowym turbinowym silnikiem odrzutowym [3]. Pomimo swoich roz-
miaréw, sktada sie on z takich samych podzespotéw, jak silniki pelnowymiarowe i zasada jego
dziatania jest taka sama, jak zasada dziatania silnikéw pelnowymiarowych. Silnik jest przezna-
czony do napedu jedno- lub wielosilnikowych samolotéw bezzalogowych o réznym przeznaczeniu,
latajacych z predkosciami poddzwickowymi. W szczegdlnosci zespot napedowy sktadajacy sie
z 2 sztuk tego typu silnikéw zapewnia ciag niezbedny do napedu odrzutowego celu powietrznego
(OCP) wchodzacego w sklad zestawu odrzutowych celéw powietrznych z programowalng trasa
lotu (ZOCP-JET?2).
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Rys. 1. Silnik JetCat P140 RX zamontowany na stanowisku badawczym oraz jego komora spalania
i monolityczny wirnik turbiny

Silnik eksploatowany jest wedlug stanu technicznego z ograniczeniem przez producenta czasu
eksploatacji pompy paliwowej (maksymalnie 25 godzin) i tozysk (maksymalnie 25 godzin).

Ponadto ustalono, ze dla silnikow wchodzacych w sktad zespotu napedowego OCP ciag po-
jedynczego silnika nie moze by¢ mniejszy niz 135 N.

Osiagi silnika przedstawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Osiagi silnika JetCat P140 RX [3]

Parametr Zakes Dracy.
maksymalny | biegu jatowego

Ciag [N] 142 6

Predkosé obrotowa wirnika [obr /min] 125000 32000

Temperatura spalin [°C] ([K]) 520-749 (793,15-1022,15)

Predkosé wylotowa spalin [m/s] ([km/h]) | 405,8 (1461)

Zuzycie paliwa [ml/min] ([kg/min]) 550 (0,44) 110 (0,088)

Jednostkowe zuzycie paliwa [kg/Nh] 0,186

Sprez sprezarki 3,2

Strumien masy [kg/s] 0,35

Silnik produkowany jest w wersjach réznigcych sie szczegdétami konstrukcyjnymi i osprzetem
oraz oprogramowaniem sterownika elektronicznego (ECU).
Podstawowe zespoly silnika sg omowione ponize;j.

Wlot

Silnik wyposazony jest w osiowosymetryczny poddzwickowy wlot powietrza do sprezarki,
przed ktérym na dwu zebrach zamontowano rozrusznik elektryczny. Ostona rozrusznika, zebra
mocujace rozrusznik oraz $cianki kanatu przeplywowego wlotu wykonane sg z tworzywa sztucz-
nego. Zewnetrzne pokrycie profilowane ostony wlotu wyttoczone jest z blachy ze stopu lekkiego.

Pod ostong wlotu znajduja sie zawory sterujace przeptywem paliwa oraz podzespoty elektro-
niczne ukladu sterowania silnikiem, w tym ukladu pomiaru temperatury spalin oraz pomiaru
predkosci obrotowej wirnika. W silnikach serii RXi umieszczone sg tam takze pompa i filtr paliwa.

Sprezarka

Silnik ma jednostopniowa sprezarke promieniowa. Wirnik sprezarki obraca sie w lewo (pa-
trzac w kierunku lotu). Ma on konstrukcje pélotwarta i jest frezowany na obrabiarce CNC ze
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stopu aluminium o wysokiej wytrzymaltosci. Wyposazony jest w 12 topatek zagietych w kierunku
przeciwnym do kierunku obrotu, z ktérych co druga (6 lopatek) jest przedtuzona i uformowana
w integralny zabierak. Wirnik sprezarki zamocowany jest na wale silnika za pomoca nakretki.
Kadtub sprezarki tworzacy $cianki jej kanatu przeplywowego wykonany jest ze stopu lekkiego.
Stanowi on razem z tarcza dyfuzora topatkowego sprezarki podstawowy zespdl konstrukeyjny
silnika, do ktoérego mocowane sa pozostale elementy. Do przedniej scianki kadluba sprezarki
zamocowane s3 elementy osprzetu silnika: zawory instalacji zasilania, elementy ukladu pomia-
rowego, a do tylnej tarcza dyfuzora lopatkowego. Dyfuzor topatkowy sktada sie z 15 topatek
o ksztalcie trojkata wykonanych na przedniej stronie tarczy ze stopu lekkiego. W topatkach
znajduja sie otwory umozliwiajace polaczenie tarczy dyfuzora z kadlubem sprezarki za pomo-
ca wkretéw. Na obwodzie tarczy rozmieszczone sa 32 topatki kierownicze prostujace strumien
powietrza wplywajacy do komory spalania.

Komora spalania

Silnik ma pierécieniowa komore spalania. Ostona komory spalania wyttoczona jest z blachy
i mocowana do kadluba sprezarki za pomoca wkretéw. Komora zarowa (rys. 4) wykonana jest
z materialow zaroodpornych. Jej polozenie wzgledem ostony komory spalania ustalone jest za
pomoca dwu wkretéw wkrecanych w dwie gwintowane tulejki zamocowane w przedniej czesci
plaszcza zewnetrznego komory zarowej. Z tylu komora zarowa nie jest przykrecona, a jedynie
podparta na kolnierzach zespolu wienica dyszowego turbiny, co umozliwia zmiane wymiaréw
komory zarowej wraz ze zmianami temperatury w jej wnetrzu bez wprowadzania dodatkowych
naprezen. W plaszczu zewnetrznym i wewnetrznym komory zarowej wykonane sa otwory do-
prowadzajace powietrze stuzace do przygotowywania i spalania mieszanki oraz do chtodzenia
$cianek komory zarowej. W przedniej $ciance komory wykonane sa prostokatne otwory, ktérych
Scianki sa z jednej strony odgiete na zewnatrz, co powoduje zawirowanie powietrza wplywa-
jacego do komory zarowej. W tylnej czesci komory zarowej znajduje si¢ pierscien, w ktérym
osadzonych jest 12 parownic nachylonych pod niewielkim katem w stosunku do osi silnika. Do
wnetrza parownic wprowadzone sa rurki wtryskiwaczy strugowych potaczonych z pierscieniowym
kolektorem. Wylot mieszanki z parownic usytuowany jest w poblizu przedniej $cianki komory
zarowe;j.

Turbina

Silnik ma jednostopniowsa turbine osiowa. Zesp6t dyszowy turbiny jest konstrukcja integralna
wykonang, ze stopu zaroodpornego i sktadajaca sie z wienica 15 topatek dyszowych umieszczonych
miedzy dwoma pierScieniami tworzacymi kanal przepltywowy i wyposazonych w kolnierze.

Do zewnetrznego kolnierza przykrecana jest ostona komory spalania, natomiast w we-
wnetrznym kolnierzu podparta jest tuleja stanowiaca ostone watlu wirnika silnika. W kotlnie-
rzu wewnetrznym wykonane sg otwory do przeplywu powietrza chlodzacego wiencowa cze$é
tarczy turbiny. Wirnik turbiny jest odlewany i ma konstrukcje monolityczna. Na obwodzie
tarczy nosnej znajduja sie 23 topatki wienca wirnikowego. Wirnik turbiny zamocowany jest
na wale za pomoca nakretki. Wal wirnika wykonany jest ze stali i podparty w lozyskach
tocznych kulkowych osadzonych w tulei stanowiacej ostone watu. Tuleja ta jest elementem
struktury sitowej silnika i jest z przodu przykrecona do tarczy dyfuzora sprezarki i podpar-
ta w zespole dyszowym turbiny. Dla umozliwienia zmiany wymiaréw osiowych wspoélpracuja-
cych elementéw watu i tulei pod wplywem zmian temperatury, miedzy czolowymi $ciankami
gniazd na lozyska (pelniacych role podpér wirnika) wykonanymi w tulei a lozyskami zamon-
towano pierscieniowe podkladki sprezyste. Podkladki te wprowadzaja takze wstepne napiecie
w lozyskach.
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Uklad wylotowy

Silnik ma uktad wylotowy w formie nieregulowanej dyszy zbieznej. W przedniej czesci dyszy
znajduje sie kolnierz stuzacy do przykrecenia jej (razem z ostona komory spalania) do zewnetrz-
nego kotnierza zespotu dyszowego turbiny. W plaszczu dyszy wykonany jest otwor umozliwiajacy
wprowadzenie do kanalu przeptywowego spoiny pomiarowej termoelementu stuzacego do pomia-
ru temperatury spalin. W uktadzie wylotowym, za wirnikiem turbiny zastosowano oprofilowanie
w ksztalcie paraboloidy obrotowej. Oprofilowanie zamocowane jest do dyszy za pomoca 3 $rub.
Zaréwno dysza, jak i oprofilowanie wykonane sg z materialéw zaroodpornych.

Uktlad zasilania i olejenia

Silnikowa czes¢ uktadu zasilania sktada sie z pompy paliwowej, zawordéw sterujacych przepty-
wem paliwa, filtra, wtryskiwaczy oraz przewoddéw. Czesé ptatowcowa instalacji zawiera zbiornik
i przewody, a ponadto moze byé¢ uzupelniona o filtry, pompy podpompowujace, zawory, itd.

Pompa paliwowa jest napedzana silnikiem elektrycznym, a jej wydatek i ciSnienie za pompa
sa proporcjonalne do napiecia zasilnia silnika elektrycznego pompy. Zmiana napiecia zasilania
silnika pompy steruje elektroniczny uklad sterowania silnikiem.

Silnik wyposazony jest w otwartq instalacje olejenia zasilang 5% mieszaning oleju z paliwem
dostarczanym do tozysk wirnika oddzielnym rozgatezieniem instalacji zasilania. Mieszanina ta
po przedostaniu si¢ przez lozyska przedostaje sie do kanalu przeptywowego silnika i dalej do
atmosfery.

Uklad sterowania

Silnik wyposazony jest w elektroniczny system sterowania i monitorowania parametréw pracy
silnika, ktorego zasadniczym elementem jest modut JetCat ECU V10. Modut ten steruje pra-
ca silnika i monitoruje wszystkie niezbedne parametry, ktére moga by¢ wyswietlane na ekranie
recznego terminalu naziemnego (GSU), a wartosci czesci z nich moze by¢ zmieniane przez uzyt-
kownika w celu optymalizacji pracy réznych instalacji. Zasilanie dla wszystkich pokladowych
uktadéw silnika, wigcznie ze Swiecg zaptonowa, jest realizowane przez akumulator.

Uktad sterowania silnikiem oprécz funkcji obliczania odpowiedniej ilosci paliwa i sterowania
napieciem zasilania pompy paliwowej ma wbudowane funkcje zapisu i przechowywania wartosci
wybranych parametréw z ostatnich 17 minut pracy silnika z czestotliwoscia prébkowania 1 Hz,
a z ostatnich 8 sekund pracy silnika przed jego wytaczeniem silnika parametry zapisywane sa
z czestotliwodcia 5 Hz, co pozwala na doktadne ustalenie przyczyny wylaczenia silnika. Zapisa-
ne parametry moga byé¢ odczytane za pomoca opcjonalnego oprogramowania komputerowego
nawet w przypadku wystapienia braku zasilania po wytaczeniu silnika. Sterownik elektroniczny
wyposazony jest w wejscie stuzace podtaczeniu opcjonalnego czujnika predkoéci, w celu pomiaru,
sprawdzenia i ograniczenia predkosci lotu modelu, oraz interfejs do podtaczenia odbiornika nawi-
gacji satelitarnej GPS. Za pomocsg sterownika elektronicznego monitorowane sg takze dziatania:
pompy paliwowej, zaworow i czujnikéw.

3. Stanowisko badawcze

Charakterystyki eksperymentalne miniaturowych turbinowych silnikéw odrzutowych JetCat
P140 zostaly wyznaczone na stanowisku przygotowania i obstugi silnikéw (rys. 2) zaprojekto-
wanym i zbudowanym w celu weryfikacji stanu technicznego silnikéw. Stanowisko to umozliwia
w szczegblnosci wyznaczanie i archiwizacje podstawowych charakterystyk poczatkowych (wzor-
cowych) nowych silnikéw przed ich zabudowa na platowiec, a takze monitorowanie podstawo-
wych charakterystyk silnikéw w procesie eksploatacji z uwzglednieniem krytycznych obcigzen
zewnetrznych wynikajacych z realizacji zadan powietrznych [4].
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Rys. 2. Stanowisko przygotowania i obstugi silnikéw wykorzystane w badaniach

Budowa i funkcje stanowiska przygotowania i obstugi silnikow zostaly opisane w oddzielnym
artykule.

4. Charakterystyki miniaturowego turbinowego silnika odrzutowego JetCat P140

Ze wzgledu na wymagania zawarte w zalozeniach taktyczno-technicznych [4] oraz ustalenia
dotyczace obstugi zestawu przez personel techniczny o okreslonym poziomie wiedzy, zdecydo-
wano o wyznaczeniu przede wszystkim charakterystyk pozwalajacych na okreslenie zmian para-
metréw silnikow majacych decydujacy wplyw na osiagi statku powietrznego, tj. ciggu i zuzycia
paliwa, a takze temperatury spalin, ktéra ma istotny wplyw na jego obciazenia cieplne. Wy-
znaczone w sposob eksperymentalny parametry w zaleznosci od predkosci obrotowej wirnika dla
przyktadowego pojedynczego egzemplarza silnika JetCat P140 RX, sprowadzone do warunkdw
atmosfery wzorcowej, pokazano na rys. 3-5; prezentowane zaleznosci otrzymano na podstawie
badan prowadzonych dla tego samego egzemplarza JetCat P140 RX odpowiednio w dniach:
08.02.2017 r. — pomiar nr 1, 08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.

Uzyskane charakterystyki pokazuja, ze silnik osiaga zadany ciag bez przekraczania do-
puszczalnych wartosci predkosci obrotowej wirnika oraz temperatury spalin. Zauwazalne jest
wystepowanie minimum temperatury spalin przy predkosci obrotowej wirnika wynoszacej
ok. 85000 obr/min.

Na rys. 6-9 przedstawiono zaleznosci podstawowych parametréw pracy silnika od napiecia
zasilania pompy paliwowe]. Przebiegi te, identycznie jak zaprezentowane wyzej charakterystyki
obrotowe, rejestrowane byly w dniach: 08.02.2017 r. —pomiar nr 1, 08.02.2017 r. — pomiar nr 2
oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.

Widoczny jest przede wszystkim liniowy przebieg zaleznosci ciggu od napiecia zasilania pom-
py paliwowej w niemal calym zakresie eksploatacyjnych predkosci obrotowych wirnika. Dopiero
w poblizu zakresu maksymalnego, po przekroczeniu predkosci obrotowych rzedu 110 000 obr/min
nastepuje odchylenie wartosci ciggu od przebiegu liniowego w strone mniejszych wartosci, co jest
prawdopodobnie zwiazane z charakterystyka pompy typu zebatego stosowanej do doprowadzania
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Rys. 3. Zaleznos¢ ciggu od predkosci obrotowej wirnika w dniach: 08.02.2017 r. — pomiar nr 1,
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Rys. 4. Zaleznos¢ godzinowego zuzycia paliwa od predkosci obrotowej wirnika: 08.02.2017 r. —
pomiar nr 1, 08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.
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Rys. 5. Zaleznos¢ temperatury spalin od predkosci obrotowej wirnika: 08.02.2017 r. — pomiar nr 1,
08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.
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Rys. 7. Zaleznos¢ ciggu od napiecia zasilania pompy paliwowej: 08.02.2017 r. — pomiar nr 1,
08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.
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Rys. 8. Zaleznos¢ godzinowego zuzycia paliwa od napiecia zasilania pompy paliwowej: 08.02.2017 r. —
pomiar nr 1, 08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.
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Rys. 9. Zaleznos¢ temperatury spalin od napiecia zasilania pompy paliwowej: 08.02.2017 r. — pomiar
nr 1, 08.02.2017 r. — pomiar nr 2 oraz 27.02.2017 r. i 14.03.2017 r.

paliwa. Uzyskanie w tym zakresie wyzszych wartosdci ciagu wymagatoby zwiekszenia predkosci
obrotowej wirnika pompy poprzez wzrost napiecia zasilania jej silnika.
Na rys. 10-15 pokazano przebiegi sprowadzonych do warunkow atmosfery wzorcowej parame-

tréw w funkcji predkosci obrotowej wirnika i napiecia zasilania pompy paliwowej dla 4 réznych
egzemplarzy (nr 1C144157, 1C144156, 1C144147 oraz 1C144154) silnikéw JetCat P140 RXi.
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Rys. 10. Zalezno$¢ ciagu od predkosci obrotowej wirnika

Zauwazalna jest duza powtarzalno$é wynikéw w przypadku ciagu i zuzycia paliwa, natomiast
duze réznice wystepuja, jesli chodzi o temperature spalin, co jest prawdopodobnie spowodowa-
ne rozbieznosciami w usytuowaniu czujnikéw temperatury w dyszy wylotowej (réznice w od-
legtosciach spoiny pomiarowej termoelementéw od przekroju wylotowego turbiny i przekroju
wylotowego dyszy siegaja kilku milimetréw).

Dla dopelnienia niezbednych dla uzytkownika informacji o zmianach parametréow pracy silni-
ka niezbedne bylo wyznaczenie charakterystyk predkosciowych i wysokosciowych, a takze okre-
$lenie wplywu temperatury i ciSnienia powietrza na przebiegi ciagu i zuzycia paliwa. Ze wzgledu
na nieekonomicznos¢ budowy stanowiska badawczego, na ktérym mozna byloby zdjaé¢ takie cha-
rakterystyki w sposob eksperymentalny, zostaly one wyznaczone w sposob obliczeniowy.
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Rys. 11. Zalezno$¢ ciagu od napiecia zasilania pompy paliwowej dla czterech réznych egzemplarzy
JetCat P140 RXi (nr 1C144157, 1C144156, IC144147 oraz 1C144154)
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Rys.

12. Zaleznos¢ godzinowego zuzycia paliwa od predkosci obrotowej wirnika dla czterech réznych

egzemplarzy JetCat P140 RXi (nr 1C144157, IC144156, 1C144147 oraz 1C144154)
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Rys. 13. Zalezno$¢ godzinowego zuzycia paliwa od napiecia zasilania pompy paliwowej dla czterech

r6znych egzemplarzy JetCat P140 RXi (nr 1C144157, 1C144156, 1C144147 oraz 1C144154)
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Rys. 14. Zalezno$¢ temperatury spalin od predkosci obrotowej wirnika dla czterech réznych egzemplarzy
JetCat P140 RXi (nr 1C144157, IC144156, IC144147 oraz 1C144154)
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Rys. 15. Zalezno$¢ temperatury spalin od napiecia zasilania pompy paliwowej dla czterech réznych
egzemplarzy tego samego rodzaju MTSO o ciagu 140N (ur 1C144157, 1C144156, 1C144147 oraz
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Wykorzystano w tym przypadku usrednione parametry zmierzone na stanowisku badawczym,
ktore zostaty wprowadzone w charakterze danych wejéciowych do modelu matematycznego sil-
nika utworzonego w programie GasTurb. Uzyskane w wyniku obliczen charakterystyki pokazano
na rys. 16-18.
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Rys. 17. Zalezno$¢ zuzycia paliwa od predkosci i wysokosci lotu
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5. Podsumowanie

Przeprowadzone badania eksperymentalne i obliczenia wykazaty, ze charakterystyki obrotowe
ciagu, godzinowego zuzycia paliwa oraz temperatury spalin dla miniaturowych turbinowych
silnikéw odrzutowych nie réznia sie od charakterystyk silnikéw pelnowymiarowych [1], [2].

Ze wzgledu na zastosowanie ukladu sterowania ze sterownikiem elektronicznym sterujacym
napieciem zasilania pompy paliwowej napedzanej silnikiem elektrycznym, charakterystyki silnika
sa Scisle uzaleznione do napiecia zasilania tejze pompy.

Silniki uzyskuja wartosci ciagu przewidziane w zalozeniach taktyczno-technicznych [4] bez
przekraczania dopuszczalnych wartosci predkosci obrotowej wirnika i temperatury spalin.

Badania wykazaly duza powtarzalnos¢ wynikéow uzyskiwanych w kolejnych prébach prze-
prowadzanych przy wykorzystaniu tego samego egzemplarza silnika. Pokazaly takze, ze wyniki
uzyskiwane dla réznych egzemplarzy silnikéw sa powtarzalne, za wyjatkiem temperatury spa-
lin. Duze réznice w przebiegach oraz wartoéciach temperatury spalin za turbing dla réznych
silnikéw moga by¢ spowodowane réznicami w ustawieniu termopar w poszczegdlnych silnikach
(r6zne odleglosci od turbiny czy przekroju wylotowego dyszy).

Dla przedluzenia czasu niezawodnej eksploatacji silnikéw, chtodzenie silnikéw przed ich wy-
taczeniem nalezy prowadzi¢ w zakresie odpowiadajacym wystepowaniu minimum temperatury,
tj. ok. 85000 obr/min (co odpowiada napieciu zasilania pompy paliwowej 1,5 V).

Badania zostaly wykonane w ramach realizacji projektu badawczo- rozwojowego DOBR
0065/R/ID1/2012/03 pt. ,,Odrzutowe cele powietrzne z programowang trasa lotu”.
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Determination of characteristics of miniature turbine jet engines

The paper presents a description and design of the JetCat P140 RX, a miniature turbine jet engine
as well as its characteristics and performances worked out during tests and numerical calculations. Based
on the engine tests (a special test bed was designed), its specific parameters such as: thrust, specific fuel
consumption, exhaust gas temperature as a function of the rotor speed and supply voltage fuel pump
were worked out. The mentioned data were used to build a mathematical model of the engine by the
commercial GasTurb simulation software. The model gave the ability to designate the course changes of
the trust, fuel consumption, temperature and pressure at the inlet depending in function of the flight
speed and altitude. Finally, it was proved that the examined engines achieved the required performance
without exceeding the limit values for exhaust emissions.
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Wzrost wydajnosci obliczeniowych komputeréw w ostatnich latach pozwolil na zastosowanie
algorytméw do analizy obrazu. Mozliwos¢ Sledzenia obiektéw na podstawie analizy obra-
zu z kamery moze by¢ wykorzystana m.in. do: przetwarzania informacji o przemieszczaniu
uczestnikéw ruchu drogowego przez system monitoringu miejskiego; nawigacji przez systemy
autonomiczne; prowadzenia obserwacji i naprowadzania $rodkéw bojowych na cel. Istnieja
liczne algorytmy wykorzystywane do sledzenia obiektéw. Wiekszo$¢ z nich zaimplemento-
wana jest w bibliotece OpenCV — Open Computer Vision Library. Ponadto, w zwiazku
z przeniesieniem wiekszosci obliczen realizowanych przez omawiane algorytmy na procesor
graficzny (GPU), kod tej biblioteki jest bardzo wydajny. Aby wybraé¢ odpowiedni algorytm
do $ledzenia obiektéw, przeanalizowano i przetestowano najpopularniejsze z nich. Ze wzgle-
du na swojg uniwersalnosé¢ oraz szybkosé dzialania wybrany zostal algorytm Optical-flow.
Uzycie tego algorytmu umozliwilo plynne sledzenie wybranego obszaru pikseli. Ponadto od-
powiednia analiza matematyczna wykrytych punktéw oraz zastosowanie odwrdconego szu-
kania punktéw pozwolily na wyeliminowanie znacznej wigkszosci bledow generowanych przez
algorytm.

Stowa kluczowe: Optical-flow, §ledzenie, przetwarzanie obrazow, OpenCV, OpenCL,
Computer Vision

1. Algorytm Optical-flow

Zadaniem algorytmu Optical-flow jest okreslenie potozenia punktow, dla ktérych potozenie
to ulegto zmianie pomiedzy dwoma (podobnymi) obrazami, co zazwyczaj ma miejsce w sekwencji
video, gdzie punkty te przemiescity sie w wyniku ruchu obiektéw w scenie lub ruchu samej kame-
ry. Optical-flow moze byé¢ uzyty do estymacji wymienionych wyzej ruchéw, dzieki czemu czesto
uzywany jest w monitoringu, jednak moze zosta¢ wykorzystany réwniez m.in. do stabilizacji
video, nawigacji oraz do omawianego w tym artykule sledzenia poruszajacych sie obiektow.

2. Biblioteka OpenCV

W trakcie opracowywania algorytmu wykorzystana zostata biblioteka OpenCV (Open Com-
puter Vision library). Jest to otwarta, wieloplatformowa biblioteka zapoczatkowana przez Inte-
la, ktéra skupia sie na algorytmach przetwarzania obrazéw. Umozliwia wykonywanie nie tylko
podstawowych operacji, takich jak: obracanie, zmiane palety barw itp., ale réwniez bardziej
skomplikowanych: okre$lanie punktéw charakterystycznych, odnajdywanie krawedzi, poréwny-
wanie obrazow czy tez wykorzystanie nauczania maszynowego. Ponadto wickszo$é¢ z tych algo-
rytméw napisana zostata w jezykach OpenCL oraz CUDA, dzieki czemu obliczenia wykonywane
sa bezposrednio przez procesor graficzny, co powoduje kilku, a nawet w przypadku niektorych
algorytmoéw kilkunastokrotne przyspieszenie dzialania algorytméw w stosunku do obliczen wy-
konywanych przez CPU.
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3. Optical-flow w OpenCV, algorytm Lucas-Kanade

Jedna z implementacji algorytmu Optical-flow w bibliotece OpenCV jest algorytm Lucas-
-Kanade, ktéry umozliwia wskazanie punktéw w jednym obrazie, ktére maja zosta¢ odnalezione
w kolejnym, algorytm ten jednak ma pewne zalozenia, ktorych niespelnienie moze powodowaé
btedy. Zalozenia te sa nastepujace:

e jasnos¢ i intensywno$é pikseli nie zmienia sie dla kolejnych ramek;

e sasiednie piksele posiadajg zblizony wektor ruchu.

Aby zmniejszy¢ powstaly btad wynikajacy w gtéwnej mierze z niespelnienia tych zatozen, opra-
cowany zostal specjalny mechanizm odwrdconego szukania punktéw, ktory omowiony zostanie
w dalszej czesci artykutu.

4. Inne algorytmy wykorzystywane do $ledzenia obiektéw

Optical-flow nie jest jedynym algorytmem wykorzystywanym do $ledzenia obiektéw. Biblio-
teka OpenCV umozliwia wybér sposrod kilku algorytméw do rozwigzania konkretnego zagad-
nienia. Aby wybraé¢ odpowiedni algorytm, przeanalizowano i przetestowano najpopularniejsze
z nich. W wyniku takiej analizy wyrdzniono:

e Template Matching — algorytm, ktorego zadaniem jest odnalezienie najbardziej podobnego

do wskazanego fragmentu obrazu w innym obrazie [5];

e Optical-flow — wybrane punkty (piksele) z jednego obrazu szukane sa w drugim (w przy-
padku sledzenia obiektéw najczeSciej w obecnej ramce szukane sa piksele z poprzedniej
ramki, tak aby odnalez¢ wezeéniej wybrany obiekt) [3];

e algorytmy wykorzystujace informacje o kolorze (np. Camshift, Meanshift, Histogram of
Oriented Gradients (HOG)) — analiza podobienstw histogramoéw okreslajacych zestawienie
koloréw lub kierunku zmiany jasnosci pikseli w wybranym obszarze (HOG) [6];

e sieci neuronowe — ich zadaniem jest ,nauczenie” (tzw. Machine-learning) komputera (kla-
syfikatora) rozréznia¢ dane grupy obiektéw [7], [8]. Tego typu algorytmy najczesciej wy-
korzystywane sa w popularnych aplikacjach mobilnych i stuza m.in. do wykrywania ludzi,
twarzy, samochodéw lub innych obiektéw;

e algorytmy wyciecia tta (Background Subtraction) — grupa algorytméw, ktére znajduja za-
stosowanie m.in. w monitoringu miejskim. Tworzony jest model nieruchomego i niezmie-
niajacego sie tla [9]. Wygenerowany model pozwala na wskazanie przez algorytm obiektéw,
ktore pojawily sie na scenerii, tymi obiektami najczesciej sa ludzie lub pojazdy.

Algorytmy bazujace na informacji o kolorze, takie jak Camshift i Meanshift, nie sa w stanie
funkcjonowaé, gdy obraz jest czarno-biaty lub gdy obiekt zmienia w trakcie $ledzenia swoj kolor
czy tez w poblizu sa inne obiekty o zblizonym kolorze. Algorytm (Template Matching) odnajdy-
wania obiektow w ramce na podstawie zdjecia referencyjnego petniacego role wzorca w praktyce
wskazuje obiekt najbardziej zblizony do wzorca (zawsze wskazuje na jakis obiekt), ktéry moze
znacznie sie od niego rézni¢. W zwiazku z tym konieczne jest uzycie innego algorytmu do kontroli
wynikow zwracanych przez Template Matching. Ponadto algorytm ten wykorzystuje stosunkowo
duzo zasobow, a uzycie innego algorytmu sprawdzajacego poprawnos¢ wynikéw jeszcze bardziej
spowolnitoby jego prace.

Algorytmy wyciecia tla nie sprawdzaja sie w przypadku dynamicznie zmieniajacej sie scenerii
wynikajacej z ruchu kamery. Ich uzycie uzasadnione jest tylko w sytuacji, gdy kamera nie zmienia
swojego polozenia.

Aby wykorzystaé sie¢ neuronows, konieczne jest uzycie wytrenowanego klasyfikatora, ktory
bedzie klasyfikowal wybrane grupy obiektow. W takiej sytuacji niezbedne jest posiadanie in-
formacji, jaki typ obiektu ma by¢ éledzony. Jednak, nawet gdy klasyfikator bedzie poprawnie
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klasyfikowal np. samochody, nie bedzie on w stanie odrézni¢ innych samochodéw od danego,
bedacego obiektem $ledzenia. Jedna z mozliwosci jest wykorzystanie tego typu algorytméw do
klasyfikacji obiektéw na grupy, np. samochody, oraz uzycie innego algorytmu, wykorzystujacego
dowolna informacje na temat Sledzonego obiektu, aby wyrdznié¢ go z tej grupy. Jednak jest to
dodatkowa komplikacja catego algorytmu. Druga mozliwoscia jest wykonanie procesu treningu
klasyfikatora w chwili rozpoczecia $ledzenia, tak aby rozréznial on $ledzony obiekt wzgledem
pozostalej czesci scenerii. Jednak, nawet pomijajac zasoby niezbedne do wykonywania procesu
treningu w tak krétkim czasie, aby caly algorytm $ledzenia dziatal w czasie rzeczywistym, istot-
nym problemem jest bardzo ograniczona baza danych — w tym przypadku zawiera¢ bedzie tylko
i wylacznie aktualny obraz $ledzonego obiektu. Niestety jest to niewystarczajace, aby w przy-
sztosci klasyfikator dzialal poprawnie — zwlaszcza w sytuacji, gdy obiekt dynamicznie zmienia
swoj wyglad. Aby temu przeciwdziataé¢, mozliwe jest uzycie innego algorytmu, ktéry $ledzitby
obiekt w pierwszej fazie, w trakcie ktorej réwnolegle zbierane bylyby dane na temat wygladu
obiektu i uczony bylby klasyfikator. Jednak takie rozwigzanie wprowadza konieczno$é¢ uzycia
innego algorytmu $ledzenia, ktory funkcjonowalby w omawianej poczatkowej fazie.

5. Wybér algorytmu Optical-flow

Sposrod oméwionych wyzej algorytméw wybrany zostal Optical-flow. Algorytm ten jest bar-
dzo uniwersalny, przez co daje wiele mozliwosci. Nie wymaga informacji o kolorze, moze wyko-
nywaé obliczenia na czarno-biatej ramce. Pozwala na analize kazdego punktu z osobna. Dzieki
temu w sytuacji, gdy obiekt jest $ledzony ramka po ramce i §ledzonych punktow jest dostatecz-
nie duzo, w chwili, gdy pewna czes¢ obiektu zostanie zastonieta przez inny obiekt, algorytm ten
jest w stanie poprawnie wykryé punkty znajdujace si¢ na widocznej, niezastonietej czesci i dalej
kontynuowaé $ledzenie (rys. 1). Pozostale, oméwione wyzej algorytmy, bez uzycia dodatkowych
rozwigzan nie majg takiej mozliwosci. Na algorytm bazowy, ktéry moze zostaé rozbudowany
o opisane wczesniej algorytmy, najlepiej wpasowuje sie¢ Optical-flow, dlatego tez to on zostal
wykorzystany do opracowania algorytmu $ledzenia obiektow.
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Rys. 1. Czesciowe zastoniecie Sledzonego obiektu

6. Opracowanie algorytmu $ledzenia z wykorzystaniem Optical-flow

W procesie §ledzenia przyjeto nastepujace etapy:

1. Rozpoczecie Sledzenia — wskazanie obszaru na aktualnej ramce, ktéry nastepnie pokryty
zostaje siatka punktow.

2. Pobranie nowej ramki z kamery oraz zapamietanie poprzedniej wraz z punktami.

3. Wyszukanie punktéw z zapamietanej poprzedniej ramki w aktualnej ramce.

4. Dla znalezionych punktéw obliczenie $redniej z ich przemieszczenia.
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5. Wykorzystanie obliczonego $redniego przesuniecia punktéw do przemieszcezenia znacznika
symbolizujacego polozenie obiektu w ramce.
6. Powro6t do punktu 2.

W takiej procedurze sledzenia zaobserwowano jednak nastepujace problemy:

e bledy duze — btedne wykrycie punktow — punkty znajdywane sa na zupelnie innych obiek-
tach (rys. 2) — konieczno$é kontroli poprawnosci wykrytych punktéw;

e bledy male — wynikajace z niedokladnoéci algorytmu i uzytych zmiennoprzecinkowych
typéw danych (gdyz algorytm wykrywa punkty z duzo wieksza dokladnoscia niz liczby
catkowite odpowiadajace pojedynczym pikselom), male bledy narastajace w czasie;

e calkowite lub czesciowe zastoniecie $ledzonego obiektu — koniecznosé uwzglednienia liczby
poprawnych punktéow jako progu decydujacego o kontynuowaniu badz przerwaniu sledze-
nia.
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Rys. 2. Bledne wykrycie punktu spowodowane jego zastonieciem przez przeszkode i pojawieniem sie
punktu bardzo podobnego

Bledy opisane w punkcie a) sa na tyle istotne, ze uniemozliwiaja kontynuowanie procesu
$ledzenia, dlatego ich wyeliminowanie jest kluczowe. Aby usunaé znaczng czesé tego typu ble-
doéw, zastosowano mechanizm wstecznego szukania punktéw, ktorego zasada dzialania zostata
przedstawiona na rys. 3.

W powyzszym przyktadzie poczatkowo wybrane zostaly 4 punkty, ktére zostaly oznaczone
na rysunku 3a przedstawiajacym ramke w chwili ¢y. Nastepnie uzyto algorytmu Optical-flow
do odnalezienia tych punktéw w ramce w chwili ¢ = top + 1 (rys. 3b). Punkty 1, 3 i 4 zostaly
odnalezione, za$ punkt 2 nie. Punkty 3 i 4 zostaly wskazane prawidtowo, w przeciwienstwie do
punktu 1. Na przyktadzie z rys. 3 punkt 1 znajdowatl si¢ na przednim kole pojazdu, jednak w ko-
lejnej ramce koto to zostalo zastoniete przez przeszkode, co spowodowalto wykrycie tego punktu
na kole tylnym, gdyz koto te wygladato bardzo podobnie do przedniego z chwili ty. W celu okre-
slenia poprawnosci wykrytych przez Optical-flow punktéow wykonane zostalo wsteczne szukanie
punktow, — dziatanie to symbolizuja umieszczone na rys. 3 strzatki. Wykryty punkt 1 dla ramki
z chwili ¢t = o+ 1 znajdujacy sie na tylnym kole jest szukany w ramce dla chwili ¢y, co oznaczone
zostalto z6tta strzatka. Nastepnie obliczana jest réznica w polozeniu punktu, ktory zostal uzyty
do rozpoczecia procesu $ledzenia (przednie kolo) dla ramki dla chwili ¢y a punktu znajdujacego
sie réwniez w ramce w chwili ¢y, jednak znalezionego w wyniku wykonania odwrdconego szu-
kania (punkt oznaczony kolorem bordowym z z6tta obwddka). Jak widaé¢ na rysunku, btad ten
jest bardzo duzy, poniewaz punkty te znajduja sie w zupelnie roznych miejscach. W przypadku
punktow 3 i 4 blad ten jest bardzo maly, poniewaz punkty te zostaly wskazane poprawnie. Im
mniejszy blad tym wieksze prawdopodobienstwo, ze dany punkt zostal wykryty prawidtowo.
Uwzgledniajac ten fakt do obliczania Sredniej z punktu 4, w etapach Sledzenia wybrane zosta-
to 30% punktéw posiadajacych najmniejszy blad. Ponadto dla kazdego punktu przyjeto blad
graniczny wynoszacy 1,5 piksela w kazdej z osi, powyzej ktorego dany punkt jest uznawany
za niepoprawny. Minimalna liczbe punktéw uznanych jako wlasciwe przyjeto na poziomie 40%.
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Rys. 3. Mechanizm wstecznego szukania punktow. Kierunki strzalek symbolizujg kierunek szukania
punktéw — z ktérej i w ktorej ramce punkt jest szukany

Whprowadzenie takiego ograniczenia rozwiazuje problem z punktu c¢) dotyczacy okreslenia chwili,
w ktorej nalezy przerwaé sledzenie.

Przyczyna powstawania bledéw malych (punkt b) bylo przyjmowanie znalezionych i uzna-
nych za prawidlowe punktéw za wzorce do kontynuowania $ledzenia i szukania ich w kolejnej
ramce. Zakladajac, ze kazdy piksel posiadal $redni btad na poziomie 0.1 piksela przy 30 ram-
kach na sekunde, to blad $ledzenia zwickszal sie o ok. 3 piksele na sekunde. Zmniejszylto go
wykorzystanie informacji o btedzie z odwrdconego szukania, gdyz do wyliczenia przemieszcze-
nia obiektu uwzgledniane byly tylko najdokladniejsze punkty, jednak btad ten nadal byl zbyt
duzy. Problem ten zostal rozwiazany poprzez zastosowanie stalego wzorca, ktory zmieniany byt
tylko po spelnieniu okreslonych warunkéw podobienstwa dwoch obrazéw, dla ktérych obrazy te
réznilty sie wystarczajaco, aby zaktualizowaé¢ wzorzec. Wyroézni¢ tutaj mozna kolejne zastosowa-
nie algorytmu Optical-flow, ktérym jest poréwnywanie obiektow. Tworzac dostatecznie liczna,
réwnomierng siatke punktéw na danym obrazie i szukajac tych punktéw w innym obrazie, na
podstawie stosunku liczby poprawnie znalezionych punktéw mozna okresli¢ stopien podobien-
stwa tychze obrazéw.
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Mechanizm ten zostal wykorzystany do okreslenia momentu, w ktérym nalezy przyja¢ nowy
wzorzec. Wzorzec ten to obraz obiektu wraz z punktami wykorzystywanymi do Sledzenia w kazdej
kolejnej ramce. Po kazdym odnalezieniu punktéw w nowej ramce, zamiast — jak to miato miejsce
w pierwotnej wersji — przyja¢ te punkty do szukania ich w nastepnej ramce, punkty uzyte
do szukania pozostaja te same, gdyz przechowuje je wzorzec, ktory nie ulega zmianie. Aby
moc kontynuowaé Sledzenie w sytuacji, gdy z powodu zmiany wygladu obiektu (rys. 4) wzorzec
stal sie nieaktualny i punkty nie moga by¢ odnalezione, wykorzystano opisany wyzej algorytm
poréwnywania obiektéw. W takim wypadku po dobraniu stopnia podobienstwa, dla ktérego
nastepuje aktualizacja wzorca w odpowiednim momencie zachowano odporno$é¢ algorytmu na
zmiane wygladu obiektu przy jednoczesnym zmniejszeniu btedu matego o kilka rzedéw wielkosci
(w zaleznosci od typu obiektu i dynamiki w zmianie jego wygladu).
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Rys. 4. Przykladowa sekwencja zmiany wzorca obiektu

7. Optymalizacja algorytmu

Omawiany algorytm zostal zaimplementowany na komputerze Intel Stick Atom X5-Z8300.
Komputer ten posiada karte graficzna Intel HD Graphics, w zwiazku z czym wykorzystano al-
gorytmy z biblioteki OpenCV napisane w jezyku OpenCL, w rezultacie przeniesiono obliczenia
zwiazane z przetwarzaniem obrazéw (obliczenia wykonywane na macierzach pikseli) z CPU na
GPU. Spowodowalo to znaczne przyspieszenie algorytmu oraz zmniejszenie uzycia procesora
CPU, jednak aby uzyskaé prace w czasie rzeczywistym konieczne byto poczynienie dodatkowych
optymalizacji. Algorytm wykorzystuje film o rozdzielczosci 640x480, jednak, aby przyspieszy¢
obliczenia, obraz najpierw konwertowany jest na obraz w odcieniach szarosci, a nastepnie po-
mniejszany do rozmiaru 400x300 pikseli.

Dodatkowa optymalizacja polegata na rozdzieleniu programu na kilka watkéow, gdzie kazdy
z nich mial okreélone zadanie a obrazy byly przetwarzane na zasadzie przetwarzania potokowe-
go — watki pracuja réwnolegle, jednak kazdy z nich pracuje na innej ramce z kamery, ktéra po
przetworzeniu przez dany watek przesytana jest do kolejnego, ktéry wykonuje na niej inne ope-
racje. W rezultacie watek odpowiedzialny za zmiang rozmiaru ramki oraz jej konwersji na obraz
czarno-bialy przed przetworzeniem kolejnej ramki z kamery nie czeka az algorytm zakonczy se-
kwencje, tzn. dla tejze ramki zakonczony zostanie proces sledzenia, jednak od razu po wykonaniu
przetwarzania i wystania ramki do kolejnego watku o innej funkcji, watek ten pobiera kolejna
ramke z kamery i rozpoczyna jej przetwarzanie niezaleznie, na jakim etapie przetwarzania sg
inne watki. Przy takim podej$ciu zaden watek nie czeka bezczynnie. Takie przetwarzanie nazy-
wane jest przetwarzaniem potokowym, ktére wykorzystywane jest w procesorach CPU, skad tez
zaczerpnieto inspiracje do takiego podzialu zadan.

Po takich optymalizacjach uzyskano predko$¢ przetwarzania ok 19-21 klatek na sekunde,
dzieki czemu algorytm moze funkcjonowaé w czasie rzeczywistym.

8. Podsumowanie
Optical-flow to algorytm o duzych mozliwosciach i wszechstronnoéci. Po zastosowaniu kon-

troli bltedéw obliczanych z uzyciem odwrdconego szukania punktéw, znacznie poprawiono jego
doktadnosé. Ponadto algorytm ten moze byé wykorzystany do poréwnywania obiektéw. Takie
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jego zastosowanie zostalo wykorzystane w mechanizmie tworzenia wzorcow $ledzonego obiektu,
co dodatkowo wplynelo na jakosé éledzenia. Istnieje mozliwo$é rozbudowy opracowanego algo-
rytmu $Sledzenia o funkcje detekeji obiektéow po ich zgubieniu, w tym celu mozna wykorzystaé
omoéwiong funkcje poréwnywania obiektow we wspolpracy z takimi algorytmami jak Template
Matching czy sieciami neuronowymi.

Opracowany algorytm z powodzeniem wykorzystywany jest przez bezzalogowe systemy Atrax
oraz Neox do $ledznia obiektéw oraz sterowania glowica optoelektroniczna (system Camera-
guided).

Zaobserwowano mozliwo$¢ wykorzystania informacji o przemieszczeniu pikseli do innych za-
stosowan. Sg to: softwareowa stabilizacja video, system nawigacji opartej o przetwarzanie ob-
razéw czy tez system sterowania glowica optoelektroniczna. Rozwiazania te dotycza wszelkich
obiektow wyposazonych w kamere, bezzalogowych platform mobilnych, przede wszystkim tych
latajacych.
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Appyling the Optical-flow algorithm to object tracking

The increase in the computing performance in the recent years allowed the use of algorithms for image
analysis. The ability to track objects based on the analysis of the camera image can be used, among others,
to processing of information of movement of pedestrians and cars through urban monitoring systems,
navigation of autonomous systems; observations and directing combat agents to the target.

There are numerous algorithms used to track objects. Most of them are implemented in the OpenCV
library — Open Computer Vision Library. Furthermore, due to the transfer of most of calculations by
algorithms to GPU, the code of this library is very efficient. To select the right algorithm for tracking
objects, the most popular ones were analyzed and tested.

Due to its versatility and speed of operation, the Optical-flow algorithm was chosen. The making use of
this algorithm enabled smooth tracking of the selected pixel area. In addition, appropriate mathematical
analysis of the detected points and the use of reverse point finding allowed one to eliminate the majority
of errors generated by the algorithm.
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Artykul dotyczy badan nad projektem bezzalogowego statku powietrznego o duzej dtugo-
trwaltosci lotu operujacego na putapach stratosferycznych. Z uwagi na wykonywana misje
samolot zmaga sie¢ z praca skrzydla przy bardzo niskich liczbach Reynoldsa, dlatego tez po-
stanowiono przeprowadzi¢ badania dotyczace mozliwosci wymuszenia przesuniecia zakresu
krytycznego tej liczby. W tym celu przeprowadzono szereg badan symulacyjnych oraz badan
modelowych weryfikujacych skuteczno$é poszczegdlnych metod badawczych przy rozwiazy-
waniu tego zagadnienia. Badania symulacyjne zostaly przeprowadzone w oparciu o meto-
dy numeryczne przy wykorzystaniu modyfikacji oprogramowania XFoil oraz ANSYS Fluent
R18.0 Academic. Badania modelowe ilosciowe jak i jako$ciowe zostaly przeprowadzone w tu-
nelu hydrodynamicznym RHRC Politechniki Wroctawskiej. Dla kazdej z metod przedstawio-
no przykltadowe charakterystyki profilu bez oraz z zastosowanym turbulatorem. Poréwnanie
poszczegdlnych metod badawczych pozwolié ma w przyszlosci na wybdr odpowiedniej me-
todyki, co w konsekwencji doprowadzi do stworzenia modelu obliczeniowego, ktory postuzy
do optymalizacji skrzydta badanego samolotu.

1. Wprowadzenie

Motywacja do przeprowadzenia badan nad sposobem wymuszenia przesuniecia zakresu kry-
tycznego liczby Reynoldsa sa wczesniejsze analizy dotyczace BSP klasy HALE [10]. Wynika
z nich, ze utrzymywanie tak wysokiego putapu operacyjnego oraz tak duzej dtugotrwatosci lotu
jest niezwykle trudne i nalezy optymalizowaé nie tylko system zasilania statku powietrznego,
ale i réwniez inne dostepne sektory. Zdecydowano sie¢ sprawdzi¢ mozliwosé optymalizacji aero-
dynamicznej statku powietrznego. Przeprowadzono wiec badania wybranego profilu skrzydia.
Zaprojektowany on zostal przez R. Koglota jako profil majacy pracowaé przy niskich liczbach
Reynoldsa rzedu 40 000-60 000. Charakteryzuje sie¢ on niskim wspotczynnikiem oporu w poréw-
naniu do dotychczasowych stosowanych profili w tym zakresie liczby Re, takich jak Makarov czy
Benedek (profile turbulentne, stosowane w BSP).

Uzyskane wyniki dla putapu stratosferycznego pozwolily stwierdzié¢, ze zastosowanie profilu
LDA zmniejsza wymagane zapotrzebowanie energetyczne statku powietrznego [11] w poréwnaniu
do wczesniej zastosowanego profilu S904. Badany statek powietrzny z racji swojego przeznacze-
nia operuje na pulapach znajdujacych sie w stratosferze, co wiaze sie ze znacznym spadkiem
liczby Reynoldsa, a w konsekwencji mozliwoscig podkrytycznego przeptywu na ptacie samolotu.
Przeplyw podkrytyczny powoduje spadek wartosci wspoélczynnika sity nosnej wraz z jednocze-
snym wzrostem wspotczynnika sity oporu. Samolot, ktory zasilany jest energia stoneczng posiada
bardzo ograniczone zasoby energii elektrycznej. Koniecznym jest jej wykorzystywanie w sposob
oszczedny poprzez miedzy innymi redukcje ilosci mocy niezbednej do lotu ustalonego poziome-
go. Zadanie to mozemy wykonaé poprzez polepszenie charakterystyk aerodynamicznych skrzydta
samolotu, przesuwajac zakres pracy skrzydta z podkrytycznego w nadkrytyczny. Postanowiono
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zastosowaé zabieg umozliwiajacy lokalna zmiane wartosci krytycznej liczby Reynoldsa poprzez
wywolanie ,sztucznej” burzliwosci strumienia. Zadanie to postanowiono realizowaé¢ poprzez za-
stosowanie turbulatora w postaci pretowego generatora wiréow. Turbulatory tego typu sa najcze-
Sciej stosowanymi w matym lotnictwie. Cechuje je tatwosé¢ wykonania oraz duza powtarzalnosé
poprawy jakosci aerodynamicznej profili.

W celu ustalenia wpltywu turbulatora na jako$é¢ aerodynamiczna profilu postanowiono, iz
badania zaréwno symulacyjne jak i modelowe zostana przeprowadzone dla dwéch polozen ge-
neratora wiréw. Pierwszy turbulator znajdzie sie w 25% cieciwy od krawedzi natarcia. Jest to
najczesciej wspominane w literaturze optymalne polozenie tego typu turbulatora. Biorac jed-
nak pod uwage charakter badanego profilu oraz dane na temat stosowania turbulatora w BSP
z zastosowanym profilem LDA, drugi punkt mocowania zaplanowano w 50% cieciwy.

Badajac zrodla literaturowe, najczestsza metoda badawcza wykorzystywana w dziedzinie
turbulatoréw jest badanie modelowe w tunelach aerodynamicznych. Wraz z rozwojem progra-
moéw opartych na numerycznej mechanice ptynéw podejmowane sa préby rozwigzywania tego
typu zagadnien, analizujac pole przeplywu, bazujac na rozwiazaniu réwnan Naviera-Stokes’a
dyskretyzowanych metoda objetosci skonczonych. Dynamika pltynéw w tego typu programach
opisywana jest nieliniowymi rownaniami rézniczkowymi wyrazajacymi zasady zachowania masy
pedu i energii. Szeroko stosowang metoda badan wsréd entuzjastow i mitosnikéw matego lot-
nictwa sa programy wykorzystujace metody panelowe. Programy te oparte gléwnie na XFoilu
pozwalaja na wymuszenie przejscia z laminarnej do turbulentnej warstwy przysciennej, symulu-
jac w ten sposob dzialanie turbulatora.

Postanowiono przeprowadzié¢ analize majaca na celu ustalanie najkorzystniejszej metody ba-
dawczej. Analiza ta ma na celu z kolei stworzenie modelu obliczeniowego, ktory to w przysziosci
moglby zostaé uzyty do optymalizacji skrzydta badanego samolotu. Do analizy wybrano trzy
metody badawcze wplywu turbulatoréw na zmiane charakterystyk profilu. Pierwsza metoda sa
badania w tunelu hydrodynamicznym RHRC Politechniki Wroctawskiej. Druga i trzecia meto-
da zaliczaja sie do badan symulacyjnych, oparte sa one metodzie panelowej oraz na metodzie
objetosci skonczonych.

2. Badania modelowe w tunelu hydrodynamicznym

Badania wptywu turbulatora na jako$¢ aerodynamiczna odbeda sie dzieki zastosowaniu mo-
delu skrzydta wykonanego metodami przyrostowymi, skonstruowanego w taki sposob, by zmi-
nimalizowa¢ wplyw oporu indukowanego. Jego rozpieto$¢ w przyblizeniu odpowiada szerokosci
komory pomiarowej tunelu. W ten sposéb postanowiono zasymulowaé nieskonczone wydtuzenie
ptata. Do skrzydla zamocowano turbulator drutowy. Badania przeprowadzono dla skrzydta bez
turbulatora, z turbulatorem w 25% cieciwy oraz dla plata z turbulatorem w 50% cieciwy. Procz
dokonania pomiaréw sity normalnej i momentu pochylajacego przeprowadzono réwniez wizuali-
zacje zjawisk zachodzacych w warstwie przysciennej w czasie pracy turbulatora. Dokonano tego
dzieki zastosowaniu trzech zyl doprowadzajacych ciecz barwiacg na goérna powierzchnie ptata.

Przy produkcji modelu zastosowano technologie FDM (ang. Fused Deposition Modeling),
modelowanie cieklym tworzywem. Projekt skrzydla rozpoczeto od zamodelowania kanatu prze-
plywowego, bazujac na dokumentacji technicznej tunelu (rys. 1). Tak powstaly model 3D po-
stuzyt jako baza do badan symulacji dynamicznej ruchu obiektu w jego wnetrzu.

Dzigki przeprowadzeniu symulacji dynamicznej upewniono sie¢, ze model swobodnie obréci sie
wewnatrz kanatu i nie uszkodzi przy tym wagi pomiarowej. Pozostawiono po 4,5 milimetra odste-
pu miedzy $ciana kanalu a koncem plata. Powstata w ten sposéb szczelina umozliwia swobodny
obrot modelu w komorze pomiarowej. Nalezy zaznaczy¢, iz szczelina ta moze mieé niekorzystny
wplyw na jako$¢ otrzymanych wynikéw. Rozpietosé modelu skrzydta wyniosta zatem 600 mm.
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Rys. 1. Model kanalu stworzony do symulacji dynamicznej ruchu skrzydta [1]

Po ustaleniu rozpietosci skrzydta rozpoczeto proces konstruowania modelu w taki sposob, aby
byt mozliwie lekki przy jednoczesnym zachowaniu sztywnoéci w czasie pomiaréw. Cieciwe skrzy-
dta ustalono na 250 mm, co jest niemal rzeczywistym odwzorowaniem Sredniej cieciwy aero-
dynamicznej badanego samolotu. Skrzydlo zostalo tak zaprojektowane, aby waga pomiarowa
znajdowala sie w jego wnetrzu. Punkt pomiarowy odpowiada 25% cieciwy badanego skrzydta.
Konstrukcja wewnetrzna opiera si¢ na skorupie, z ktérej to obciazenia przenoszone sa poprzez
wykrzyzowane zebra na dwa dzwigary rurowe. Zebra zostaly wyazurowane w celu zmniejszenia
masy oraz umozliwienia swobodnego przeplywu cieczy w czasie umieszczania modelu w komorze
badawczej (rys. 2).

Waga pomiarowa

Rys. 2. Konstrukcja skrzydla. Widok na zamocowana wage pomiarowsa

Wewnatrz modelu zaimplementowano kanaly pozwalajace na uzycie cieczy barwiacej. Ka-
naly zostaly zamodelowane w trzech miejscach dla lepszej wizualizacji zjawisk zachodzacych
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w czasie pracy turbulatora. Pierwszy kanal zostal umiejscowiony na nosku skrzydta. Pozwolil
on na obserwacje pracy turbulatora w 25% cieciwy skrzydla. Drugi znajdowatl sie w 30% cieciwy
skrzydta, pozwalajac na obserwacje pracy turbulatora w 50% cieciwy skrzydta. Trzeci znajdowal
sie w 65% cieciwy. Stuzyl on do obserwacji oderwania przy zwiekszajacym sie kacie natarcia.
Przytacza cieczy barwiacej zostaly wyprowadzone przez rure otaczajaca ramie wagi pomiarowe;j.
Badania przebiegaly w trzech etapach. Pierwszym etapem byly badania modelu skrzydta bez za-
stosowanego turbulatora. W kolejnych dwoéch etapach przeprowadzono badania z turbulatorem
w 25% cieciwy 1 w 50% cigciwy. Parametry zastosowane w czasie badan zestawiono w tabeli 1.

Tabela 1. Parametry badania w tunelu

‘ Parametr ‘ Wartosé ‘
Predkosé przeptywu wody 0,232m/s
Liczba Reynoldsa 50800
Zakres katow natarcia Qpmin = —5°, Qmazr = 20°
Inkrementacja Aa =1°

Uzyskane wyniki dla trzech do$wiadczen zestawiono wspolnie na wykresie wspotczynnika sity
nosnej w funkeji kata natarcia (rys. 3).
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Rys. 3. Wspélezynnik sity nosnej w funkcji kata natarcia

W celu doktadniejszego zrozumienia zachodzacego zjawiska przeprowadzono badania jako-
Sciowe oparte o wizualizacje barwna. Zaobserwowano miedzy innymi zwiekszanie szerokosci stru-
mienia wypuszczonego barwnika za turbulatorem bez jednoczesnego zwickszania grubosci war-
stwy. Zjawisko to moze sugerowaé, ze za turbulatorem tworzg sie mikrowiry, ktére przysysaja
warstwe przy$cienna do powierzchni plata (rys. 4). Przy wyzszych katach natarcia zaobserwowa-
no natomiast zjawiska zwiazane z posysaniem barwika w kierunku przeciwnym do naptywajacych
strug (w kierunku turbulatora).
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Rys. 4. Turbulator 50%. Kat natarcia a = 0° [1]

3. Badania symulacyjne metodami panelowymi

Badania symulacyjne profili z zastosowanymi turbulatorami zostaty przeprowadzone w pro-
gramie Profili 2.30c Pro. Program ten bazuje na modyfikacji znanego oprogramowania XFoil
6.99. Umozliwia on analizowanie profili wraz z symulacja turbulatora. Program pozwala w pro-
sty sposéb na implementacje turbulatora na gérnej badz dolnej powierzchni profilu. Mechanizm
opiera sie na wymuszeniu przejscia z przeplywu laminarnego w turbulentny we wskazanej przez
uzytkownika procentowej wartosdci cieciwy. Program umozliwia analize do o$miu przypadkdw
obliczeniowych jednoczesnie dla badanego zakresu katéw natarcia.

Geometrie badanego profilu zaimplementowano do programu. Korzystajac z funkcji PPAR,
zwiekszono liczbe paneli odwzorowujacych profil do 300. Nastepnie tak zmodyfikowana geome-
trie wykorzystano w symulacji. Warunki poczatkowe byty takie jak dla wczesniejszych symulacji,
tzn. Re = 51000, Ma = 0,051. Pierwotnie warto$¢ krytycznego wspélczynnika wzmocnienia dla
warstw przyéciennych na obu powierzchniach profilu planowano dobraé na podstawie porow-
nywania otrzymywanych charakterystyk z charakterystyka doswiadczalng. Niestety brak mozli-
wosci przeprowadzenia wiekszej ilosci badan do$wiadczalnych wymusito skorzystanie z wartosci
wspolezynnika zalecanej przez dewelopera do specyfiki danego statku powietrznego. Dobrano
warto$¢ Norir = 11 (jest to warto$¢ zalecana dla motoszybowcéw). Uzyskane wyniki przedsta-
wiono w formie graficznej na rys. 5.

Mimo mozliwoéci zasymulowania turbulatora, jak jest to opisane w interfejsie oprogramo-
wania, program ten nie symuluje pelni zjawisk zachodzacych na badanym profilu. Program
wymusza jedynie przejécie z warstwy laminarnej w turbulentna zgodnie z zadanymi kryteriami.
Nie mozemy zasymulowa¢ w nim wielu turbulatoréw zainstalowanych na jednej powierzchni.
Program w zaden sposob nie symuluje zjawisk zwiazanych z geometrig turbulatora jako prze-
szkody w przeptywie. Dodatkowo wyniki uzyskiwane w programie w sporej mierze zalezg od
dobranych nastaw parametréw. W celu uzyskania mozliwie wiarygodnych wynikéw nalezy po-
siada¢ charakterystyke do$wiadczalna, na ktérej to podstawie nalezy przeprowadzié¢ kalibracje
nastaw programu.
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Rys. 5. Poréwnanie danych modelowych z optymalnymi wynikami symulacyjnymi

4. Badania symulacyjne metoda objetosci skoniczonych

Ostatnia z badanych metod byla analiza skutecznosci turbulatora w programie ANSYS 18.0
FLUENT™  Pierwszym etapem bylo zaprojektowanie geometrii badanych przypadkéw obiektu,
a nastepnie ich dyskretyzacja przy pomocy blokowo-strukturalnej siatki obliczeniowej. Przepro-
wadzono réwniez badanie wplywu gestosci siatki na otrzymywane wyniki. Badanie to prowadzo-
no az do uzyskania procentowej réznicy wartosci pomiaréw nizszej niz 1%. Zestawienie siatek
rzadkiej (spelniajacej kryteria) oraz gestej (wymagany czas obliczeniowy niewspélmierny do

poprawy jakosci obliczen) zestawiono ponizej.

Tabela 2. Badanie niezalezno$ci siatki

Parametr Siatka ,rzadka” | Siatka ,gesta” Procentowa’rf)znlca
wartosci

Liczba weztéw 60 802 104 580

Liczba elementow 60 200 103 600

Liczba iteracji 4000 16 000

Cr 0,52776223 0,53105002 0,62%

Chb 0,023182614 0,022765114 0,50%

Cyv —0,13638675 —0,13651210 0,08%

Badanie przeprowadzono jak dotychczas dla trzech przypadkéw wystepowania turbulato-
ra w zakresie katow natarcia miedzy min = —5° & Qe = 20° z inkrementacja wynoszaca
Aa = 1°. Kazdy z katéw natarcia zostal potraktowany jako osobny przypadek obliczeniowy.
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Ustawiono monitory wspoétczynnikéw sity nosnej, oporu oraz momentu pochylajacego. Zastoso-
wano inicjalizacje standardowa. Liczba iteracji byta uzalezniona od obserwacji monitoréw wspot-
czynnikéw aerodynamicznych. Pozwolilo to na skrécenie czasu obliczen, poniewaz dla réznych
katéw natarcia program otrzymywal zbieznosé dla réznej liczby iteracji. Wilaczono réwnanie
energii oraz zastosowano model burzliwosci Spalart-Allmaras. Wyniki zestawiono w formie gra-
ficznej na wykresach na rysunkach 6 i 7 oraz jako kontury rozktadu ciénienia na rys. 8.
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Rys. 8. Rozklad ci$nienia woké! profilu z turbulatorem w 50% cieciwy dla kata natarcia [1]

Uzyskane w ten sposéb wyniki traktuja jednak turbulator jako przeszkode. Badanie sy-
mulacyjne tg metoda oparte o model RANS wymaga zastosowania innego zmodyfikowanego
modelu burzliwosci. Ze zrédet literaturowych wynika, iz tego typu badania powinny zostaé¢ prze-
prowadzone w oparciu o zaimplementowany poprzez UDF model burzliwoéci: Langtry-Menter
4-equation Transitional SST Model [1]. Inna metoda rozwiazywania tego typu zagadnien jest
znaczne zageszcezenie siatki i przeprowadzenie symulacji DNS wymagajacej niewyobrazalnie du-
zych zasobow obliczeniowych. Niestety wersja studencka programu uniemozliwia zastosowanie
kazdej z powyzszych metod. Celem badania bylo jednak sprawdzenie skutecznosci metody ba-
dawczej.

5. Wnioski

Przeprowadzona analiza miala na celu ustalanie najkorzystniejszej metody badawczej pozwa-
lajacej na zbadanie wpltywu turbulatora drutowego na zamiane charakterystyk profilu LDA. Do
analizy wybrano trzy metody badawcze. Pierwsza byly badania w tunelu hydrodynamicznym
RHRC Politechniki Wroctawskiej. Druga metoda oparta byta o symulacje numeryczng meto-
da panelowa. Trzecia wykorzystywata metode objetosci skonczonych. Poréwnujac przedstawione
metody, nalezy stwierdzi¢, ze kazda z nich posiada pewne unikatowe cechy, zarowno pozytywne
jak i negatywne. Badanie w tunelu hydrodynamicznym pozwala na uzyskanie wynikéw ilocio-
wych, jak i jako$ciowych. Charakteryzuje si¢ bardzo dokladnymi i powtarzalnymi wynikami
pomiaréw. Metoda ta jest jednak wrazliwa na rozkalibrowywanie sie wagi. Dodatkowo przed
przeprowadzeniem badania nalezy przygotowa¢ model badanego obiektu w oparciu o symulacje
dynamiczne w programach komputerowego wspomagania projektowania. Badanie metoda pa-
nelowa jest bardzo szybka alternatywa, pozwalajaca na uzyskanie duzej ilosci danych. Metoda
ta pozwala na zwiekszenie poprawnosci uzyskiwanych wynikow. W tym celu nalezy posiadaé
charakterystyke doswiadczalna, na ktérej to podstawie dokonuje sie kalibracji nastaw programu
az do uzyskania charakterystyki porywajacej sie z charakterystyka do$wiadczalng. Metoda ta nie
pozwala na pelna symulacje zjawisk fizycznych zachodzacych przy implementacji turbulatora na
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geometrie profilu lotniczego. Wnioskiem z analiz metoda objetosci skoficzonych jest bardzo duza
pracochtonno$é przygotowywania siatki obliczeniowej, duza wrazliwos¢ wynikéw na jej typ oraz
dtugi czas obliczen w poréwnaniu do metod panelowych. Metoda ta stosowana jest powszech-
nie w wielu badaniach naukowych. Nalezy jednak pamieta¢ o odpowiedniej dyskretyzacji oraz
zaimplementowaniu stosownego modelu burzliwosci. W przeciwienstwie do metod panelowych
pozwala dodatkowo na wizualizacje zachodzacych zjawisk na badanej geometrii.

Badania nad bezzalogowym statkiem powietrznym o duzej dlugotrwatosci lotu przeznaczo-
nym do wykonywania zadan analogicznych do sztucznych satelitéw ziemskich sa kontynuowane
na Politechnice Wroctawskiej. Wnioski z powyzszej analizy moga pomdc w przyszlej optymali-
zacji geometrii plata projektowanego samolotu.
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Simulation research of the class hale unmanned aircraft

This paper introduces research regarding design of an unmanned aerial vehicle able to flight at high
altitude and long endurance in stratosphere. Because of the high altitude, the plane has to operate in
very low Reynolds number conditions, thus the carried out research concerns possibilities to force shifting
of the critical range of that number. Analysis of artificial flow turbulence was made and methods of its
realization were introduced. A series of numerical and model studies were made in order to verify the
aerodynamic quality of LDA (Low Drag Airfoil). Numerical research was made with use of XFOIL and
ANSYS FLUENT software. The process of mesh generation and influence of mesh density on the quality
of results were shown. Characteristics of the airfoil with and without the used during research turbulator
were analyzed. In order to show the influence of the turbulator on aerodynamic quality characteristics, a
decision was made that both the model and numerical analysis would be conducted for a series of vortex
generator locations. The obtained results were compared to measurements made in the hydrodynamic
tunnel located at Wroctaw University of Technology. The research in the hydordynamic tunnel was con-
ducted using a model produced with FDM (Fused Deposition Modelling) which simulated a infinite length
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wing. In order to make more accurate observation of phenomena that happened during measurements in
the tunnel, the colour identification (visualisation) was made. A technology of model preparations and
production for cooperation with the integrated staining system (supplying channels for staining fluids)
was also introduced. A comparison of numerical research results with hydrodynamic tunnel mesurements

was made. A description of the turbulator influence on change of aerodynamic quality in the range of
angle of attack was done.
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Gloéwna cecha Bezzalogowych Statkow Powietrznych jest brak pilota, a co za tym idzie
minimalizacja bledoéw ludzkich podczas wykonywania zadan. BSP wyposazone sa w algo-
rytmy ulatwiajace operowanie nimi w tzw. trybie pélautomatycznym oraz maja mozliwosé
wykonywania lotéw w pelni autonomicznych. Algorytmy te to petle sterowania oraz esty-
macji parametréw lotu z dostepnych sensorow. W artykule opisano matematycznie prawa
sterowania, bazujac na regulacji kaskadowej PID oraz opisano estymacje stanéw wysokosci
i predkoéci pionowej BSP przy wykorzystaniu filtru Kalmana. Dodatkowo opisano metode
kompensacji opdznien poszczegdlnych sensoréw. Opisane rozwiazania zostaly zaimplemento-
wane w Srodowisku symulacyjnym i rzeczywistym. Wyniki zostaly przedstawione w postaci
wykreséw.

Stowa kluczowe: BSP, filtr Kalmana, regulator PID, estymator stanu, model matematyczny

1. Model matematyczny BSP pionowego startu i ladowania

Podczas projektowania petli sterowania oraz algorytméw estymacji stanéw obiektu wyko-
rzystano model matematyczny [1], ktéry zostal zaimplementowany w $rodowisku symulacyjnym
Matlab/Simulink. Opisany model to wielowirnikowiec z czterema $migtami. Przyjeto, ze jest on
bryla sztywna o stalej masie i szedciu stopniach swobody oraz niezmiennych momentach bez-
wladnosci. Dynamike ruchu obiektu opisuja réwnania rézniczkowe (1.1)-(1.3). Aby opisa¢ ruch
przestrzenny, konieczne jest zrownowazenie sit i momentéw dzialajacych na obiekcie. Zalezno-
$ci te zostaly uzupelnione zwiazkami kinematycznymi. Ponizej przedstawiono wyzej omoéwione
zaleznodci. W celu wizualizacji trajektorii lotu BSP, predko$é obiektu z uktadu zwigzanego trans-
formowano do uktadu inercjalnego za pomoca macierzy rotacji (1.4)
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gdzie: u,v,w — predkosci obiektu w uktadzie zwigzanym, F, F,, F, — suma sil dzialajacych na
poszczegdlnych osiach w ukladzie zwiazanym, p,q,r — predkoéci katowego obiektu w ukladzie
zwigzanym, ¢, 0,1 — katy kolejno przechylenia, pochylenia oraz odchylenia, I,, I, I, — momenty
bezwladnosci, L¢y,, Mg, Ngyn — momenty generowane przez uktad napedowy, L., Mgy, Ngir —
momenty zyroskopowe, Lger, Maer, Nger — momenty aerodynamiczne, x4, Y4, 24 — trajektoria lotu
BSP.

Model matematyczny obiektu zostal uzupelniony o model matematyczny atmosfery oraz wia-
tru. Wartosci masowo-bezwladnosciowe oraz wymiary obiektu zostaly wyznaczone analitycznie
oraz eksperymentalnie. Duza uwage skupiono na analizie zespolu napedowego. Analiza ta polega-
ta na badaniach na specjalnie zaprojektowanym stanowisku, na ktérym pomierzono w warunkach
zawisu: ciag, moment oporowy, prad pobierany przez ukltad, predko$é¢ indukowana oraz pred-
kos¢ obrotowa Smigta. Nastepnie dokonano identyfikacji tych wartosci oraz uwzgledniajac teorie
elementu topaty, odwzorowano zachowanie ukladu napedowego w warunkach symulacyjnych.
Zastosowanie modelu symulacyjnego znaczaco obniza koszty opracowywania nowych technologii
i zwieksza bezpieczenstwo testéw na prawdziwym obiekcie. Mimo tak dokladnej identyfikacji
parametréw fizycznych model matematyczny jest jedynie przyblizonym opisem rzeczywistosci,
a przejscie z warunkéw symulacyjnych do testéw w locie jest wyzwaniem samym w sobie.

2. Algorytm sterowania kaskadowego predko$cig pionowg oraz wysokoscig lotu
BSP

Ze wzgledu na fakt, ze ukltad elektroniczny odpowiedzialny za stabilizacje i nawigacje wypo-
sazony jest w mikrokontroler o ograniczonych zasobach sprzetowych, duzo nizszych niz komputer
typu PC, wybrano sterowanie klasyczna metoda, tzn. za pomoca regulatora PID.
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Rys. 1. Struktura regulatora PID, https://github.com/ivmech/ivPID

Na rysunku 1 przedstawiono klasyczne i ogdlne zastosowanie tego typu regulatora. Z rysunku
wynika, ze wysokosciag mozna by bylo sterowaé¢ bezposrednio.

W warunkach symulacyjnych wysokosé lotu obliczana jest w kazdym kroku symulacji, nie jest
ona obarczona opdznieniem oraz jest wyznaczana bezposrednio. W rzeczywistosci jednak wyso-
kos¢ wyznaczona moze by¢ z roznego rodzaju czujnikow: GPS, barometr, czujnik ultradzwigko-
wy, dalmierz laserowy itp. W artykule bazowano na wysokosci wyliczonej z czujnika ci$nienia
statycznego. Ze wzgledu na szumy, stosunkowo niska czestotliwosé od$wiezania oraz opdznienie
danych w stosunku do czasu rzeczywistego, sterowanie bezposrednie wysokoscia w warunkach
rzeczywistych jest niemozliwe. Dlatego tez zastosowano polaczenie kaskadowego [2] wysokosci,
predkosci i przyspieszenia w osi pionowej. Dodatkowo model matematyczny zostal uzupelniony
o ww. wlasnosci barometru.
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Rys. 2. Algorytm sterowania kaskadowego

Algorytm ten w postaci analitycznej zostal przedstawiony wedtug zaleznoéci:

€, =125 — % €3 =%s— 2 £z = Zs — (2 — mg)
/és — 5zkpz + /5zk3iz dt /és S <_/ésmax’/ésmax>
dzs

Zs = e:kps + — 2.1
. de;

Pg = Egkpg Ig = /Egklg dt Dg = Ekdz

Ts=P,+1,+D,+T, Ts € (0,100)

gdzie:

zs — warto$é¢ sterowania polozeniem w osi z — zadane potozenie,

Zs — warto$¢ sterowania predkoscia w osi z — zadana predkosé,

Zs  — warto$é¢ sterowania przyspieszeniem w osiach x, y i z — zadane przyspieszenie,

e — uchyb danej wielkosci,

T. - wartos$¢ procentowa wartosci predkosci obrotowej silnikéw do zawisu,

T, — sygnal sterujacy predkoscig obrotows silnikéw pracujacy w zakresie od 0%

do 100%.

Wyniki pracy tego algorytmu w $rodowisku symulacyjnym, w polaczeniu z algorytmem sta-
bilizacji orientacji przestrzennej, ktéry jest konieczny ze wzgledu na niestatecznosé omawianego
obiektu, zostaly przedstawione ponizej. Kolorem niebieskim oznaczono wartosci zadane, nato-
miast kolor czerwony oznacza wielkoSci odpracowane.
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Rys. 3. Wysoko$¢ zadana i odpracowana
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Rys. 4. Predko$¢ pionowa zadana oraz odpracowana
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Rys. 5. Przyspieszenie zadane i odpracowane
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Rys. 6. Wyjsciowy sygnal sterujacy

3. Estymacja stanéw obiektu

Algorytm sterowania nie bedzie pracowal wtasciwie bez wiedzy o wiarygodnych stanach
obiektu, dlatego tez kolejnym zagadnieniem w sterowaniu jest estymacja stanéw. Moga by¢ one
wyznaczane bezposrednio z danych z czujnikéw lub moga by¢ estymowane z wykorzystaniem
obserwatoréw stanu. Jednym z takich obserwatoréw jest filtr Kalmana. Ze wzgledu na fakt,
ze omawiany obiekt posiada czlony nieliniowe, nalezy zastosowaé¢ Rozszerzony Filtr Kalmana
(EKF) [3]-[5]. Wektor stanéw, ktéry sklada sie z 10 elementéw, zostal przedstawiony ponizej

X = [qO7Q1aQZaQ3aUg7vg7Wg7xg7yg7Zg]T (31)
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Orientacja przestrzenna zostata opisana za pomoca kwaterniona, ktéry sktada sie z 4 ele-
mentow q0, 41, 92, 43

q = [q0,q1: 42, q3] (3.2)

Kolejno estymowane sg trzy predkosci i potozenie w uktadzie inercjalnym. Do wyznaczenia
wektora stanéw wykorzystano nastepujace czujniki:

e zyroskop 3-osiowy,
akcelerometr 3-osiowy,
magnetometr 3-osiowy,
barometr,

[}
[ ]
[}
e GPS.

Czujniki te posiadaja swoj szum pomiarowy, dostepna czestotliwoéé probkowania oraz opdz-
nienie w stosunku do czasu rzeczywistego. Zmiane kwaternionu opisano zaleznoscia (3.3), gdzie
P, q,r to dane z zyroskopu, a dt — okres prébkowania

AqO 1

Agi|  |0.5pdt
AQQ - 0.5th
Ags 0.5rdt

(3.3)

Predykcje predkosci i polozenia wyliczono z czujnikéw przy$pieszen (accel,  »), ktére zostaly
transformowane z uktadu zwigzanego z obiektem do uktadu inercjalnego

@+ai—dd—a  2q192 — 29043 2q0q2 + 2q193
R=| 2q@+20e @—-G+6 -3 20— 2900
24193 — 29042 20001 + 20203 @G — @ — @B + 43

K% Gnew Uy 0 accely

Vonew | = | Vg | + 0] dt + R |accel, (3.4)

Wonew W, g accel,

—xgnew .’L'g Ug

ygnew = yg + Vg dt

_Zgnew Zg Wg

Wzmocnienie Kalmana zostato wyznaczone z innowacji potozenia z predykcji z danymi z GPS
oraz barometru z odpowiednio przyjetymi kowariancjami. Niestety w odréznieniu do danych
z zyroskopu, akcelerometru czy magnetometru dane z GPS i barometru sa opdznione wzgledem
czasu rzeczywistego [6] o kolejno okolo 200 ms oraz 50 ms. Z tego powodu filtr Kalmana wy-
konuje obliczenia na opdéznionych, odpowiednio dopasowanym danych z czujnikéw inercyjnych.
Dane te, wykorzystujac zbuforowane dane za pomoca filtru komplementarnego, wyznaczaja naj-
bardziej prawdopodobne stany obiektu w chwili biezacej. Schemat dziatania calego estymatora
przedstawia rysunek 7.

4. Implementacja sprzetowa i testy w locie

Wszystkie opracowane algorytmy w pierwszej kolejnoéci przechodza badania symulacyjne,
a nastepnie istnieje konieczno$é¢ implementacji ich na platformie sprzetowej. Ze wzgledu na mini-
malizacje btedow powstajacych podczas przenoszenia algorytméw miedzy réznymi jezykami pro-
gramistycznymi oraz w celu minimalizacji czasu tych prac, opracowano dedykowana biblioteke
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Rys. 7. Schemat estymatora stanu

do Matlab/Simulink, ktéra umozliwia automatyczna implementacje na mikrokontrolery STM32.
Pozwala ona na szybka weryfikacje opracowywanych algorytméw w warunkach rzeczywistych.

Ponizej zostaly przedstawione wyniki z testéow w locie. Dzieki zastosowanemu estymatorowi
stanow udalto sie uzyska¢ wyniki zblizone do danych symulacyjnych.

Kolorem czarnym na rysunkach 8-10 oznaczono wartosci zadane. Na rysunku 8 kolorem nie-
bieskim oznaczono wysokos¢ barometryczna, natomiast kolor czerwony to wielko$¢ estymowana.
Rysunek 9 przedstawia predkos¢ pionowa, gdzie kolorem zielonym oznaczono predkosé wyzna-
czona z barometru, kolorem niebieskim warto$¢ estymowana. Wykresy te jednoznacznie pokazuja
potrzebe zastosowania zaawansowanych estymatoréw stanu.

1

12

S
T

altitude [m]
@

L L 1 1L 1 1 1
“ 5 6 7 8 9 10
time [s] «10*
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Rys. 9. 9 Predko$¢ pionowa zadana, estymowana oraz barometryczna
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5. Podsumowanie

Zastosowanie zaawansowanego modelu matematycznego oraz znajomos¢ funkcjonowania,
ograniczen oraz szuméw poszczegdlnych czujnikéw pozwolily na opracowanie w modelu symula-
cyjnym algorytmoéw sterowania oraz estymatora stanéw. Opracowanie biblioteki do automatycz-
nej generacji kodu C z poziomu modelu na platforme sprzetowa umozliwito przetestowanie tych
algorytméw w srodowisku rzeczywistym. W artykule przedstawiono zasadniczy problem migracji
i opracowania technologii z modelu symulacyjnego do uktadéow funkcjonujacych w warunkach
operacyjnych. Wyniki z symulacji sa podobne do wynikéow z testéw locie, jednakze nawet po
uwzglednieniu wszystkich oméwionych zagadnien wyniki te nie sa identyczne.
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Application of the cascade control to regulation of the altitude as well as descent and
climb rate of the UAV

The main feature of Unmanned Aerial Vehicles is the lack of a pilot and, thus, minimizing human
errors while performing tasks. UAVs use algorithms to facilitate the operation of so-called semi-automatic
modes and have the ability to perform fully autonomous flights. These algorithms includes control loops
and state observers. The article describes control laws based on PID cascade control loops and describes
the estimation of the climb rate and altitude by the Kalman filter. Additionally, the method of multi-
delays of sensors is described. The presented solutions have been implemented in simulation and real
environment. The results were presented by plots.
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Jednym z kluczowych aspektow sterowania wielowirnikowcami jest zagadnienie korelacji mo-
mentu z sila ciggu generowang przez $miglo. Niepewnosé strukturalna zlinearyzowanego
modelu, zakladanego przy klasycznym sterowaniu regulatorem PID, powoduje liczne prak-
tyczne problemy zwiazane ze stabilnoscia statku powietrznego (SP). Objawiaja si¢ one nie-
stabilna praca regulatora osi Z przy gwaltownych manewrach oraz zwigkszona podatno-
$cia wielowirnikowca na niedoskonatosci geometrii. Dzigki znajomosci modelu $migta moz-
liwe staje si¢ analityczne wyznaczenie granic stabilnoéci tej sktadowej ukladu sterowania
oraz implementacja kompensacji nieliniowych zjawisk zachodzacych na $migle. W artyku-
le zostang zaprezentowane najpopularniejsze metody modelowania i identyfikacji $migiet
o niewielkiej srednicy wykorzystywanych w cywilnych BSP. Zostana one sklasyfikowane pod
wzgledem jakosci odwzorowania zjawisk zachodzacych na $migle oraz latwosci ich imple-
mentacji.

Stowa kluczowe: UAV, modelowanie $migiel, wielowirnikowce

1. Wprowadzenie

Klasyczny model sterowania wielowirnikowcem przy uzyciu regulatoréw PID zaklada, iz
zaréwno sita ciagu, jak i moment oporowy $migla sa liniowo zalezne od sygnalu sterowania.
Przyblizenie to jest wystarczajaco doktadne, aby umozliwi¢ realizacje ukladu sterowania syme-
trycznym pojazdem tego typu przy uzyciu najprostszych regulatorow pracy silnikéw.

W przypadku konstrukecji o budowie asymetrycznej badz wykorzystujacej zmienng konfigu-
racje wirnikow niezbedne jest modelowanie rzeczywistej sily ciggu oraz momentu generowanego
przez naped statku powietrznego. Zadanie to jest szczegdélnie nietrywialne w przypadku wielo-
wirnikowcow o niewielkiej $rednicy $migiel — ich geometria czesto stanowi tajemnice handlowa
przedsiebiorstwa produkujacego dany model $migta.

Nawet w przypadku, gdy dane geometryczne topaty bylyby dostepne, modele bazujace na
klasycznej Metodzie Elementu Lopaty moglyby okazaé sie zbyt skomplikowane do zastosowania
w uktadzie sterowania statku powietrznego tego typu. W literaturze dotyczacej modelowana
$migiel na potrzeby napedoéw statkéw powietrznych badz elektrowni wiatrowych spotykane sa
uproszczone modele $migiet o Srednicy powyzej metra. Modele te, po pewnych adaptacjach
przedstawionych w ponizszym artykule, da sie zastosowa¢ w modelowaniu $migiel o mniejszej
$rednicy.
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2. Modelowanie za pomocg wspélczynnikéw aerodynamicznych Smigta

Jedna z najprostszych metod modelowania $migla jest zdefiniowanie jego bezwymiarowych
charakterystyk. Podstawowym zalozeniem tej metody jest mozliwos¢ skalowania Smigta, dzieki
uniezaleznieniu jego geometrii od wymiaréw fizycznych. Jest ona rowniez niewrazliwa na zasto-
sowany uktad jednostek miar. Wspomniane charakterystyki definiuje sie w oparciu o nastepujace
parametry:

v T P P
nD T~ 2Dt P on3D5 2mn (2.1)

J — posuw S$migla,

Cr — wspdlezynnik sity ciagu,

Cp — wspdlezynnik mocy,

T - sila ciaggu Smigla,

P — moc tracona na $migta,

M - moment oporowy Smigta,

p —  gesto$¢ osrodka(powietrza),

v — skladowa predkosci osrodka, prostopadia do ptaszczyzny wirowania smigta predko-
Sci,

n — predkosé obrotowa $migla,

D — wspodlezynnik mocy.

Na wykresach ponizej zaprezentowano dane pochodzace z identyfikacji $migiel APC
10x4.5MR (rys. 1) oraz APC 14x5.5MR (rys. 2) wykonanych na podstawie danych CFD, dostar-
czonych przez producenta [1]. Wynika z nich, iz nawet dla niewielkich wartosci posuwu $migla,
odpowiadajacych niewielkim predkoéciom postepowym, zaleznosci te nie sa linowe.

Na podstawie otrzymanych wykresow okreslono, iz jedna z najprostszych metod estymacji
sity ciagu i mocy jest aproksymacja wielomianami Cp = poly(J) oraz Cp = poly(Cr). W trakcie
badan przetestowano wielomiany rzedu 2, 3 oraz 4. W obu przypadkach zwigkszenie stopnia
wielomianu nie wplywalo znaczaco na poprawe jakosci estymat.

Wyniki przedstawione na wykresach (rys. 3-6) pokazuja, iz wzgledny blad tej metody wynosi
+10%/ — 20% dla estymacji Cp oraz +10%/ — 10% dla estymacji C'p dla zakresu uzytecznego.
Zlozenie obydwu metod nie powoduje znaczacego przyrostu bledu: blad estymacji Cp wprost
z J wynosi ok. +10%/ — 20%.

3. Metoda momentéw

Metoda momentow bazuje na ujeciu Bernoullego przeptywu cieczy. Oznacza to, iz w jej ujeciu
nie uwzglednia si¢ szeregu czynnikow, takich jak: $cisliwo$é¢, zmiana temperatury gazu czy straty
na przeptywie w profilu. Jest ona jednak uzytecznym przyblizeniem ilodciowym i jako$ciowym
przepltywu osrodka przez smiglo.

Wypadkowe sity aerodynamiczne sa opisane nastepujacymi réwnaniami:

1 1
T=2ph(d—o})  P=pds(ed —d)(us+v) (3.1)
gdzie:

A, — pole powierzchni przekroju x,
vy — predkosé przeptywu osrodka przez przekrédj x.
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Rys. 1. Bezwymiarowe charakterystyki $migta APC 10x4.5MR; a) charakterystyka bezwymiarowego

wspoOlezynnika ciagu, b) charakterystyka bezwymiarowego wsp6lezynnika mocy
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Rys. 2. Bezwymiarowe charakterystyki smigta APC 14x5.5MR; a) charakterystyka bezwymiarowego

wspOlezynnika ciagu, b) charakterystyka bezwymiarowego wsp6lezynnika mocy
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Rys. 3. Identyfikacja wielomianu opisujacego wspotczynnik ciagu $migla APC 10x4.5MR,;

a) wynik aproksymacji, b) blad wzgledny aproksymacji
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Rys. 4. Identyfikacja wielomianu opisujacego wspotczynnik mocy $migta APC 10x4.5MR;
a) wynik aproksymacji, b) blad wzgledny aproksymacji
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Rys. 5. Identyfikacja wielomianu opisujacego wspolczynnik ciagu $migla APC 14x5.5MR,;

a) wynik aproksymacji, b) blad wzgledny aproksymacji
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Cp=f(Ct) polynomial fit relative error
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Rys. 6. Identyfikacja wielomianu opisujacego wspotczynnik mocy $migta APC 14x5.5MR,;
a) wynik aproksymacji, b) blad wzgledny aproksymacji

W celu identyfikacji Smigta w oparciu o metode momentéw zastosowywano nastepujace przy-
blizenia:

Vg = Qw V] =W (3.2)
gdzie:
o — wspolezynnik do identyfikacji,
w — predkosé obrotowa osi Smiglta [rad/s],

w — predkosé ruchu osrodka [m/s].
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Rys. 7. Przekroje charakterystyczne metody momentow

Roéwnanie (3.2); zostalo wyznaczone eksperymentalnie, korzystajac z danych [1] oraz wykresu
na rys 8. Rownanie (3.2), wynika z zalozenia, iz przeptyw osrodka w przekroju niezaburzonym
praca Smigta jest zawsze taki sam — niezaleznie czy znajduje sie przed, czy obok $migta.

Zaleznosé v, od wartosci w
70 =

Aproksymacja
*  Pomiar

40 |-

Ve [m/s]

30

10 -

0 | | | | | | 1 |
200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800

w[rad/s]

Rys. 8. Identyfikacja zaleznosci pomiedzy predkoscia katowa $migta a predkoscig indukowana dla $migta
APC 14x5.5MR

Otrzymane wyniki identyfikacji przedstawiono na rysunkach 9 i 10. Dla $migta APC
10x4.5MR otrzymano wyniki o zblizonej doktadnosci. Blad estymacji rzedu +50%/ — 30% spra-
wia, iz metoda momentow nie moze zosta¢ wprost zastosowana jako opisujaca zidentyfikowany
model napedu.
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Rys. 9. Identyfikacja ciagu $migta APC 14x5.5MR metoda momentdw; a) ciag $migla, b) blad estymacji
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Rys. 10. Identyfikacja mocy na $migle APC 14x5.5MR metoda momentéw; a) moc na $migle,
b) blad estymacji
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Rys. 11. Identyfikacja ciagu $migla APC 10x4.5MR metoda modelu uogélnionego; a) ciag $migla,
b) blad estymacji
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Rys. 12. Identyfikacja momentu reakcyjnego $migta APC 10x4.5MR metoda modelu uogdlnionego;
a) moment reakcyjny $migla (por. réwnanie (2.1)4), b) blad estymacji
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Rys. 13. Identyfikacja ciagu $migta APC 14x5.5MR metoda modelu uogélnionego; a) ciag Smigta,
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4. Nieliniowa identyfikacja w oparciu o uogélniony model $migta

Metoda momentéw wprowadza znaczace ograniczenia na ksztalt strumienia zasmiglowego.
Aby ominaé to ograniczenie, zaproponowano nastepujacy nieliniowy model identyfikacji $migta:

T = (a1 J* + ag)w™ P = (51Jﬁ3 + ﬁg)wﬁ“ (4.1)
gdzie:
oy — x-ty wspoélezynnik identyfikacji sity ciagu,
B: — x-ty wspotezynnik identyfikacji mocy.

Réwnania te zostaly opracowane w oparciu o metode momentéw z pominieciem definiowania
zalezno$ci pomiedzy polami poszczegdlnych przekrojéw. Otrzymane wyniki przedstawiono na
rysunkach 11-14. Otrzymany blad estymacji sily ciagu byl niewielki: +3%/ — 7%. Estymacja
momentu reakcyjnego jest nie gorsza niz dla metody wielomianowej, a w korzystnym przypadku
jej blad wynosi jedynie +10%/ — 15%.

5. Whnioski

Opracowane metody pozwalaja na identyfikacje Smigiet niewielkich wielowirnikowcéw ze sto-
sunkowo duza dokladnoécia. Ich niska ztozonosé obliczeniowa pozwala, przy zastosowaniu odpo-
wiednich sterownikéw silnikow, na zaimplementowanie ich nawet w najprostszych komputerach
pokladowych statkow powietrznych.

Uzyskana doktadnosé pozwala nie tylko na szacowanie zapasu stabilnoéci uktadéw regulacji,
ale takze na synteze zupelnie nowej rodziny sterowan w oparciu o model Smigta.

Planowany jest dalszy rozwdj prac w kierunku eksperymentalnej weryfikacji otrzymanych
modeli.
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Methods of modelling of small-diameter propellers of UAVs

One of the key aspects of multi-rotor control systems is correlation between torque and thrust produ-
ced by the propeller. Structural uncertainty of a linearized model, implied by PID-based control algorithm,
causes a small margin of stability along the yaw axis and susceptibility to geometric imperfections of an
UAV. Usage of the nonlinear model enables researcher not only to predict BIBO stability range on classi-
cal PID control, but also to introduce nonlinear compensations to the control system in order to improve
the above mentioned stability.

Agenda of the article includes the most popular methods of SUAV propeller modelling. They will be
classified according to the ease of implementation and error introduced by each of them.
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W pracy przedstawiono problem czynnego tlumienia aeroelastycznych nieliniowych histe-
rezowych drgan lotek za pomoca nieliniowego sterownika neuronowego (NN). Uczenie ze
wzmocnieniem (RL) sieci neuronowej wykorzystuje funkecje uzytecznodci oparta na epizo-
dach bedacych symulacjami drgan lotki dla réznych warunkéw poczatkowych. Pokazano,
ze sterownik NN/RL jest w stanie stlumié¢ histerezowe drgania lotki duzo skuteczniej niz
sterowniki liniowe (LQR, Hy ) a takze iz jest on znacznie odporniejszy niz sterownik He.
Wyrazono i uzasadniono poglad, iz bardziej zlozony sterownik neuronowy bedzie w stanie
catkowicie sttumié nieliniowe histerezowe drgania lotek, w przeciwienstwie do sterownikow
liniowych, ktére osiagnety granice swoich mozliwosci.

1. Wstep

Mimo uplywu ponad osiemdziesieciu lat od powstania teorii aeroelastycznosci [1] samoloty
maja ciagle problemy z réznymi drganiami aeroelastycznymi. Chociaz najbardziej niebezpieczny
flatter gietno-skretny skrzydel i powierzchni sterowych zostal praktycznie wyeliminowany w lot-
nictwie wojskowym i ,duzym” cywilnym na skutek rozwoju pasywnych metod zapobiegania lub
tlumienia, to wcigz pojawiaja sie drgania aeroelastyczne, ktore sa wysoce niepozadane i dlatego
nalezy im przeciwdziata¢. Najczesciej obserwuje si¢ nieliniowe drgania steréw, zwlaszcza lotek
i (rzadziej) steru wysokosci, majace charakter cykli granicznych (LCO). Cho¢ sa one duzo mniej
niebezpieczne niz flatter klasyczny i na ogoét nie powoduja zniszczenia samolotu, sa bardzo szko-
dliwe ze wzgledu na ich negatywny wplyw na systemy sterowania i konstrukcje. Poza klasycznym
flatterem skrzydlowo-lotkowym, ktory jest w zasadzie zjawiskiem liniowym, pozostale drgania
aeroelastyczne lotek sa zwykle nieliniowe ze wzgledu na nieliniowoéci réznych typoéw: konstruk-
cyjnych, geometrycznych lub wystepujacych w uktadach sterowania. Drgania takie maja bardzo
czesto charakter histerezowy i z tego powodu nie mozna im zapobiega¢ metodami biernymi
(zwiekszaniem sztywnosci i thumienia czy tez wywazaniem masowym). Aktywne tlumienie ta-
kich drgan stanowi wiec atrakcyjna mozliwo$é, gdyz systemy sterowania (FCS) montowane na
wspotczesnych samolotach moga by¢ wykorzystane do tego celu bez zasadniczych modyfikacji.
Jednakze aktywne ttumienie drgan aeroelastycznych przy uzyciu klasycznych, liniowych metod
sterowania, chociaz skuteczne i efektywne w ttumieniu flatteru liniowego lub lekko nieliniowego
(generowanego luzami), nie jest wystarczajaco skuteczne w przypadku silnie nieliniowych drgan
histerezowych. Drgania tego rodzaju moga by¢ ttumione aktywnie przy wykorzystaniu nielinio-
wych metod sterowania, ktére okazaly sie skuteczne w innych zagadnieniach nieliniowych.

Dwa rodzaje drgan aeroelastycznych, zwigzane z luzami lub histereza, sg szczegdlnie niepoza-
dane i potencjalnie niebezpieczne. Nieliniowe drgania steréw zdarzaly sie stosunkowo czesto, np.
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drgania sterow wysokoéci samolotow Airbus w latach dziewieé¢dziesiatych XX wieku, ktére wy-
wolywaly dyskusje pomiedzy wladzami lotniczymi (FAA) a producentem [2] lub spektakularna
katastrofa mysliwca F-117 spowodowana drganiami lotek przy predkosci V' ~ 750 km/h, znacznie
mniejszej niz predkosé krytyczna flatteru V., ~ 1100 km/h. Istnieje zatem potrzeba zapobiega-
nia takim drganiom, albo ich tlumienia. Jednakze pasywne metody zapobiegania w przypadku
drgan nieliniowych sa zwykle mato skuteczne. Z tego powodu aktywne metody ttumienia drgan
staja sie bardzo atrakcyjne, poniewaz do tego celu mozna wykorzystaé istniejace automatyczne
systemy sterowania lotem.

Zagadnienie tlumienia nieliniowych aeroelastycznych drgan uktadow sterowania z wykorzy-
staniem sterownikéw opartych na klasycznych metodach liniowych, takich jak LQR (Linear
Quadratic Regulator), LQG (Linear Quadratic Gauss) i odporna metoda He,, bylo przedmio-
tem wielu prac [3], [4]. W ostatnim okresie odnotowano znaczacy postep, zaréwno teoretyczny
jak i eksperymentalny, w dziedzinie aktywnego tlumienia drgan aeroelastycznych [5], [6]. Kla-
syczne metody tlumienia drgan wymagaja jednak linearyzacji problemu nieliniowego. Niektére
drgania nieliniowe moga by¢ zlinearyzowane adekwatnie, np. nieliniowosé¢ typu luzu. W takich
przypadkach metody liniowe okazuja sie do$é¢ skuteczne [7]. Istnieja jednak silne nieliniowo-
Sci, ktére w ogdle nie moga by¢ linearyzowane, np. z nieciagloscia lub histereza. Drgania ge-
nerowane przez takie nieliniowo$ci moga by¢ sttumione liniowymi metodami sterowania jedy-
nie czesciowo; chociaz amplitudy drgan moga by¢ ograniczone, nie mozna ich jednak sttumié
catkowicie [7]. Wynika stad, ze w takich przypadkach nalezy zastosowaé¢ odpowiednie metody
nieliniowe.

Istnieje kilka prob wykorzystania nieliniowego podejscia do problemu ttumienia silnie nieli-
niowych drgan aeroelastycznych, ktore sa oparte na funkcji opisujacej, bilansie harmonicznych
[8] lub innych [9]. Zaproponowano takze podejscie wykorzystujace sie¢ neuronowa do zagadnien
aeroelastycznych [10], [11], chociaz gléwnie w kontekscie tlumienia flatteru [12]-[14].

W niniejszej pracy omoéwiono zagadnienie syntezy nieliniowego sterownika opartego na sieci
neuronowej i uczenia ze wzmocnieniem dla aktywnego tlumienia nieliniowych histerezowych
drgan aeroelastycznych lotek. Zostalo wykazane, ze takie drgania moga by¢ tlumione przez
sterownik neuronowy o wiele skuteczniej niz moga to zrobi¢ metody liniowe, Hoo lub LQR.

Nowe rezultaty dotycza syntezy nieliniowego sterownika opartego na sieci neuronowej i ucze-
niu ze wzmocnieniem (NN/RL) dla aktywnego tlumienia aeroelastycznych drgan lotek z nieli-
niowoscig histerezowa. Wedlug wiedzy autora problem ten nie byt jeszcze opisany w literaturze
przedmiotu.

Model aeroelastyczny skrzydia z lotka ztozony jest z poétsztywnego modelu strukturalnego
skrzydla o trzech stopniach swobody (3-DOF) z nieliniowa lotka oraz z potencjalnego modelu
przeptywu niedcisliwego. W dalszej czeSci pracy przedstawiono nieliniowy sterownik neurono-
wy wraz z opisem metodyki uczenia ze wzmocnieniem zastosowanej do wyznaczenia wag sieci
neuronowej sterownika. Do uczenia sieci opartego na minimalizacji funkcji uzytecznosci zapro-
ponowano prosta metode gradientowa. Przedstawiono problemy zwiazane z uczeniem sieci. Na
zakonczenie przedstawiono poréwnanie efektywnosci sterownika NN/RL i odpornego sterowni-
ka H.,. Pokazano, ze nieliniowe drgania lotek indukowane przez histereze moga by¢ bardziej
skutecznie thumione przez sterownik nieliniowy, chociaz ttumienie nie jest jeszcze zupelne.

Struktura pracy jest nastepujaca. W kolejnych rozdziatach przedstawiono model nielinio-
wych drgan aeroelastycznych lotki oraz oméwiono aktywne tlumienie takich drgan za pomo-
ca klasycznych metod sterowania LQR i Hy,. Nastepnie opisano nieliniowy sterownik NN/RL
i przedstawiono analize procesu jego uczenia ze wzmocnieniem. Nastepnie poréwnano skutecz-
nosé¢ aktywnego tlumienia drgan lotek przez oba sterowniki NN/RL oraz Ho,. Oméwiono takze
wady sterownika NN/RL. We wnioskach przedstawiono propozycje dalszych badan.
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2. Nieliniowe aeroelastyczne drgania lotek

Model nieliniowych drgan aeroelastycznych przyjety w niniejszej pracy to klasyczny, potsz-
tywny model skrzydla z lotkami (rys. 1) [15], [16] Zalozono, ze charakterystyki konstrukcyjne
skrzydta sg liniowe; zaklada sie rowniez liniowos$¢ przeptywu.

b iA b
X >
L
.............................. -4 ‘Ma
[ R = I =
be

Rys. 1. Model aeroelastyczny pdélsztywny skrzydla z lotka nieliniowa
Réwnania modelu maja postaé
[Ms — Ma(Voo)ld + [Ds — Da(Veo)Jd + [Ks — Ka(Veo)la + Mg (8, 8) = My (u)  (2.1)

gdzie wektor stanu q(t) = [h(t),0(t), 3(t)]T opisuje, odpowiednio, zginanie h(t) i skrecanie 0(t)
skrzydla oraz wychylenie lotki 3(t), Mg, Dg, Kg sa, odpowiednio, macierzami bezwtadnosci, ttu-
mienia i sztywnosci skrzydta, M 4(Veo ), D4a(Vs), Ka(Vso), odpowiednio, macierzami bezwlad-
nosci aerodynamicznej, ttumienia aerodynamicznego sztywnosci aerodynamicznej, ktére zaleza
od predkos$ci przeplywu niezaburzonego Vo, MH(ﬂ,B) jest wektorem nieliniowej sztywnosci
uktadu sterowania lotek, zas M, (u) jest momentem sterujacym przylozonym do lotki, ktéry
zalezy od sterowania u wyznaczanego przez uktad sterowania.

W pracy rozwaza sie nieliniowosci konstrukcyjne lotek i ich uktadéw sterowania. Nieliniowosci
aerodynamiczne, takie jak we flatterze transonicznym, nie sa rozwazane. Drgania aeroelastycz-
ne powierzchni sterowych sa zazwycza]j nieliniowe, w przeciwienstwie do klasycznego flatteru,
ktory jest w zasadzie zjawiskiem liniowym. Sposrod réznych typow nieliniowodci ktére moga
wystepowaé¢ w zjawiskach aeroelastycznych, histereza jest jedna z najsilniejszych. W systemach
sterowania lotkami spotyka sie najczesciej dwa rodzaje nieliniowosci: luzy (rys. 2a) oraz histere-
ze (rys. 2b).

Nieliniowos¢ histerezowa jest nieliniowoscia dynamiczna, w ktérej moment strukturalny M
lotki zalezy zaréwno jej od wychylenia, jak i predkosci katowej wychylenia

Mii6(8, B) = max(—Mmaq, min(k(8 — sgn (8)0), Mmaz)) (2.2)
gdzie 3(t) jest wychyleniem lotki [rad], ﬂ(t) jest predkoscia katowa wychylenia [rad/s|, M4, jest
maksymalna wartoscia przylozonego momentu [Nm|, a § jest gruboscia petli histerezy [Nm].
Histereza jest dynamicznie nieciggla, nagla zmiana momentu pojawia sie, gdy 3 zmienia znak.
Ze wzgledu na te wlasno$¢ histereza nie moze by¢ linearyzowana.

Model (2.1) wraz z modelem nieliniowo$ci histerezowej (2.2) zostal wykorzystany do analizy
aktywnego ttumienia drgan lotek.
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Rys. 2. Nieliniowosci lotki: luz (a) i histereza (b)

3. Tlumienie aktywne drgan aeroelastycznych

Model aeroelastyczny opisany w rozdziale 2 zostanie uzyty w ramach ogdlnej struktury ukta-
du sterowania ze sprzezeniem zwrotnym (rys. 3).

a) | e m s s s s s s mm s x(1)

u=G(x;w)

Rys. 3. Model tlumienia drgan aeroelastycznych skrzydta z lotka nieliniowa

Klasyczne metody sterowania, LQR oraz odporna metoda H,, maja postaé¢ ogélna [17]
x = Ax+ Bu u=—-Kx (3.1)

gdzie: x(t) jest wektorem stanu, u jest wektorem sterowania, A, B i K sa, odpowiednio, ma-
cierzami dynamiki, sterowania i wzmocnienia. Celem sterowania jest sprowadzenie aktualnego
stanu x(t) do stanu zerowego (réwnowagi) x(t) — 0, co osiaga sie poprzez minimalizacje kwa-
dratowego wskaznika jakosci

J(x,u) = / (x"Qx + uTRu) dt (3.2)
0

gdzie Q = QT i R = RT > 0 s3 macierzami wagowymi (projektowymi). W ramach tej metodo-
logii model zjawiska (3.1); oraz sprzezenie zwrotne (3.1)y musza by¢ liniowe. Jezeli model jest
nieliniowy, jak (2.1)

%= f(xu) = {4,

— (Ms —Mu(Veo)) H(Ds —Da(Veo))d + (Ks — Ka(Voo))a + Mp(3,5) — Mu(u)]}
(3.3)

T

nalezy dokonaé jego linearyzacji w celu uzyskania modelu liniowego postaci (3.1);.
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W aktywnym tlumieniu nieliniowych drgan aeroelastycznych pojawiaja sie dwa problemy:

(i) modele nieliniowosci moga by¢ nie w pelni adekwatne, dlatego, aby uwzgledni¢ wplyw
niemodelowanej czesci zjawiska, metoda sterowania powinna byé wystarczajaco odporna,

(ii) podczas gdy niektére nieliniowosci (np. luz) mozna latwo zlinearyzowaé, nieliniowosé hi-
sterezowa zasadniczo nie podlega linearyzacji.

Pierwsza wlasnosé sugeruje uzycie do aktywnego tlumienia nieliniowych drgan lotek odpornej
metody Hy, ze wzgledu na jej zdolno$é do traktowania niepewnosci modelu jako zaktdcen, ktore
moga by¢ przez nia skutecznie uwzglednianie. Jednakze w przypadku nieliniowo$ci histerezowej,
druga wlasno$é¢ w zasadzie wyklucza zastosowanie do ttumienia takich drgan klasycznych metod
liniowych. Linearyzacja silnie nieliniowej histerezy, takiej jaka posiada rozwazana tutaj lotka,
moze by¢ tylko cze$ciowo adekwatna. Chociaz mozna w ten sposéb zapobiec flatterowi, to jednak
drgania lotki nie mogg by¢ sttumione catkowicie — ich amplituda, cho¢ niewielka, nie dazy do
zera, lecz utrzymuje sie na stalym poziomie [7]. Wynika stad, ze linearyzacja nie jest dobrym
rozwigzaniem w przypadku silnie nieliniowych drgan aeroelastycznych. W takiej sytuacji me-
tody nieliniowe, takie jak NN/RL, staja sie atrakcyjne ze wzgledu na zdolno$¢ radzenia sobie
z dowolnymi w zasadzie nieliniowo$ciami, w tym nieciagltymi [18].

4. Sterownik neuronowy

Metoda aktywnego tlumienia drgan aeroelastycznych za pomoca sterownika wykorzystuja-
cego sie¢ neuronowg byta dotychczas proponowana gléwnie do czynnego ttumienia flatteru [10],
to znaczy do zadan liniowych, ktore moga by¢ skutecznie analizowane za pomocg klasycznych,
odpornych metod sterowania. Proponowane podejécie do syntezy sterownika nieliniowego pole-
ga na polaczeniu sieci neuronowej jako sterownika (struktura) oraz uczenia ze wzmocnieniem
wykorzystywanego do wyznaczenia nieznanych wag sieci neuronowej [19].

Sie¢ neuronowa, nazwana NN(8), przedstawiona jest na rys. 4. Ma ona prosta topologie zto-
zona z jednej warstwy wejSciowej oraz jednej warstwy wyjsciowej (brak jest warstw ukrytych).
Sie¢ ma n = 6 wejsé, m = 1 wyjéé¢, M = 8 wspotczynnikéw wagowych, zas jako funkcji akty-
wacji uzyto tangensa hiperbolicznego G(x) = tgh(x). Struktura sieci NN(8) jest wzorowana na
sieci PEGASUS uzytej do sterowania autonomicznym smigltowcem [20]. Z powodu braku innych
wskazoéwek dla rozwazanego zadania i po stwierdzeniu, ze nieliniowos$¢ dotyczy jedynie lotki, roz-
sadne wydalo sie dodanie weztéw nieliniowych tylko dla zmiennych stanu lotek: wychylenia 3(t)
oraz predkosci katowej wychylenia ﬁ(t) Dalsza analiza pokazata jednak, ze lepszym wyborem
bedzie dodanie tylko jednego wezla nieliniowego — dla predkosci katowej ﬂ(t)

h(t)

uit)

Rys. 4. Sie¢ neuronowa sterownika NN(8)
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Tak zbudowana sie¢ neuronowa opisana jest zaleznoscia w postaci

uw = wih 4+ wah + wsf + wab + ws B + we 3 + ws tgh(w75) (4.1)
gdzie x jest wektorem wej$é, u jest sterowaniem (wektorem o wymiarze m = 1), natomiast
w = [wi,...,wg] jest wektorem nieznanych wag, ktére powinny byé wyznaczone w procesie
uczenia.

Uczenie ze wzmocnieniem zastosowane w niniejszej pracy opiera si¢ na ogdlnych kryteriach
jakosci uczenia: funkcji nagrody r(x) oraz funkcji uzytecznosci U(x) okreslonej jako zdyskonto-
wana suma nagrod r(x)

U(Xa) = E’Yir(xa-i-i) (4'2)

gdzie x, jest aktualnym stanem systemu, x,; sa stanami, ktére beda odwiedzane kolejno po-
czawszy od X, zgodnie z réwnaniem stanu (3.3), za$ v < 1 jest wspélezynnikiem dyskontowym.

Funkcja nagrody (tutaj kary) r(x) okresla przychody otrzymane w stanie x. W zagadnieniach
sterowania funkcja nagrody zalezy réwniez od sterowania u i jest zdefiniowana zazwyczaj tak,
jak w klasycznym wskazniku jakosci sterowania optymalnego (por. (3.2))

r(x,u(w)) = x"Qx + u’ (w)Ru(w) (4.3)

Funkcja uzytecznosci jest niejawng funkcja wag w oraz warunkow poczatkowych dla stanu ukta-
du x¢ = x(to)

Ur(w) =) Ulxow: w) (4.4)
k=1

gdzie K jest liczba przebiegéow zwanych epizodami, ktore sa wykonywane dla losowo wyge-
nerowanych warunkéw poczatkowych xg1,...,Xox. Epizody x(t) sa wyznaczane symulacyjnie,
poprzez catkowanie réwnania stanu (3.3) z zalozonymi warunkami poczatkowymi. Aby zapew-
ni¢ dobre wlasnosci sterownika NN/RL, warunki poczatkowe powinny pokrywaé wystarczajaco
gesto przestrzen stanu w poblizu polozenia réwnowagi uktadu, x(t) = 0.

Proces uczenia ze wzmocnieniem sterownika optymalnego NN/RL polega na minimalizacji
funkeji uzytecznosci! Uy (w) wzgledem wag sieci w dla przyjetego zbioru warunkéw poczatko-
WyCh X015 - -5 X0K

Wopt = arg min Uk (w) (4.5)

Optymalne wagi w,,; mozna wyznaczy¢ przy uzyciu metod optymalizacji, np. metody propagacji
wstecznej [18]. W niniejszej pracy zastosowano standardowa metode gradientowa, w ktérej ko-
lejne przyblizenia wag sieci wyznacza sie iteracyjnie. W charakterze przyblizenia poczatkowego
uzyto wag sterownika liniowego, za$ kolejne przyblizenia wag sg obliczane jako

Wit1 = W1 + agrad wUK(Wi) 1=0,1,... (46)

gdzie a jest wspotczynnikiem relaksacji, zas gradient funkcji uzytecznosci obliczany jest w sposob

przyblizony za pomocg ilorazu réznicowego

Uk (w; + dw) — Ug (w;)
|dw|

grad ,Ug (w;) ~ (4.7)

Nalezy zwrécié uwage, ze uzycie funkcji kary (4.3) (a nie nagrody) oznacza, ze funkcja uzytecznosci
jest minimalizowana, a nie maksymalizowana.
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W wyniku przeprowadzonego uczenia uzyskuje sie optymalny sterownik neuronowy postaci

Uopt = Kopt(G(x)§ Wopt) (48)

Przedstawiona powyzej metodologia NN/RL zostala wykorzystana do syntezy nieliniowego
sterownika do tlumienia silnie nieliniowych histerezowych drgan aeroelastycznych lotek. Gtow-
na zaleta podejscia NN/RL w rozwiazywaniu rozwazanego problemu jest to, ze moze ono by¢
zastosowane do modeli silne nieliniowych bezposrednio, bez koniecznosci ich linearyzacji.

Sterownik NN/RL zostal zaimplementowany w nastepujacy sposéb. Model skrzydla z lotka
nieliniowa (plant w nomenklaturze sterowania) zbudowany jest jako niezalezny modul, ktérego
wejsSciem sa zatozone warunki poczatkowe xg oraz zmienna sterujaca u. W procesie uczenia
ze wzmocnieniem wykorzystuje sie woéwczas ten modul do wyznaczenia K epizodéw z réznymi
warunkami poczatkowymi generowanymi losowo. Warunki poczatkowe dla przemieszczen h(t),
0(t), B(t) byly zawarte w przedziale [—0,1;0,1], podczas gdy warunki poczatkowe dla predkosci
h(t), é(t), ﬂ(t) byly w przedziale [—10,10]. Tak okreslone przedzialy zapewnily wystarczajace
pokrycie przestrzeni stanu w poblizu punktu réwnowagi x(t) = 0. Liczba cykli uczenia K byla
zmieniana od 10 do 500. Calkowanie réwnan stanu obejmowalo przedzial czasu t € [0, 30] s, ktory
okazal sie wystarczajacy dla ustalenia si¢ stanu ukladu. Wartosci poczatkowe wag wi, ..., ws
dla czesci liniowej sieci zostaly zaczerpniete z przyblizenia LQR, podczas gdy wartosci wag
nieliniowych wr i wg przyjeto rowne ~ 1,5 na podstawie prob.

5. Wyniki
Motywacja uzycia sterownika NN/RL byta nieskutecznos¢ sterownikéw liniowych LQR i Ho

przy prébach ich uzycia do tlumienia nieliniowych drgan lotek. Zaden z nich nie byl w stanie
stlumié drgan catkowicie (rys. 5).

beta [deg]

t[s]

Rys. 5. Drgania nieliniowe histerezowe lotki 5(t): — — — Hoo, — LQG

Obie metody Hy i LQR sa w stanie czedciowo skompensowaé niespdjng linearyzacje histe-
rezy: Hoo ze wzgledu na jej zdolnoéé do radzenia sobie z niepewnoscia modelu (w ten sposéb
mozna traktowaé nieliniowo$¢ histerezowa), natomiast metoda LQR ze wzgledu na do$é dobra
odpornosé¢ [17], [21]. Zadna z obu metod nie jest jednak w stanie calkowicie sttumié¢ drgan —
nadal wystepuja male nieliniowe oscylacje o charakterze cyklu granicznego.

5.1. Uczenie sterownika neuronowego

Proces uczenia sieci oparty jest na epizodach uczacych. Ich liczba ma kluczowe znaczenie —
uczenie jest skuteczne, jezeli w otoczeniu wartosci rownowagowej kazdej zmiennej stanu wyge-
neruje sie co najmniej 30 wartosci poczatkowych. Ogolnie, aby uzyska¢ ustalona, malty wartosé
funkcji uzytecznosci nalezy uzy¢ 300-500 epizoddéw uczacych. Zaobserwowano réowniez, ze usta-
lenie sie wartosci funkcji uzytecznosci zostaje osiagniete juz po kilku iteracjach gradientowej
metody uczacej (od czterech do szesciu) o ile liczba epizodéw byla wystarczajaco duza.
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W trakcie procesu uczenia mozna zaobserwowaé przeskoki pomiedzy lokalnymi minimami
funkcji uzytecznosci w przypadkach, gdy liczba epizodéw jest mniejsza niz ~ 150. Skoki takie sa
typowe w zadaniach optymalizacji i prowadzg czesto do znalezienia minimum lokalnego funkcji
uzytecznosci, co powoduje, ze wyznaczone wagi sieci nie sa optymalne, a co za tym idzie, uzywa-
jacy ich sterownik neuronowy moze by¢ mniej skuteczny, co w rozwazanym zadaniu ttumienia
silnie nieliniowych drgan aeroelastycznych lotek moze mie¢ kluczowe znaczenie. Z tego powodu
warto, pomimo wyzszego kosztu, zrealizowaé wiecej epizodow, ~ 300 — 500, poniewaz moze to
zwigkszy¢ szanse znalezienia minimum globalnego funkcji uzytecznoscei.

Zastosowana w niniejszej pracy metoda gradientowa okazala si¢ umiarkowanie skuteczna, co
przejawiato stabg zbieznoscig procesu iteracyjnego i dlugimi czasami obliczeniowymi. Ponadto
zbieznosé procesu uczacego silnie zalezata od przyjetych wartosci poczatkowych wag sieci. Mimo
powyzszych niedostatkéw prosta metoda gradientowa okazala sie wystarczajaca dla rozwazanego
problemu.

5.2. Thlumienie aktywne drgan nieliniowych lotki

Na rys. 6 przedstawiono efektywnos¢ thumienia nieliniowych drgan histerezowych lotek za
pomoca metod NN/RL oraz He.

beta [deg]

t[s]

Rys. 6. Drgania nieliniowe histerezowe lotki 5(¢t): — — — Hoo, — NN/RL

Nauczona sie¢ NN(8) jest w stanie stlumié¢ nieliniowe drgania histerezowe lotek o wiele sku-
teczniej niz liniowa odporna metoda Ho,. Amplituda resztkowych drgan ustalonych wynosi tylko
23% amplitudy drgan uzyskanych za pomoca metody Ho,. Wynik ten ukazuje oczywista przewa-
ge nieliniowego sterownika NN/RL nad klasycznym odpornym sterownikiem liniowym. Wynik
ten nalezy uznaé za bardzo dobry, cho¢ nie do konca zadowalajacy, poniewaz drgania lotek nie
zostaly stlumione catkowicie. Nalezy jednak zauwazy¢, ze metoda H,, wyczerpala swoj poten-
cjal w ramach rozwazanego zagadnienia tlumienia drgan, podczas gdy w przypadku sterownika
NN/RL istnieje uzasadniona nadzieja, iz uzycie bardziej zaawansowanej sieci moze doprowadzié¢
do calkowitego wyttumienia drgan lotek.

Zaobserwowano réwniez, ze skutecznosé sterownika NN/RL w ttumieniu drgan aeroelastycz-
nych zalezy w duzym stopniu od charakteru nieliniowosci. Wydaje sie zatem, ze synteza opty-
malnego sterownika NN/RL powinna by¢ poprzedzona identyfikacja nieliniowosci.

Majac na uwadze, ze przedstawione w niniejszej pracy do$é¢ obiecujace wyniki zostalty uzyska-
ne przy uzyciu bardzo prostej topologii sieci (cze$¢ liniowa plus jeden wezel nieliniowy), catkiem
rozsadne jest przypuszczenie, ze sterownik NN/RL wykorzystujacy bardziej ztozona sie¢ bedzie
w stanie tltumi¢ catkowicie silnie nieliniowe drgania histerezowe lotek.

6. Wnioski

W pracy zaproponowano aktywne tlumienie silnie nieliniowych strukturalnych aeroelastycz-
nych drgan lotek za pomoca nieliniowego sterownika neuronowego uczonego ze wzmocnieniem.
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Pokazano, ze nieliniowy sterownik Neural Network/Reinforcement Learning moze by¢ z powo-
dzeniem zastosowany do ttumienia silnie nieliniowych aeroelastycznych drgan lotek. Opracowany
sterownik NN/RL jest bardziej skuteczny w tlumieniu takich drgan niz klasyczne sterowniki li-
niowe, takie jak LQR i odporny Hy. Z uwagi na to, ze klasyczne sterowniki nie oferuja dalszej
poprawy efektywnoéci tltumienia drgan nieliniowych, poniewaz na swoje podstawowe ogranicze-
nie, jaka jest ich liniowosé, sterownik NN/RL jest bardzo atrakcyjny, poniewaz nawet prosta
struktura sieci neuronowej zapewnia mu duza zdolnos¢ ttumienia drgan, a przy tym jego poten-
cjal nie zostal wykorzystany.

Skutecznosé sterownika NN /RL zalezy jednak zasadniczo od topologii sieci, dlatego konieczne
jest poszukiwanie lepszej sieci. Uzycie bardziej ztozonej sieci neuronowej, z warstwami ukrytymi
lub sprzezeniami zwrotnymi, daje nadzieje na uzyskanie znacznie lepszego ttumienia nieliniowych
aeroelastycznych drgan lotek, w szczegolnosci catkowite ich sttumienie, czego nie zdotal na razie
osiagnaé sterownik NN(8). Jest réwniez oczywiste, ze prosta metoda gradientowa uzyta w niniej-
szej pracy do uczenia sieci nie jest wystarczajaco skuteczna, dlatego celowe jest uzycie bardziej
zaawansowanych algorytméw uczacych, na przyklad metody propagacji wstecznej. Niezaleznie
jednak od zaobserwowanych wad sterownik NN(8)/RL wydaje sie by¢ bardzo obiecujacym spo-
sobem skutecznego ttumienia nieliniowych aeroelastycznych drgan lotek typu histerezy, a takze
innych silnie nieliniowych drgan aeroelastycznych generowanych prze oplyw, takich jak flatter
transoniczny lotek lub flatter oderwania.
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Active suppression of nonlinear aeroelastic vibrations of aileron by reinforced learned

neural controller

In this paper, the problem of suppression of nonlinear aeroelastic vibrations of ailerons of the struc-

tural hysteresis type is presented. The Neural Network (NN) controller is proposed for this purpose.

Reinforcement Learning (RL) of the network with an utility function based on episodes being simulations

of aileron vibrations for various initial conditions is used for the synthesis of the controller. It has been

shown that the NN/RL controller is able to damp highly nonlinear hysteretic vibrations of ailerons much
stronger than linear controllers (LQR, Huo) and that the NN/RL is also more robust. Based on the ob-
tained results, it can be supposed that a more involved neural controller will be able to suppress highly

nonlinear vibrations of ailerons completely in opposition to the linear methods of control that probably

reach their limits in this area.
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1. Wprowadzenie

Rozwdéj lotnictwa spowodowal znaczne rozszerzenie zakresu zadan realizowanych przez te
dziedzine transportu. Transport lotniczy przestal by¢ elitarnym sposobem podrézowania czy
tez dostarczania towarow, gloéwnie z powodu znacznego obnizenia kosztow. Oprocz typowych
zadan realizowanych przez firmy lotnicze, jakimi sa transport ludzi i/lub towaréw, pojawily
sie potrzeby realizacji lotniczych zadan rozpoznawczych, w szeroko rozumianym znaczeniu tego
stowa. Poczatkowo dominujaca role odgrywaly w tym zakresie zastosowania militarne. W miare
postepu technologicznego znacznie czedciej wykorzystywano lotnictwo do realizacji coraz liczniej-
szych zadan cywilnych. Zadania te dedykowane byly w coraz wigkszym stopniu bezzatogowym
statkom latajacym (BSL) ze wzgledu na wiele zalet zwiazanych z wykorzystaniem tego typu
statkéw latajacych. Dynamiczny rozwdj technologii BSL zaowocowal licznymi konstrukcjami,
poczawszy od mikro samolotéw, az do samolotéw o rozmiarach i masie doréwnujacych zato-
gowym statkom powietrznym, od wielosilnikowych wiroptatéow, az po konstrukcje wykorzystu-
jace jednoczesnie wlasciwosci samolotu i wiroptata. Doswiadczenia eksploatacyjne wskazuja, ze
w przypadku koniecznoéci zapewnienia stosunkowo duzej dlugotrwatosci lotu lub duzego zasiegu
przy jednoczesnej redukcji kosztéw realizacji zadania, jednym z najkorzystniejszych rozwiazan
jest zastosowanie samolotu bezzalogowego.

Samoloty bezzalogowe, w zakresie zastosowan cywilnych wykorzystywane sa do rozlicznych
zadan, wérod ktory mozemy wyrdznic:

e misje poszukiwawczo-ratownicze;

e monitorowanie natezenia ruchu kotowego na drogach lokalnych i autostradach, w tym
kontrola przestrzegania przez kierowcéw przepiséw ruchu drogowego;

e wykonywanie dokumentacji geodezyjnej i kartograficznej;

e wykrywanie zagrozen pozarowych;

e ocene skutkéw zniszczen spowodowanych katastrofami naturalnymi (burze, huragany, tra-
by powietrzne, trzesienia ziemi, erupcje wulkanéw itd.);

e monitorowanie zanieczyszczen atmosferycznych i wykrywanie zrédet emisji szkodliwych
substancji;

e kontrola stanu technicznego i monitorowanie urzadzen, instalacji, budynkdéw itd.;

e inne.

W zaleznoéci od rodzaju zadania realizowanego przez bezzatogowy statek powietrzny powi-
nien on cechowaé sie odpowiednimi wtasciwosciami i to zaréwno w zakresie osiagoéw, jak i wypo-
sazenia. Stad tez powstaly i wciaz sa opracowywane liczne konstrukcje BSL. Jednym z kryteridéw
klasyfikacji BSL jest ich podzial ze wzgledu na mase startowa oraz pulap i zasieg (tabela 1).
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Tabela 1. Klasyfikacja bezzalogowych statkéw powietrznych [1]

Wysokosé Promien
Masa . . .
Klasa lke] Kategoria operacyjna | operacyjny Przyktad
[m] [km]
<2 Mikro 60 5 Black Widow,
Raven
1 Aladin, DHS3,
220 Mini 900 25 DRAC, Eagle,
Raven, Scan
> 20 Mate 1500 50 Hermes 90, Luna
Hermes 450,
11 > 150 Taktyczne 4000 200 iView 250,
Ranger, Sperwer
Bojowe 19000 5900 MQ-9 Reaper
) HALE i 19000 20000 Global Hawk
(duzy pulap i zasieg)
-
(sre.dm pl'llap, 3000 = 10000 20000 Heron, Heron TP,
duzy zasic) Hermes 900

Wykorzystanie samolotéw bezzalogowych niesie ze soba wiele korzysci, jednak istnieja ogra-
niczenia zastosowania tego typu statkéw powietrznych, w szczegdlnosci w zakresie startu i la-
dowania. Operowanie statku powietrznego z lotniska (lub ladowiska) umozliwia dogodny start
i ladowanie, jednak w przypadku samolotow I klasy w znacznym stopniu ich mozliwosci opera-
cyjne sa ograniczone ze wzgledu na niewielki zasieg. Jako zasade przyjmuje sie, ze mikro, mini
i mate BSL beda dostarczone w rejon dziatan, tam odbedzie si¢ start oraz ladowanie. W wielu
przypadkach bedzie to obszar o znacznie ograniczonej przestrzeni, wobec czego do rozwiazania
pozostaje problem startu i odzyskiwania maszyny w obszarach nieprzystosowanych do operowa-
nia statku latajacego.

2. Przeglad sposobéw startu i ladowania BSL

Samoloty bezzatogowe w zaleznosci od masy moga wykonywaé start nastepujacymi sposo-
bami:
klasyczny samolotowys;
z wyrzutni (katapulty);
z wykorzystaniem rakiet wspomagajacych;

z reki.

Klasyczny start samolotowy jest stosowany dla BSL o znacznej masie i w tym przypadku
zazwycza]j samoloty te dysponuja zasiegiem pozwalajacym na dotarcie w rejon dziatan operacyj-
nych i powrét na lotnisko bazowania. Jednak wada takiego rozwiazania jest zawezenie obszaru
dziatania maszyny latajacej wynikajace z jej promienia dzialania oraz polozenia sieci lotnisk
w danym rejonie.

Dla wielu samolotéw bezzalogowych procedura ich wykorzystania oparta jest na starcie w re-
jonie obszaru dziatania. W tym przypadku najbardziej rozpowszechnionym rozwigzaniem jest
start z wyrzutni (katapulty) (rys. 1).
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Rys. 1. Katapulta pneumatyczna [2]

Najczesciej stosowane sg wyrzutnie wyposazone w elastyczne liny, pneumatyczne lub hy-
drauliczne. Spotyka sie takze rozwiazanie mieszane, np. katapulty pneumatyczno-hydrauliczne.
Zastosowania katapulty jako urzadzenia startowego umozliwia bezpieczny start BSL przy sto-
sunkowo niewielkich ograniczeniach w zakresie wolnej przestrzeni wokét wyrzutni. Jedna z pod-
stawowych wad takiego rozwigzania sa znaczne obciazenia konstrukeji samolotu podczas startu.

Start z wykorzystaniem rakiety wspomagajacej RATO (ang. Rocket Assisted Take-off) jest
dedykowany gléwnie wojskowym samolotom bezzalogowym (rys. 2). Zaleta takiego rozwiaza-
nia jest start praktycznie zerowej dlugosci, a gléwna wada destrukcyjne oddzialywanie gazow
spalinowych na srodowisko.

Rys. 2. Start BSL z wykorzystaniem rakiety wspomagajacej [3]

Dla samolotow bezzalogowych klasy mikro i mni mozliwy jest start z reki.
Znacznie trudniejszym zagadnieniem jest odzyskiwanie samolotu bezzalogowego w warun-

kach ograniczonej przestrzeni. Problem narasta wraz ze wzrostem masy oraz predkoéci ladowania
BSL.
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Odzyskiwanie samolotow bezzalogowych w warunkach ograniczonej przestrzeni najczesciej
realizuje sie nastepujacymi metodami:
zastosowanie spadochronu;
wykorzystanie ,siatek” wylapujacych BSL;
uzycie poduszek powietrznych;
wykorzystanie rekawa;

zastosowanie lin poziomych lub pionowych.

Zastosowanie spadochronu jest jednym z prostszych rozwiazan i umozliwia w miare bezpiecz-
ne ladowanie. Stosuje sie tu dwie zasadnicze metody ladowania, ktére polegaja na wypuszczaniu
spadochronu na znacznej wysokosci lub bezposrednio przed przyziemieniem. W przypadku te-
renu z duza liczba obiektéw infrastruktury budowlanej lub obfitujacego w przeszkody naturalne
(drzewa, wzniesienia, akweny wodne itp.) czesto dochodzi do uszkodzenia statku powietrznego.
Ponadto ladowanie z wykorzystaniem spadochronu staje sie niebezpieczne w warunkach znacz-
nego stopnia burzliwosci atmosfery.

Odzyskiwanie BSL za pomoca siatek (rys. 3) jest stosowane w przypadku, gdy dysponuje sie
odpowiednio duza przestrzenia wolna od przeszkdéd. Wynika to z koniecznosci rozpiecia siatki
o znacznych rozmiarach oraz zapewniania wolnej drogi dla koncowego podejécia samolotu.

Rys. 3. Wychwytywanie BSL za pomoca siatki [4]

Do gléwnych zalet zastosowania siatek zaliczamy praktycznie zerowa droge dobiegu, duza
skuteczno$¢ przechwytywania oraz bezpieczenstwo zaréwno statku powietrznego, jak i operatora
systemu. Do wad zaliczamy pracochlonnos¢ przy rozwijaniu siatki oraz stosunkowo dlugi czas
ponownego przygotowania samolotu do uzycia (dosy¢ czeste przypadki zaplatania sie samolotu
w linki lub tasmy).

Jednym z rozwigzan w zakresie odzyskiwania samolotu bezzalogowego jest zastosowanie
rekawa. Jest to urzadzenie, ktorego idea oparta jest na wykorzystaniu stozkowego rekawa, do
ktérego wlatuje statek powietrzny (rys. 4)
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Rys. 4. Rekaw do odzyskiwania BSL [5]

Do zalet takiego rozwiazania zaliczamy prostote, a wiec maty koszt produkcji i utrzymania,
niewielka mase oraz krétki czas przygotowania zestawu do uzycia. Gléwne wady to konieczno$é
precyzyjnego podejscia do ladowania (nalezy wlecie¢ do wnetrza rekawa) oraz znaczne ryzyko
uszkodzenia skrzydel lub usterzenia samolotu.

W innym rozwiazaniu technicznym do wytapywania samolotéw bezzalogowych wykorzystuje
sie liny pionowe lub poziome. W przypadku liny pionowej samolot najczesciej zaczepia o nig
krawedzia natarcia skrzydla, na koncu ktérego znajduje sie hak (rys. 5). W przypadku liny usy-
tuowanej poziomo zazwyczaj wytracanie energii kinetycznej samolotu odbywa sie na identycznej
zasadzie jak w przypadku ladowania samolotéw na lotniskowcach (zastosowania aerofiniszera).

Rys. 5. Wychwytywanie statku latajacego za pomoca liny pionowej [6]
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3. Projekt mobilnego zestawu do startu i odzyskiwania BSL

3.1. Zalozenia projektowe

Projektowane urzadzenie bedzie przeznaczone do zapewnienia startu i ladowania bezzatogo-
wych statku powietrznych w warunkach ograniczonej przestrzeni.
Urzadzenie powinno spelnia¢ nastepujace wymagania:

e umozliwiaé start i ladowanie (wychwytywanie) BSL o masie startowej m = 10 <+ 20kg
w warunkach niewielkiej wolnej przestrzeni;

e musi zapewniaé¢ wysoki poziom bezpieczenstwa dla operatora, dla oséb postronnych oraz
dla statku powietrznego;

e powinno by¢ przystosowane do transportu oraz wymagaé¢ niewielkiego czasu rozwijania
i sktadania;

e by¢ proste w obstudze i posiadaé¢ wysoki poziom niezawodnosci.

Przewiduje sie, ze do transportu projektowanego urzadzeniu wykorzystany zostanie samo-
chéd dostawczy. Do startu wykorzystana zostanie zaprojektowana wyrzutnia (katapulta) pneu-
matyczna, za$ do ladowania zastosowane zostanie zmodyfikowane urzadzenie bazujace na idei
Laerofiniszera” .

3.2. Katapulta startowa

Do startu samolotu zastosowana bedzie wyrzutnia pneumatyczna, w ktérej elementem ro-
boczym jest sitownik, za$ jako element startujacy zastosowano dwudrogowy, dwupolozeniowy
zawér elektropneumatyczny (rys. 6).
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%
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Rys. 6. Schemat ideowy ukladu zasilania wyrzutni (oprac. wl.); 1 — Zzrédlo energii elektrycznej (np.
akumulator lub pradnica), 2 — sprezarka, 3 — zbiornik ci$nieniowy, 4 — zawér bezpieczenstwa
(redukeyjny), 5 — manometr, 6,7,8 — zawér elektropneumatyczny, 9 — sitownik

Dziatanie katapulty startowej opiera sie na wykorzystaniu wézka, na ktérym umieszcza sie
samolot. Wozek przemieszcza sie po prowadnicach i jest napedzany poprzez tlok poruszany
sprezonym powietrzem, przy czym wozek z tlokiem polaczony jest za pomoca liny stalowej
(rys. 7).

Wyrzutnie podzielono na trzy segmenty w celu zmniejsza jej rozmiaréw podczas transportu.
Segmenty laczone sg za pomocy szybko ztacznych klamerek z zastosowaniem uszczelek zapew-
niajacych hermetyczno$é cylindra sitownika napedowego (rys. 8).

Wozek, na ktérym umieszcza sie samolot, ma konstrukeje dostosowana do uktadu aerodyna-
micznego samolotu i wyposazony zostal w ulozyskowane rolki (rys. 9a i 9b).
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Rys. 7. Schemat wyrzutni pneumatycznej (oprac. wt.); 1 — rolka prowadzaca line napedowa,
2 — podpora, 3 — prowadnica wbézka, 4 — cylinder pneumatyczny wraz z tlokiem, 5 — lacznie segmentow
wyrzutni, 6 — wozek

Rys. 9. (a) Wozek napedowy, (b) rolki wézka (oprac. wi.)

3.3. Urzadzenie do odzyskiwania BSL

Urzadzanie do odzyskiwania BSL wykorzystuje ling zamocowang poziomo na kabtaku umiesz-
czonym na wysiegniku zurawia.

Przebieg ladowania samolotu bezzalogowego wyglada nastepujaco:

e w czasie podejscia do ladowania z samolotu wychylany jest wysiegnik wraz z hakiem;
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e hak zaczepia o line zamocowana do kablaka i zrywa line z koltkéw (rys. 10);
e nastepuje uruchomienie hamulca liny i wytracenie pedu przez samolot (rys. 11).

Rys. 10. Etap cumowania statku powietrznego (oprac. wt.)

Rys. 11. Etap wyhamowania statku powietrznego (oprac. wl.)

Zestaw startowy i do ladowania zostanie rozmieszczony w samochodzie dostawczym, ktéry
dodatkowo wyposazono w zuraw z zamocowana ling wyhamowujaca BSL. Gabaryty zurawia
zapewniaja, iz lina hamujaca jest zawieszona nad ziemia na wysokosci 9,5 m i znajduje sie w od-
legtosci okolo 5,5m od samochodu, co zapewni bezpieczenstwo samolotu podczas podejscia do
ladownia. Po zaczepieniu samolotu lina spada z kablaka dzieki specjalnym kotkom (rys. 12).
Nastepnie hamulec powoduje wytracanie pedu samolotu, przy czym wydtuzenie liny ma maksy-
malnie takg wartosé, iz po zakonczeniu hamowania samolot bedzie zwisal swobodnie nad ziemig.
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Rys. 12. Zamocowania liny hamujacej (oprac. wt.)

Zastosowany hamulec liny aerofiniszera umozliwia zmiane sity hamowania w zaleznosci od
masy samolotu i jego predkosci podejscia do ladowania.

Obliczenia wskazuja, ze w czasie wyhamowywania statku powietrznego obciazenia nie prze-
krocza przeciazen podtuznych rzedu n, = 4. Wobec tego rozwiazanie konstrukcyjne mocowania
haka w konstrukcji kadtuba samolotu powinno by¢ przystosowane do tych obciazen.

4. Podsumowanie

W artykule zaprezentowano ide¢ mobilnego zestawu zapewniajacego start oraz odzyskiwa-
nie bezzatogowych statkéw powietrznych klasy mini w warunkach ograniczonej przestrzeni. Do
startu proponuje si¢ zastosowanie wyrzutni pneumatycznej, zas do ladowania urzadzenie oparte
na idei aerofiniszera stosowanego na lotniskowcach.

W ramach projektu opracowano koncepcje konstrukcyjng urzadzenia wraz z doborem wypo-
sazenia i obliczeniami inzynierskimi. Caly zestaw (urzadzenie startowe i wychwytywacz podczas
ladowania) jest przewidziany do szybkiego montazu i demontazu oraz bedzie transportowany
przez samochéd dostawczy. Do gtéwnych zalet proponowanego rozwiazania nalezy zaliczyé¢ mo-
bilnos¢ catego zastawu i mozliwosé szybkiego jego dostarczenia w poblize obszaru dziatania,
a takze prostote eksploatacji. Do wad nalezy zaliczy¢ stosunkowo trudne naprowadzanie samo-
lotu podczas koncowego podejscia do ladowania (zwlaszcza przy znacznym stopniu burzliwosci
atmosfery), ze wzgledu na konieczno$é precyzyjnego umiejscawiania statku powietrznego wzgle-
dem liny wychwytujacej.
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Launch and recovery systems for unmanned vehicles

The development of aviation has widened the scope of tasks carried out by this area of transport. In
addition to typical tasks of transporting people and goods, there are needs for aviation reconnaissance
tasks. Initially, reconnaissance tasks were carried out by military aviation. Along with technological
progress, unmanned airplanes were used for several civilian tasks. The dynamic development of UAV
technology has resulted in numerous aircraft and helicopters designs.

Operational experience indicates that in the case of the need to ensure a relatively long flight durability
or a long range, one of the most advantageous solutions is the use of unmanned aircraft. The basic
limitations of the UAV application include the necessity of giving the aircraft the required speed during
take-off and safe landing. There are no restrictions if one anticipates the taking off and landing from the
airport. However, many UAV applications require the use of a flying ship in conditions of limited space.
Then the biggest problem is the landing of the plane.

The paper presents the design of a device enabling the start and recovery of UAVs with different
masses.

The developed design meets the following main requirements:

e allows UAV to start at zero run-in length (launch from the launcher),

e allows landing at zero roll length,

e the start and recovery device is transportable in a container located in a typical car trailer.

The main emphasis of the paper is out on the structural solution of the aircraft recovery device.
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In this paper, a vertical soft launch method for a small research rocket has been studied. The
physical and mathematical models of the rocket controlled by two sets of lateral thrusters
in the launch phase have been described. The thrusters firing logic algorithm based on
pure time delays was proposed. Finally, simulation results showed that with the aim of the
developed method the rocket attitude could be controlled in an effective way. The satisfactory
performance was obtained, and the proposed solution might be implemented in the future
on a real flying platform.

Keywords: cold launch, lateral thruster, simulation

Nomenclature
d — rocket diameter
Cr,Cr,Cn — rolling, pitching and yawing moment coefficients
Crp — rolling moment coefficient derivative with roll rate
Cmq — pitching moment coefficient derivative with pitch rate
CNRr — yawing moment coefficient derivative with yaw rate
Cx,Cy,Cy — axial, side and normal force coefficients
ep,€1,€2,€3 — quaternion elements
Fa, My — aerodynamic forces nad moments, respectively
Fy,, M, — total forces nad moments in body frame Opxpyp2s
Fqo, Mg — gravity forces and moments, respectively
Fp,Mp — thrust forces and moments, respectively
Fr, My — control forces and moments generated by lateral thrusters
I, 1,1, — moments of inertia
Iy, 12,1, — products of inertia
Ly, My, Ny — rolling, pitching and yawing moments in body coordinate system Opxpypzs
m — rocket mass
Ma — Mach number
PQ,R — angular rates
S — reference area
U v,w — linear velocities in body coordinate system Opxpyp2sp
X, Y5, Zy — axial, side and normal forces in body coordinate system Opxpypzp
Vo — total flight velocity
a, — angles of attack and sideslip, respectively
$,0,v — missile Euler angles (roll, pitch and yaw)
p — air density

T — time constants, 1 = 1,2,3,4,5
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1. Introduction

Most of the modern short and medium range surface-to-air missiles are launched vertically to
achieve the optimal firing coverage. These missiles could be used against targets flying at various
ranges and altitudes what requires capabilities of agile turning from the initial vertical position
[1]. This maneuver must be completed as fast as possible after the launch phase. Vertical launch
methods could be divided into two categories: hot launch and cold launch. In the hot launch
method, the missile main engine is ignited inside the launch canister and then the object velocity
increases. The most significant problem related to hot launch is the effect of the main motor
efflux on the launcher. In the cold launch method, the missile is launched vertically with the aim
of devices such as piston, gas generator or spring mechanisms. This method is used to launch
big objects like intercontinental ballistic missiles, especially when launched from submarines.
The main engine is fired only when the missile leaves the canister and is still in the vertical, but
uncontrolled, ascending phase of flight. There also exists a modification of this method which
is called soft launch [2]. In this method, the rocket attitude during launch could be precisely
controlled. Finally, when the missile achieves the demanded attitude, the main motor is fired and
the missile accelerates rapidly. The missile velocity relative to external flow and the resulting
dynamic pressure in the launch phase is too low to effectively use the aerodynamic fins as a
control apparatus. An alternative solution to achieve the demanded attitude is to use a reaction
control system [3]. This device consists of from a set of small lateral thrusters which can generate
forces perpendicular to the rocket longitudinal axis. The lateral thrusters have some advantages
over conventional aerodynamic control: no extra mechanical components are required, a lower
drag and a faster system response might be achieved [4]. They also operate independently of
the external conditions. It needs only firing commands from the autopilot unit. Moreover, the
missile could be either cold or hot launched when thrusters are used.

With the aim of soft launch it is possible to achieve longer range, when compared to pure
hot launch, and excellent 360 deg firing coverage [2]. The thermal signature of the launcher
can be reduced significantly which improves the battlefield survivability. No extra devices for
hot gas efflux management are required. It is also possible to hit targets at a shorter minimum
distance because of better flight trajectory when compared to classical hot vertical launch. The
disadvantage associated with this approach is the requirement for a launch tube to contain
devices required to eject a missile.

The goals of this work were to obtain the optimum time delay for main engine firing, to
perform the turnover maneuver repeatability analysis, to calculate time moments in which lateral
thrusters should be used and to develop the most suitable control algorithm.

2. State of the art

There exist only a few examples of such short range air defense systems which have soft launch
functionality. The MBDA has developed the Common Anti-Air Modular Missile (Fig. 1a).
CAMM mass is 99 kg, length 3.2 m and diameter 166 mm [5]. The maximum speed of this missile
is Mach 3 and the maximum range is about 25 km. The soft launch capability allows achieving
a minimum range under 1 km. CAMM is ejected vertically from a canister tube by a piston at a
height of approximately 30 m. This missile uses 8 lateral thrusters to achieve the desired attitude
before the main motor fires (Fig. 2). CAMM is able to provide 360 degree coverage. There also
exists CAMM-ER version and it has an additional booster which increases the missile range up
to 45 km. CAMM-ER diameter is 190 mm, weight 160 kg and length 4.2m. The CAMM launch
platform is difficult to detect because of low acoustic, visual and thermal signatures.
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Rys. 1. (a) Lateral thrusters mounted on the CAMM [6], (b) mockup of a 9MIGE missile with lateral
thrusters installed

The cold launch method is also used in 9K330 Tor (NATO code: SA-15 Gauntlet) (Fig. 1b).
The 9M331 missile weight is 167 kg, diameter 235 mm, length 2.9 m, and it carries 15 kg warhead
[7]. It entered in service with the Soviet Army in 1986. The system is mounted on a mobile
platform which is equipped with 8 missiles, associating radars and fire control systems. The
combat vehicle can operate autonomously and the latest version can launch missiles even when
the vehicle is moving. The maximum missile range is 12 km and the maximum altitude is 4-6 km.
Missiles have radio command guidance. The system can search for targets while in motion. The
Tor has a reaction time of about 8-12 seconds from target detection to launch. There exist some
versions of this system like Tor M, M1, M2K or M2EK which are improved versions of the
system. For example, Tor M1 can track up to 48 targets at a maximum range of 25 km and has
higher kill probability. The lateral thrusters are mounted before the center of gravity in the nose

part of the missile body (Fig. 2b).
(b) -

Rys. 2. (a) CAMM lateral thrusters; (b) tor missile after; (¢) Cheolmae-2 side thruster after firing

The next example of the soft launched missile is South Korean medium range surface-to-air
missile KM-SAM (also known as Cheolmae-2 or Cheongung) (Fig. 1c). This system was develo-
ped by the Agency for Defense Development in cooperation with Almaz-Antey and Fakel [8]. The
system could intercept up to six targets simultaneously, and the missiles have anti—electronic
warfare capabilities. The system passed the military operational requirement verification test in
July 2015. The range is 40 km and can intercept targets at an altitude up to 15 km. The reaction
control system (Fig. 2b) was also installed before the center of gravity.

A series of short pulses is used to achieve the demanded attitude. Based on state of the art
conclusions, the test platform concept and agile turn scenario have been developed.

3. Cold launch test platform and maneuver scenario

The platform which is discussed in the presented analysis has been developed at the Institute of
Aviation in cooperation with Mesko company (Fig. 3a). The rocket diameter is 152.4 mm, length
1.5m, fin span is 352.2 and mass 17 kg. The longitudinal and lateral moments of inertia are equal
0,5kgm? and 5,5 kgm?, respectively. The range of the rocket was limited to 700 m because only
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the launch phase was studied. The rocket has two reaction control systems: one mounted before
the center of mass and the second behind the center of mass. Each reaction control system is
composed of four small, solid propellant rocket engines (Fig. 3b) equally spaced around the
fuselage.

630

(@) (b)

Rys. 3. (a) Flight demonstrator visualization [9]; (b) lateral thrusters model [9]

It has been assumed that rocket mission will be divided into several parts (Fig. 4). Firstly,
the rocket is ejected vertically from the launcher with the aim of a catapult mechanism. Next,
the first lateral thruster is ignited and the rocket pitch is initiated. The second lateral motor is
fired and the pitch rate decreases nearly to zero. Finally, the main motor is fired and the rocket
accelerates. No warhead and guidance system was predicted on this missile.

ey

Rys. 4. The rocket mission scheme [9]

The main goal of the mission is to observe the rocket behavior during the launch phase.

4. Flight simulation model

At the design stage, the mathematical models were extensively used to choose properly pa-
rameters of the reaction control systems. Here, only the most important components of the
physical and mathematical model are described. The rocket was modeled as a six degrees of
freedom body. It was assumed that the center of gravity, mass and moments of inertia change
due to burning off of the main engine fuel [10]. The mass changes due to lateral thrusters fuel
consumption were neglected because the rocket is non-spinning. The flat Earth approximation
was introduced because of a relative short range [11]. It was assumed that the missile has two
geometric and mass symmetry planes. The main motor thrust force passes through the missile
center of gravity and is parallel to the missile longitudinal axis of symmetry.
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Standard flight dynamics coordinate systems were introduced to describe rocket motion:
navigation O, TpnYnzn, gravity Oyx 41,24 and body Opxpypz;,. The system of six dynamic equations
of motion is given by [3]:

. T
A% + QAx + A;x = [Fb Mb} (4.1)

The left-hand side of equation (2.1) describes the inertia loads in the missile frame of reference.
In the most general case when the missile centre of mass is not coincident with Oy, the inertia
matrix is defined as follows [3]:

"m0 0 0 S5 =S, 000 0 0 0
0 m 0 -9, 0 Sz 0 00 0 0 0
o 0 m s, —S 0 looo o 0o o0
A=lo s S, L Ly I Ar=1lo 00 I N T
S. 0 =S, —I, I, —I,. 000 —ly I, —I,
=Sy S: 0 L., —IL, I 000 —l, —L, I |
(4.2)
and the velocity matrix is [12]:
0 -R Q 0 0 0]
R 0o —-P O 0 0
- P 0o 0 0 0
=10 -w v 0o -rR Q (4:3)
w 0 -U R 0o -—-P
v U 0 -Q P 0|
The missile state vector x is defined as [12], [3]:
T
x=|U V. W P Q R| (4.4)
and
T T
F,=[X, Y %) M, =Ly My, N (4.5)

where Xy, Y3, Z;, are axial, side and normal forces along the body axes coordinate system. In a
similar way, Ly, My, Ny are the rolling, pitching and yawing moments. It was assumed that the
origin Oy of the gravity coordinate system O4z4y,2, is coincident with the origin Oy, of the body
coordinate system Opxpypz, 50 Sy = Sy = S, = 0. It was assumed that the rocket is a body of
revolution and has two planes of symmetry, so all products of inertia are zero.

The velocity vector of the missile in the O,x,y, 2, can be calculated as [11]:

Tn eg +e? —e2 - e% 2(e1e9 — epes) 2(epey — e1e3) U
Un| = | 2(eoes —erea) €2 —ed+e3—ek  2(ezez — eper) 14 (4.6)
Zn 2(ere3 — epea) 2(epe; —ege3) €3 —et —e3+e3| |W

The integration of the rate of change of the quaternion vector is given as follows [12]:

éo 0 P Q R €0 €0
é1 __1 -P 0 —R Q €1 . €1
& =21 B0 —P||e| e (4.7)

é3 —R —Q P 0 €3 €3
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The gain £ drives the norm of the quaternion state vector to one. The roll, pitch and yaw angles
are expressed as follows [13], [12]:

2(6061 + 6263)
eg — e% — e% + e%
2(epe3 + e1e2)

g +ef —e3—e3

@ = arctan

O = arcsin[2(eges — eje3)]
(4.8)
¥ = arctan

Forces Fy, acting on the rocket are calculated as a sum of the gravity F¢, aerodynamic F 4,
propulsion Fp and control loads from lateral thrusters Fr [14]

N
F,=Fq+Fs+Fp+) Fry (4.9)
i—1

In a similar way, the moments M, are calculated as follows:

N
M, = Mg + Ma +Mp + Y My (4.10)
=1

The vector of gravity loads acting on the object is calculated as [12]:

—sin® 0
Fg = mg | cos Osin® Mg = |0 (4.11)
cos O cos P 0

Aerodynamic forces and moments in the Opxpypzp coordinate system are calculated as below
[13], [15]:

1 —Cx
FA——pVO2S Cy
2
—Cy
(4.12)
1 Cr d Crp O 0 P
MA—§pVO2Sd Cu|+571 0 Cug 0 ]|Q
Cn 0 0 Cnr| | R

where: p is the air density, Vj — rocket flight velocity, S — area of the rocket cross section, d — rocket
diameter, and Cx,Cy,Cz,Cr,Cn, Cn,Crp, Crng, Cnr are forces and moments aerodynamic
coefficients. The aerodynamic loads at low speeds are significantly smaller when compared to
those generated by lateral thrusters. The aerodynamic interference at low Mach numbers can be
neglected. The aerodynamic coefficients depend on the Mach number Ma, the angles of attack «
and sideslip § as well as angular rates P, Q, R. Aerodynamic characteristics of the rocket were
calculated offline in an analytical way [15], [16]. Next, an aerodynamic database was built. The
multidimensional table lookup method was used for obtaining the coefficients for various Mach
numbers [17]. The aerodynamic interaction effects between lateral jets and the fuselage were
neglected due to low flight speed in the launch phase [18], [19].
The main engine forces F,, and moments M, were calculated as below:

Fp=|T(t) 0 O}T Mp = [0 0 O}T (4.13)

The main engine thrust curve T'(¢) was modeled with the aim of an approximated polynomial
and the result is presented in Fig. 5. The main engine thrust force is coincident with the Oz
axis of the body coordinate system.
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Rys. 5. Main engine thrust curve used in numerical simulation

Finally, forces and moments generated by both reaction control systems were obtained. The
lateral thrusters can apply a force on the body in the lateral directions. When they are placed
far from the center of gravity, they can generate a moment around the center of gravity and can
be used to change the platform attitude. The second type of thrusters, called divert thrusters
which could be placed at the object center of mass, are used to perform lateral acceleration.
The interval between the two subsequent thrusters is 30 deg. When one of the thrusters from
the set is ignited, the rocket can be oriented only in the directions which are multiplications
of the interval angle. Someone can imagine that two or even three engines are fired to achieve
the direction of flight between the main thruster directions, but the problems with 7777 might
occurred. It is assumed that there are N = 4 thrusters in each reaction control system (Fig. 6b),
and the nozzles of these small engines are perpendicular to the longitudinal axis of symmetry of
the missile. Lateral thrusters are translated by the vector rp; = [x7i, y7i, 21;] from the origin of
the Opzpypzp coordinate system, where i = 1,..., N is the number of the jet engine.

The force Fp; and moment Mp; generated by the i-th engine in the body coordinate system
Opxpyp2p are as follows [20]:

0 —y7; cos Op; — zp; sin Op;
Fri =T | sin0r; Mri =rpi x Fri = T; T cos O (4.14)
— cos Op; T, sin Op;

where Tj is the thrust generated by the i-th lateral thruster, 87; is the angle between the Opxyzp
plane and the thruster. The thrust curve of a single lateral thruster is presented in Fig. 6. The
total time of work of the thruster is 0.5 s.
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80::
— 60F
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ol 40;
20

0 F—— " PP S | I . dddia L
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7

(b) T

Rys. 6. (a) Lateral thruster convention (front view); (b) lateral jet thrust curve which was used in
numerical experiments [9]

The rocket model has been implemented in the MATLAB/Simulink environment.
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5. Control method

In this Section, the control algorithm is described. Each of the lateral thrusters can be used only
once. The goal of the control algorithm was to obtain the desired pitch angle 6 at the end of
the turnover maneuver. The main difficulty lied in fact that the thrusters of the platform were
not adjustable, so it was impossible to adjust the side forces continuously. The thrust curve
shape of the lateral thrusters was predefined at the manufacturing stage, so it was complicated
to modify the lateral thrusters force without any additional devices during their work. It was
assumed that the thrust curve for each thruster for the reaction control system was identical.

The control strategy is as follows: after the launch the first engine from the set is selected
to initiate the pitch motion around the rocket center of mass. Next, the engine at the opposite
side of the rocket body is ignited. In other words, the first thruster can be used to point the
platform in the preferred direction and later, the second thruster could be fired to maintain the
pitch angle to the desired value. The time of the second thruster ignition determines the turn
angle achieved. At least two thrusters are required to perform lateral attitude corrections. When
only one thruster is used, it is impossible to slow down the pitch rate to zero because of low
aerodynamic pitch damping.

One of the options to control the behavior of the rocket during the turnover maneuver is to
select the proper lateral thruster ignition time delays. These delays can be parametrized by the
following variables: 71 — first engine ignition time, m — first engine burnout time, 73 — second
engine ignition time, 74 — second engine burnout time, and 75 — main engine ignition time. With
the aim of these time delays, it is possible to precisely control the final pitch angle. Specially, the
longer is the second engine ignition 73, the smaller pitch angle is achieved. The problem was to
achieve the final pitch angle in the shortest possible time. Firing delays for lateral thrusters can
be found by solving an optimization problem. It was assumed that in each agile turn scenario
only the aft or rear reaction control system is used, so there is no mixing in thrusters from both
systems. In the real rocket, the information about the current attitude could be obtained using
the Inertial Measurement Unit. An autopilot has to be formed relating the required turn angle
for each channel with the start time of the second thruster. It is also possible to predefine the
delays before the rocket launch. The key problem is the soft launch repeatability. The engine
delays can affect the final pitch angle. Another issue is the time when the main engine should be
fired. The main engine could be fired independently of the lateral thrusters. The wind influence
in the algorithm is neglected, but in real world it might be an important factor which can
influence the missile behavior.

6. Results

In this Section, results of numerical simulations are discussed to verify the efficiency and accuracy
of the developed method. A set of simulations has been carried out for lateral thrusters located
before the center of mass. The maneuver was performed into pitch plane, so only the i = 1
and ¢ = 4 thrusters were used to control the platform attitude. The initial velocity and lateral
thrusters firing delays are presented in Table 1.

In the plot in Fig. 7, the pitch angle and angular rate time history are presented.

After 1st thruster firing, the pitch angle decreases rapidly. The final attitude is achieved
faster for smaller pitch angles. At the end of the maneuver for large pitch angles, significant
oscillations appear. This phenomenon can be explained with the help of the angular rate plot.
The pitch rate time history has a trapezoidal shape. For the first three cases, the final pitch rate
is nearly zero. When the second thruster is fired too late, then some oscillations appear. The
maximum value of the pitch rate is approximately 132 deg/s in 1.1s.
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Table 1. Time delays which were used in numerical experiments

Case Ui Time constant [s]
number | [m/s] | 7 | T | T3 | T4 | Ts
cl 13 0.6 | 1.08 | 0.7 | 1.18 | 1.2
c2 14 0.6 108 108|128 |13
c3 15 06108109138 |14
c4 16 0.6 10810148 | 1.5
cH 17 0.6 10811158 1.6
cb 18 0.6 10812168 | 1.7
c’ 19 0.6 | 1.08 | 1.3 | 1.78 | 1.8

100
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Rys. 8. (a) Rocket position; (b) angle of attack time history [author’s own work]

In Fig. 8, the linear position of the trajectory profile in the navigation coordinate system
Ogyr4yy2zy and the angle of attack profile are shown. In the last simulation case, the rocket
is flying nearly horizontally. The maximum value of the angle of attack is nearly 60deg. The
rocket aerodynamics at high angles of attack should be modeled precisely. The authors used only
analytical and semi-empirical formulas to calculate the aerodynamic coefficients. It is highly
recommended to check the results with the aim of CFD methods. On the other hand, at low
speeds the missile dynamics is primarily affected by the loads from reaction control systems.
The launcher tube should be pitched by a small angle because of safety issues. When the main
engine fails before ignition, then the rocket might fall onto the launcher.

From the numerical experiments presented above, it can be concluded that the rocket in the
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launch phase can be controlled by the lateral thrusters only.
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7. Conclusion

This paper presents the numerical analysis of flight dynamics for a soft launched research roc-
ket with lateral thrusters. It has been obtained that at least two lateral jets are required for
performing pitch control of the platform. It is possible to control the final pitch angle with the
help of the time delay between two consecutive thrusters firings. The second thruster can not
be activated too late because of oscillatory motion at the end of the agile turn maneuver. Some
optimization methods should be used to study in detail this phenomenon. It will be possible in
the future to implement the developed algorithm to the real rocket.
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Analiza systemu zimnego startu dla rakiety badawczej

Niniejszy artykut dotyczy metody ,migkkiego” pionowego startu dla rakiety badawczej. Przedsta-
wiono modele fizyczny i matematyczny rakiety sterowanej w fazie pionowego startu przy pomocy dwéch
gazodynamicznych uktadéw wykonawczych sterowania. Zaproponowano algorytm uruchamiania silnikow
korekcyjnych oparty na czasowych opdznieniach. Ostatecznie wyniki przeprowdzonych symulacji wyka-
zaly, ze proponowana metoda moze zosta¢ efektywnie wykorzystana do sterowania rakiety w fazie startu.
Uzyskano zadowalajaca jako$¢ sterowania, a rozwazana metoda zostanie wykorzystana w badaniach na
rzeczywistym obiekcie.
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1. Wstep

W wyniku realizacji badan panstwowych w 2017 r. zestaw odrzutowych celéw powietrznych
ZOCP-JET?2 uzyskal zdolnos$¢ operacyjng jako system treningowy dedykowany dla rakietowych
oddzialéw przeciwlotniczych. Dzieki wysokim osiggom w zakresie predkosci i wysokosci lotu od-
rzutowe cele powietrzne JET2 skutecznie imituja zalogowe statki powietrzne réwniez w zakresie
operowania grupowego przy stosunkowo niskiej cenie wylotéw. Badania, probna eksploatacja
oraz konsultacje z udziatem przysztego uzytkownika i dowédcow wojskowych wskazuja na po-
tencjalng potrzebe rozszerzenia zakresu uzytkowania systemu poza funkcje celéw powietrznych,
a takze na celowos¢ kontynuacji pracy majacej na celu dalsze podwyzszanie osiagéw oraz zakresu
uzytkowania.

Z punktu widzenia uzytkownikéw imitatoréw celéw powietrznych (wiec w gléwnej mierze
uzytkownikéw wojskowych) najistotniejszym parametrem jest to, w jakim stopniu imitator jest
w stanie imitowaé rzeczywiste obiekty stanowiace obszar zainteresowania oddzialow przeciwlot-
niczych. Choé¢ zaden imitator nie moze w 100% oddawaé wszystkich cech obiektu rzeczywistego,
to z punktu widzenia zadan treningowych wazne jest, aby szkolenie i trening z wykorzystaniem
imitatorow umozliwil skuteczne przeciwdzialanie w warunkach rzeczywistego ataku przeciwnika.

2. Geneza realizacji projektu

Odrzutowe cele powietrzne opracowane w I'TWL wywodza si¢ z projektu manewrujacych ce-
16w powietrznych (ZSMCP — Zestaw Sterowanych, Manewrujacych Celéw Powietrznych) opraco-
wanych dla treningu w strzelaniach artyleryjskich oraz rakietowych z uzyciem zestawéw recznych
typu Strzata i Grom. Zestaw SMCP znacznie rozszerzyl zakres stosowalnosci celéw powietrznych
w stosunku do wczesniej uzywanych typéw zdalnie sterowanych celéw powietrznych (cele typu B
oraz Delta), zapewniajac wiekszy dystans operowania (do 3, a p6zniej 10km), wieksza pred-
kosé¢ lotu (do 230 km/h) z dystansu nieprzekraczajacego 1000 m i predkosci nieprzekraczajacej
100 km/h dla starszych celéw uzywanych od lat 70. XX wieku, oraz znacznie wigksze mozliwosci
udzwigowe.

Tak znaczne powickszenie osiggdéw bylo mozliwe w gltéwnej mierze dzigki zastosowaniu wigk-
szych zespoléw napedowych, a to z kolei pozwolilo na skonstruowanie wiekszych ptatowcéw
o wyzszych osiggach w stosunku do poprzednikéw bedacych w zasadzie latajacymi modelami
zdalnie sterowanymi.

Drugim czynnikiem umozliwiajacym rozszerzenie zakresu uzytkowania stato sie opracowanie
zupelnie nowego systemu sterowania, w ktérym urzadzenia zdalnego sterowania (wciaz obecne)
nie wprowadzaja ograniczenia zasiegu operowania, zaréwno przez zasieg skuteczny jak i przez



140

J. Hajduk, D. Rykaczewski

ograniczenie zasiggu widzialno$ci wzrokowej operatora. Opracowany wowczas system teleme-
tryczny, rozszerzony nastepnie o poktadowy uktad sterowania automatycznego z nawigacja wyko-
rzystujaca GPS rozszerzyly dostepny zasieg operowania do granic poligonu (praktycznie 40 km),
jednoczesnie znacznie zmniejszajac obcigzenie operatora, co jest szczegdlnie wazne przy lotach
dtuzszych, rowniez wykonywanych noca lub w gorszych warunkach atmosferycznych.

Rys. 1. Zdalnie sterowane cele powietrzne typu B oraz Delta

Rys. 2. Elementy Zestawu Sterowanych Manewrujacych Celéw Powietrznych

Skuteczna eksploatacja ZSMCP w wytypowanych jednostkach i na kilku poligonach w Polsce
stata sie bodzcem do poszukiwan nowych obszaréw wykorzystania celéw powietrznych, w tym
imitacji celéw dla wigkszych rakietowych zestawoéw przeciwlotniczych bedacych na wyposaze-
niu wojska (OSA, KUB). Aby zrealizowa¢ te zamierzenia, niezbedne bylo dalsze powigkszenie
osiagéw gléwnie w zakresie predkosci lotu i wysokosci operowania. Dla obiektéw latajacych
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tej wielko$ci (masa startowa na poziomie kilkudziesieciu kilograméw) wyposazonych w dwu-
suwowe, wysokoobrotowe silniki tlokowe ze $§miglami o stalym skoku uzyskanie predkosci lotu
przekraczajacych 300 km/h oraz wysokosci lotu powyzej 4000 m przy zachowaniu korzystnych
cech uzytkowych (trwalo$é, niezawodnosé) staje sie trudne i technicznie bardzo nieefektywne,
poniewaz wymaga zespolu napedowego o duzym udziale masowym w masie catkowitej, duzym
zuzyciu paliwa, duzym poziomie drgan i silnej asymetrii od zespolu napedowego.

3. Mozliwoéci rozwoju zestawu odrzutowych celéw powietrznych

Skutecznym sposobem podniesienia osiggdéw platowca celu powietrznego jest zastosowanie
napedu odrzutowego, ktéry przy predkosciach lotu powyzej 100 m/s zaczyna byé juz akcepto-
walnie sprawny, a mniejszy spadek osiagéw z wysokoscia lotu silnika odrzutowego w stosun-
ku do tlokowego silnika wolnossacego dobrze rokuje w zakresie osiagéw wysoko$ciowych pla-
towca.

Standardem dla konstrukeji lotniczych jest silne powiazanie ceny konicowej z masa startowa.
Dla celéw powietrznych zasada ta réwniez obowiazuje, wiec mozliwie mata masa startowa celu
powietrznego w duzym stopniu ksztaltuje cene koncowsa produktu. Niestety miniaturowe silniki
odrzutowe dedykowane dla obiektéw latajacych o masie kilkunastu-kilkudziesieciu kilogramdw
nie reprezentuja takiego poziomu technicznego rozwoju jak lotnicze silniki odrzutowe. Miniatu-
rowe silniki odrzutowe o ciagu 80-200 N opracowywane dla zastosowan modelarskich od polowy
lat osiemdziesigtych XX wieku osiagnely juz akceptowalny poziom uzytkowoéci, ale z powo-
du maksymalnie uproszczonej konstrukeji (jednostopniowa sprezarka i turbina, prosta komora
spalania) i wyzylowanych osiagéw (duzy stosunek ciagu maksymalnego do masy silnika) cha-
rakteryzuja sie jednostkowym zuzyciem paliwa blisko dwukrotnie wiekszym niz silniki lotnicze,
mala trwaloscia (liczona w pojedynczych godzinach przy duzym obciazeniu) silnie uzalezniona
od sposobu uzytkowania oraz zupelnie nieokreslona niezawodnoscia.

Miniaturowe odrzutowe zespoly napedowe maja tez zalety cenne w przypadku zastosowania
w celach powietrznych. Mala masa silnika (ponizej 2 kg dla silnika o ciagu 160 N) pozwala umie-
$ci¢ zesp6l napedowy w wygodnym miejscu ptatowca przy niewielkim wplywie na polozenie $rod-
ka masy. Z punktu widzenia poprawnej pracy poktadowych uktadéw sterowania automatycznego
cenny jest réwniez zupelny brak drgan od zespolu napedowego (zwlaszcza przy umieszczeniu
silnika w gondoli zewnetrznej). Male silniki odrzutowe dla zapewnienia poprawnej pracy i szyb-
kiej odpowiedzi na sterowanie wyposazone sa elektroniczne uklady sterowania (ECU) realizujace
réwniez rozruch oraz bezpieczna dla silnika sekwencje wygaszania. Taki system sterowania sil-
nikiem jest bardzo wygodny podczas eksploatacji ptatowca, miedzy innymi umozliwia zdalny
rozruch z diagnostyka jego przebiegu, rowniez podczas lotu, choé¢ wymaga specjalnie opraco-
wanego dedykowanego pokladowego ukladu sterowania automatycznego (autopilota), zaréwno
w warstwie sprzetowej jak i programowej.

W ramach prowadzonych w ITWL prac badawczych w dziedzinie manewrujacych celéw po-
wietrznych opracowano kilka konstrukcji napedzanych silnikami odrzutowymi: poczawszy od
platowca Turbo-Komar, ktéry wykorzystywal elementy seryjnych celéw powietrznych ,, Komar”
i testowany byl zaréwno w wariancie z wlasnym podwoziem kolowym, jak i startéw przy-
spieszonych z wyrzutni startowej, poprzez cel powietrzny JET-1 do jego dwusilnikowej wersji
JET-1M2.

Projekty platowcédw, systeméw sterowania i tacznosci oraz catego systemu eksploatacji i ob-
stug w polaczeniu z dziesiatkami wykonanych lotéw w warunkach poligonowych we wspolpracy
z wojskiem pozwolily na zebranie cennych doswiadczen ze wszystkich aspektéw zagadnienia.



142

J. Hajduk, D. Rykaczewski

Rys. 3. Do$wiadczalne odrzutowe cele powietrzne Turbo-Komar, JET-1 oraz Jet-1M2

Tabela 1. Zestawienie parametrow i osiggdéw platowcow rodziny JET

\ Parametry systemu JET-1 JET-IM2 | JET-2 (2x140)
Masa startowa 40kg 43 kg 85 kg
Masa wlasna 25 kg (38% paliwo) |29 kg (33% paliwo) |43 kg (49% paliwo)
Udzwig uzyteczny Okg Okg 2kg
Rozpietosé 2,42 m 2,42 m 2,85 m
Dlugosé 2,8 m 3,05m 3,56 m
Predkosé startu 28 m/s 32m/s 3lm/s
Predk. maks. lotu poziomego 360 km/h 455km/h 400 km/h
Czas lotu maksymalny 40 min 23 min 110 min
Zasieg operowania 35 km 35 km 38 km
Naped 1x140N 2x140N 2x140N
Obcigzenie ciggu 3,5 N/kg 6,51 N/kg 3,29 N/kg
Rodzaj startu Wyrzutnia 19kJ | Wyrzutnia 30kJ | Wyrzutnia 50 kJ
Predkos¢ minimalna 85 km/h 88km/h 110km/h
Obciazenie powierzchni 36,4 kg/m? 40,1 kg/m? 62,9 kg/m?
Powierzchnia no$na 1,072 m? 1,072 m? 1,35 m?

Doswiadczenia te umozliwily sformulowanie cze$ci warunkéw (zalozen), jakie spelniaé¢ powi-
nien system odrzutowych celéw powietrznych zrealizowany w 9 poziomie gotowosci.

Podstawowe zatozenia projektowe dla ptatowca JET-2:

e predkosé maksymalna nie mniejsza niz 150 m/s (540 km/h),

e pulap powyzej 5000 m,

e maksymalny czas lotu powyzej 1h,
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zasieg operowania nie mniej niz 35 km,

zdolno$é do wykonywania zadan dwoma celami jednoczesnie,
realizacja startu z wyrzutni o napedzie pneumatycznym,
mozliwos¢ uzycia tanich modelarskich silnikéw odrzutowych,

dwusilnikowy uktad napedowy przy zapewnieniu mozliwosci kontynuowania lotu na jednym

silniku. Silniki w gondolach zewnetrznych dla utatwienia obstugi i zmniejszenia drgan,

e ladowanie na spadochronie z wykorzystaniem systemu dwustopniowego (réwniez w funkcji
systemu ratowniczego),

e clementy struktury ulegajace planowanemu uszkodzeniu (strefy zgniotu) dla zmniejszenia
obciazen przy ladowaniu,

e uzycie specjalnie opracowanego, dedykowanego uktadu sterowania automatycznego (zaden
z dostepnych ukladéw fabrycznych nie spelnial wymagan projektu),

e mozliwie niskie koszty eksploatacji dzieki niskim kosztom wytworzenia i wielorazowosci
uzycia,

e zaangazowanie mozliwie malej liczby oséb obstugi (nie wiecej niz 10 os6b przy operowaniu
dwdch celéow jednoczesnie),

e zdolnos$¢ do odtworzenia gotowosci w krotkim czasie.

Projekt JET-2 realizowany byl jako bezposrednia kontynuacja projektu JET-1. Podwyz-
szenie osiagéw dla spelnienia ZTT wymagalo oczywiscie zmiany platowca celu powietrznego
dla spelnienia wymagan (gléwnie uzyskania wiekszej predkosci lotu i wiekszej dlugotrwalosci
lotu).

W ramach projektu koncepcyjnego ptatowca i systemu podjeto decyzje o maksymalnym wy-
korzystaniu wiedzy i do$wiadczen z projektu ptatowca dla systemu JET-1. Prace projektowe
i badawcze wlozone w optymalizacje bryty platowca, pozytywne doswiadczenia i zadowalajace
wyniki z eksploatacji poligonowej celéw powietrznych JET-1 i JET-1M2 (w zakresie osiagdw,
cech statecznosci i sterownosci platowca oraz cech eksploatacyjnych) wydawaly sie naturalnym
punktem wyjscia dla projektu JET-2 i bardziej racjonalnym niz projektowanie zupelnie nowej
konstrukcji, réwniez dlatego, ze znaczaco zmniejsza to koszty i czas prac oraz zwieksza prawdo-
podobienstwo sukcesu (uzyskania zaplanowanych osiaggéw bez koniecznosci wprowadzania wielu
modyfikacji i zmian na etapie prototypéw i badan).

Powyzsze zalozenie dotyczylo réwniez podsysteméw poktadowych, w tym uktadu sterowa-
nia automatycznego oraz systemu spadochronowego (systemu podwdjnego, ze spadochronem
hamujacym pelniacym réwniez role pilocika i spadochronem gtéwnym).

3.1. Podstawowe osiagi platowca JET-2
Uwagi:

e Praktyczna wysoko$é lotu ograniczona jest do 6000 m z powodu ograniczen systemoéw sil-
nikowych (pompy paliwa, czujniki etc.).

e Wartosci maksymalnego czasu lotu i maksymalnego dystansu sa warto$ciami teoretyczny-
mi, nieuwzgledniajacymi paliwa zuzytego przed startem, podczas startu, wznoszenia oraz
manewréw do ladowania.

e Predkos¢ maksymalna lotu poziomego jest mniejsza niz okreslona w wymaganiach. W wa-
runkach realizacji zadania predkosé maksymalna (okoto 560km/h) osiagana jest ze zni-
zaniu pod katem do 15° dzigki cechom aerodynamicznym ptatowca oraz charakterystyce
zespotu napedowego i jest standardowa procedura podczas eksploatacji celéw powietrznych
w strzelaniach rakietowych.
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Rys. 4. Rysunek ptatowca JET-2

Rys. 5. Podziat konstrukcyjny ptatowca JET-2 oraz platowiec w locie

4. Zagadnienie doboru zespolu napedowego do platowcéow JET-2

Korzystajac z dotychczasowych do$wiadczen z eksploatacji celow powietrznych JET-1
i JET-1M2, przyjeto zastosowanie dwusilnikowego zespolu napedowego zlozonego z miniatu-
rowych silnikéw odrzutowych produkowane seryjnie i przeznaczonych do napedu zdalnie stero-
wanych modeli latajacych. Silniki te charakteryzuja sie wysoka wartoscia ciagu jednostkowego
(okolo 100 N/kg masy silnika), ale odbywa sie to kosztem niewielkiej trwatosci (maksymalnie
25h) i malej niezawodnosci. Mata trwalo$¢ w pewnym stopniu rekompensowana jest niska cena
(okoto 3000 Euro w poréwnaniu z 50 000 Euro dla wiekszego silnika niecertyfikowanego, ale pro-
dukowanego przez producenta lotniczego, lub ponad 100000 Euro dla silnika certyfikowanego
o ciagu okolo 1200 N). Mala niezawodno$¢ moze jednak skutkowaé utrata celu powietrznego
podczas lotu (wodowanie na spadochronie réwnoznaczne jest utracie celu powietrznego i jego
wyposazenia). Podczas eksploatacji celéw powietrznych JET-1 i JET-1M2 na 29 wykonanych
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Tablela 2. Zestawienie masowe platowca celu powietrznego JET-2

Struktura kadtuba 12,0kg
Struktura plata 8,5kg
Statecznik poziomy 1,0kg
Statecznik pionowy 0,2kg
Zbiornik z pompami 5,3 kg
Nos kadtuba 0,6 kg
Akumulatory 2,8kg
Spadochron glowny 2,5kg
Spadochron hamujacy 0,3 kg
Silnik seria 144 3,9kg
Autopilot (+ plytka) 1,4kg
Uktad zarzadzania energia 0,6 kg
Serwomechanizmy (12 szt.) 0,7kg
Paliwo 43,1kg (52 L)
RAZEM 82,9 kg

Predkosc¢ wznoszenia w funkcji predkosci lotu —H=0m
dla roznych wysokosci lotu == H=1000 m
16 T--=====——- [ ———————— - —————— e ————— e ——— - e ————— [remeeemeeepe— e —— r———— o H= 2000 m

Predkosé wznoszenia [m/fs]

Predkosé lotu [km/h]

Rys. 6. Wykres biegunowej predkosci z napedem na pelnej mocy dla platowca z silnikami JetCat-P140

lotéw (21 lotéw JET-11 8 lotéw JET-1M2) w czterech lotach platowcéw jednosilnikowych silniki
przestaly pracowaé podczas lotu, co skutkowalo utrata platowcow, zas w dwoch lotach pla-
towcow JET-1M2 przestal pracowaé¢ podczas lotu jeden z silnikéw, ale lot i ladowanie mogtly
byé¢ kontynuowane na drugim silniku i zaden z platowcéw nie zostal utracony w wyniku awarii
silnika.

Whnioskiem z tych doswiadczen bylo zastosowanie konfiguracji dwusilnikowej do projekto-
wanego celu powietrznego JET-2. W poczatkowym okresie projektu z dostepnych na $wiecie
miniaturowych silnikéw réznych producentéw (JetCat, AMT, WREN Turbines, Jakadofsky Jet
Engines, KingTech Turbines, PST Jets, Behotec, PBS Velka Bites) tylko JetCat oraz AMT
produkowaly specjalne wersje silnikéw przeznaczone do celéw powietrznych. Silniki te sg zmo-
dyfikowane przez zwiekszenie naciagu wstepnego tozyska walu gtéwnego w celu kompensacji
obcigzen podczas startu z wyrzutni startowej. Dzigki temu silniki te sa dopuszczone do startu
z przyspieszeniami do 10 G przy trwalosci ograniczonej do 5h, a nawet do 30 G przy gwaran-
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Predkosc¢ wznoszenia w funkcji predkosci lotu —H=0m
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Rys. 7. Wykres biegunowej predkosci z napedem na pelnej mocy dla ptatowca z silnikami JetCat-P180
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Rys. 8. Wykres ofertowy platowca JET-2 z silnikami JetCat-P140

towanej trwalosci ograniczonej do jednego startu (po locie wymagana jest wymiana lozysk).
Konsekwencja zwigkszonego naciggu wstepnego lozyska jest zmniejszenie ciaggu maksymalnego
o 3-5%.

Firma JetCat udostepnia protokél wymiany danych z ECU (Engine Control Unit: uklad
sterowania silnikiem) stuzacy do komunikacji pomiedzy silnikiem i autopilotem oraz do sterowa-
nia silnikiem we wszystkich fazach pracy. Przy realizacji projektu JET-1 wybrany zostal silnik
JetCat wlasnie ze wzgledu na dostepny i tatwy do uzycia protokét wymiany danych, do ktérego
z kolei napisano procedury programowe autopilota. Z tego powodu, oraz bazujac na dotychcza-
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Rys. 9. Wykres ofertowy ptatowca JET-2 z silnikami JetCat-P180

Tabela 3. Zestawienie podstawowych osiagéw platowca JET-2 w dwoch wersjach napedu

\ | JET-2, 2xP140 [ JET-2, 2xP180 |

Predko$¢ minimalna 110km/h 110km/h
Predko$¢ maksymalna TAS 400 km/h 450km/h
Putap maksymalny 10400 m 12800 m
Putap praktyczny 6000 m 6000 m
Czas wznoszenia na 5000 m 10,5 min 6,5 min
Czas lotu na pelnej mocy 43 min 34 min
Czas lotu maksymalny 110 min 103 min
Dystans lotu maksymalny 360 km 332km

Tabela 4. Parametry silnikéw JetCat o wartosciach ciagu pozwalajacych na zastosowanie w celu
powietrznym

Parametr Silnik

P140-RXi-B | P180-Rxi-B | P200-RX | P220-RXi
Ciag maksymalny 142N 175N 230N 220N
Obroty maksymalne | 125000rpm | 125000 rpm | 112000 rpm | 117 000 rpm
Obroty minimalne 33000rpm | 33000rpm | 33000rpm | 35000 rpm
Masa 1654 g 1638 mm 2510 mm 1888 mm
Srednica 112 mm 112 mm 130 mm 116,8 mm
Dtugosé 320 mm 320 mm 350 mm 309 mm
Temperatura EGT 710°C 730°C 750°C 750°C
Zuzycie paliwa 510 ml/min | 610ml/min | 730 ml/min | 725 ml/min
Cena 2850 € 3350 € 4195 € 3950 €
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sowych doswiadczeniach, dla projektu JET-2 wybrano silniki réwniez produkowane przez firme
JetCat.

Z uwagi na brak doktadnych danych dotyczacych ciagu, obrotéow i zuzycia paliwa w funkcji
wysterowania podczas realizacji projektéw wykonano badania wybranych silnikéw, wyznaczajac
rzeczywiste zaleznosci ciggu oraz zuzycia paliwa w funkcji obrotéw silnika.

Gléwnym celem pomiaru zuzycia paliwa bylo poréwnanie dostepnego czasu lotu platowca
OCP z napedem jednosilnikowym i praktycznie 100% wysterowaniem mocy przez wieksza czesé
lotu z wariantem dwusilnikowym pracujacym na zdecydowanie mniejszym poziomie wysterowa-
nia mocy (50-60%). Wyniki wykonanych pomiaréw pokazaly, ze rzeczywiste maksymalne zuzycie
paliwa jest zauwazalnie wieksze niz podane przez producenta. Dla silnika JetCat P140-RXi zuzy-
cie paliwa przy ciagu maksymalnym wynosi 570-590 mL/min (producent podaje 510 mL/min),
za$ dla silnika JetCat P200-Rx wynosi 825 mL/min (przy danych producenta 730 mL/min). Pod-
czas pomiarow ciggu zwrdcono uwage na fakt, ze zwykle nie byto mozliwe osiggniecie wartosci
ciagu (i obrotéw maksymalnych) podanych w specyfikacji silnika. Po konsultacji z producentem
zmodyfikowano instalacje paliwowg tak, aby zwiekszy¢ mozliwy wydatek paliwa w calej instalacji
oraz zmniejszy¢ ryzyko kawitacji. Modyfikacje te daly pozytywny skutek (ciag nominalny zostal
osiagniety), a uzyskane doswiadczenia zostaly wykorzystane podczas projektowania instalacji
paliwowej w celu powietrznym.

Rys. 10. Stanowisko do badan silnika odrzutowego
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Rys. 11. Wykres pomiaru ciagu w funkcji obrotéw dla silnika JetCat P140-RXi
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5. Koncepcja modernizacji ptatowca JET-2

Po realizacji badan panstwowych w 2017 r. ZOCP-JET2 uzyskal zdolno$¢ operacyjna jako
system treningowy dedykowany dla rakietowych oddzialéw przeciwlotniczych. Dzigki wysokim
osiagom w zakresie predkosci i wysokosci lotu odrzutowe cele powietrzne JET2 skutecznie imituja
zalogowe statki powietrzne réwniez w zakresie operowania grupowego przy stosunkowo niskiej
cenie wylotéw.

W funkcji celu powietrznego gléwnym zadaniem systemu jest imitowanie zatogowych stat-
kéw powietrznych przeciwnika z uzyciem celéw powietrznych o zblizonych parametrach lotu
oraz podobnej skutecznej powierzchni odbicia radarowego i sygnaturze termicznej. Ladunkiem
uzytkowym dla celéw powietrznych jest wiec w gléwnej mierze paliwo zapewniajace wymaga-
ny czas lotu oraz Zrédla promieniowania termicznego (flary), a tadunek ten stanowi okoto 50%
masy startowej celu. Prezentacje systemu JET-2, zaréwno w warunkach poligonowych jaki na
wystawach i spotkaniach tematycznych, wywotlaly wiele pytan dotyczacych mozliwosci wyposa-
zenia platowcéw w zadaniowe systemy pokladowe. Pytania takie wydaja sie naturalne: wysokie
osiagi w potaczeniu z udowodniona sprawnoscig i funkcjonalnoécia az sie prosza o rozszerzenie
funkcjonalnosci systemu poza zakres celéw powietrznych.

Z drugiej jednak strony, caly system JET-2 — jak kazdy system specjalizowany — uzyskatl
te wysoka sprawnosé dzieki optymalizacji wszystkich podzespotéw, a w takiej sytuacji zmiana
jednego z elementow zwykle pocigga za soba konieczno$é kolejnych zmian.

Punktem wyjscia jest oczywiscie zdefiniowanie potrzeb. Z wstepnych rozméw zdefiniowane
zostaly potencjalne elementy wyposazenia zadaniowego skorelowane z zadaniami:

e system rozpoznania obrazowego (DAY /IR) (z transmisja lub bez),

e system rozpoznania elektronicznego (SIGINT (COMINT + ELINT)),

e systemy uderzeniowe (glowica bojowa: odlamkowo-burzaca lub kumulacyjna),
e systemy zwiekszajace zdolnosci pozoracyjne.

Wstepne analizy wykazaly, ze dla umozliwienia wyposazenia ptatowca JET-2 w jeden z po-
wyzszych systeméw (w ukladzie wariantowym) konieczne wydaje sie zapewnienie udzwigu dla
systemow pokladowych na poziomie 25 kg z uwzglednieniem zasilania dla dodatkowych syste-
méw, co stanowi blisko 30% masy startowego platowca w aktualnej postaci. Gléwnymi zagad-
nieniami modyfikacji do wersji zadaniowej staty sie wiec:

ocena osiggdéw po zwieckszeniu masy startowej,

wymagane zmiany w strukturze dla pomieszczenia wyposazenia zadaniowego,
zapewnienie energii (zasilania) dla systeméw zadaniowych,

realizacja startu ciezszego ptatowca,

zabezpieczenie systemoéw zadaniowych przed uszkodzeniem przy ladowaniu.

Po uwzglednieniu dodatkowego przyrostu masy wynikajacego ze zwiekszonych obciazen
i zmiany geometrii kadtuba oraz zastosowania silnikéw o wigkszym ciagu wickszego zapasu pa-
liwa catkowita mase startowa oszacowano na 125 kg przy zastosowaniu dwdéch silnikéw o ciagu
nominalnym 220 N kazdy. Obciazenie ciagu zadaniowego wariantu ptatowca JET-2M dla masy
startowej wyniesie wowczas 3,52 N/kg 1 miedci sie w przedziale wartosci tego wskaznika dla pod-
stawowej wersji platowca (3,29 N/kg dla wersji z silnikami o ciagu 140N i 4,23 N /kg dla wersji
z silnikami o ciagu 180 N). Wigksza masa startowa przy niezmienionej geometrii ptata powoduje
oczywiscie zwigkszenie predkosci minimalnej.

Osiagi obliczeniowe platowca JET-2M wydaja sie akceptowalne dla wstepnie zdefiniowanych
zadan. Stosunkowo krétki czas lotu rekompensowany jest predkoscia przelotowa i maksymalna
nieosiggalnymi dla bezzalogowych samolotéw z napedem tlokowym w tej klasie masowej.
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Tabela 5. Zestawienie podstawowych osiagéow ptatowca JET-2 w dwédch wersjach napedu oraz
ptatowca w wersji zadaniowej JET-2M

\ | JET-2, 2xP140 [ JET-2, 2xP180 | JET-2M, 2xP220 |

Masa startowa 85 kg 85 kg 125kg
Predko$¢ minimalna 110km/h 110km/h 135km/h
Predko$¢ maksymalna TAS 400 km/h 450km/h 420km/h
Putap praktyczny 6000 m 6000 m 6000 m
Zapas paliwa 41 kg 41 kg 50 kg
Czas lotu na pelnej mocy 43 min 34 min 30 min
Czas lotu maksymalny 110 min 103 min 60 min
Dystans lotu maksymalny 360 km 332 km 290 km

Pomimo maksymalnej adaptacji istniejacego systemu liczba wymaganych modyfikacji jest
stosunkowo duza. JET-2 zostal tak zaprojektowany, aby ze stosunkowo matych silnikéw uzy-
ska¢ mozliwie wysokie osiagi. Stad cienkie profile powierzchni nos$nych i maty przekrdj kadtuba
nieomalze calkowicie wypelnionego elementami wyposazenia elektronicznego. Jedyna ,,pusta”
przestrzenia w kadlubie jest dtugi nos kadtuba pelniacy role pochtaniacza energii podczas lado-
wania spadochronowego. Dla zmieszczenia poktadowych systemoéw zadaniowych oraz utrzymania
potozenia érodka masy bez duzych zmian geometrii kadtuba konieczne jest przeniesienie wielu
elementéw wyposazenia:

przeniesienie systemu spadochronowego na tyl platowca,

przeniesienie systemow pokltadowych sterowania na tyt ptatowca,
przeniesienie systemow zespolu napedowego na tyl ptatowca,
przeniesienie uktadu zasilania elektrycznego na tyl platowca,

wydluzenie przedniej czeéci ptatowca (nos i obszar do krawedzi natarcia),

wykonanie modutowej czesci przedniej platowca (demontowalnej).

Dodatkowo konieczne sg zmiany w konstrukcji ptatowca wynikajace z modyfikacji systemu
startowego oraz spadochronowego systemu ladowania:

modyfikacja weztow zawieszenia do wyrzutni startowej,
modyfikacja wezléw dla systemu spadochronowego (opadanie w pozycji poziomej),
modyfikacja usterzenia,

zastosowanie poduszki powietrznej do zmniejszenia obciazenia podczas ladowania.

W aktualnym systemie ptatowce JET-2 startuja z wykorzystaniem wyrzutni startowej o na-
pedzie pneumatycznym i energii maksymalnej okoto 50 kJ. Wyrzutnia ta zapewnia rozpedzenie
platowca o masie 85 kg do predkosci 35 m/s, co daje okoto 15% zapas predkosci wzgledem predko-
$ci minimalnej. Dla realizacji bezpiecznego startu cigezszego platowca JET-2M niezbedna bytaby
wyrzutnia o ponad dwukrotnie wigkszej energii (okoto 110 kJ), dluzsza i znacznie cigzsza od ak-
tualnie uzywanej. Dlugo$é wyrzutni (rozbiegu) w sposéb jednoznaczny okresla przeciazenie mak-
symalne podczas startu. Aktualna wyrzutnia zostala tak skonstruowana, aby nie przekroczyé
wartosci 15 G ze wzgledu na dopuszczalne obciazenia silnikéw napedowych. Jezeli poktadowe
elementy wyposazenia zadaniowego dopuszczaé¢ beda mniejsze wartosci przyspieszen, wowczas
wyrzutnia bedzie musiata byé¢ znacznie dtuzsza, co w praktyce oznacza system stacjonarny.

7 tego powodu zaproponowano rozwigzanie w postaci przyspieszaczy rakietowych. Jest to
druga, obok wyrzutni pneumatycznych, stosowana metoda startu obiektéow w tej klasie masowej.
Podstawowymi zaletami tego systemu startu sa: brak duzej i ciezkiej, kltopotliwej w transporcie
i uzytkowaniu wyrzutni startowej, mniejsze przyspieszenie podczas startu oraz wicksza warto$é
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predkosci po rozpedzeniu. Wady to konieczno$¢ opracowania (wraz z badaniami) przyspiesza-
czy rakietowych i calego systemu startowego, wyzsze koszty kazdego wylotu oraz nieuniknione
utrudnienia z eksploatacja powiazana z uzyciem materialéw wybuchowych.

W ramach analiz wykonano wstepne obliczenia i symulacje startu z wykorzystaniem przy-
spieszacza rakietowego.

_ B

Foza RATO

73 m

Faza prze jsciowa Foza ustalonego wznoszenio

Rys. 15. Wizualizacja symulacji przebiegu startu ptatowca JET-2M z wykorzystaniem przyspieszacza
rakietowego o ciagu 5500N i czasie pracy 1,3s (uwaga: rozmiar platowca nie jest w skali do geometrii
trajektorii startu)

Tabela 6. Wartoéci uzyskane podczas symulacji

Predkoé¢ koncowa 47m/s
Wysokosé fazy RATO 17m
Dystans fazy RATO 27m
Wysokosé po fazie przejsciowej | 42m
Dystans po fazie przejsciowej 102 m

Aktualnie silnik rakietowy o zblizonych parametrach opracowany zostal przez zespél z In-
stytutu Lotnictwa w Warszawie jako startowy silnik pomocnicy dla rakiety badawczej ILR-33
,Bursztyn”. Wstepne rozmowy z konstruktorami wskazuja na mozliwo$¢ opracowania podobnej
konstrukcji przyspieszacza rakietowego dla ptatowca JET-2M. Cho¢ opracowanie systemu star-
towego wykorzystujacego przyspieszacz rakietowy bedzie kosztowne i pracochlonne, docelowo
ten rodzaj startu wydaje sie lepszy i bardziej perspektywiczny, zwlaszcza w kontekscie rozwoju
obiektéow o wickszej masie startowej i wymaganej wickszej predkosci poczatkowej.

6. Podsumowanie

Dopracowanie i wdrozenie ptatowca z systemami zadaniowymi oraz systemu startowego
z przyspieszaczem rakietowym otwiera Sciezke dalszego rozwoju dla opracowania ptatowca bezza-
togowego o predkosci do 250 m/s i masie startowej do 250 kg napedzanego odrzutowym silnikiem
lotniczym o mniejszym jednostkowym zuzyciu paliwa i wiekszej trwalosci i niezawodnosci. Ta-
kie osiagi w potaczeniu z systemem tacznosci o zasiegu przekraczajacym 100 km oraz systemem
sterowania uniezaleznionym od nawigacji GPS pozwolg nie tylko w bardzo duzym stopniu imi-
towaé rzeczywiste samoloty zalogowe w treningach oddzialow przeciwlotniczych, ale réwniez
lotnictwa. Duzy udzwig (wspéldzielony udzwig paliwa i systeméw zadaniowych przekraczajacy
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120 kg) pozwoli, podobnie jak w przypadku ptatowca JET-2M, na rozszerzenie funkeji platowca
poza zadania imitacji.

Tabela 7. Podstawowe parametry ptatowca JET-250

Masa startowa max do 250 kg

Powierzchnia nosna 1,3 m?

Rozpietosé 2,3m

Dlugosé 4,5m

Wysokosé 0,76 m

Predko$é startu okoto 70m/s

Predkosé maksymalna 250m/s (na 6000 m)

Putap maksymalny 8000 m

Naped silnik odrzutowy o ciagu okoto 100 kG

X

Rys. 16. Model celu powietrznego JET-250
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Developing possibilities of aerial target system JET-2

After completing the qualification test in 2017, the aerial target system JET-2 obtained operational
capabilities as a training system dedicated to anti-aircraft missile units. Due to their high speed and
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altitude capabilities, jet powered air targets can effectively imitate manned aircraft in a single and group
operation. The price for air target mission is relatively low compared to heavier and bigger air target
systems. Flight tests, trial exploitation and consultations with the future users and military commanders
indicate the potential need to extend the capabilities of aerial targets system and usage for other applica-
tions. In the actual form, the main purpose of the system is to imitate enemy aircrafts using jet powered
air targets with similar flight parameters, radar reflection effective surface and thermal signature. The po-
tential payload of JET-2 plane as an air target is primarily used for fuel which allows one to operate over
an hour in the air. Fuel mass is over 40 kg which is about 50% of MTOW. Initial analyzes have shown that
the usage of JET-2 system for other applications requires 25 kg additional payload capabilities for mission
system including necessary power. The modifications of the existing and fully tested airframe allows one
to reduce costs and increase the chance to meet the requirements in the expected time. Any modifications
require compromise between technical problems and existing solutions and constraints and expectations.
The article presents the concept of airframe structure modification, its equipment and changes required
in the whole system. The estimated performance of the modified JET2M airframe are presented.
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W pracy przedstawiono metodyke oraz wyniki badan rejestratora katastroficznego w tescie
odpornoéci zderzeniowej. Test przeprowadzony zostal zgodnie z wytycznymi norm: europej-
skiej EuroCAE ED-112 oraz polskiej NO-16-A200. Wykonanie badan wymagalo opracowania
przez zesp6l naukowo-badawczy Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych autorskich meto-
dyk oraz przygotowania dedykowanych badaniom procedur. Jako obiekt badania odpornosci
wybrano uktady systemu rejestracji parametréw lotu S2-3a. Test zderzeniowy postanowiono
przeprowadzi¢ poprzez przyspieszenie sondy z zabudowanym wewnatrz rejestratorem bada-
nym i ewentualnymi rejestratorami pomocniczymi, a nastepnie jej wyhamowaniu w kontro-
lowany sposob za pomoca stanowiska hamujacego. W kolejnych etapach badan stosowane
byly rézne, indywidualnie projektowane sondy badawcze dostosowane do zabudowy pakietu
elektroniki kasety ochronnej oraz systemu rejestracji przeciazen. Do nadania obiektowi nie-
zbednej predkosci wykorzystano dziato pneumatyczne DPZ-250, ktérym dysponuje Instytut
Lotnictwa, natomiast hamowanie przeprowadzano z wykorzystaniem specjalnego zaprojek-
towanego i zbudowanego w I'TWL stanowiska ze ztozem piaskowym. Przebieg kazdego testu
zderzeniowego, czyli przelot i proces whijania si¢ sondy pomiarowej w piasek, rejestrowany
byt przez kamere do rejestracji zjawisk szybkozmiennych. Dodatkowo przy realizacji kluczo-
wych testow zderzeniowych montowano wewnatrz sondy system rejestracji przeciazen i/lub
pakiet elektroniki kasety ochronnej. Wykonane badania potwierdzily spelnienie wymogdw
normatywnych testu w stosunku do parametréw realizowanego do$wiadczenia, a sprawdze-
nia poddanych testowi elementéw rejestratora katastroficznego dowiodly jego odpornosci
w warunkach testu.

Stowa kluczowe: badanie rejestratora katastroficznego, norma EuroCAE ED-112, norma
NO-16-A200, test zderzeniowy

1. Wstep

Statki powietrzne (SP) eksploatowane sa w warunkach, ktére wymuszaja od zabudowanego
w nich wyposazenia pracy przy ekstremalnie zmiennych parametrach $rodowiskowych. 7 te-
go powodu wyposazenie SP projektowane jest z zalozeniem spelnienia wymagan wymuszanych
przez warunki $rodowiskowe, miejsce zabudowy, realizowania odpowiedzialnych funkcji oraz za-
pewnienia bezpieczenstwa lotu. W zwiazku z wymaganiami wyposazenie SP podlega badaniom
majacym na celu wykazanie odpornosci lub wytrzymatosci na dzialanie spodziewanych czyn-
nikéw. Dla kazdego spodziewanego narazenia okreslane sa konkretne warunki odpornosci. Do
typowych narazen srodowiskowych zaliczy¢ nalezy oddzialywania:

e temperatury w zakresie od —50°C do +80°C;
e obnizonego do 120 hPa cidnienia atmosferycznego;
e wilgotnosci 98% w temperaturze +40°C;
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e przyspieszenia stalego 100 m/s?;

e sinusoidalnych wibracji o amplitudzie 50m/s?, przemieszczeniu 5mm i czestotliwodci
5 + 2000 Hz;

e pojedynczych udaréw mechanicznych o szczytowym przyspieszeniu 150 m/s? i czasie im-
pulsu 15 ms;

e wielokrotnych impulséw mechanicznych o szczytowym przyspieszeniu 120m/s? i czasie
impulsu 15 ms.

W zaleznosci od miejsca zabudowy i spelnianej funkcji wyposazenia wymagania moga okreslaé
rozne wartosci.

Jeszcze bardziej restrykcyjne wymagania musza spetniaé¢ rejestratory katastroficzne. Nale-
za one do wyposazenia, ktére spelnia nie tylko ogdélne wymagania sprzetu lotniczego. Przede
wszystkim sa one przeznaczone do zapisu parametréw charakteryzujacych prace systeméw SP
i parametréw lotu oraz ochrony zapisanych danych podczas katastrofy lotniczej. W zwiagzku
z tym rejestratory katastroficzne lub kasety ochronne systeméw rejestracji podlegaja badaniom
odpornosci, miedzy innymi na:

e przebicie stalowym cylindrycznym trzpieniem o érednicy 6,35 mm i masie 227 kg spadaja-
cym z wysokosci 3 m;

e Sciskanie statyczna sita 22 kN przez 5 min;

e oddzialywanie agresywnych plynéw (olej, paliwa, stona woda) przez 48 godzin;

e oddziatywanie ognia o strumieniu cieplnym 158 kW /m?, temperaturze 1100°C w czasie
narazenia przez co najmniej 30 min;

e oddzialywania ci$nienia stonej wody 60 MPa, co stanowi odpowiednik zanurzenia na gle-
bokos¢ 6000 m przez co najmniej 24 godziny;

e oddziatywanie modelujacego zderzenie przeciazenia o wartosci maksymalnej 3400 g przez
ok. 6,5 ms.

Badania, ktérym musza by¢ poddane rejestratory sa opisane w dokumentach normatywnych
ED-112 [1] oraz NO-16-A200:2006 [2]. Prawie wszystkie opisy pozwalaja na odtworzenie opisa-
nych stanowisk badawczych i bezposrednie zastosowanie sugerowanych w opisach metodyk ba-
dan. Wyjatek stanowi badanie odpornosci na przeciazenie. Metoda uzyskania zadanego profilu
zmian przecigzenia w czasie jest w normie EuroCAE ED-112 przedstawiona tylko schematycz-
nie. Do przeprowadzenia testu sugerowane jest wykorzystanie wiréwki przeciazeniowej z plyta
zderzeniowa oraz wyrzutnika badanej kasety. Lakoniczny opis eksperymentu znacznie utrudnia
odtworzenie przebiegu testu.

Polska norma NO-16-A200:2006 jest juz opisu metodyki badan pozbawiona — ograniczono
sie w niej tylko do podania wymagan dotyczacych impulsu przeciazenia.

Analizujac mozliwoéci wykonania stosownych badan w kraju, juz na poczatku stwierdzono,
ze w Polsce nie ma wiréwki przecigzeniowej, ktéra umozliwiataby wykonanie testu wedtug opisu
normy europejskiej testow bez wprowadzenia zmian konstrukcyjnych. Modyfikacja dostepnych
urzadzen okazala sie natomiast nieoptacalna. W zaistnialej sytuacji zesp6t badawczy ITWL pod-
jat sie realizacji badan odpornosci kasety ochronnej na przeciazenia z wykorzystaniem innego
dostepnego stanowiska, co wigze sie réwniez z konieczno$cia opracowania metodyki i procedur
badan. Urzadzeniem, ktore daje mozliwos¢ wykonania niezbednych badan jest dzialo pneuma-
tyczne DPZ-250 w Instytucie Lotnictwa.

W niniejszej pracy oméwiono problem przeprowadzenia stosownego testu zderzeniowego,
opisano sposéb realizacji badan do$wiadczalnych oraz zaprezentowano wyniki analizy rezultatéw
testow zderzeniowych realizowanych z wykorzystaniem dziala pneumatycznego DPZ-250.
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2. Wymaganie zwigzane z odporno$cig na przecigzenie

Jak wcze$niej wspomniano, przedmiotem pracy jest przeprowadzenie testu odpornosci re-
jestratora katastroficznego lub kasety ochronnej systemu rejestracji na przecigzenie o wartosci
3400 g. Z punktu widzenia badania odpornosci na przeciazenie nie ma réznic miedzy badaniem
rejestratora katastroficznego i kasety ochronnej systemu rejestracji. Rejestrator katastroficzny
lub kaseta ochronna podczas badania powinna zosta¢ poddana udarowi skierowanemu wzdtuz osi
najbardziej podatnej na uszkodzenia. Energia udaru powinna by¢ réwna lub wieksza od energii
udaru o przebiegu fali pétsinusoidalnej o czasie trwania ok. 6,5 ms i szczytowym przyspieszeniu
33342m/s? (przeciazenie 3400 g). Ksztalt fali powinien by¢ taki, aby szczytowe przyspieszenie
osiagneto warto$¢ co najmniej 3400 g. Przebieg ekwiwalentnego przeciazenia trapezoidalnego
przedstawiono na rys. 1 [1], [2]. Przeciazenie moze by¢ generowane podczas wymuszania rosna-
cej lub malejacej predkosci badanego obiektu. Test uznaje sie¢ za zakonczony pozytywnie, gdy
po narazeniu kasety ochronnej na oddzialywanie impulsu przecigzenia mozna odczytaé¢ dane
zarejestrowane w jej pamieci.

1 90 %
A
10 %
Y
o Tr Td Tf
— | ¢ > | —>

Rys. 1. Schematyczne przedstawienie pozadanych zmian przyspieszenia (przeciazenia) w czasie:
A =3400g (33354m/s?) — minimum; Tr = 3,5ms — maksimum; 7'd = 3,0 ms — minimum; 7 f > 0 ms

Do wykonania testéw zderzeniowych postanowiono wykorzysta¢ dzialo pneumatyczne
DPZ 250. Wstepnie zaplanowano osiagnigcie wymaganego przeciazenia podczas wyhamowy-
wania badanego obiektu. Wiazalo sie to z koniecznos$cia zaprojektowania ,tarczy” (stanowiska
hamujacego) jako obiektu spowalniajacego ruch wystrzelonej z dziala sondy z badanym obiek-
tem.

3. Obiekt badan

Obiektem badan byla kaseta ochronna S2-3a-K systemu rejestracji parametréow lotu
S2-3a, ktora zbudowana jest z elementow majacych za zadanie zabezpieczenie uktadéw pa-
mieci poétprzewodnikowych przed narazeniami jakim moze podlega¢ w przypadku zaistnienia
katastrofy lotniczej. Widok oraz przekrdj kasety ochronnej S2-3a-K systemu rejestracji S2-3a
przedstawiono na rys. 2 [3].

Elementem kasety przeznaczonym do zapisu danych jest pakiet elektroniki. Bezposrednia
warstwe ochronng uktadéw elektronicznych stanowi silikon kauczukowy, chroniacy uktady przed
drganiami i innymi zrédtami przyspieszen. Material termoizolacyjny o bardzo malej przewod-
nosci cieplnej chroni uktady elektroniczne przed oddzialywaniem podwyzszonej lub obnizonej
temperatury. Material ten ostania pakiet elektroniki oraz obudowe wewnetrzna. Obudowy we-
wnetrzna i zewnetrzna zabezpieczaja konstrukeje przed oddzialywaniami mechanicznymi. Sta-
lowa obudowa zewnegtrzna zabezpieczona jest farba ognioochronna.
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Rys. 2. Widok (a) oraz rysunek przekroju (b) kasety ochronnej S2-3a-K systemu rejestracji S2-3a:
1 — pakiet elektroniki umieszczony w warstwie silikonu kauczukowego; 2, 4 — termoizolacyjny material
mikroporowaty; 3 — obudowa wewnetrzna; 5 — obudowa zewnetrzna; 6 — powloka z farby ogniochronnej

W niniejszym przypadku testy odpornoséci wykonano, badajac jedynie pakiet elektroniki
w ostonie materialu termoizolacyjnego, ktore zabudowano w sondzie pomiarowej. Pozbawienie
uktadéw elektronicznych dodatkowych elementéw ochronnych mozna uznaé za zaostrzenie wy-
mogéw testu zderzeniowego. Dzialanie takie wymuszone bylo ograniczeniami energetycznymi
i wymiarowymi dziala pneumatycznego. Pozwolilo to jednak na znaczne swobodniejsze opero-
wanie parametrami do$wiadczenia na etapie opracowywania metodyki i procedur badan.

4. Stanowisko pomiarowe

W ramach podjetych dzialan wykonano czteroetapowe badania majace na celu uzyskanie pa-
rametrow charakteryzujacych zderzenie obiektu badan z przeszkoda wymaganych przez przed-
miotowg norme EuroCAE ED-112. Do nadania obiektowi niezbednej predkosci wykorzystano
dziato pneumatyczne DPZ-250, ktérym dysponuje Instytut Lotnictwa w Warszawie. Schemat
stanowiska pomiarowego przedstawiono na rys. 3. Dla potrzeb badan zaprojektowano i wykona-

!; S Q G @ G Reflektory

Dzialo pneumatyczne Sonda| > | Stanowisko hamujace

T o e

PE - pakiet elektroniki kasety ochronnej; e @ ‘5 @ G, @ Reflektory
SRP .

- system rejestracji przeciazen

Rys. 3. Schemat stanowiska pomiarowego

no rézne wersje sond pomiarowych dostosowanych do zabudowy pakietu elektroniki (PE) kasety
ochronnej oraz systemu rejestracji przeciazen (SRP), ktére montowano przy realizacji kluczo-
wych testéw zderzeniowych. Sondy wystrzeliwane byly z dziata z wykorzystaniem odpowiednio
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dostosowanych sabotéw. Do zatrzymania obiektu badan wykorzystano stanowisko hamujace
z medium hamujacym w postaci zloza piasku. Przebieg kazdego testu zderzeniowego, czyli prze-
lot i proces wbijania sie sondy pomiarowej w piasek, rejestrowany byl przez kamere do rejestracji
zjawisk szybkozmiennych. W wybranych przypadkach zastosowano dodatkowo rejestrator prze-
ciazen. W testach koniczacych trzy ostatnie etapy badan wewnatrz sondy zamontowano pakiet
elektroniki kasety ochronnej w celu sprawdzenia odpornosci na wystepujace przeciazenia.

4.1. Dzialo pneumatyczne

Wykorzystane w badaniach dziatlo pneumatyczne DPZ-250 zasadniczo jest przeznaczone do
symulacji zderzenia SP z ptakami lub innymi obiektami. W przeprowadzonych doswiadczeniach
wykorzystano mozliwos¢ miotania za pomoca dziala obiektéw badan z duza predkoscia, prze-
kraczajaca nawet 200 m/s. Podstawowe dane techniczne dziala DPZ-250 sa nastepujace:

e Srednica lufy — 250 mm;
dtugosé lufy — 8 m;
predkosé obiektu badan dla masy maksymalnej (15kg) — 180 m/s;
predkosé obiektu badan dla masy minimalnej (0,9kg) — 310 m/s;
maksymalne ci$nienie — 10 bar.

Widok dziata DPZ-250 przedstawiono na rys. 4 [3].

Rys. 4. Widok dziala pneumatycznego DPZ-250

4.2. Sondy pomiarowe

Sondy pomiarowe wykorzystane podczas badan przeznaczone byty do zapewnienia:
zabudowy pakietu elektroniki kasety ochronnej;

zabudowy systemu rejestracji przeciazenia;

ochrony badanego obiektu przed niepozadanymi bodZcami procesu przyspieszania;
ulatwienia ksztaltowania charakterystyki testu zderzeniowego;

umozliwienia pomiaru parametréw lotu obiektu badan;

umozliwienia pomiaru parametréw zderzenia (penetracji przeszkody — wychwytu).

Ksztalt i masa sondy ulegaly zmianom w miare zdobywania do$wiadczenia w trakcie realizacji
badan. Poszczegdlne modyfikacje wprowadzano w celu osiagniecia oczekiwanych rezultatow pla-
nowanego testu. Ogdélem do badan opracowano i wykorzystano trzy rodzaje sond pomiarowych:

e w pierwszym etapie badan byl to masowy i geometryczny ekwiwalent kasety ochronnej;

e w drugim etapie byly to sondy z wykonywane poliacetalu;

e w etapach IIl i IV zastosowano sondy z duraluminium.
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Widok kolejnych wersji sond pomiarowych przedstawiono na rys. 5 [3]-[5].

I lla lb lic lla lib
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Rys. 5. Widok sond pomiarowych wykorzystywanych podczas badan

4.3. Saboty

Sondy pomiarowe moga by¢ wystrzeliwane z dziala pneumatycznego z wykorzystaniem sa-
botéw, ktérych zadaniem jest dopasowanie sondy do srednicy lufy dziala oraz zabezpieczenie
denka sondy przed bezposrednim oddzialywaniem ci$nienia. Widok sond pomiarowych w osto-
nie sabotéw wykorzystanych w wazniejszych etapach badan przedstawiono na rys. 6.

lic Ila iib

v
s Al

Rys. 6. Widok sond pomiarowych w ostonie sabotéw

Ksztalt, sktad i masa sabotéw ulegaly zmianom stosownie do zmian konstrukecji sond po-
miarowych, wykorzystywanych w kolejnych etapach badan, oraz wartoéci ciSnienia ladowania
dziala.

4.4. Stanowisko hamujace

Do zatrzymania sondy pomiarowej w sposdb zapewniajacy uzyskanie odpowiedniej charak-
terystyki wykorzystano stanowisko hamujace. W trakcie realizacji badan stanowisko hamujace
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ulegalo zmianom, aby zapewnié realizacje nowych potrzeb. Widok stanowisk hamujacych w ko-
lejnych etapach badan przedstawiono na rys. 7 [3]-[5]. Badania rozpoczeto od wykorzystania
wychwytu w postaci pryzmy workéw z piaskiem. PéZniej stosowano odpowiednio cztero- oraz
pieciosegmentowe pojemniki wypelniane ztozem piasku.

Rys. 7. Widok stanowisk hamujacych wykorzystywanych podczas badan

4.5. Kamera filmowa do rejestracji proceséw szybkozmiennych

Przelot i proces wbijania si¢ sondy pomiarowej w piasek zapisywany byl przez kamere typu
PHANTOM V710 przeznaczong do rejestracji zjawisk szybkozmiennych. Widok kamery oraz jej
podstawowe parametry techniczne przedstawiono na rys. 8 [5].

Kamera PHANTOM V710

Podstawowe dane techniczne:
- rozdzielczos¢ — 1024 x 240:

- szybkos¢ zapisu — 30000 kl/s:
- interwal czasowy — 33.32 ps.

Rys. 8. Widok kamery PHANTOM V710 oraz jej podstawowe parametry techniczne

4.6. Reflektory

W celu oswietlenia pola obserwacji kamery wykorzystano 24 reflektory halogenowe. Kazdy
reflektor posiadal moc 150 W.
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4.7. System rejestracji przecigzen

W wybranych testach, jednoczesnie z kamera do odtworzenia przebiegu zmian przyspieszenia
w czasie badanego obiektu, uzywany byl system rejestracji wykorzystujacy czujniki przecigzen
oraz rejestrator Slice HG. System pomiaru przyspieszen zasilany byt z akumulatora, zabudowy-
wanego wspoélnie w sondzie. Schemat blokowy systemu rejestracji przecigzen przedstawiono na
rys. 9, natomiast widok i podstawowe dane rejestratora przedstawiono na rys. 10.

Laptop
T Czujnik przecigzenia
pal 22
Akumulator —m— Rejestrator SLICE HG Czujnik przeciazenia
Czujnik przeciazenia

Rys. 9. Schemat blokowy systemu rejestracji przeciazen

Rejestrator Slice HG

Podstawowe dane techniczne:

- odpornos¢ na przeciazenie — 20 000 g:

- ilo$¢ kanalow pomiarowych — 3:

- napigcie zasilania — 9 do 12 VDC:

- czestotliwose probkowania — 500 000 1/s/kanal:
- zakres temperaturowy pracy — 0 + + 60°C:

- rozdzielczos¢ — 16 bit:

- pojemnos¢ pamigci — 16 GB.

[

i

st

Rys. 10. Widok i podstawowe dane rejestratora Slice HG

Rejestrator systemu wyposazony jest w superkondensator podtrzymujacy zasilanie przez
200 ms od momentu zaniku napiecia, co pozwala na prace systemu przy zaniku napiecia Zré-
dla zasilania. Jako gléwne Zrodlo zasilania systemu rejestracji zastosowano akumulator Tenergy
typu Li-Ion 18650 o pojemnosci 2200 mAh. Wykorzystane w badaniach piezoelektryczne czuj-
niki przecigzen firmy Endevco przewidziane sg do pomiaru przeciazen o wartosci do 20000 g.
W pierwszej fazie doswiadczen uzyto miniaturowych czujnikéw 727-20k. Mocowane sa one do
badanego obiektu za pomoca kleju. Niestety, warstwa kleju powodowala duze znieksztalcenia
rejestrowanych sygnaléw. Ostatecznie zastosowano czujniki 7270A-20k mocowane do obiektu
badan za pomoca §rub. W celu zminimalizowania zjawiska przeciazenia stykowego (stuk) zasto-
sowane zostaly specjalizowane filtry mechaniczne 7270AMS6.

4.8. Badany pakiet elektroniki kasety ochronnej

Widok badanego pakietu elektroniki kasety ochronnej w ostonie materiatu termoizolacyjnego
i folii aluminiowe]j przedstawiono na rys. 11 [5].

W sumie przeprowadzone zostaly trzy gtowne testy z zamontowanym w sondzie pakietem.
Widok pakietu elektroniki bezposrednio po wykonaniu omawianych testéw przedstawiono na
rys. 12 [5]. Wszystkie testy potwierdzily odpornoéé pakietu elektroniki na wygenerowane prze-
ciazenie.
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Rys. 11. Widok pakietu elektroniki kasety ochronnej

Etap
llic IIb \

Rys. 12. Widok pakietu elektroniki po wykonaniu testéw

5. Wiyniki badan i ich oméwienie

W trakcie badan wykorzystywano dwa sposoby zapisu przebiegu doSwiadczenia umozliwia-
jace odtworzenie na podstawie zarejestrowanych danych przebiegdéw zmian predkosci i przyspie-
szenia obserwowanej/badanej sondy w czasie, a mianowicie:

e rejestracje filmowa zmian potozenia obserwowanej sondy w czasie lotu i wbijania sie w prze-

szkode za pomoca kamery;

e rejestracje przyspieszen (przeciazen) za pomoca ukladu czujnikéw i rejestratora przyspie-

szen.

5.1. Wiyniki zapiséw filmowych

Widok kamery PHANTOM V710 zamontowanej w obudowie ochronnej i gotowej do testu
przedstawiono na rys. 13.

Rys. 13. Widok stanowiska hamujacego i przygotowanej do testu kamery zamontowanej w obudowie
ochronnej

Pomiar wizyjny z rejestracja filmowa polega na $ledzeniu ruchu znacznikéw o znanych wy-
miarach naniesionych na obiekt badan (por. rys. 14).



164

7. Jakielaszek 1 inni

Rys. 14. Przykladowy widok sondy w locie zarejestrowany przez kamere

Oprogramowanie kamery umozliwia przetwarzanie danych rejestracji dla $ledzenia wielu
znacznikéw jednocze$nie. Jest to wazne w przypadku, gdy pojawiaja sie obiekty przestania-
jace znaczniki lub znaczniki znikaja z pola widzenia przy zaglebianiu sie sondy w przeszkodzie.
7 zapiséw filmowych bezposérednio wyznaczanymi parametrami sg potozenie i predkosé, a przy-
spieszenia mozna wyznaczy¢ na drodze numerycznego rézniczkowania zmian predkosci w czasie.
Dokonanie stosownych przeliczen umozliwiaja odpowiednie moduly oprogramowania.

Rejestracji filmowych dokonywano we wszystkich przeprowadzonych testach zderzeniowych.
Niestety, nie zawsze udalo si¢ uzyskaé zapisy umozliwiajace odtworzenie pozadanych charaktery-
styk dla calego procesu zaglebiania sie sondy w przeszkode. Na przyktad zapis doswiadczenia Ilc,
przedstawiony na rys. 15, urywa sie po okoto 3,3 ms rejestracji.

Wyjasni¢ trzeba, ze zobrazowane dane odpowiadaja hamowaniu, co oznacza, ze do przed-
stawienia graficznego zmieniono biegunowo$é¢ wyznaczanych wartosci liczbowych przyspieszenia.
W analizowanym eksperymencie badano pakiet elektroniki umieszczony w sondzie, ktora dla
rejestracji filmowej okazala sie zbyt krétka. Niemniej, oprécz zblizenia sie do pozadanych para-
metréw testu, wymiernym rezultatem badan bylo potwierdzenie mozliwosci odczytu danych za-
pisanych w kontrolowanych uktadach pamieci kasety ochronnej. Zaznaczy¢ nalezy, ze uktad sys-
temu rejestracji danych katastroficznych nie byt chroniony pelnym zestawem typowych warstw
zabezpieczajacych. W tescie osiggnieto maksymalna warto$é¢ przeciazenia réwna 3700 g.

2 . .
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Rys. 15. Przebieg przeciazenia dla ostatniego testu etapu Ilc [3], [5]

W tescie etapu I1Ib, ktérego wyniki zobrazowano na rys. 16, otrzymano przebieg zmian przy-
spieszenia w czasie bardzo zblizonym do wymaganego. Chwilowa maksymalna warto$é przecia-
zenia wyniosta 5200 g.

Uzyskana duza wartosé przeciazenia, zblizona do maksymalnej znacznie przekraczajacej nor-
matywna warto$¢ 3400 g, utrzymuje sie przez okolo 2,5 ms. Zastrzezenia moze budzi¢ chwilowy
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Rys. 16. Przebieg przeciazenia dla ostatniego testu etapu ITIb [3]-[5]

spadek pozadanej wartosci przyspieszen wystepujacy okoto 2,7 ms doswiadczenia, jak réwniez
minimalnie wczesniejsza ,relaksacja”’ przyspieszen.

W celu uniknigcia niejednoznacznosci interpretacyjnej zmieniono parametry testu zderzenio-
wego tak, by wydtuzy¢ ,impuls” przyspieszenia przy jednoczesnym zmniejszeniu maksymalnych
wartosci. Wyniki stosownego eksperymentu (etap IV) przedstawione zostaly na rys. 17.
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Rys. 17. Przebieg przeciazenia dla ostatniego testu etapu IV [5]

W tescie osiagnieto maksymalna, chwilowa warto$¢ przeciazenia 6700 g, co oznacza, ze nie
udalo sie catkowite ,wygladzenie” charakterystyki. Wartos¢ najwicksza wystapita w koncowej
fazie hamowania sondy. W 2ms doswiadczenia wystapil chwilowy spadek przeciazenia (na czas
okoto 0,3 ms) ponizej wartosci 3400 g, jednak warunek wypelnienia obwiedni normatywnej dla
usrednionego zapisu mozna uznaé za spetniony. Za pomoca rejestracji filmowej udokumentowano
przebieg calej zasadniczej cze$ci eksperymentu. Najwazniejszy jest jednak fakt potwierdzenia
sprawnosci poddawanego testowi pakietu elektroniki kasety ochronne;j.

W podsumowaniu do$wiadczen wykonywanych z zapisem filmowym mozna dodad, ze gtéwne
problemy zastosowania tego sposobu rejestracji sa zwiazane z:

e koniecznoscia stalej obserwacji znacznikéw, co jest niemozliwe do zapewnienia przy zagle-
bianiu sie sondy pomiarowej w przeszkode;
e ograniczeniem rozdzielczodci rejestracji czestotliwoscia zapisu kolejnych obrazéw;
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e mozliwoscia przestoniecia badanego obiektu przez fragmenty sabotu (wydmuchiwany z lufy
urzadzenia miotajacego py! lub piasek oswobodzony ze stanowiska hamujacego);

e wystepowaniem bledéw perspektywy i dystorsji obiektywu oraz koniecznoscig ich kompen-
sacji;

e potrzeba wykonywania dedykowanego oprogramowania do opracowywania wynikow reje-
stracji;

e koniecznoscia dodatkowego okreslenia potozenia kamery w stosunku do obiektu badan
w celu sprawdzenia wyznaczanych programowo danych ruchu badanej sondy.

5.2. Wyniki bezposredniego pomiaru przyspieszen

W przeprowadzonych badaniach system bezpodredniego pomiaru i rejestracji przyspieszen
zastosowano gléwnie jako system dopelniajacy. Czujniki przeciazenia 7270A-20k zostaly zamon-
towane w ten sposob, ze dwa z nich umieszczono w przeciwlegltym kierunku w stosunku do
pierwszego. Do zobrazowania zapisanych danych wykorzystano wartosci absolutne. Na rys. 18
przedstawione zostaly bezposrednie, nie poddane wygladzaniu, dane uzyskane w do$wiadcze-
niu etapu IV (opisane w poprzednim punkcie, por. rys. 17). Jak widaé, sygnaly pomiarowe
charakteryzuja sie¢ duzymi zaburzeniami. Duza zmienno$¢ amplitudy ,szumoéw” skorelowana ze
zmianami przecigzenia daje podstawe do wskazania drgan ukladu jako podstawowego zZrédia
zaburzen.
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Rys. 18. Zapis przeciazen zrealizowany za pomoca trzech czujnikéw przeciazen 7270A-20k (wynik zapisu
uzyskany w doswiadczeniu z rys. 17)

Srednia arytmetyczna trzech zapiséw zobrazowana na rys. 19 wykazuje pelng zgodnoéé z da-
nymi z rys. 17.

Wiyniki bezposredniej rejestracji przeciazen potwierdzaja poprawnosé rejestracji z zapisem
filmowym. Wigksza chwilowa warto$¢ zaobserwowanego przecigzenia jest wynikiem wzmianko-
wanych powyzej drgan uktadu zarejestrowanych przez bardzo czute sensory. Do analizy charakte-
rystyk dynamicznych badanego obiektu w tescie zderzeniowym dane uzyskane z wykorzystaniem
rejestratora przecigzen nalezy poddaé¢ dodatkowemu wygltadzaniu, najlepiej poprzez cyfrows fil-
tracje sygnaltu.

Podstawowa zaleta zastosowania rejestratora przeciazen jest mozliwo$é zapisu danych z cate-
go procesu wyhamowywania badanego obiektu. Do wad tego sposobu rejestracji zaliczy¢ mozna:
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Rys. 19. Usredniony zapis przeciazen z trzech czujnikéw 7270A-20k

obarczenie pomiaru ,szumami” wysokoczestotliwosciowymi;

e mozliwo$¢ narazenie aparatury na skrajnie wysokie przeciazenia;

e konieczno$¢ zamontowania rejestratora w sondzie razem z badanym obiektem, co wply-

5.3.

wa na wzrost masy calosci obiektu oraz wymaga zagwarantowania miejsca do zabudowy
elementow systemu;

potrzebe dodatkowego zabezpieczania elementéw systemu oraz jego sieci elektrycznej i po-
miarowej przed przecigzeniami.

Poréwnanie metod pomiarowych

W wyniku poréwnania zastosowanych metod mozna stwierdzié, ze:

metoda optyczna jest wystarczajaca do wstepnych pomiaréw przeciazen ze wzgledu na
dziesieciokrotnie nizszg szybkos¢ zapisu w stosunku do wykorzystanej przy uzyciu systemu
rejestracji przeciazen oraz wystepowanie btedéw optycznych;

pomiar z wykorzystaniem kamery jest latwiejszy w realizacji, bardziej dostepny i mniej
ktopotliwy niz bezposredni pomiar przecigzen;

pomiar optyczny umozliwia $ledzenie obiektu tylko w polu obserwacji kamery, natomiast
bezposredni pomiar przeciazen umozliwia zapis przebiegu testu od startu do zatrzymania
obiektu badan;

pomiar z wykorzystaniem systemu rejestracji przeciazen w odréznieniu od metody optycz-
nej charakteryzuje sie wieksza czutoscia, ale przez to jest bardziej wrazliwy na drgania
elementow konstrukcji obiektu podczas zderzenia.

6. Podsumowanie

Opis testu zderzeniowego dla kasety ochronnej (rejestratora katastroficznego) przedstawiono
w dokumentach normatywnych w sposob tak ogélny, ze wykonanie testu wymaga opracowania
autorskiej metodyki badan. W opisywanym w artykule przypadku metodyke taka opracowano
poprzez stopniowe dopracowywanie warunkow i procedur testu zderzeniowego. Podczas badan
wykorzystywane byty sondy o réznych ksztaltach oraz masach od 5kg do 12,4 kg. Sondy stuzyty
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do zabudowy badanego w tescie pakietu elektroniki — elementu kasety ochronnej oraz, w wybra-
nych przypadkach, dodatkowego rejestratora przecigzen. Badane sondy rozpedzano do predkosci
od 95m/s (wylacznie dla potrzeb sprawdzenia aparatury i procedur) do 210m/s, a nastepnie
wyhamowywano za pomoca stanowiska hamujacego. Do zapisu przebiegu zmian parametrow ru-
chu badanego obiektu stosowano metoda zapisu filmowego oraz wspominany system rejestracji
przeciazen.

Podczas kluczowego do$wiadczenia zostat odtworzony wymagany normami profil zmian prze-
ciazenia: uzyskano charakterystyke o usrednionej obwiedni zawierajacej trapez o wymaganej am-
plitudzie 3400 g oraz o czasach liniowego narastania i opadania zbocza Tr = T f = 0,5 ms oraz
czasie trwania 3,0 ms. We wszystkich przypadkach badan z zamontowanym w sondzie rejestra-
torem katastroficznym potwierdzono mozliwosé odczytu wszystkich zapisanych w rejestratorze
danych. Dowodzi to odpornosci badanego ukladu na obciazenia opisane w normach.
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Analysis of the crash test of a protection cassette

The paper presents the methodology and results of a crash recorder crash strength test. The test was
conducted as per the guidelines of the standards: European EuroCAE ED-112 and Polish NO-16-A200.
The execution of the test required the development of original methodologies by a scientific-research team
of the Air Force Institute of Technology and the preparation of procedures dedicated to the tests. The
S2-3a flight parameter recording system assemblies were selected as strength test objects. It was decided
to conduct the crash test through accelerating a probe with a built-in tested recorder and potential
auxiliary recorders, and then brake it in a controlled manner via a braking stand. Subsequent test stages
involved using various, individually designed test probes adapted to the structure of the protection cassette
electronics package and the overload recording system. The DPZ-250 pneumatic cannon from the Institute
of Aviation was used to provide the object with appropriate velocity, while the braking was executed with
the use of a stand with a sand deposit, specially designed and constructed at AFIT. The course of each
crash test, that is, the flight and the process of the test probe crashing into the sand was recorded by a
camera for recording fast transient phenomena. In addition, when executing the key crash tests, a system
for recording overloads and/or a protection cassette electronics package were installed inside the probe.
The conducted tests confirmed that the test met normative requirements in relation to the parameters of
the executed experiment, and the verifications of the tested crash recorder elements proved its strength
in test conditions.
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Czy mozliwe sa procedury kolowania ( Taxi-Out/ Tazi-In) wspélezesnego samolotu pasazer-
skiego w rejonie portu lotniczego bez szkodliwej emisji gazoéw cieplarnianych do atmosfery?
Szacuje sig, ze tzw. emisja naziemna (Airfield Emissions) generowana przez silniki samolo-
tow 1 pomocnicze jednostki mocy APU w rejonach portéw lotniczych jest zrédlem emisji
ok. 20% gazéw cieplarnianych GHG (Greenhouse Gases) wytwarzanych przez wspélczesne
lotnictwo. Uwzgledniajac fakt dynamicznego wzrostu liczby lotniczych przewozow pasazer-
skich w najblizszych latach, ograniczenie emisji gazéw cieplarnianych przez lotnictwo nalezy
gltéwnie szukaé:

e w modernizacji istniejacego prawa lotniczego i procedur lotniczych,

e we wdrazaniu nowych i modernizacji istniejacych technologii w zakresie konstrukecji

platowca, zespoléow napedowych i systeméw poktadowych.

Od kilkunastu lat prowadzone sa zaawansowane prace majace na celu wyposazenie wspOlcze-
snego samolotu pasazerskiego w elektryczny system napedowy zabudowany w goleni przed-
niej (Wheel Tug) lub podwoziu gtéwnym (EGTS — Electric Green Taziing System). System,
ktory umozliwi prowadzenie operacji kolowania w rejonie portu lotniczego z wykorzystaniem
napedu elektrycznego (FElectric Assisted Taxi/ e- Taxi). Rozwiazanie takie pozwoli na znaczna
redukcje emisji gazéw cieplarnianych, jak i halasu w rejonach terminali portow lotniczych.
Przyczyni si¢ takze do ograniczenia liczby pojazdéw lotniskowych oraz skroci czas trwania
operacji lotniskowych wspélezesnych samolotéw pasazerskich.

1. Wstep

Wedtug analitykéw lotniczych Ascend Analitics' calkowita liczba samolotéw pasazerskich
i transportowych eksploatowanych wspotczesnie wynosi okoto 23 600 sztuk. Samoloty te, wyko-
nujac ponad 100 000 lotéw dziennie?, przewiozly w 2017 roku ponad 4 miliardy pasazeréw?, zas
w roku biezacym liczbe pasazerdéw szacuje sie na poziomie ok. 4,3 mld. Organizacja Miedzyna-
rodowego Lotnictwa Cywilnego ICAO twierdzi, ze globalna sie¢ transportu lotniczego podwaja
sie raz na 15 lat i oczekuje sie, ze zrobi to ponownie do 2030-2035 roku. Firma Boeing, je-
den z najwigkszych na $wiecie producentéw samolotéw, szacuje, ze w ciagu najblizszych 20 lat
zapotrzebowanie ze strony linii lotniczych na nowe samoloty przekroczy liczbe 39000 sztuk.
Tym samym, pod koniec lat 30. XXI wieku catkowita liczba czynnych samolotoéw pasazerskich
przekroczy liczbe 60 000 sztuk.

Nowoczesne samoloty pasazerskie osiagaja wydajno$é zuzycia paliwa na poziomie
3,5 dm?/100 pasazerokilometréw, za$ samoloty nowej generacji (A350/B787) ponizej 3 dm?/100
pasazerokilometrow. Przeklada sie to na dziennie §wiatowe zuzycie paliwa przez lotnictwo

thttps:/ /www.telegraph.co.uk/travel /travel-truths /how-many-planes-are-there-in-the-world /
http:/ /www.garfors.com/2014,/06/100000-flights-day.html
Shttps://www.statista.com/statistics /564717 /airline-industry-passenger-traffic-globally /
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pasazerskie na poziomie ok. 500000-600000 ton (ponad 200mln ton rocznie) z tendencja
Wzrostowq‘l.

Spalenie 1kg paliwa lotniczego Jet-A wiaze sie z emisja do atmosfery ponad 6kg gazow
cieplarnianych GHG, w tym ok. 2,6 kg NOX, 3,16kg CO5 i ok. 0,2kg UHC?. Wedlug ICAO
w 2010 r. lotnictwo pasazerskie zuzyto okoto 142 mln ton paliwa, emitujac przy tym do atmosfery
m.in. ok. 448 mIn ton COy. W 2020r. oczekuje sie zuzycia paliwa na poziomie 216-239 mln
ton, przy emisji 682-755 min ton COs, zas do roku 2040 przewidywany jest wzrost zuzycia
paliwa/emisji CO2 od 2,8 do 3,9 wartosci zuzycia paliwa/emisji CO9 z roku 2010.

722,700 kg cold air

[V S Vi Vi

850,000 kg ai _'. L[ utput 130,000 kg hot air 8300 kg carbon dioxide (C0,)
S . o 3,300 kg water vapor (H,0)

kg en oxides (IIO;,)
2.5 kg sulphur dioxide (S0,)
2.0 kg carbon monoxide (CO)

0.4 kg hydrocarbons (HC)
0.1 kg particulate matter (PM) and soot

Rys. 1. Emisja gazéw cieplarnianych przez wspélczesny silnik turboodrzutowy [9] (samolot 2-silnikowy,

czas lotu 1h, 150 pasazeréw) (air — powietrze, cold/hot air — zimne/gorace powietrze, kerosene — nafta

(paliwo lotnicze), NOx — tlenki azotu, SO — dwutlenek siarki, CO/COz — tlenek/dwutlenek wegla, HC
— weglowodory, water vapor — para wodna, particulate matter — czastki state, soot — sadza

Wspolezesnie lotnictwo pasazerskie jest emiterem ok. 3% calej Swiatowej emisji gazéw cie-
plarnianych GHG, z tendencja wzrostowa (ok. 4% do 2030). Wzrost stezenia gazéw cieplar-
nianych w atmosferze wywoluje szybsze tworzenie tzw. ,$ladéw kondensacji” pary wodnej, co
prowadzi do wzrostu zachmurzenia (gtéwnie chmury pierzaste) i przyczynia sie do m.in. przys$pie-
szenia zmian klimatycznych. Tym samym catkowity szkodliwy wptyw lotnictwa na klimat jest
trzy-cztery razy wiekszy niz wynika to tylko z samej emisji CO/COq. Zasadnicza szkodliwosé
stanowi fakt koncentracji emitowanych zanieczyszczen na ograniczonym, gtéwnie rozmiarami
portéw lotniczych i tras lotniczych, obszarze (rys. 1).

Dodatkowo ceny paliw lotniczych wzrosty pieciokrotnie w okresie od 1990 do 2010 roku.
Wspélezesnie koszt paliwa stanowi okoto 35-40% catkowitego kosztu operacyjnego typowej linii
lotniczej, co bezposrednio przektada si¢ na jej rentownosé.

To wlasnie malejace zyski osiagane przez linie lotnicze staly sie jednym z motoréw napedo-
wych szeregu przedsiewzie¢ w zakresie zmian organizacyjnych jak i technologicznych w transpor-
cie lotniczym. Zmian majacych na celu ograniczenie zuzycia paliwa przy jednoczesnym wzroscie
rentownosci, co bezposérednio powinno przetozy¢ sie na ograniczenie emisji gazéw cieplarnianych
GHG.

W raporcie Flightpath 2050 Unia Europejska stawia sobie ambitne zadania zwigzane ze Sro-
dowiskiem naturalnym majace by¢ osiagniete w 2050 roku. Zadania te maja na celu: zmniejszenie
emisji CO2 o 75% na pasazerokilometr, redukcji emisji NOx o 90% na pasazerokilometr, a takze
obnizenia poziomu halasu w rejonach lotnisk o 65% i ograniczenie emisji gazéw GHC podczas
trwania procedur lotniskowych (Taziing) (rys. 2) [10].

“https: / /www.quora.com/How-much-fuel-is-consumed-by-the-global-aviation-industry-daily
SUHC — Unburned HydroCarbon — niespalone weglowodory
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Rys. 2. Zalozenia raportu Flightpath 2050 w zakresie redukcji szkodliwych emisji przez wspoélczesne
lotnictwo pasazerskie,
https://www.slideshare.net/cleanskyju/20111005-clean-sky-sage-for-ep-simon-weeks-session-5-10-11-v3

Uwzgledniajac fakt dynamicznego wzrostu liczby pasazeréw linii lotniczych, ograniczenia
zuzycia paliwa oraz emisji gazéw GHG przez lotnictwo pasazerskie nalezy szukaé¢ gtéwnie w:

e modernizacji istniejacego prawa lotniczego i procedur lotniczych, m.in. optymalizacji pred-
kosci, wysokosci jak i trasy lotu, procedur lotniskowych (m.in. system odpraw lotnisko-
wych), zasilania systeméw pokladowych SP przez 7rédla lotniskowe, kolowania na jednym
silniku (Single Engine Tawi),

e modernizacji istniejacych i wdrazania nowych technologii w dziedzinie konstrukcji pta-
towca, zespoléw napedowych i systeméw pokltadowych samolotéw (m.in. More Electric
Aireraft, Electric Assisted Taxi/ Electric Drive System, Airplane Winglets).

2. Operacje naziemne Taxi-Out/ Taxi-In

Kazda standardowa komercyjna misja samolotu pasazerskiego jest podzielona na kilka faz
lotu, ktére mozna podzieli¢ na operacje naziemne i powietrzne.

W obliczu koniecznosci poprawy efektywnosci operacyjnej samolotéw pasazerskich wazne
jest, aby zrozumieé, ze linie lotnicze stosuja podejscie wieloptaszczyznowe i faktycznie nie kieruja
sie wylacznie procesami optymalizacji operacji powietrznych. Poniewaz operacje naziemne sa
integralna czescia cyklu operacyjnego kazdego samolotu pasazerskiego, nalezy je réwniez wziac
pod uwage w procesach optymalizacji [12].

Zasadniczy wplyw na stopien zanieczyszczenia powietrza w rejonach portéw lotniczych ma
czas trwania operacji naziemnych, szczegdlnie zwiazanych z kolowaniem samolotu, tzw. Tazi
Time [18], [19].

3,000ft - =
________ ,T./' — . ) =

Rys. 3. Poszczegdlne fazy Taxi-Out/ Taxi-In (Zurich Airport) [5]
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Sam proces kolowania dzieli si¢ na dwa etapy (rys. 3):

e Taxi-Out — procedura wykonywana od wypchniecia samolotu spod bramki terminala do
osiggniecia po starcie wysokoéci 3000 ft8 (0,915 km),

e Taxi-In — procedura wykonywana podczas ladowania samolotu, poczynajac od wysokosci
3000 ft (0,915 km) podczas znizania, az do zatrzymania sie i wylaczenia silnikéw pod ter-
minalem.

Faza 1 — Pushback (faza odpychania — wypchniecie samolotu spod terminala) — pierwsza faza
kazdej wspotczesnej misji lotniczej jest faza odlotu, w ktérej zatoga samolotu przygotowuje
samolot do rozpoczecia swojej misji. Gdy samolot jest gotowy do lotu, holownik (Towing
tractor/ Tug) zostaje podczepiony do przedniej goleni, aby wypchnaé samolot od bramki
terminala na droge kotowania. Pod terminalem uruchamiana jest pomocnicza jednostka
mocy APU, a nastepnie w okreslonej kolejnosci silniki samolotu (Engine start). Silniki
samolotu wymagaja czasu na podgrzanie (< 2-3 minut w zaleznosci od typu silnikéw).
Dlatego, aby nie traci¢ nadmiernego czasu w rejonie terminala, pozadane jest uzyskanie
mozliwie najkrotszego czasu przestoju miedzy koncem fazy odpychania a poczatkiem etapu
kolowania. Sredni czas Pushback nie przekracza 60-90's z predkoscia do 3kt (5km/h).

Faza 2 — Tug disconnection (odlaczenie holownika od samolotu) — po wypchnieciu samolotu
spod terminala i ustawieniu na drodze kolowania holownik zostaj odtaczony od samolotu
(60-120s). Po podgrzaniu silnikéw gléwnych i otrzymania potwierdzenia samolot rozpo-
czyna faze kotowania — Taxi-Out. Calta procedura Pushback tacznie z Tug disconnection
zajmuje srednio 4,5-5 minut.

Faza 3 — Taxi-Out (kolowanie w kierunku drogi startowej) — samolot porusza sie po drogach ko-
lowania w kierunku odpowiedniej drogi startowej napedzany przez silniki gtéwne pracujace
na mocy malego gazu (P < 10%)(Engine driven taxi). Predkosci kolowania zaleza gtow-
nie od tzw. wytycznych aerodynamicznych dla typu samolotu, przepiséw lotniskowych,
warunkow pogodowych i gruntowych. Maksymalne predkosci kolowania na prostych od-
cinkach zawieraja sie w przedziale 15-25 weztéw (28-46 km/h), na zakretach do 10 weztéw
(19km/h). W punkcie, w ktérym samolot osiaga poczatek drogi startowej, faza kolowania
przechodzi w faze startu (rys. 4).

Taxi - Out
60: sec5 min:,-
Silnik 1
Silnik 2
Tug
Pushback -

»
»

Czas

Rys. 4. Poszczegélne fazy Taxi-Out dla samolotu dwusilnikowego [21]

Faza 4 — Take-Off/ Climb (faza startu/wznoszenie) — faza przej$ciowa pomiedzy operacja na-
ziemna i powietrzna. Faza startu jest uwazana za ukonczona po osiagnieciu przez samolot
wysokodci 35 stop powyzej drogi startowe;.

Po starcie samolot przechodzi do faktycznego lotu — Cruise (Fazy 5-8). Pod koniec trwania
operacji powietrznej, samolot podchodzi do ladowania na lotnisku docelowym.

6ft — foot (L.m. feet) — stopa — anglosaska jednostka dtugosci, 1t = 30,48 cm
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Faza 9 — Descent/ Approach/ Landing (znizanie/podejscie do ladowania/ladowanie) — faza przej-
Sciowa pomiedzy operacjg powietrzng a naziemna.

Faza 10 — Breaking (hamowanie) — po dotknieciu kolami drogi startowej samolot, uruchamiajac
hamulce/uktady odwracania ciagu, zwalnia do odpowiedniej predkosci kotowania ( Tazi-In)
przed opuszczeniem drogi startowej.

Faza 11 — Taxi-In (kolowanie w kierunku bramki terminala) — proces pomiedzy zjazdem z dro-
gi startowej po wyhamowaniu do odpowiedniej predkosci kotowania a dojazdem w rejon
bramki terminala. Samolot porusza sie samodzielnie po drogach kotowania napedzany
przez silniki samolotu pracujace na mocy biegu jatowego.

Faza 12 — Engine-Stop (wylaczenie silnikéw) — ostateczna faza przylotu zostaje osiagnieta, gdy
samolot zatrzymuje si¢ w pozadanym miejscu parkingowym na lotnisku docelowym, silniki
samolotu zostaja wytaczone. W tej fazie pasazerowie i zaloga opuszczaja samolot, samolot
zostaje roztadowany. Nastepnie mozna zaczaé przygotowanie samolotu do kolejnego lotu
(Faza 1).

Operacje naziemne

Operacje
powietrzne

©)

T e— E

I_.I..

Rys. 5. Poszczegdlne fazy lotu samolotu pasazerskiego [3]

Dzisiejsze naziemne operacje lotnicze realizowane przez samoloty pasazerskie w rejonach
lotnisk opieraja sie wylacznie na pracujacych silnikach gléwnych samolotu (rys. 5). Wspédlcze-
sny dwusilnikowy samolot pasazerski, np. Airbus A320 (silniki CFM International CFM56-5B4)
zuzywa w czasie trwania operacji lotniskowych (kotowanie — ok. 7% mocy silnikéw) przy pracu-
jacych 2 silnikach gléwnych (2 Engines Tazi) ok. 12kg paliwa/min (ok. 6 kg paliwa/min/silnik).
Prowadzi to do $redniego zuzycia paliwa ok. 240kg/lot (dla lacznego czasu trwania Tazi-
Out/ Tazi-In 20 min) i emisji w tym czasie do atmosfery (w rejonie portu lotniczego) ok. 5,3 kg
NOX, 6,2kg CO- i ok. 0,4 kg UHC.

Nowoczesne silniki turboodrzutowe nie sa optymalizowane pod wzgledem m.in. ogranicze-
nia zuzycia paliwa do pracy podczas operacji lotniskowych. Wykorzystanie silnikéw glownych
samolotu w operacjach naziemnych (AGPS — Aircraft Ground Propulsion System) prowadzi do
zwiekszonego zuzycia paliwa i niskiej efektywnosci pracy, przyczyniajac sie do nieproporcjo-
nalnie wysokiej emisji gazéw GHG i negatywnie wplywa na poziom hatasu w rejonie lotniska.
Dodatkowo wykorzystanie silnikéw na terenie portu lotniczego stwarza niebezpieczenstwo uszko-
dzenia silnikéw przez obiekty naziemne (FOD — Foreign Object Damage). Rocznie odnotowuje
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Rys. 6. Poszczegodlne fazy lotu samolotu pasazerskiego z zaznaczeniem czasu pracy silnikéw gléwnych
(kolor niebieski) [16]

sie $rednio ok 60 000 przypadkéw FOD, co przeklada sie na straty (gléwnie remonty) szacowane
na ok. 1,1mld $ [17].

Wzrost natezenia ruchu lotniczego ma bezposredni wplyw na wydajnos$é portéw lotniczych”.
Niektére z nich funkcjonuja juz praktycznie na granicy przepustowoéci, co przeklada sie m.in.
na wydluzenie czasu trwania operacji lotniskowych (rys. 7).

Average Taxi Time (Minutes)

Large Hub
Medium Hub
Small Hub
Non Hub

18.88 <€

Rys. 7. Srednie czasy trwania operacji Taxi-Out/ Taxi-In na malych lotniskach (Non Hub), malych
lotniskach przesiadkowych (Small Hub — np. Wroclaw Airport), $rednich lotniskach przesiadkowych
(Medium Hub — np. Warszawa Airport) lub wielkich lotniskach przesiadkowych (Large Hub — np.
Munich Airport) [7], http://www.planestats.com/aptot-2017jul

Szacuje sie, ze zuzycie paliwa w czasie operacji lotniskowych wynosi ok. 6% calkowitego
zuzycia paliwa dla calego lotu, za$ tzw. emisja naziemna samolotéw (Aircraft Ground Emissions)
w obszarze portu lotniczego stanowi ok. 20% zanieczyszczen powietrza wytwarzanych przez
wspodlczesne lotnictwo pasazerskie.

"Parametrem okreélajacym mozliwosci obstugi ruchu przez port jest przepustowosé, ktéra wyraza sie
jako teoretyczna maksymalna liczbe pasazeréw badz operacji lotniczych, ktora dany port jest w stanie
obstuzy¢ w jednostce czasu;
http://www.ulc.gov.pl/pl/107-aktualnosci/wiadomosci/789-przepustowo-polskich-lotnisk-
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Problem zuzycia paliwa i poziom emisji gazéw cieplarnianych GHG jest szczegdlnie nieko-
rzystny w szczegdlnoécei dla lotéw krétkodystansowych, ze stosunkowo dtugim, czesto zblizonym
do czasu trwania operacji powietrznej, czasem trwania operacji Taziing (tabela 1).

Tabela 1. Srednie czasy trwania operacji Taxi-Out dla wybranych lotnisk w USA (2012) [20]

Airport Average Taxi-Out Time (mins)
1 New York, JFK, NY 371
2 Newark, NJ 29.6
3 New York, La Guardia, NY 29.0
4 Philadelphia, PA 255
5 Detroit, Metro Wayne County, Ml 20.8
6 Boston, Logan, MA 20.6
7 Houston, George Bush, TX 204
8 Minneapolis-St. Paul, MN 20.3
9 Atlanta, Hartsfield-Jackson, GA 19.9
10 Washington, Dulles, DC 19.7

Nieznaczne oszczednosci w zuzyciu paliwa/emisji gazéw GHG podczas operacji lotniskowych
uzyskuje sie podczas kotowania Taxi-Out/ Tazi-In przy pracujacych tylko jednym (dla samolotéw
2-silnikowych)/dwéch (dla samolotéw 4-silnikowych) silnikach gléwnych (Single Engine Taxi)
(rys. 8).

Cruise

47% Descent

6%

Climb

31% Approach & Taxi
Landing 29,

2%

Taxi Take-off
6% 6%

Rys. 8. Procentowy udzial emisji gazéw cieplarnianych GHG (gléwnie CO3) [21] w locie samolotu
Airbus A320 (CFMb56-5B4) na dystansie 600 NM (1111km) przy czasie trwania operacji lotniskowych
Tazi-Out ok. 15 min, Tazi-In ok. 8 min

Pojedynczy silnik przy pracy na zakresie malego gazu (< 10% mocy) wytwarza wystarcza-
jaca site ciagu, aby przemiesci¢ samolot po drogach kotowania. Procedura kotowania Tazi-Out
w wariancie Single Engine Taxi polega na uruchomieniu pod terminalem pomocniczej jednostki
mocy APU i tylko jednego silnika gléwnego (w samolocie dwusilnikowym). Podczas kolowania,
wspomagany przez APU, uruchamiany i podgrzewany jest drugi silnik gléwny lub pozostate
silniki samolotu.

Podobna procedura realizowana jest po wyladowaniu i opuszczeniu drogi startowej ( Tazi-In).
W samolocie wytaczane sa wszystkie, oprécz jednego, silniki gtéwne po uptywie czasu chtodzenia
silnikéw (ECDT — Engine Cool-Down Time). Samolot kotuje do odpowiedniej bramki terminala
przy jednym pracujacym silniku na zakresie matego gazu.

Samolot pasazerski, np. Airbus A320, zuzywa w czasie trwania operacji lotniskowych przy
pracujacym jednym silniku gléwnym + APU ok. 9kg paliwa/min Roéznica w zuzyciu paliwa
pomiedzy kotowaniem przy pracujacych dwdch silnikach a jednym silnikiem wynosi ok. 30%, za$
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oszczedno$é czasu nie przekracza 1-2 min (laczny czas Taziing to 20 min) (tabela 2). Szacuje sie,
ze przy pracujacym jednym silniku uzyskuje sie ograniczenie emisji COq o 20-40%, zas NOX
0 10-30% w zaleznoéci od typu samolotu i techniki pilotowania®.

Tabela 2. Przykladowe oszczednosci zuzycia paliwa w wariancie 2/4Engine/Single Engine
Tazi dla wybranych typéw samolotéow pasazerskich
https://www.google.pl/search?q=12+minutes+taxi+ (all+-engines)&source=lnms&tbm=
isch&sa=X&ved=0ahUKEwiWwr_ Mn6rbAhURmbQKHclvAcwQ_AUICygC&biw=1873&bih=
945#imgrc=-0mCDj9X3kWZVM:

300kg 200kg 100kg

240kg 160kg 80kg

120kg 80kg 40kg

120kg 80kg 40kg

138kg 92kg 46kg

A321 162kg 108kg 54kg
A330 300kg 200kg 100kg
A340-200/300 300kg 200kg 100kg
A340-500/600 420kg 280kg 140kg

Niestety istnieja pewne ograniczenia w wykorzystaniu procedury Single Engine Taxi. Proce-
dura taka musi by¢ przeprowadzana ostroznie na przygotowanym uprzednio polu manewrowym,
ktore wyklucza poruszanie sie po nachylonych powierzchniach, zas redukowana nadmiarowosé
ciagu (2/4 Engines Tazi) zwieksza ryzyko utraty zdolnosci hamowania i sterowania samolotem
podczas kotowania. Wada jest takze wykorzystanie wickszej mocy pracujacego silnika gtéwnego,
co wiaze sie z wiekszym zuzyciem paliwa i poziomem emisji halasu w rejonie portu lotniczego,
a takze zwigkszeniem strefy strumienia gazéw wylotowych silnika gléwnego Jet-Blast [14].

Dodatkowo procedura ta nie jest zalecana do realizacji na malych lotniskach, gdzie czas
Tazxi-Out jest krétszy niz czas podgrzania drugiego/pozostaltych silnikéw (3-5 min).

3. Pokladowe systemy wspomagajace kolowanie

Elektryczny system wspomagania operacji naziemnych dla samolotu pasazerskiego (FElectric
Assisted Tazi) umozliwia kolowanie samolotu w rejonie portu lotniczego przy niepracujacych
silnikach gléwnych za pomoca alternatywnego poktadowego elektrycznego systemu napedowego
8, [13].

Wspélczesnie rozpatrywane sa dwie koncepcje zabudowy elektrycznego systemu napedowego:

e EGTS (Electric Green Taxiing System) — elektryczne zespoly napedowe wykorzystujace
silniki elektryczne zabudowane na podwoziu gtéwnym (MLG — Main Landing Gear) statku
powietrznego i zasilane, ze wzgledu na pobér mocy, przez poktadowe pomocnicze jednostki
mocy APU,

8http://www.aviationpros.com/article/ 10467486 /single-engine-taxi-program-will-reduce-emissions-
and-save-fuel
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o WheelTug — elektryczny zespél napedowy wykorzystujacy 1 lub 2 silniki elektryczne za-

budowane na przedniej goleni podwozia (NLG — Nose Landing Gear) statku powietrznego

i zasilane, podobnie jak EGTS, przez pokladowe pomocnicze jednostki mocy APU.

Systemy FElectric Assisted Taxi zwickszaja autonomiczno$é mobilng samolotu, ktéry mo-

ze samodzielnie wykonywaé manewry, takie jak np. wykotowanie z hangaréw czy ,odjazd” od

terminali bez wykorzystania holownikéw. Rozwigzania te poprawiaja manewrowos¢ samolotu,
umozliwiaja samodzielne przeprowadzanie procesu kotowania z wyltaczonymi silnikami gtéwny-

mi, skracajac czas trwania procedur lotniskowych. Poniewaz kolowanie samolotu umozliwiaja
zamontowane na pokladzie silniki elektryczne, systemy te okreslane sa takze jako: FElectric Ta-
xi/ Electric Taxiing (w skrécie: e-Taxi), ale takze jako Green Tawxi/ Taxiing lub Electric Green Ta-
zi. Oba systemy e-Taxi posiadaja szereg zalet jak i wad. Wydaje sie, ze czynnikiem decydujacym

o wyborze danego systemu, oprécz kwestii technologicznych i probleméw elektroenergetycznych,
jest budowa podwozia samolotu pasazerskiego. Wybér systemu zwiazany jest z obciazeniem po-

szczegdlnych goleni podwozia, co bezposrednio przeklada sie na przyczepnosé opon podwozia do

podloza (rys. 9).

L) Interface
‘_ pilota (kabina)

Systemy
sterowania
Elektryczny ‘
zespot nagdowy [}

Rys. 9. Gléwne elementy sktadowe instalacji EGTS (samolot Airbus A320) [15]

Szacuje sie, ze obciazenie podwozia wspolczesnego samolotu pasazerskiego zawiera sie w za-
kresie:

podwozie gtéwne MLG — 85-90% masy samolotu,
golen przednia NLG — 10-15% masy samolotu.

Zastosowanie systeméw e-Taxi na pokladzie wspotczesnego samolotu pozwala na:

skrécenie czasu wypychania samolotu (PushBack Time),

redukcje kosztéw lotniskowych (brak wykorzystania zewnetrznych holownikéw) (Elimina-
tion of Ground-Tug Operations),

redukcje zuzycia paliwa/hamulcéw (Reduction of Fuel/ Brake Wear),

zmniejszenie prawdopodobienstwa uszkodzenia silnikéow gléwnych przez obiekty naziemne
(Reduced Foreign Object Damage),

redukcje emisji gazow GHG i hatasu w rejonie terminali lotniskowych,

poprawe bezpieczenstwa na plycie postojowej — brak uruchomionych silnikéw /brak stru-
mienia powietrza (Jet-Blast),

e ograniczenie liczby pojazdéw lotniskowych operujacych bezposrednio na plycie lotniska,

® WyZsza precyzje manewrowania samolotem realizowana bezposrednio przez zaloge.
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Systemy te moga jednak takze przyczynié sie do zwiekszonego zuzycia paliwa przez APU,
modernizacji istniejacych APU, dodatkowych prac konserwacyjnych elementéw systeméw e- Taxi,
a takze wzrostu masy samolotu pasazerskiego przekladajacym sie m.in. takze na wzrost zuzycia
paliwa (tabela 3).

Tabela 3. Wybrane zalety i wady systeméw e-Taxi [16]

Organizacja systemu \
WheelTug EGTS

v Latwiejsza integracja
* Niska przyczepno$é
z powodu niskiego
obcigzenia goleni

v Dobra przyczepnos$¢ dzieki wysokiemu
obcigzeniu pionowemu
x Problemy z integracja (hamuice)

% Problemy
konstrukcyjne 2 silniki elektryczne 4 silniki elektryczne
% (s_hlrnmy,'...) v Mniejsza ztozonos¢ | v* Nadmiarowos¢
Niski POCEN Jeden wigkszy silnik Dwa mniejsze silniKi
nadmlarowq_sm na jedna golen na jedna golen
(redundancii) przy podwozia x Wieksza ziozonosé

~/

k jednym silniku
/

Organizacja zespotu napedowego
Naped bezposredni Naped posredni (Silnik / sprzegto / skrzynia biegow)

v Wieksza niezawodnosc¢
v

Brak dodatkowej wagi skrzyni biegow ¥ Laaacion]

x

Dodatkowa waga skrzyni biegow
Trudna integracja silnika z
przekladnig w obreczy kola
Nizsza niezawodno$¢ J

x Wymagany wysoki moment obrotowy
*x Wytrzymato$¢ na wysokie predkosci
két podwozia podczas startu i

\ ladowania

x

x

4. Operacje naziemne e-Taxi-Out/e-Taxi

4.1. E-Taxi-Out

W pordéwnaniu do konwencjonalnej procedury Tazi-Out, procedura e-Taxi-Out rozpoczyna
sie od uruchomienia APU na pokladzie samolotu i autonomicznego (EGTS/WheelTug), bez
udzialu holownika, odjazdu samolotu spod terminala (Pushback). Odjazd samolotu spod ter-
minala mozna wykonaé przy wyzszej predkosci (< 7 wezléw) niz w tradycyjnym trybie z wy-
korzystaniem holownika (< 3 wezly). Dodatkowo holownik wypychajacy samolot nie musi sie
roztaczaé, co pozwala na skrocenie procedury Taxi-Out. Nalezy zauwazy¢, ze w tej procedurze
rozruch i podgrzanie silnikéw gtéwnych wykonywane jest podczas kotowania z napedem elek-
trycznym.

Podczas kotowania po drogach lotniskowych w pewnym momencie piloci musza przetaczyé
sie z kolowania za pomoca EGTS/ WheelTug do kotowania z uzyciem juz uruchomionych i pod-
grzanych silnikéw gléwnych samolotu. Minimalny czas uruchomienia (ESUT — Engine Start-Up
Time) podawany jest przez producentéw silnikéw (> 2min — silniki z rodziny CFM56 — warunki
normalne, optymalny czas jest jednak 2-3 razy dtuzszy) i nie przekracza 5 min. Po uruchomieniu
silnikéw gtéwnych samolotu APU zostaje wylaczone po czasie ok. 2min (ECDT) po uruchomie-
niu ostatniego silnika.

4.2. E-Taxi-In

W poréwnaniu do konwencjonalnych procedur kotowania proces e-Taxi-In rozpoczyna sie
po wyladowaniu samolotu i zmniejszeniu jego predkosci, a konczy sie, gdy wszystkie silniki
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samolotu zostana wylaczone i samolot zatrzymuje si¢ przy odpowiedniej bramce terminala. Pod-
czas dobiegu lub bezposrednio po zjezdzie z drogi startowej piloci uruchamiaja APU, a nastepnie
system EGTS/WheelTug. Dzieki kolowaniu EGTS/ WheelTug piloci wylaczaja wszystkie silniki
gléwne samolotu po uplywie czasu chlodzenia ECDT (< 3min — silniki z rodziny CFM56).
Po wylaczeniu silnikéw gléownych samolotu, kotowanie do miejsca docelowego realizowane jest
z wykorzystaniem systemu EGTS/ WheelTug (rys. 10).

e-Taxi - Out e-Taxi- In
:5 mins: 3 mints
Silnik 1 Silnik 1
Silnik 2 Silnik 2
Tug Tug
APU APU
Pushback Pushback
s —>
Czas Czas

Rys. 10. Poszczegdlne fazy e-Taxi-Out/ e- Taxi-In dla samolotu dwusilnikowego [21]

Whprowadzenie systemu e-Taxi pozwala na uzyskanie wymiernych korzysci w zuzyciu paliwa
i emisji gazéw GHG przez samoloty pasazerskie operujace w rejonach portéw lotniczych.

Przyjmujac jako samolot referencyjny, samolot pasazerski Airbus A320 z silnikami CFM56-
5B4 charakteryzujacymi sie parametrami:

o Zuzycie paliwapoyble Engine Tazi = 12 kg paliwa/min

o Zuzycie paliwasingle Engine Taxi = 1,5 kg paliwa/min

o Zuzycie paliwagingle Engine Tazi+APU = 9,5 kg paliwa/min

o Zuzycie paliwaspy = 2kg paliwa/min

e FEngine Start-Up Time (czas uruchomienia i podgrzania silnika) = 5min

e Engine Cool-Down Time (czas chlodzenia silnika) = 3 min

o Total Taxi Time (taczny czas Taxi-Out+ Taxi-In) = 20 min

Pomijajac wplyw ciezaru WhellTug/ EGTS na dodatkowe zuzycie paliwa przez samolot i pomija-
jac czas Tug disconnection, mozna oszacowaé oszczednosci w zuzyciu paliwa podczas kotowania:
— oszczedno$é paliwa — e-Tazi vs. Double Engine Tazi(*)
Oszczednosé paliwa(*) = (Zuzycie paliwa poypie Engine Tazi — ZuzYcie paliva 4p;)-

- [Total Taxi Time — (Engine Start-Up Time + Engine Cool-Down Time)| =

= (12kg paliwa/min — 2 kg paliwa/min) - 20 min — (5 min + 3 min)| =

= 10kg paliwa/min - 12 min = 120 kg paliwa
— oszcezedno$é paliwa — e-Taxi vs. Single Engine Taxi + APU(**)

Oszczednosé paliwa (™) = (Zuzycie paliva poypie pngine Tani — ZUuzyciepaliva 4py)-
- [Total Taxi Time — (Engine Start-Up Time + Engine Cool-Down Time)| =
= (9,5 kg paliwa/min — 2kg paliwa/min) - [20 min — (5 min + 3 min)] =
= 7,5kg paliwa/min - 12min = 90 kg paliwa
Powyzsze szacunki sa warto$ciami czysto teoretycznymi, pozwalajacymi jednakze oszacowaé

potencjalne oszczednosci paliwa podczas uzytkowania elektrycznych systeméw FElectric Assisted
Tazi (rys. 11).
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Rys. 11. Poréwnanie kolowania samolotu dwusilnikowego w wersji Dual Engine Taxi (z lewej) i e-Taxi
(z prawej); czas Taxi-Out — 17min, Taxi-In — 6 min (kolowanie w wariancie e-Taxi — kolor zielony) [15]

5. Analiza wykorzystania systemu e-Taxi-EGTS do wspomagania operacji
naziemnych

Celem doktadnego okreélania wymiaréw zespotu napedowego i oceny systemu zasilania ener-
gia elektryczna nalezy uwzglednié¢ nie tylko ciezar samolotu pasazerskiego (Airbus A320), ale
rowniez mase dodanego uktadu kotowania EGTS.

System EGTS jest podzielony na dwa glowne podsystemy:

e system zasilania energia elektryczna (APU),
e clektryczna jednostka napedowa.

Oszacowanie wagi systemu e-Taxi na obecnym etapie projektowania jest procesem stric-
te iteracyjnym, aktualnie nie istnieja seryjnie produkowane elektryczne systemy wspomagania
operacji naziemnych dla statkéw powietrznych. Dla przyblizenia masy APU przeznaczonego do
wspotpracy z EGTS oparto sie na danych technicznych APU — Pratt & Whitney AeroPower
APS 3200 (m.in. Airbus A320). Przy masie wlasnej ok. 140 kg APU pozwala na uzyskanie mocy
elektrycznej na poziomie ok. 90kVA, co przeklada sie na gesto$é mocy elektrycznej na pozio-
mie ok. 0,65 kVA /kg. Mase elektrycznej jednostki napedowej oblicza sie dla mocy elektrycznej
szczytowe] na poziomie ok. 1,2kW /kg w oparciu o dane techniczne dotyczace elektrycznych
trakcyjnych systeméw napedowych?. Opierajac sie na projekcie systemu EGTS dla samolotu
Airbus A32110, gdzie dla zalozonych: MTOWA3zy; = 89400 kg, MTOWA3s9 = 73500 kg, Masa
szacunkowagectric Taziing System = 1100kg mozna oszacowa¢ mase FElectric Taxiing System na
poziomie 900 kg, co stanowi ok. 1,2% masy samolotu MTOWA3,, (tabela 4).

Table 4. Szacunkowe masy samolotu Airbus A320 z systemem e-Taxi

‘ Typ samolotu ‘ Airbus 320 ‘
MTOW 73500 kg
Masa szacunkowa giectric Taziing System 900 kg
Masa taczna 74400 kg

Yhttps://wwwl.eere.energy.gov/vehiclesandfuels/pdfs /program /eett roadmap_june2013.pdf
OFabian Kelch: Investigation of system requirements and design of an azial fluz permanent magnet
machine for an electric taxiing system for a commercial midsize aircraft,
https://macsphere.mcmaster.ca/bitstream/11375/18094/2 /Kelch Fabian_finalsubmission2015august-
MASc.pdf
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5.1. Analiza elektrycznego systemu wspomagania operacji naziemnych

Koncepcja projektowanego elektrycznego systemu wspomagania operacji naziemnych polega
na zintegrowaniu silnikéw elektrycznych z kotami podwozia samolotu.
5.1.1.  Minimalna sila napedowa

Podczas kolowania ruch samolotu jest spowodowany sila pociagowa Fy,. (Traction Force)
zwang takze sila tarcia tocznego, przenoszona z elektrycznej jednostki napedowej przez kota sa-
molotu na ziemi¢. Ruch samolotu jest mozliwy, gdy sita napedowa F}, jest wigksza niz sita oporu
toczenia F,,. (Rolling Resistance Force), ktéry jest wywolany przez kontakt opony z betonem
drég lotniskowych [6]:

. > F., (5.1)

Minimalna sila napedowa Fy;. i, okreslona jako sita oderwania (sita oporu w chwili ruszania
tr min

(Breakaway Force) jest réwna sile oporu toczenia F.,., ktéry nalezy przezwyciezyé podczas roz-

poczecia procesu toczenia sie samolotu po drodze kotowania:

Fir min = Frr (52)

Sita oporu toczenia jest rowna sile tarcia opona-podtoze i zalezy od cigzaru samolotu Fy, i wsp6l-
czynnika tarcia tocznego fi.:

Frr - warr - mSngrr (53)

Przy zalozonej calkowitej masie Airbusa A320 (tabela 4) i wspélczynniku tarcia tocznego
frr = 0,009 (opona-beton drég lotniskowych) mozna oszacowaé¢ minimalna site napedowa:

F,, = 74400 - 9,81 - 0,009 = 6,57 kN (5.4)

5.1.2.  Maksymalna sita napedowa

Maksymalna sita napedowa charakteryzuje sytuacje, w ktoérej sita napedowa pokonuje site
adhezji (przylegania) Fygp, znana réwniez jako sile tarcia statycznego. W tym momencie opony
zaczynaja Slizgaé sie z powodu braku przyczepnosci pomiedzy opong a poditozem. W zwiagzku
z tym, gdy:

Fy > Foan (55)
wystapi poslizg opon lub:
Fy < Fuan (56)

wystapi przyleganie opon do podloza (brak poslizgu).
Aby elektryczny system wspomagania operacji naziemnych funkcjonowal prawidlowo, mak-
symalna sita napedowa musi by¢ mniejsza niz sila tarcia statycznego (brak poslizgu):

Ftr < F1tr max — Ladh — waathD (57)

gdzie: WD (weight distribution) — rozklad masy statku powietrznego.

Sita tarcia statycznego jest zalezna od umiejscowienia elektrycznego uktadu napedowego na
goleniach podwozia. Dla wybranego typu samolotu (Airbus A320) zakladamy, ze rozklad masy
na podwoziu gtéwnym MLG jest réwny okoto 0,9. To znaczy, ze 90% calkowitej masy samolo-
tu spoczywa na podwoziu gtéwnym MLG, za$ 10% na goleni przedniej NLG. To rozklad masy
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wplywa na maksymalng przyczepnosé kot goleni do podloza, a tym samym narzuca ograniczenia
momentu obrotowego przenoszonego na kola przez silniki elektryczne. Innym czynnikiem wptly-
wajacym na wartosS¢ fuqpn jest liczba kot tworzacych dane podwozie. Podczas gdy MLG samolotu
Airbus A320 sktada si¢ z dwoch zestawéw kotowych z dwoma oponami, to przednia golen NLG
zawiera tylko dwie opony. System EGTS zabudowany jest na goleniach podwozia gléwnego, dla
obliczen przyjeto WD = 0,9.

Przy zatozonej catkowitej masie Airbusa A320, rozktadzie masy WD = 0,9 i wspdtezynniku
tarcia statycznego fuqn = 0,8!! [1] maksymalna sita napedowa jest réwna:

Fyr maz MmLc = 74400 -9,81-0,8 - 0,9 = 525,5 kN (5.8)

Podwozie glowne MLG zawiera 4 opony, rozkladajac maksymalng site napedowa na 4 opony,
maksymalna wartos¢ sity napedowej dla pojedynczej opony jest rowna:

525.,5

Fir maz MLG opona = kN = 131,38 kN (5.9)
Maksymalna sita napedowa dla goleni przedniej NLG, przy zalozonym rozktadzie masy samolotu
na goleni przedniej WD = 0,1 jest réwna:

Fyrmas NLG = 74400 - 9,81 0,8 - 0,1 = 58,4 kN (5.10)

Golen przednia NLG zawiera 2 opony, rozkladajac maksymalng sile napedowa na 2 opony,
maksymalna wartos¢ site napedowej dla pojedynczej opony jest réwna:

Fi maz NLG opona = % kN = 29,20 kN (5.11)

Analizujac otrzymane wyniki, stwierdzono, ze miejsce zabudowy elektrycznego ukladu nape-
dowego ma ogromny wplyw na maksymalna przyczepnosé¢ két podwozia, ograniczajac moment
obrotowy, ktory moze by¢ przenoszony przez podwozie. Ze wzgledu na wysoka koncentracje masy
na podwoziu gléwnym samolotu, maksymalna sita napedowa przenoszona przez pojedynczg opo-
ne (do momentu, gdy ogumienie zaczyna sie slizgac) jest prawie 4,5 razy wieksza przy ukladzie
EGTS niz w przypadku uktadu WheelTug.

Zabudowa elektrycznej jednostki napedowej na MLG pozwala na zastosowanie znacznie wiek-
szych sil napedowych podczas kotowania samolotu, co ma wplyw na dynamike ruchu samolotu.
Brak przyczepnosci opon podwozia przedniego powodujaca poslizg opon moze mieé¢ decydujacy
wplyw na parametry kolowania e- Tazi, w szczegolnosci gdy proces kotowania realizowany jest na
drogach lotniskowych gorszej jakosci lub w ztych warunkach atmosferycznych. Analizujac wptyw
réznych warunkéw atmosferycznych (rézne wartoéci wspélezynnikéw tarcia), mozna zalozyé, ze
tylko elektryczny uklad napedowy zabudowany na podwoziu gléwnym jest w stanie zapewnié
wymagang efektywnos¢ i niezawodnos¢ uktadu e- Tazi, zapobiegajac ryzyku braku przyczepnosci
két podwozia samolotu podczas kotowania.

5.1.8.  Calkowita sila napedowa

Samolot podczas kotowania w rejonie lotniska musi przezwyciezy¢ m.in. opory ruchu zwiazane
z tarciem tocznym F.., oporem aerodynamicznym F,.., i oporem zwigzanym z nachyleniem drég
kotowania Fjq.ny. Catkowita sita napedowa Fj, 491y Wwymagana do przemieszczania samolotu po
drogach kotowania jest okre$lona rownaniem:

Ftr total — Ftr + Frr + Faero + Fnachyl (512)

£ an — wspélezynnik tarcia statycznego dla ukladu opona-beton
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Orientacyjna warto$¢ maksymalnego przys$pieszenia samolotu podczas kolowania jest okre-
$lona przez maksymalny czas kotowania na danym zalozonym dystansie.

Na podstawie przepiséw dotyczacych konfiguracji lotnisk [2] mozna zalozy¢, ze minimalna
odleglo$¢ pomiedzy droga startowa (linia Srodkowa) a pozycja ,postojowa’ kotujacego samolotu
(rys. 12) musi wynosi¢ co najmniej 115 metréw. Droga kolowania samolotu plus droga startowa
jest réwna ok. 230 metréw (2 - 115 metréw).

) Droga lgdowania
/

Ladujgcy
samolot

kotowania
B

Droga

115m

_ Kotujgcy samolot

Rys. 12. Wizualizacja czasu przejazdu dla samolotu kolujacego (oczekujacego) na drodze kotowania [6]

Dla zalozonej dlugosci drogi kolowania S = 230m i zalozonego w [6] czasu przejazdu przez
droge startowa rownego t = 45s, maksymalne przyspieszenie samolotu jest réwne:

25 460m

m
=" 45 52 0,227 52 (5.13)

Uzyskany wynik jest zblizony do wartoéci podanej w publikacji [16] (a = 0,25 m/s?) oraz prze-
piséw ICAO'2 (a = 0,18 m/s?). Dla dalszych obliczen przyjeto warto$é @y mae = 0,25 m/s%.

Sita napedowa Fy. wymagana do wprawienia w ruch samolotu z przys$pieszeniem a, maz
o masie bezwladnosciowej (interial mass) m; jest okre$lona réwnaniem:

Ftr = M0y max (514)
gdzie masa bezwladnosciowa m; jest okreslona réwnaniem:

m; = omgp (5.15)
gdzie § jest tzw. wspoélezynnikiem bezwladnosci obrotowej (rotational interia factor), na wartosé
ktérego maja wplyw:

e wymiary két podwozia,
liczba kot podwozia,

masa opon,
masa felg kbt podwozia,

momenty bezwladnosci kot podwozia.

Na podstawie [5] dla samolotu pasazerskiego Airbus A320 szacuje sie warto$¢ wspélczynnika o
na poziomie 1,007:

m; = 1,007mgp = 1,007 - 74400 kg = 74920,8 kg (5.16)

2https:/ /www.aerosociety.com /media/4664 /11-etaxi-fuel-cell-system.pdf
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Sita napedowa Fy,. jest rowna:

For = myay maz = 74920,8 kg - 0,25 % = 18,73 kN (5.17)
S
Sita oporu aerodynamicznego samolotu podczas kotowania po lotnisku jest okreslona réwnaniem:
1 1
Foero = §pCXSTefvz,mx =5 122526 102 = 159,25 N (5.18)

gdzie: p — gestoéé powietrza (p = 1,225kg/m? dla t = +15°C), Vper — maksymalna predkoéé
kolowania (dla obliczen przyjeto 36 km/h, czyli 10m/s), Cy — wspélczynnik sity oporu, Sper —
powierzchnia referencyjna samolotu Airbus A320'3.

Sita oporu zwiazanego z nachyleniem drég kotowania'? jest okreslona réwnaniem (rys. 13):

Frachy, = sin(tg™! Ngk)mg = sintg~' 0,015 - 74400 - 9,81 = 10,95 kN (5.19)

gdzie: Ny — nachylenie drogi kolowania (Ng, = 1,5% = 0,015).
Calkowita sita napedowa Fy; o1 Okreslona réwnaniem (5.12) jest réwna:

Fir total = 18,73kN + 6,57kN + 0,16 kN + 10,95 kN = 36,41 kN (5.20)

Moment napedowy elektrycznej jednostki napedowej jest obliczony na podstawie wymiaréw kota
podwozia gtéwnego MLG. Przy promieniu opony'® ry7q opona = 643 mm dla kota MLG Airbus
A320 maksymalny moment napedowy jest réwny:

TeTs = Fir total™ MLG opona = 36,41 kN - 0,643 m = 23,41 kNm (5.21)

5.1.4. Moc elektrycznej jednostki napedowej

Moc elektrycznej jednostki napedowej dla zalozonej predkosci maksymalnej vy, = 36 km/h
(10m/s) jest réwna:

Prrs = Tirvmar = 23,41 kNm - 10? = 234,1 kW (5.22)

F

F

" tr

Rys. 13. Rozklad sil dzialajacych na samolot na nachylonej drodze kolowania [6]

Dla predkosci kotowania réwnej 1/3 1 2/3 predkosci maksymalnej (3,33 m/s, 6,66 m/s) moce
elektrycznej jednostki napedowej prezentuja sie jak w tabeli 5.

13W publikacjach [6], [11] przedstawiono wartoci liczbowe dla samolotu Airbus A320 — C;Syer = 2,6 m?

4 Maksymalny stopien nachylenia drég lotniskowych to 1,5% — Transport Canada — Air Navigation
System Requirements Branch, Aerodrome Standards and Recommended Practices, 4th Ed.

5 Podwozie gléwne MLG — opony 49x19 R20, promien opony r = 643 mm, Airbus-Commercial-Aircraft-
AC-A320-Feb18, http://www.airbus.com/content/dam/corporate-topics/publications/backgrounders/
techdata/aircraft_characteristics/ Airbus-Commercial- Aircraft- AC-A320-Feb18.pdf
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Tabela 5. Szacunkowe wartosci mocy elektrycznej jednostki napedowej dla trzech predkosci
kotowania

‘ Predkosé kotowania v ‘ Moc elektrycznej jednostki napedowej Pgrg ‘

12km/h (3,33 m/s) 77,96 kW
24km/h (6,66 m/s) 155,92 kW
36km/h (10,0 m/s) 934,10 kW

5.1.5.  Maksymalny moment obrotowy i maksymalna moc zespolu napedowego

Maksymalny moment obrotowy i maksymalna moc zespolu napedowego jest okreslona przez:

e liczbe silnikéw elektrycznych zabudowanych w MLG — nyy,
e sprawnos¢ uktadu transmisji mocy silnik elektryczny-opona MLG — nry.

Wymagana maksymalna moc wyjsciowa Pp; dla jednego silnika elektrycznego jest réwna:

Py = —218_ (5.23)
nMNTM
Powyzsze réownanie zaklada, ze wszystkie silniki elektryczne/zespoly napedowe zabudowane
w MLG maja identyczne parametry: maksymalng predkos¢, moment obrotowy, moc oraz spraw-
nos¢ uktadu transmisji mocy.
Moment obrotowy Thr,q opona POjedynczego kota MLG, napedzanego przez silnik elektryczny
jest réwny:

TMGL opona — Ftr total T MGL oponaL = 23741 : L kNm (524)
Ny Ny
Przy wykorzystaniu dwoéch lub czterech identycznych silnikéw elektrycznych zabudowanych
w piastach kot MLG moment obrotowy i moc pojedynczej elektrycznej jednostki napedowej
bedzie réwny potowie lub jednej czwartej catkowitego wymaganego momentu obrotowego i wy-
maganej mocy zespolu napedowego (tabela 6).

Tabela 6. Parametry elektrycznego zespotu napedowego EGTS dla réznej liczby silnikéw elek-
trycznych

Liczba silnikéw elektrycznych
Parametry silnikow elektrycznych | zabudowanych w MGL, nys

1 [ 2 | 4
Maksymalna moc zespotu
Maksymalny moment obrotowy
zespolu napedowego Trrs [kNm] 23,41 11,7 5,85

Zgodnie z tabelg 6 wymagany moment obrotowy doprowadzany do kot MLG jest wciaz wysoki
i moze by¢ trudny do uzyskania przez silnik elektryczny zabudowany na goleni (duza wartos$é
pradu zasilajacego, duzy rozmiar i wymagany system chlodzenia). Ograniczenie wymaganego
momentu obrotowego silnika elektrycznego mozna zrealizowaé poprzez zastosowanie przektadni
redukcyjnej. Poniewaz przestrzen w obreczy kota MLG jest ograniczona, wydaje sie, ze tylko
przekltadnia planetarna jest mozliwa do zabudowy wewnatrz obreczy kota.

Reasumujac, uwzgledniajac [6] i [7] przekladnia redukcyjna pod postacia jednostopniowe;
przektadni planetarnej o przelozeniach iPP pomiedzy 1/13 a 13 zapewnia wysoka sprawno$é
i ograniczenie momentu obrotowego silnika elektrycznego do akceptowalnej wartosci.
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Rys. 14. Jeden z projektéw EGTS z pojedynczym silnikiem elektrycznym i przekladnia planetarna [4]

Przy wykorzystaniu przektadni redukcyjnej o przetozeniu ipp maksymalny moment obroto-
wy Ty i predko$é obrotowa sps silnika elektrycznego jest rowna:
SM o Turc opona

ipp = = 5.25
SMLG opona TM ( )

gdzie: sp; — predko$¢ obrotowa wirnika silnika elektrycznego, suyrG opona — Predkosé obrotowa
kota MLG.

Maksymalng predkosé obrotowa kota MLG s y7,G opona Obliczono na podstawie maksymalne;
predkosci kotowania vy, przy znanej wartosci promienia opony MLG 71,6 opona

km m
VUmazx :36T =10—
s
Umaz 10 247 % — 148,51 520
S = e — - = -
MEG opona = o LG opona 23,140,643 ' s " min
Maksymalna predkos$é obrotowa silnika elektrycznego jest rowna:
1
SM = SMLG oponalPp = 148,51 - 13 = 1930,65 — (5.27)

min
za$ maksymalny moment obrotowy dla jednego silnika elektrycznego (ny; = 1):

T 23,41
Ty = —MECopona _ 297 700,76 Nm (5.28)
1pp 13

Wraz ze wzrostem liczby silnikow elektrycznych EGTS wartos¢ wymaganego maksymalnego
momentu obrotowego i maksymalnej mocy silnika elektrycznego maleje. Wynika to z faktu, ze
0g6lny moment obrotowy i moc silnikéw elektrycznych jest rowny sumie wszystkich sktadowych
mocy i momentéw obrotowych silnikow elektrycznych zintegrowanych z MLG. Zakladajac za-
budowe jednego silnika elektrycznego/golenn MLG i wartosé przelozenia przekladni redukcyjnej
ipp = 13, uzyskamy wartosci z tabeli 7.

7 drugiej strony, wykorzystanie wielu silnikow elektrycznych pracujacych réwnolegle prowa-
dzi do wzrostu masy catego uktadu EGTS, probleméw z synchronizacja predkoséci obrotowych
silnikéw obu goleni MLG, szczegdlnie podczas zakretéw samolot. Dodatkowo dodanie zbyt du-
zej masy ukladu EGTS moze czesciowo lub catkowicie zneutralizowaé korzysci oferowane przez
redukcje zuzycia paliwa podczas kolowania, kosztem wzrostu zuzycia paliwa podczas lotu. Sy-
tuacja taka moze pojawi¢ sie szczegdlnie w lotach dlugodystansowych, gdzie czas samego lotu
jest wielokrotnie dtuzszy od lacznego czasu trwania operacji lotniskowych.
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Tabela 7. Szacunkowe wartosci parametréw elektrycznego uktadu napedowego EGTS sktada-
jacego sie z dwoch silnikéw elektrycznych

Parametry zespotu napedowego/

tosci liczb
silnika elektrycznego Wartosci liczbowe

Maksymalna moc zespotu

napedowego Prrs [kW] 117,05
Maksymalny moment obrotowy 900
silnika elektrycznego Ths [Nm]

Maksymalna predkos$é¢ obrotowa 1930.65

silnika elektrycznego [1/min]

Dodatkowo uktad EGTS musi by¢ uzupetniony mechanizmem sprzegla zabudowanym pomie-
dzy kazdym silnikiem elektrycznym i wiencem kota przektadni planetarnej. Mechanizm sprzegla
umozliwia odtaczenie silnika elektrycznego od kota podczas operacji startu i ladowania, co jest
konieczne ze wzgledu na ograniczenia predkosci obrotowych wirnikéw silnikéw elektrycznych.

W projekcie dodatkowo nalezy uwzgledni¢ sprawnos¢ poszczegdlnych elementéw sktadowych
wchodzacych w sklad ukladu transmisji mocy. W literaturze [6] okreslone sa orientacyjne spraw-
nosci poszczegblnych elementéw skltadowych elektrycznej jednostki napedowej (tabela 8).

Tabela 8. Szacunkowe wartosci sprawnosci elementéow sktadowych uktadu EGTS

| Elementy skladowe ‘ | Sprawnos¢ [%] |

Silnik elektryczny + sterownik NM+S 85
Poktadowe zrodto energii elektrycznej
(dla APU — sprawnos¢ generatora)

Przektadnia redukcyjna npp 93

NGen 90

Podstawiajac wartosci z tabeli 8 do réwnania (5.23)

Pars 9234,1
Py = - = 164,26 kW 5.29
M vy 0,711 -2 (5.29)
gdzie:
1
N = MvssNGennpr = 0,85 0,9 - 0,93 = 0,711 — — ~ 1.4 (5.30)
v

Dla rzeczywistych warunkéw pracy, uwzgledniajac straty energii w ukladzie transmisji mocy,
moc silnikéw elektrycznych przeznaczonych do zabudowy w MGL wzrasta o ok. 40%.

Moce elektryczne wymagane dla pracy elektrycznego systemu wspomagania operacji na-
ziemnych dla samolotu Airbus A320 dla maksymalnej zalozonej predkosci kotowania sa réwne
2 - 164,26 kW i sa w zasiegu wspoltczesnych pomocniczych jednostek mocy APU. Pomocnicza
jednostka mocy APU zabudowana na pokladzie Airbusa A320 generuje tylko 90kVA (1 ge-
nerator 90kVA) mocy pradu przemiennego, ale pomocnicza jednostka mocy P&W CANADA
PW980 zaprojektowana dla Airbusa A380 generuje 240 kVA (2 generatory 120 kVA), za$ rekor-
dzista APU P&W CANADA APS5000 zaprojektowana dla Boeinga 787 MEA generuje 450 kVA
(2 generatory 225 kVA).

6. Wnioski

W artykule zaprezentowano koncepcje wspomagania operacji naziemnych z wykorzystaniem
elektrycznego systemu napedowego dla samolotu pasazerskiego sredniego zasiegu na przyktadzie
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samolotu Airbus A320. Dynamiczny wzrost $wiatowego ruchu lotniczego przeklada sie bezpo-
srednio na wzrost zatloczenia portow lotniczych. Wzrost liczby pojazdéw infrastruktury lotni-
skowej moze spowodowac¢ powazne problemy zwiazane ze zwigkszonym zatloczeniem naziemnym
i prawdopodobnym popytem na rozbudowe sieci naziemnej lotnisk. Koncepcja zaprezentowana
w artykule przewiduje mozliwos¢ poprawy efektywnosci operacyjnej linii lotniczych, oferujac
mozliwos¢ ograniczenia ruchu naziemnego, ograniczenie liczby pojazdéw bezposrednio operuja-
cych na plycie lotniska, przez wprowadzenie procedur kolowania z wykorzystaniem elektrycz-
nych zespoléw napedowych e-Tazi. Systemy e-Taxi oferuja znaczna redukcje zuzycia paliwa,
ograniczenie hatasu w rejonach lotnisk, a takze skrocenie czasu trwania operacji lotniskowych.
Symulacje prowadzone dla operacji kolowania przy jednym/dwoéch pracujacych silnikach gtow-
nych oraz dla systeméw e-Taxi wykazuja znaczne oszczedno$ci w zuzyciu paliwa na korzysé
tych ostatnich. W poréwnaniu do typowej operacji kotowania z dwoma silnikami szacuje sig,
ze zastosowanie systemu e-Tazi obnizy'® emisje COy o 61%, emisje NOx o 51% i emisje CO
o 73%. System e-Tazi stanowi realistyczne rozwigzanie pozwalajace uzyskaé lepszg wydajnosé
operacyjng zwigzana z znacznym ograniczeniem emisji gazéw cieplarnianych GHG.

Wybierajac ten innowacyjny, strategiczny i rewolucyjny system, linie lotnicze moga znaczaco
ograniczy¢ znaczne koszty operacji lotniskowych i poprawié¢ swoje zyski szczegdlnie w lotach krot-
kodystansowych, jednocze$nie zmniejszajac negatywny wplyw naziemnych operacji lotniczych
na $rodowisko naturalne.
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Analysis of the e-Taxi system for passenger aircraft

Is it possible to Taxi-out/Taxi-In a modern passenger airplane in the area of an airport without
harmful emissions of greenhouse gases into the atmosphere? It is estimated that the so-called Airfield
Emissions generated by aircraft engines and APU in the area of airports is the source of emission of about
20% of GHG (Greenhouse Gases) gases produced by modern aviation.

Taking into account the dynamic growth in the number of passenger air flights in the incoming years,
the reduction of greenhouse gas emissions by aviation should be sought mainly in:

e modernization of the existing aviation regulations and aviation procedures;

e implementation of new and modernization of the existing technologies in the field of airframe

construction, drive units and on-board systems.

For several years, advanced works have been carried out to equipment modern passenger planes with
the electric drive Wheel Tug or Electric Green Taxiing System, a system that enables taxi operations in
the area of the airport using electric drives (Electric Assisted Taxi/e-Taxi).

Such a solution will allow for a significant reduction of GHG emissions as well as noise in the areas
of airport terminals. It will also help reducing the number of airport vehicles and shorten the duration
of airport operations of modern passenger aircraft.
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W pracy przedstawiono koncepcje badan sztywnosci gietnej i skretnej oraz sposéb wyzna-
czania $rodka sit poprzecznych cienkosciennej, kompozytowej struktury skrzydla samolotu
bezzalogowego TWISST-2. Konstrukcja w pierwszej kolejnoéci poddana zostala badaniom
statycznym umozliwiajacym okreslenie sztywnosci gietnej i skretnej struktury. Eksperyment
przeprowadzono z wykorzystaniem skanera ARAMIS, opartego na metodzie cyfrowej korela-
cji obrazu rejestrujacego informacje ilosciowa o polu przemieszczen struktury. Zastosowanie
mlotka modalnego w fazie wstepnych badan dynamicznych umozliwilo identyfikacje cze-
stosci i postaci drgan wlasnych badanego skrzydila. Wyznaczone wielkosci sa istotne dla
oceny zachowania sie takiej struktury pod katem zjawisk aeroelastycznych. Wyniki badan
sa pomocne w opracowaniu adekwatnego modelu numerycznego, umozliwiajacego symulacje
zachowania si¢ konstrukeji, zarowno w warunkach obciazen statycznych jak i dynamicznych.

1. Wstep

Proces racjonalnego projektowania konstrukcji lotniczych wymaga uwzglednienia szeregu
oddzialywan, jakim poddawana jest ich struktura no$na w trakcie lotu. Zasadniczym obciaze-
niem konstrukeji jest rozktad sit i momentéow aerodynamicznych, ktére umozliwiaja okreslenie
wartosci naprezenia, a co za tym idzie, daja podstawe do wymiarowania wytrzymalo$ciowego.

Uwzglednienie odksztalcalnodci elementéw struktury platowca powoduje zmiane charakte-
ru obciazenia i zobowiazuje do rozpatrzenia wzajemnych relacji pomiedzy odzialywaniem sit
aerodynamicznych, sil bezwladnosci i reakcji sprezystych optywanego ciata. To wzajemne od-
dzialywanie nosi nazwe zjawisk aeroelastycznych, w ramach ktorych definiuje sie pojecia predko-
$ci krytycznych, przede wszystkim predkosci dywergencji skretnej, predkosci rewersu lotki oraz
predkosci flutteru. Z racji bezpieczenstwa wykonywania lotéw predkosci te powinny byé poza
zakresem uzytkowych predkosci statku powietrznego.

Zjawisko dywergencji skretnej polega na odksztalceniu sie (skreceniu) struktury skrzydta pod
wplywem sit aerodynamicznych. Odksztalcenie to w konsekwencji prowadzi do wzrostu aktual-
nego kata natarcia i wzrostu sit powodujacych to odksztalcenie. Moment skrecajacy skrzydta
kompensowany jest poprzez sztywnos¢ skretna skrzydta, ale tylko w zakresie predkosci ponizej
predkosci dywergencji. W efekcie przekroczenie tej predkosci powodowaé bedzie zniszczenie kon-
strukeji skrzydta. Predkosé ta dla podstawowego modelu mozna wyrazié¢ nastepujaca zaleznoscia

[3)-[5]
(1.1)

gdzie: GJ — sztywnosé skretna, p — gestosé powietrza, e — mimosrod, odleglosé srodka skrecania
od srodka aerodynamicznego wyrazona w procentach cieciwy danego przekroju skrzydta, ¢ —
cieciwa skrzydla, b — rozpietosé skrzydla, Oc,/Oa — nachylenie liniowej cze$ci charakterystyki
nosnej skrzydta.
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Zjawisko rewersu lotki polega na odksztalceniu si¢ skrzydta pod wplywem momentu powsta-
tego przez wychylona powierzchnie sterowa. Konsekwencja tego jest skrecenie skrzydta, ktére
prowadzi w pierwszej kolejnosci do zmniejszenia efektywnosci lotki (mniejszy przyrost sity nosnej
niz przy skrzydle sztywnym), poprzez zerowa skuteczno$é steru az do jego odwrotnego dziala-
nia. Predkosé krytyczna rewersu definiuje sie jako ta, przy ktorej skutecznosé steru jest zerowa.
Mozna ja wyrazié¢ nastepujaca zaleznoscia [2]-[5]

_Kacz
3
V= |— % (1.2)
1 acm, oC,
apSc ago dax

gdzie: K — sztywnos¢ skretna skrzydla, 0C,/0¢ — przyrost wspélezynnika sity nosnej w funkeji
przyrostu kata wychylenia lotki, 0C), /0§ — przyrost wspdlczynnika momentu aerodynamicz-
nego w funkcji przyrostu kata wychylenia lotki.

Oba te zjawiska naleza do zjawisk aeroelastycznosci statycznej, a wiec wynikaja z wzajem-
nego oddziatywania sit sprezystych i aerodynamicznych. W ramach aeroelastycznosci dynamicz-
nej, czyli takiej, w ktérej uwzgledni¢ nalezy réwniez sity bezwladnodci, rozpatruje sie predkosé
krytyczng flutteru. Flutter jest to dynamiczna niestabilnosé struktury znajdujacej sie w przepty-
wie plynu, spowodowana dodatnim sprzezeniem zwrotnym miedzy odksztalceniem ciata a sita
wywierana przez przeplyw plynu. Flutter mozna przedstawi¢ w zapisie macierzowym jako [3],

[7], 18]
Mx + Cx + Kx = Ax (1.3)

gdzie: M — macierz bezwladnoéci, C — macierz ttumienia, K — macierz sztywnosci, A — macierz
sil aerodynamicznych.
Wspomniane wyzej predkosci krytyczne w duzej mierze zalezne sa od cech sztywnosciowych
konstrukeji, takich jak sztywnos$é skretna i gietna oraz potozenia srodka sit poprzecznych.
Majac na uwadze powyzsze oraz fakt, iz w technice lotniczej coraz szerzej wykorzystywane
sa struktury kompozytowe majace kierunkowane wtasciwosci mechaniczne, aktualnym pozostaje
zagadnienie identyfikacji cech sztywnosciowych struktur wykonywanych w tej technologii [1], [6].

2. Cel i zakres pracy

Celem badan byto opracowanie metodyki wyznaczania parametréw sztywnosciowych cienko-
Sciennych struktur kompozytowych. Badania prowadzone byly pod katem identyfikacji wielkosci
istotnych z punktu widzenia zjawisk aeroelastycznych. Z racji wczesnego etapu prac badania
ograniczono do zagadnien aeroelastycznosci statycznej. Wykorzystujac trzy metody pomiarowe,
wyznaczono polozenie Srodka sit poprzecznych oraz sztywnoéé gietna i skretng badanej struktury.

3. Obiekt badan

W badaniach wykorzystano skrzydto samolotu bezzatogowego TWISST-2 zaprojektowanego
oraz wykonanego w Katedrze Samolotéw i Silnikéw Lotniczych Politechniki Rzeszowskiej.

Badane skrzydto stanowito potskorupowa strukture cienkoscienna wykonana w catosci z kom-
pozytu weglowego. Na uktad wytrzymaltosciowy skrzydta sktada sie dzwigar wzmocniony pasami
wykonanymi z rowingu, $cianka tylna (bedaca zawieszeniem klapy i lotki), dwa zebra zamykajace
oraz pracujace pokrycie przekltadkowe tworzace z pozostalymi elementami strukture dwuobwo-
dowa. W trakcie badan skrzydlo nie posiadalo lotki i klapy.
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Rys. 3. Model CAD przedstawiajacy strukture badanego skrzydla

4. Badania doswiadczalne

4.1. Pomiar polozenia SSP

Pierwszy etap badan stanowily prace majace na celu okreslenie potozenia $rodka sil poprzecz-
nych. W ramach tego etapu postuzono si¢ trzema metodami pomiarowymi: potencjometrami lin-
kowymi, skanerem optycznym ARAMIS oraz mlotkiem modalnym. Wyniki przeprowadzonych
badan wykorzystane zostaly réwniez do okreslenia sztywnosci skretnej skrzydla.
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Tablela 1. Podstawowe dane geometryczne i masowe badanego skrzydia

‘ Parametr ‘ Oznaczenie ‘ Wartosé ‘
Rozpietos$é polowiczna b/2 1.21m
Powierzchnia polowiczna S/2 0.23 m?
Wydtuzenie A 6.37
Zbieznosé T 0.62
Masa My 579.8 g

W trakcie badan skrzydlo zostalo zamocowane w kontrokuciu symulujacym warunki pod-
parcia w kadtubie. Obciazenie skrzydta momentem skrecajacym realizowano w sposéb grawita-
cyjny poprzez obejme przedstawiona na rys. 4. Gérna prowadnica obejmy (szyna) umozliwiata
odciazenie uktadu, tj. niwelacje masy obejmy. Stanowisko badawcze umieszczono w klatce wy-
trzymatosciowej laboratorium badan konstrukeji lotniczych KSiSL.

badane skrzydio

obejma + szyny

kontrokucie

obciazenie

potencjometry
linkowe

Rys. 4. Badane skrzydlo z przedstawionym sposobem obciagzania

4.1.1.  Pomiar z wykorzystaniem potencjometrow linkowych

Pierwsza z wykorzystanych metod pomiarowych oparta zostala o réznicowy pomiar ugiecia
skrzydla w wybranym przekroju. Do jego dolnej powierzchni, w przekroju odlegtym o 650 mm od
okucia, przyklejono linki potencjometrow. Schemat ideowy stanowiska przedstawiono na rys. 5.

Kat skrecenia okre$lano na podstawie zaleznosci (oznaczenia z rys. 5)

1 U2 —Up
dx
Przy wykonywaniu pomiaréw kazdorazowo zmieniano miejsce dzialania sily obciazajacej
wzgledem potozenia referencyjnego, w rezultacie zmieniajac wartos¢ momentu skrecajacego. Po-
przez okreslenie zaleznosci pomiedzy miejscem przyltozonego obcigzenia oraz katem skrecenia
mozliwym stalo sie okreélenie potozenie Srodka sil poprzecznych. Metodyke takiego podejscia
przedstawiono na rys. 4.

dy = tg (4.1)

4.1.2.  Pomiar z wykorzystaniem skanera optycznego ARAMIS

Dziatanie skanera optycznego ARAMIS firmy GOM GmbH oparte jest na przestrzennych
pomiarach fotogrametrycznych [9]. Na badany element przykleja sie punkty pomiarowe, a na-
stepnie wykonuje serie zdje¢ obiektu w kolejnych etapach obcigzenia. Oprogramowanie skanera
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Rys. 5. Schemat stanowiska do wyznaczania $rodka sil poprzecznych oraz sposéb okreslania srodka sit
poprzecznych

przyjmuje pierwsze zdjecie jako etap referencyjny i z wykorzystaniem metody korelacji obrazu
wyznacza przestrzenne polozenie punktéw pomiarowych. Procedura wyznaczania wspéirzednych
punktéw powtarzana jest w kolejnych etapach badania, co w efekcie umozliwia okreslenie dla
nich wektoréw przemieszczen.

Interpretacja uzyskanych wynikéw pozwolita na wyznaczenie linii srodkéw sit poprzecznych
w pieciu przekrojach wzdluz rozpietosci skrzydta.

3-2-1 alignment 1

Rys. 6. Wektory przemieszczen punktéw pomiarowych zarejestrowane w trakcie proby
z wykorzystaniem skanera ARAMIS
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Zmajomosé katéw skrecenia dla poszezegdlnych przekrojow umozliwita rowniez na wyznacze-
nie rozkladu sztywnosci skretnej skrzydta korzystajac z formuty

Ml

Gly = (4.2)

4.1.8.  Pomiar z wykorzystaniem miotka modalnego

Trzecia z zastosowanych metod oparta zostala o analize modalna. Proba zostata wykona-
na przy uzyciu mlotka modalnego PCB Piezotronics oraz metody FRF (Frequency Response
Function). Metoda ta polega na wzbudzaniu konstrukcji w zdefiniowanych miejscach za pomoca
mlotka z zabudowanym w glowicy czujnikiem sity. Jednoczesnie na badanej strukturze naklejo-
ny jest przyspieszeniomierz mierzacy odpowiedz struktury na zadane przez mlotek wymuszenie.
Poprzez okreslenie korelacji pomiedzy zadanym wymuszeniem a odpowiedzig uktadu okreslié¢
mozna czestosci drgan wlasnych oraz ich postaci. Aparatura pomiarowa skladala sie z analiza-
tora sygnalu z dedykowanym oprogramowaniem, mtotka modalnego, komputera oraz czterech
przyspieszeniomierzy. Schemat badania przedstawiono na rys. 7.
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Rys. 7. Schemat stanowiska do analizy modalnej oraz badane skrzydlo z naklejonymi
przyspieszeniomierzami i punktami wzbudzania struktury

Wyznaczone eksperymentalnie postaci drgan wtasnych umozliwity okreélenie linii wezléw
poszczegdlnych postaci. Analiza postaci skretnej dawata mozliwoéé zdefiniowania linii srodkéw
sit poprzecznych badanego elementu.

4.2. Badania sztywnoSci gietnej

Skrzydto zostato obciazone punktowo w prébie statycznej w réznych jego przekrojach. Na
podstawie analizy zarejestrowanych deformacji (rys. 8) okreslono linie ugiecia skrzydla oraz jej
krzywizne. Pozwolilo to przy znanym momencie gnacym skrzydla wynikajacym z przytozonego
obciazenia, wyznaczy¢ sztywnosé gietng wzdluz rozpietosci.

5. Analiza wynikéw

5.1. Polozenie SSP

Uzyskane w wyniku badan rezultaty poddano obrébcee i analizie z wykorzystaniem opro-
gramowania MATLAB. Na rys. 9a zobrazowano zmiang kata skrecenia skrzydta dla zmiennych
ramion przylozonego obciazenia oraz dwéch réznych wypadkowych sit obciazajacych (26,48 N
i 42,48 N). Pomiaru dokonano potencjometrami linkowymi. W rezultacie otrzymano dwa prze-
biegi zmiany kata w funkcji ramienia przylozonej sily. Nachylenie przebiegdéw zalezne jest od
przylozonego obciazenia.
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Rys. 9. Wyniki pomiaréw kata skrecenia przy uzyciu: (a) potencjometréw dla réznych obciazen,
(b) potencjometréw oraz skanera ARAMIS — poréwnanie, (¢) skanera ARAMIS dla pieciu cigciw
skrzydta

Roéznica pomiedzy wyznaczonymi polozeniami srodka sit poprzecznych (SSP) wyniosta 3%
cieciwy skrzydla w badanym przekroju.

Na rys. 9b przedstawiono poréwnanie pomiaréw skanerem ARAMIS z pomiarami przy uzyciu
potencjometréow. Uzyskana roznica potozenia SSP pomiedzy tymi dwiema metodami wyniosta
2,26% cieciwy.
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Wykres na rys. 9c obrazuje zmiane kata skrecenia skrzydta dla zmiennych ramion przyto-
zonego obciazenia w pieciu cieciwach. Pomiar zostal wykonany skanerem ARAMIS. Wedréwka
potozenia SSP wzdtuz rozpietosci dla wszystkich badanych cieciw wynosi 15 mm, co stanowi
7,8% $redniej cieciwy geometrycznej skrzydia.

Wyniki analizy dynamicznej zostaty podobnie jak poprzednio przeanalizowane z wykorzysta-
niem oprogramowania MATLAB (rys. 10). Poprzez wyznaczenie czesci urojonej transformaty
Fourier’a pomiedzy sygnalem wejsciowym (wzbudzeniem) a odpowiedzia struktury okreslono
potozenie weztéw poszczegdlnych postaci drgan. Tworzac linie wezléw poszczegdlnych postaci,
mozliwym stalo sie zidentyfikowanie potozenia SSP dla postaci skretnej i gietno-skretnej. Postaci
te wystapity odpowiednio dla czestosci 53,7 Hz oraz 148,9 Hz. Jednoczesnie okreslono koheren-
cje sygnalow wejsciowego i wyjsciowego, tj. wzbudzenia i odpowiedzi struktury. Koherencja jest
miarg wazno$ci uzyskanych wynikéw. Niski poziom koherencji, przyktadowo dla czestosci skret-
nej na rys. 10, w obszarze koncowki skrzydta, Swiadczy ze wynik ten nie jest reprezentatywny.
Obszary o niskiej koherencji zostaly pominiete w analizie.

Analiza modalna skizydia - proba 2

f=17.0898 Hz f=53.7109 Hz f=81.7871 Hz f=103.7598 Hz f=125.7324 Hz f=148.9258 Hz
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Rys. 10. Linie wezléw dla poszczegélnych postaci drgan (linia czerwona, gérna cze$é rysunku) oraz
koherencja (dolna czesé rysunku)

Sprowadzenie wszystkich wyznaczonych srodkéw sit poprzecznych (z trzech metod) do wspél-
nego uktadu odniesienia pozwolilo na jakosciowsq i iloSciowa ocene réznic pomiedzy ich potoze-
niami. Przedstwaiono to odpowiednio na rys. 11 i w tabeli 2, gdzie: Y — wspélrzedna mierzona
po rozpietoéci skrzydta, definiujaca polozenie poszczegdlnych badanych przekrojow, Xp — poto-
zenie Srodka sil poprzecznych wyznaczone potencjometrami linkowymi, X 4 — polozenie $rodka
sit poprzecznych wyznaczone skanerem ARAMIS, X,,,-X,,, — polozenie srodka sil poprzecznych
wyznaczone przy uzyciu mlotka modalnego, X,,;, — skrajnie przednie potozenie SSP w danym
przekroju, X4 — skrajnie tylne potozenie SSP w danym przekroju, dX — réznica skrajnych
polozen SSP, dX/c — wzgledna réznica skrajnych polozen SSP wyrazona w procentach cieciwy
w danym przekroju.

5.2. Sztywnos$¢ gietna i skretna

Pomiary z wykorzystaniem skanera ARAMIS umozliwity, na podstawie wynikow proby zgi-
nania skrzydla, okreslenie promienia krzywizny linii ugiecia w punktach pomiarowych (rys. 12)
oraz sztywnosci gietnej wedtug zaleznosci

EI = Myp (5.1)
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Rys. 11. Poréwnanie wyznaczonych srodkéw sit poprzecznych dla trzech metod

Tabela 2. Ilosciowe porownanie uzyskanych potozen srodka sit poprzecznych

Y Xp | Xa | Xow | Xoo | Xoww | Xoma | Xonin | Xomaz | dX | dX/c
mm] | [m] | [m] | [m] | [m] | [m] | [m] | m] | [m] | [m] | [%]
0 - 67.02 | 68.03 | 67.97 | 66.46 - 66.46 | 68.03 | 1.57 0.66
141.54 - 55.96 | 56.69 | 58.69 | 52.89 | 54.04 | 52.89 | 58.69 | 5.79 2.54
276.89 - 53.49 | 66.35 | 57.70 | 59.00 | 52.79 | 52.79 | 66.35 | 13.56 | 6.28
410.84 - 62.80 | 60.99 | 54.08 | 52.98 | 50.61 | 50.61 | 62.80 | 12.18 | 5.97
554.71 | 61.15 | 65.50 | 60.64 | 67.16 | 57.76 | 65.21 | 57.76 | 67.16 | 9.41 4.90
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Rys. 12. Etapy wyznaczania sztywnosci gietnej wzdluz rozpietosci skrzydla
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Na wykresie na rys. 13 przedstawiono kolejne etapy analizy wynikéw obejmujace wyznacze-
nie momentu gnacego dzialajacego w poszczegdlnych przekrojach skrzydia, promien krzywizny
linii ugiecia oraz zaznaczono zmierzona sztywnos¢ (linia ciagla) oraz linie regresji dla zmiany
sztywnosci wzdluz rozpietosci.
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Rys. 13. Sztywnosé gietna wyznaczona w prébach

Wyznaczona sztywnos¢ gietna skrzydla maleje wzdtuz rozpigtosci, co jest wynikiem zmiany
przekroju dzwigara. Wraz z rozpietoscia, mierzac od nasady skrzydta zmniejsza sie wysokos$é
dzwigara oraz grubos$é¢ jego paséw.

Sztywnos¢ skretna okredlono z pomiardéw, ktére dokonano w celu wyznaczenia $rodka sit
poprzecznych. Znajac geometrie uktadu oraz przylozone obciazenie, wyznaczono wypadkowy
moment skrecajacy. Przy znajomo$ci kata skrecenia, wyznaczonego jak to opisano wcze$niej,
okreslono wielko$é sztywnosci skretnej. Wynik pomiaréw przedstawiono na rys. 14.
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Rys. 14. Sztywnos¢ skretna wyznaczona w probie z zastosowaniem skanera ARAMIS

6. Podsumowanie

W pracy przedstawiono wyniki badan eksperymentalnych, ktére miaty na celu wyznaczenie
parametréw wytrzymatosciowych skrzydta kompozytowego istotnych pod katem zjawisk aero-
elastycznych, tj. polozenia SSP oraz sztywnosci gietnej i skretnej. Zasadniczym celem badan
byto wypracowanie metodyki pomiaréw do$wiadczalnych oraz ocena przydatnosci wykorzysta-
nej aparatury.
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Pomiary potozenia SSP trzema zastosowanymi metodami doprowadzily do poréwnywalnych
rezultatéw. Na tym tle szczegdlnie obiecujacym wydaje sie wykorzystanie mlotka modalnego.
Metoda ta jest najprostsza w realizacji i najszybsza z przedstawionych, ponadto umozliwia w tym
samym pomiarze na wyznaczenie postaci i czestosci wlasnych badanej struktury.

W ramach badan przeprowadzono réwniez wstepne analizy dynamiczne skrzydta w ujeciu
MES. Na rys. 15 zaprezentowano jakosciowe pordéwnanie powierzchni ugiecia skrzydta uzyskane
na drodze analiz numerycznych i bedacych wynikiem badan eksperymentalnych z wykorzysta-
niem mtotka modalnego.

a)

:

1 2 1 2 1 2 1 2

Rys. 15. Konfrontacja wynikéw doswiadczalnych (2) ze wstepna analiza MES (1) dla: (a) I postaci
gietnej, (b) II postaci gietnej, (c¢) postaci skretnej, (d) postaci gietno-skretnej

[ (.

Krytycznie nalezy sie odnie$¢ do pomiaréow zmierzajacych do wyznaczenia sztywnosci giet-
nej i skretnej badanego skrzydla. Badania prowadzono z zastosowaniem nowoczesnego narzedzia
pomiarowego, jakim jest skaner optyczny ARAMIS, ktérego doktadnosé wyznaczania przemiesz-
czen ocenia sie na 0,05 mm. Otrzymane rezultaty, w ujeciu jakoSciowym, zgodne sg z przewidy-
waniami, jednak cechuja sie znacznym rozrzutem wartosci w poszczegdlnych przekrojach pomia-
rowych. Fakt ten spowodowany jest prawdopodobnie niepoprawnym wyborem umiejscowienia
punktéow pomiarowych na powierzchni pokrycia, ktére moze w trakcie obcigzenia doznawaé lo-
kalnych deformacji, odmiennych od globalnego zachowania sie struktury. Dodatkowo, z uwagi
na wspomniang dokladno$é pomiaru, istotny wplyw na uzyskiwane wyniki moze mieé¢ réwniez
niedostateczna sztywnos¢ mocowania skrzydta w takcie przeprowadzonych prob.

7 uwagi na powyzsze problemy, w dalszej kolejnosci prowadzone beda badania nad uproszczo-
nymi geometrycznie strukturami, ktére obarczone mniejszymi btedami technologicznymi umoz-
liwia jednoznaczng oceng przydatnosci metod optycznych, takich jak skaner ARAMIS.
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W pracy wykorzystano wyniki projektu LIDER/011/443/L-4/12/NCBR /2013 z dnia 01.10.2013 roku
finansowanego przez Narodowe Centrum Badan i Rozwoju w Warszawie, w ramach konkursu LIDER IV.

Rigidity tests of a thin-walled composite wing structure of an unmanned aerial vehicle

The paper presents the concept of flexural and torsional stiffness tests and the method of determi-
nation of the center of twist in the thin-walled composite wing structure of the unmanned aerial vehicle
TWISST-2. The construction was first subjected to static tests enabling the determination of the flexible
and torsional structure rigidity. The experiment was carried out using the ARAMIS scanner, based on
the digital image correlation method that records quantitative information about the field of structure
displacement. The use of a modal hammer in the phase of preliminary dynamic tests made it possible to
identify the frequency and mode shape of natural vibrations of the tested wing. The results of tests are
important for assessing the behavior of such a structure in terms of aeroelastic phenomena. The results of
the research are helpful in developing an adequate numerical model that allows simulation of the behavior
of the structure, both under static and dynamic loads.
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System rejestracji parametréw lotu sklada sie z kilku zasadniczych elementéw. Naleza do
nich miedzy innymi: rejestratory katastroficzny i eksploatacyjny oraz urzadzenie lub aplika-
cja do deszyfracji i analizy parametréw lotu. Jezeli uzytkownik kontroluje sprawnos$é¢ statku
powietrznego przed kazdym lotem, to istnieje potrzeba czestego wezytywania danych z re-
jestratora eksploatacyjnego. Dynamiczny rozwdj ukltadéw pélprzewodnikowych pozwala na
wprowadzanie nowych rozwiazan usprawniajacych i przyspieszajacych caly proces. Rozwija-
na koncepcja zaklada uzycie powszechnie uzywanych pamieci pétprzewodnikowych USB do
wezytywania danych z rejestratora eksploatacyjnego. Prototyp rejestratora jest zbudowany
w oparciu o mikrokontroler architektury ARM Cortex M0+. Jako nosniki danych zasto-
sowano pamie¢ poélprzewodnikowa oraz ferrytowa. W artykule przedstawiono poréwnanie
réznych sposobow przenoszenia zawartosci pamieci rejestratoréw parametréw lotu do urza-
dzenia deszyfrujacego, gléwne zalozenia opracowywanego urzadzenia oraz wstepny projekt
rejestratora szybkiego dostepu wyposazonego w zlacze USB. Tres$¢ referatu jest oparta o do-
$wiadczenia pozyskane podczas procesu projektowania oraz eksploatacji systemow rejestracji
parametréw lotu w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych.

Stowa kluczowe: FDR, rejestrator parametréw lotu, rejestrator szybkiego dostepu, pamieé
USB, eksploatacja, bezpieczenstwo lotéw

1. Metody przenoszenia zawarto$ci pamieci rejestratora parametréw lotu do
urzadzenia deszyfrujacego

Rejestratory parametréw lotu potrafia zapisywac i przechowywaé znaczace ilosci danych.
W procesie eksploatacji takich urzadzen powstaje potrzeba wielokrotnego odczytywania pa-
mieci rejestratora celem dalszej analizy. Analiza odbywa sie za pomoca specjalistycznego opro-
gramowania zainstalowanego na komputerze przenosnym lub stacjonarnym. Najwieksza liczbe
proceséw odczytu pamieci mozna zaobserwowaé¢ na przykladzie rejestratora szybkiego dostepu
(rejestratora eksploatacyjnego)[1]. Analiza danych z takiego rejestratora czesto odbywa sie przed
kazdym lotem statku powietrznego. Szybkosé i prostota wykonania procesu odczytu i przenie-
sienia danych do dalszej analizy wydaje sie by¢ w tym przypadku niezwykle istotna. Kolejnym
aspektem branym pod uwage jest odlegtosé pomiedzy miejscem analizy parametréw lotu a miej-
scem, w ktérym dokonywany jest odczyt danych.

Mozna wyréznié kilka klasyfikacji rejestratoréw parametréw lotu w aspekcie odezytu i prze-
chowywania danych. Pierwsza z nich odnosi sie do umiejscowienia modulu pamieci podczas
odczytu. Wyrdzniamy:

e modul pamieci umocowany stale na statku powietrznym,

e modul pamieci demontowany do odczytu.

Niektoére rejestratory mozna zakwalifikowaé do obu powyzszych kategorii. Przykladem jest
rejestrator katastroficzny S2-3a, ktory jest na stale przymocowany do konstrukcji ptatowca.
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W tym przypadku mozna wykonaé odczyt zaréwno bezposrednio na statku powietrznym, jak i po
wcezesniejszym demontazu urzadzenia. Nalezy zwrdcié uwage, ze dla modutéw demontowanych
newralgicznym elementem jest zlacze, ktore musi by¢ odporne na wszelkie warunki panujace
podczas lotu, jak réwniez charakteryzowaé sie wysoka odpornoécia na wielokrotne odtaczanie
i przyltaczanie.

Nastepnie rejestratory mozna podzieli¢c pod wzgledem rodzaju interfejsu komunikacyjnego
do zgrywania danych:

e interfejs standardowy,
e interfejs dedykowany.

Do interfejsow standardowych mozna zaliczy¢ magistrale i interfejsy, w ktore sa wyposazone
wspolczesne platformy komputerowe, np. USB, Ethernet. Natomiast do interfejséw dedykowa-
nych nalezy przyporzadkowaé¢ moduty pamieci, do ktérych odczytu beda potrzebne dodatkowe
urzadzenia dostarczone przez producenta. Na rysunku 1 zostal przedstawiony przykladowy re-
jestrator eksploatacyjny wyposazony w standardowy nos$nik pamieci demontowany do odczytu.
Niezaprzeczalng zaleta takiego rozwiazania jest mozliwo$¢ eksploatowania wiekszej ilosci po-
wszechnie dostepnych no$nikéw pamieci. Nalezy zwroci¢é uwage, ze w przypadku uszkodzenia
ztacza karty pamieci zapis lotu nie bedzie mozliwy. W przypadku czestego odczytywania danych
z rejestratora istnieje takie ryzyko.

Rys. 1. Rejestrator eksploatacyjny MQAR L3 Aviation[2]

2. Zalozenia projektu rejestratora szybkiego dostepu

System S2-3a opracowany w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych zostal wprowadzo-
ny do uzytkowania na ponad 200 statkach powietrznych réznych typéw. Zaistniala potrzeba
opracowania zminiaturyzowanego rejestratora szybkiego dostepu kompatybilnego z dotychcza-
sowymi rozwiazaniami [3]. Rejestrator eksploatacyjny systemu S2-3a mozemy scharakteryzo-
waé jako demontowany modul pamieci z dedykowanym interfejsem odczytowym. W zaleznosci
od typu statku powietrznego kaseta eksploatacyjna jest zamontowana w bloku akwizycji lub
w kieszeni przytwierdzonej do statku powietrznego. Podczas wstepnych rozwazan okazato sie, ze
nie jest mozliwe zmniejszenie kasety do zadowalajacych rozmiaréw, zachowujac dotychczasowy
sposOb mocowania. Zostata podjeta decyzja, aby nowy rejestrator eksploatacyjny byt na stale
przytwierdzony do statku powietrznego. Pozwoli to na redukcje rozmiaréw przez zastosowanie
standardowego ztacza lotniczego oraz rezygnacje z osadzania kasety w dedykowanej kieszeni.
Zastosowanie zlacza identycznego jak w kasecie ochronnej zapewni kompatybilnosé wsteczna
z urzadzeniami odczytowymi wprowadzonymi do eksploatacji. Dodychczasowe kasety charak-
teryzuja sie pojemnoscia 16 MB pamieci. Zalozono, ze nowy rejestrator powinien posiada¢ od
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32 MB do 64 MB pamieci. Pozwoli to na osiagniecie zadowalajacego czasu zapisu oraz umozliwi
ewentualnie zwigkszenie ilodci rejestrowanych parametréw. W przypadku podtaczenia za pomo-
ca istniejacego interfejsu dedykowanego predkos¢ transmisji jest ograniczona do okoto 100 KB/s.
Aby przyspieszy¢ ten proces, postanowiono zastosowaé interfejs USB 2.0 w trybie High Speed,
ktéry pozwala na odczyt z predkoscia okolo 60 MB/s. Na rysunku 2 przedstawiono poréwnanie
gabarytéw kaset systemu S2-3a oraz modelu nowej kasety eksploatacyjnej. Od lewej rejestra-
tor parametréw lotu (kaseta ochronna), rejestrator szybkiego dostepu (kaseta eksploatacyjna),
model opracowywanego rejestratora eksploatacyjnego.

Rys. 2. Rejestratory systemy S2-3a oraz model nowego rejestratora

3. Projekt wstepny rejestratora szybkiego dostepu

Rejestrator eksploatacyjny to urzadzenie, ktore zapisuje dane przychodzace z bloku akwizycji
oraz umozliwia ich odczyt celem poézniejszej analizy. W odréznieniu od rejestratora parametréw
lotu nie jest zabezpieczony na skutek ewentualnej katastrofy, natomiast musi sie charakteryzowaé
tatwoscia zgrywania danych. Odczyt danych nastepuje podczas inicjalizacji pracy rejestratora.
Uzytkownik umieszcza nosnik pamieci USB w rejestratorze, po czym podaje zasilanie do sys-
temu. Calo$¢ danych zostaje skopiowana automatycznie do podlaczonego noénika. Zakonczenie
procesu jest sygnalizowane zaswieceniem diody w poblizu ztacza USB. Po tej operacji rejestra-
tor odlacza zasilanie zewnetrznego nosnika i uruchamia standardowy tryb pracy. Na rysunku 3
przedstawiono algorytm odczytu pamieci rejestratora.

Zasadnicze elementy urzadzenia to mikrokontroler, dwa uktady pamieci pétprzewodnikowej
oraz uktad pamieci ferroelektrycznej o dostepie swobodnym. W uproszczeniu w trybie reje-
stracji mikrokontroler odbiera uporzadkowane dane z magistrali zewnetrznej oraz dokonuje ich
zapisu do pamieci nieulotnej. Rejestrator bedzie wyposazony w dedykowany interfejs szeregowy
wystepujacy w systemie S2-3a oraz mozliwos¢ rejestracji parametréw z magistrali CAN 2.0. Za-
stosowana pamie¢ potprzewodnikowa SLC (single logic cell) posiada koprocesor odpowiedzialny
za wyliczanie kodéw korekcyjnych ECC. Powszechnie wiadomo, iz pamieci pétprzewodnikowe
charakteryzuje niewielka niepewnosé¢ zapisu. Oznacza to, ze istnieje mate prawdopodobienstwo
przektamania pojedynczych bitéow. Stosowanie kodéw korekcyjnych eliminuje to niepozadane
zjawisko, ale determinuje konieczno$¢ zapisywania danych w wiekszych paczkach. Gdyby doko-
nywaé zapisu tylko w taki sposob, to w momencie nagtej utraty zasilania ostatni fragment byl-
by tracony. Problem ten mozna rozwiaza¢ na dwa sposoby. Zastosowaé skomplikowany system
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Rys. 3. Algorytm odczytu pamieci rejestratora

zapiséw, jednoczes$nie nieznacznie zmniejszajac zywotnosé pamieci potprzewodnikowych [4], lub
wykorzysta¢ pamieé ferroelektryczng do przechowywania najswiezszych danych. Pamieé ferro-
elektryczna jest pozbawiona zjawiska niepewnosci zapisu. Jest to pamie¢ o dostepie swobodnym,
wiec zarowno kasowanie jak i zapis dokonywany jest na pojedynczych bajtach. Dodatkowo jest
odporna na wielokrotne cykle zapisywania i odczytywania. Pomimo, ze cechy te sa bardzo poza-
dane, to aktualnie uzasadnione jest jej wykorzystanie tylko jako nieulotnej pamieci podrecznej
o niewielkiej pojemnosci. Wynika to z wysokiej ceny oraz maltego zageszczenia danych w struk-

turze [5].
DANE H DANE H USB l’
A

CAN *#

RS-232
USB-HS
SPI
y y y
Controller Controller Controller

Rys. 4. Schemat pogladowy projektowanego urzadzenia

Pomimo zastosowania stosunkowo niewielkich elementéw elektronicznych, osiagnieto wymia-
ry 65 mmx50 mmx35 mm. Gabaryty sg bezposrednio zwigzane z zastosowanymi ztaczami. Oba
ztacza hermetycznie izoluja wnetrze kasety od warunkéw panujacych na zewnatrz obudowy.
Zastosowane zlacze USB charakteryzuje sie wytrzymaloscig na 10000 cykli podtaczen. Standar-
dowe ztacze USB zamontowane w wickszosci komputeréw jest odporne na 1000 takich cykli. Na
rysunku 5 przedstawiono projekt mechaniczny urzadzenia. W kolejnej iteracji planowane jest
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wykonanie elementéw umozliwiajacych montaz urzadzenia na statku powietrznym oraz wypo-
sazenie rejestratora w klapke ostaniajaca zlacze USB.

Rys. 5. Projekt mechaniczny nowego rejestratora

4. Podsumowanie

Zastosowanie nowoczesnych ukladéw pélprzewodnikowych pozwala na zaprojektowanie reje-
stratora eksploatacyjnego charakteryzujacego sie zwigkszonymi mozliwosciami. Przede wszyst-
kim mozliwe jest zmniejszenie wymiaréw urzadzenia wraz z jednoczesnym rozszerzeniem jego
pojemnoéci. Wykorzystanie wysoce niezawodnych pamieci pétprzewodnikowych oraz ferroelek-
trycznych pozwala uzyska¢ nieosiggalng dotad wiarygodno$é odczytywanych danych. Mozliwe
jest zastosowanie nowoczesnych metod transferu danych, zapewniajac jednoczeénie brak btedow
transmisji, jak i zadowalajaca predkos¢. Wykorzystanie przenos$nej pamieci USB w celu odczy-
tu danych wydaje sie obiecujaca metoda. Dzieki takiemu zastosowaniu eliminujemy potrzebe
posiadania dodatkowych interfejséw odczytowych. Do wykonania analizy parametréow lotu po-
trzebny jest tylko komputer ze specjalistycznym oprogramowaniem oraz standardowa pamieé
przenosna USB. Aspekt ten okazuje si¢ niezwykle istotny w sytuacjach, w ktérych statek po-
wietrzny jest eksploatowany poza miejscem statej dyslokacji. Kolejng zaleta takiego rozwigzania
jest mozliwo$¢ odczytu pamieci rejestratora przez zaloge statku powietrznego i przestanie da-
nych do miejsca, w ktorym sg one analizowane. Niska cena nosnikéw USB umozliwia pozyskanie
przez uzytkownika wielu takich urzadzen, co dodatkowo wplynie na utatwienie eksploatacji sys-
temu. W przypadkach, gdy statek powietrzny wykonuje zadanie sktadajace sie z wielu lotéw poza
miejscem umozliwiajacym dokonanie analizy parametréow, mozliwe jest sukcesywne gromadzenie
zapisOw bez ryzyka przekroczenia pojemnosci rejestratora. Pomimo niewielkiego zaawansowania
prac w kontekscie wprowadzenia urzadzenia do eksploatacji, udato si¢ uzyska¢ baze do prowa-
dzenia dalszego rozwoju nowego rejestratora.
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Application of a USB flash drive to read a flight data recorder

The flight data recording system consists of several basic elements. These include a flight data recorder,
quick access recorder as well as device or application for decoding and analyzing flight parameters. If the
condition of the aircraft is checked before each flight, there is a need for frequent loading of data from
the quick access recorder. The dynamic development of semiconductor systems provides an opportunity
to improve and accelerate the entire process. The implemented concept assumes the use of common USB
flash drives for downloading data from the quick access recorder. The prototype of the device is based
on the ARM Cortex M0 + microcontroller. A combination of ferrite and semiconductor memories used
as data carriers is to ensure reliable operation in every situation. The article presents a comparison of
different ways of transferring memory contents from the flight data recorder to the decryption device,
the main assumptions of the developed solution and the preliminary design of the quick access recorder
equipped with a USB connector. The content of the paper is based on the experience acquired during the
design and operation of flight data recorder systems at the Air Force Institute of Technology.
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W artykule przedstawiono model matematyczny opisujacy ruch przestrzenny sterowanej
bomby lotniczej, ktéra wykonuje lot w warunkach turbulencji atmosfery. Bazuje on na kla-
sycznym opisie ruchu ciata sztywnego. W odniesieniu do sil i momentéw aerodynamicznych
pokazano sformalizowany sposéb ich obliczania bazujacy na zdefiniowaniu wektoréw jednost-
kowych. Uwzgledniaja one tez mozliwosé sterowania bomba. W obliczeniach wykorzystano
stochastyczny model turbulencji atmosfery, ktory réwniez pokazano w artykule.

1. Wstep

W literaturze, np. [1]-[5], [7]-[11], [14]-[8], [23], [26], znalez¢ mozna wiele modeli ruchu obiek-
toéw balistycznych, w tym bomb. Modele te charakteryzuja sie réznym stopniem uproszczenia.
Najprostsze z nich zaktadaja, ze obiekt jest punktem materialnym. Uwzglednienie sil aerody-
namicznych dziatajacych na bombe prowadzi do otrzymania rownan rézniczkowych opisujacych
ruch punktu materialnego. Ich analiza nie daje analitycznych rozwiazan, pozwala natomiast
oceni¢ zmiany predkosci w trakcie lotu oraz ksztalt toru lotu. Mozliwe jest tez rozwigzywanie
tych rownan metodami przyblizonymi prowadzacymi najczedciej do tablicowania rozwiazan. Na
ich podstawie mozna prowadzi¢ nastepnie obliczenia balistyczne dotyczace trajektorii lotu. Taki
spos6b analizy ruchu bomb ma w duzym zakresie znaczenie historyczne i dydaktyczne. Pozwala
on na wyciggniecie wielu podstawowych wnioskéw dotyczacych ruchu, jednak nie daje pelniej
informacji o dynamice ruchu bomby. Najpelniejszy opis ruchu zapewnia zastosowanie modelu
matematycznego o mozliwie matlej liczbie uproszczen. Jest to szczegdlnie wazne przy analizie
dynamiki obiektu. Tego typu modele znalezé mozna m.in. w pracach [1], [3], [5], [7], [8], [18].
Pozwalaja one na symulacje ruchu przestrzennego z wykorzystaniem pelnego opisu oddzialy-
wan zewnetrznych, a w szczegdélnosci sit i momentow aerodynamicznych. Wspotezynniki tych
sit i momentéw mozna uzyskaé¢ w drodze obliczen teoretycznych o réznym stopniu ztozonosci
[12]-[14], [20], [21], w tym z wykorzystaniem komercyjnego oprogramowania [22]. Alternatywa
sa wyniki badan w tunelach aerodynamicznych, ktore ze wzgledu na charakter obiektéw badan
sg czesto niedostepne.

Odrebnym zagadnieniem jest modelowanie turbulencji atmosfery. Ruch mas powietrza ma
istotny wplyw na oddzialywania aerodynamiczne, a zatem i na ruch bomby. Poprawne uwzgled-
nienie tego wplywu pozwala na okreslenie rozrzutu punktéow upadku bomby, a w przypadku
bomby sterowanej umozliwia ocene mozliwosci sterowania bomba. Najprostsze opisy podmu-
chéw wiatru typu (1 — cos) nie daja gwarancji uzyskania wiarygodnych wynikéw symulacji.
Dlatego w modelu nalezy uwzgledni¢ modele bardziej zblizone do rzeczywistosci. Przykladem
jest stochastyczny opis pola wiatru, bazujacy na tzw. gestosci widmowej mocy podmuchéw [10],
[19], [24], [25].
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2. Uktady wspoélrzednych i ich transformacja
Réwnania ruchu bomby wyprowadzono, wykorzystujac nastepujace prawoskretne uktady
wspotrzednych:

Oy gyy2zy — uklad wspolrzednych o poczatku na powierzchni Ziemi; przyjeto, ze jest to uklad
inercjalny,

Ox4y4z, — uklad wspoélrzednych o osiach réwnolegtych do uktadu Oy 4y,2,; poczatek tego ukta-
du lezy w $rodku masy bomby,

Ozxyz — uklad zwigzany z bomba; poczatek tego uktadu lezy w srodku masy; os Oz jest osia
podtuzng, plaszczyzny Oxz i Oxy sg plaszczyznami symetrii pokrywajacymi sie z plasz-
czyznami usterzenia,

OxqYqzq — aerodynamiczny uktad wspolrzednych zwany tez ukladem osi przeptywu; o$ Ox,
pokrywa sie z wektorem predkosci bomby wzgledem powietrza Vge,; 08 Oz, lezy w plasz-
czyznie Oxz; 0$ Oy, dopelnia uktad.

Uktady Oxg4yg24, Oxyz i OxYazq pokazano na rysunkach 1 i 2.

rzut osi Ox na plaszczyzng Ox,y,

Plaszczyzna horyzontalna Oxy,

plaszczyzna symetrii Oxy

plaszczyzna symetrii Oxz

Rys. 1. Uktady wspétrzednych Ozgyy24 i Oxyz

W trakcie obliczen konieczne jest przeliczanie sktadowych wektoréw pomiedzy opisanymi
powyzej ukladami wspoélrzednych. Uwzglednia sie tu katy pokazane na rysunkach 1 i 2. Ich
znajomos¢ pozwala okresli¢ macierze transformac;ji.

Transformacje z uktadu Ozx4y,2, do uktadu Oxyz mozna przedstawi¢ w postaci:

X SCg
y| =Ly |Yg (2.1)
z

Zg
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Rys. 2. Uklady wspolrzednych Ox,y,z, i Oxyz, sktadowe predkosci aerodynamicznej i predkosci katowe

gdzie macierz transformacji ma postac:

cos ¥ cos © sin¥ cos © —sin®
Ly/y = [cos¥sinOsin® —sin¥cosP sin¥sinOsin® + cos¥ cosP cos O sin P (2.2)
cos¥sin®cos® +sin¥sin® sin¥sin@ cos® — cos¥sin®  cos O cos P

gdzie: ¥ — kat odchylenia, © — kat pochylenia, @ — kat przechylenia.

Transformacji z uktadu Oxyz do uktadu Ox4y,z, mozna dokonac, wykorzystujac macierz
odwrotng L/, = Lg/lg.

Transformacja z uktadu Ox,y,2, do uktadu Oxyz ma postaé:

x T
Y| =Ly |Ya (2.3)
z Za

Macierz transformacji jest okre$lona nastepujaco:

cosacos 3 —cosasinff —sina
Ly, = sin 8 cos 3 0 (2.4)
sinacos3 —sinasinf cosa

gdzie: o — kat natarcia, 8 — kat Slizgu.

Transformacji z uktadu Oxyz do uktadu Oz,y.z, mozna dokonaé, wykorzystujac macierz
odwrotna L, /, = Lb_/}z'

Na rysunku 2 pokazano tez kat ay. Jest to kat nutacji, ktory czesto jest wykorzystywany do
wyliczania wspoétczynnikéow aerodynamicznych.

3. Roéwnania ruchu bomby

Na potrzeby modelowania ruchu bomby przyjeto, ze ukladem inercjalnym jest uklad
Oy qyq424, pozostate uktady sg ukladami nieinercjalnymi. Réwnania ruchu zapisane zostang
w uktadzie Ozyz zwigzanym z bomba. Na réwnania te sktadaja sie¢ wektorowe réwnanie bi-
lansujace sily dzialajace na obiekt balistyczny oraz wektorowe réwnanie bilansujace momenty
sit dzialajace na obiekt. Rownania te uzupelnia si¢ zwiazkami kinematycznymi dotyczacymi
predkosci katowych oraz predkosci liniowych.
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Oznaczenia

Na potrzeby modelowania wprowadzono nastepujace oznaczenia:

m  — masa bomby;
V —  bezwzgledna predkosé liniowa majaca w uktadzie Oxyz sktadowe V = [U, V, W]T;
Q - predkosé katowa, z jaka bomba obraca sie wzgledem uktadu inercjalnego o sktado-

wych Q = [P,Q, R|", gdzie P jest predkoscia katowa przechylania, @ — predkogcia
katowa pochylania, R — predkoscia katowa odchylania;

K - kret bomby K = I€2, gdzie I — tensor momentéw bezwladnosci:

Ia: _Ia,‘y _Izz
I=|-1, I, -1,
_sz _Izy Iz

F - wypadkowa sila zewnetrzna dzialajaca na obiekt majaca w ukladzie Ozyz skla-
dowe F = [F,, F,, F.|T;

M - wypadkowy moment sit zewnetrznych dziatajacych na obiekt majacy w ukladzie
Ozyz skladowe M = [M,,, M,,, M,|".

Zalozenia

W réwnaniach ruchu obiektu balistycznego uwzglednia si¢ nastepujace zalozenia dotyczace
charakterystyk masowych:
e masa obiektu m jest stala;

e stale pozostaja wszystkie momenty bezwladnosci;
e ze wzgledu na symetrie:
— zerujg si¢ wszystkie dewiacyjne momenty bezwtadnosci: I, = Iy, =0, I, = I, = 0,
Iyz = Izy =0;
— nastepujace momenty bezwladnosci sg sobie réwne: I, = I, = I.

Roéwnania ruchu

Wektorowe réwnania ruchu postepowego i obrotowego maja odpowiednio postac:
av dK
_ —F — =M 3.1
7 dt (3:1)
Uwzgledniajac powyzsze zalozenia, na podstawie (3.1), réwnania ruchu bomby zapisane w ukla-
dzie wspotrzednych Oxyz przyjmuja postac:
m(U+QW —RV) = F, m(V+RU—-PW) = F, m(W+PV—-QU) =F, (3.2)
oraz

I,P = M, IQ+ (I, — I)PR = M, IR+ (I - I,)PQ = M, (3.3)

Roéwnania te uzupetnia sie zwiazkami kinematycznymi pozwalajacymi obliczy¢:
— predko$é zmiany katéw ¥, @ i @ okreslajacych polozenie katowe obiektu wzgledem uktadu
inercjalnego

& =P+ (Qsind + Rcosd)tg O

O =QcosP — Rsind (3.4)
. Rcos®+ Qsin®
w:

cos @

— predkosé zmiany potozenia srodka masy w ukladzie inercjalnym:
Uy i.g U
Vo | = |ia| =Ly |V (3.5)
W, g w
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4. Sily dziatajace na bombe

Na bombe dzialaja sity tworzace site wypadkowa F. Sa to: sita ciezkosci Q oraz sita aerody-
namiczna R:

F=Q+R (4.1)

4.1. Sita ciezkosci

Sktadowe sity ciezkosci w uktadzie zwiazanym z bomba Oxyz oblicza sie z wykorzystaniem
macierzy transformacji Ly g

Qu 0
Qy| =Ly | 0 (4.2)
Q- mg

4.2. Sily aerodynamiczne

Sita aerodynamiczna R dziatajaca na bombe jest wynikiem oddzialywania powietrza. Po-
dzieli¢ ja mozna na sily ,statyczne”, ktére zaleza od kata nutacji a; i od liczby Macha Ma,
oraz na sily ,dynamiczne” powstajace, jezeli bomba wykonuje ruch obrotowy z predkoscia ka-
towa 2. Sity ,dynamiczne”, np. sita Magnusa P, czy tez aerodynamiczna sila ttumigca P 4 sa
niewielkie i pomija sie je w analizach.

Statyczne sily aerodynamiczne powstaja przy niezerowym kacie nutacji niezaleznie od obrotu
bomby. Leza one w plaszczyZnie oporu, tworzac sile R (rys. 3). Mozna je przedstawi¢ na dwa
sposoby:

e sile oporu aerodynamicznego P, o kierunku zgodnym z wektorem predkosci V4, i zwrocie

przeciwnym do tej predkosci oraz site nosna P, prostopadta do wektora predkosci;

e sile osiowa Px o kierunku zgodnym z osia Ox i zwrocie do niej przeciwnym oraz site

normalng Py prostopadta do osi Ozx.

Zatem site aerodynamiczng mozna zapisa¢ jako sume:
R=P,, +P. lub R=Px+ Py

w zaleznosci od tego, ktora para sil ,statycznych” jest uwzgledniana.

ptaszczyzna
kata nutaciji

Rys. 3. Sily aerodynamiczne dziatajace na bombe
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Obliczenie sit aerodynamicznych wymaga znajomosci predkosci obiektu balistycznego wzgle-
dem powietrza Ve, = [User, Vaers Waer]T. Predko$é ta jest réwna réznicy predkoéci wzgledem
uktadu inercjalnego V i predkosci wiatru Ving = [Uwinds Viinds med]T wzgledem tego samego
uktadu:

Vaer =V - Vwind (43)

4.2.1.  Kat nutacji i plaszczyzna oporu. Zwigzek pomiedzy kgtami: natarcia, $lizgu © nutacji

Wspolezynniki sit aerodynamicznych zaleza od kata natarcia i kata slizgu. Mozna je obliczy¢
z zaleznosci:
aer

W . Vaer
= tg —— = 4.4
a = arctg U, [ = arcsin Vool (4.4)

Niekiedy charakterystyki bomb okreslane sa w oparciu o znajomos$é¢ kata nutacji ay (prze-
strzenny kat natarcia). Jest to kat pomiedzy wektorem predkosci V4, 1 osia podtuzna bomby Ox
(rys. 2). Kat ten lezy w plaszczyznie zwanej plaszczyzna oporu, ktéra jest wyznaczona przez
wektor Ve, i 0§ Ox. Pomiedzy oméwionymi katami zachodzi nastepujacy zwiazek:

sinoy = \/sin2 B + cos? Bsin® a (4.5)

ktéry przy zalozeniu, ze katy (i « sa niewielkie, upraszcza sie do postaci:

sinay ~ \/sin2 B+ sin?a ~ \/ﬂ2 + a? (4.6)

Warto zwrécié¢ uwage, ze obliczony wedtug (4.5) lub (4.6) kat nutacji bedzie zawsze mial dodatnia
wartoscé.

4.2.2.  Wektory jednostkowe

Aby obliczyé¢ sily aerodynamiczne, wygodnie jest zdefiniowa¢ nastepujace wektory jednost-
kowe:
— wektor jednostkowy nx = [1,0,0]" zgodny z osia Oz.
— wektor jednostkowy ny = [ny,, ny,,ny.]T zgodny z osia Oz, — wektorem predkosci poci-
sku wzgledem powietrza V., ktorego sktadowe w uktadzie Oxyz mozna obliczy¢, znajac
sktadowe predkosci Vaer = [User, Vaer, Waer|

— Uaer n — VQCT’ n — Waer
IV aer] VYT WV aer | Ve Waer|

nyy (47)

— wektor jednostkowy n| = [niz,n1,,n 1.]" prostopadty do plaszczyzny oporu utworzonej
przez osie Oz i Ox,. Mozna go obliczy¢ z iloczynu wektorowego wektorow ny i nV:

(nv X nyx 1 0 (4 8)
n, = = ny -
Iny xnx|  (nv2)? + (nvy)? _n;y

— wektor jednostkowy ny = [n Lm,nLy,nLZ]T prostopadly do ptaszczyzny utworzonej przez
wektory ny i n; . Mozna go obliczy¢ z iloczynu wektorowego wektoréw ny in:

n, = VXM (4.9)

B Iny xn |
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— wektor jednostkowy ny = [y, Ny, N ~2|T prostopadly do ptaszczyzny utworzonej przez
wektory nx i n;. Mozna go obliczy¢ z iloczynu wektorowego tych wektorow:

ny Xn;

ny (4.10)

o ‘IlXan_’

W oparciu o wektor jednostkowy ny mozna okresli¢ wartosé kata nutacji oy, tzn. kata pomiedzy
wektorem predkosci i podtuzna osia pocisku:

Qy = arccos Ny, (4.11)

Do wyznaczenia sit aerodynamicznych konieczna jest tez znajomosé liczby Macha:

_ ‘Vaer’
a

Ma (4.12)

gdzie a jest predkoscig dzwieku zalezna od temperatury powietrza na danej wysokosci lotu.

4.2.8.  Sila oporu aerodynamicznego P,
Sita oporu aerodynamicznego P, jest styczna do trajektorii lotu i skierowana przeciwnie do

wektora predkosci Vg.,. Oblicza sie ja z wyrazenia:

V 2
P,, = —P,,ny P, = CMWS (4.13)

gdzie S — powierzchnia odniesieniowa (powierzchnia przekroju poprzecznego bomby), p — gestosé
powietrza.

Wspotezynnik sity oporu aerodynamicznego C,, jest okreslany w oparciu o warto$é¢ kata
nutacji:

Cra = Cua0 + Craaa(sinag)® + Cygaa(sin ay)* (4.14)
Sktadowe sity P,, w uktadzie Oxyz sa réwne:

Pro v = —Pranve Proy = —Pranvy Pro > = —Ppany. (4.15)
Przyktadowy przebieg wspétczynnika C,, w zaleznosci od kata nutacji i liczby Macha pokazano
na rysunku 4.

4.2.4. Sita nosna P,

Sita nosna P, jest prostopadia do wektora predkodci Ve, 1 lezy w plaszczyznie oporu. Jej
kierunek jest zgodny z wektorem jednostkowym nj i ma przeciwny do niego zwrot. Jest ona
okreslona nastepujaco:

V 2
P., = —P..,nj P, = mes (4.16)

Wspodlezynnik sity nosnej C, zalezy od kata nutacji:

Cro = Caaasina; + C.qas(sinoy)? (4.17)
Sktadowe sity P,, w uktadzie Ozyz sa réwne:

P.qo=—P.anpy P.qy=—Punry P.o.=—Pynr. (4.18)

Przyktadowy przebieg wspotczynnika C,, w zaleznosci od kata nutacji i liczby Macha pokazano
na rysunku 5.
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Rys. 5. Wspoélezynnik sity nosnej C,

4.2.5. Sila osiowa (opor czolowy) Px
Sita osiowa P x o kierunku zgodnym z osia Ox (z wektorem jednostkowym nyx) i przeciwnym

zwrocie moze by¢ obliczona z wyrazenia:

Vae7" 2
Px = —Pxny Px = Cx%s (4.19)

Wspotezynnik sity osiowej C'x zalezy od wartoéci kata nutacji:
Cx = Cxo + Cxaa(sinay)? + Cxaa(sin ag)* (4.20)
Sktadowe sity Px w ukladzie Ozyz sa rowne:

Px, = —Px Px, =0 Px. =0 (4.21)

x Y z

Przyktadowe przebiegi wspotezynnika Cxg i C'xq2 w funkcji liczby Macha pokazano na rysunkach
617.
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4.2.6.  Sila normalna Py

Sita normalna Py ma kierunek zgodnym z wektorem jednostkowym nN i przeciwnym zwrot.
Jest ona prostopadta do osi Oz i moze by¢ obliczona z wyrazenia:

Vv 2
PN = —PNnN PN = CN%S (4.22)

Wspdlezynnik sity normalnej Cy oblicza sie z formuty:

Cn = Cnosinag + Cgs(sin ozt)g (4.23)
Sktadowe sity Py w uktadzie Ozyz sa rowne:

Py, =0 Pn_y = —Pnnpny Py, = —Pnnn: (4.24)

Przyktadowa zalezno$¢ wspodtezynnika Cy, od liczby Macha pokazano na rysunku 8.

5. Momenty sit dzialajace na bombe

Réwnania (3.1)2 i (3.3) dotycza ruchu obrotowego wokdl $rodka masy. W zwiazku z tym
jedynym momentem dzialajacym na bombe jest moment aerodynamiczny M. Mozna go podzieli¢
na moment statyczny, ktéry powstaje przy braku obrotu i zalezy od kata nutacji oy oraz od
liczby Macha Ma i na momenty dynamiczne powstajace, jezeli predko$é¢ katowa bomby €2 jest
niezerowa.
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Rys. 8. Wspdlcezynnik sity normalnej Cnq

5.1. Moment statyczny

Sita normalna Py przylozona jest w Srodku parcia, ktéry nie pokrywa sie ze $rodkiem masy.
W zwiazku z tym powstaje moment pochylajacy My dazacy do obrotu bomby w ptaszczyznie
oporu. Kierunek i zwrot tego momentu jest taki sam jak wektora jednostkowego n,. Moment
ten jest réwny:

p’VaerP

Mst = MstnL Mst = Cm_st 9

Sd (5.1)
gdzie Cy,_st jest wspotczynnikiem momentu pochylajacego, ktory oblicza sie z zaleznosci:

Crnst = Cra sin g + Cruas(sin ay)? + Chas(sin ay)® (5.2)
Sktadowe tego momentu w uktadzie zwiazanym z bomba sa réwne:

Mg =0 Mgty = Mgn 1y Mgy = Mgn, . (5.3)
Na rysunku 9 pokazano wspétczynnik momentu C,,, w zaleznosci od liczby Macha.
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Rys. 9. Wspétezynnik statycznego momentu pochylajacego Ci,q

5.2. Momenty dynamiczne

Przyczyna powstania momentéw dynamicznych jest obrot bomby wzgledem ktoérejkolwiek
osi. Obrét wokot osi podtuznej Ox jest Zrodtem momentu Magnusa oraz tltumigcego momen-
tu przechylajacego. Moment Magnusa jest pomijalnie maly. Uwzglednia si¢ ponizsze momenty
dynamiczne.
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5.2.1.  Tlumigcy moment pochylajocy Mg,

Thumiacy moment pochylajacy My, powstaje, jezeli rézne od zera sa predkosci katowe
pochylania ) i odchylania R, za$ kat nutacji jest niezerowy. Jest on réwny:
dn X A%
My, = Mg, (nX X T) My, = (Cm_q + C’m_d)%&ﬁ (5.4)
Po obliczeniu iloczynu wektorowego nx x (dny/dt) otrzymuje sie formuly okreslajace poszcze-
gblne sktadowe:

Qd_plVaer?

d
Vool 2 °

Mmoo =0 Mdm_y = (Cm_q + Cm_d)

Rd p|VaeT|2

Vool 2 °

Mdm_z - (Cm_q + Cm_d)

Wspodlezynnik ttumigcego momentu pochylajacego Cp, 4 oblicza si¢ z formuly:
Crng = Cimgo + Crnga(sin ag)? + Cppga(sin oy ) (5.6)

Na rysunku 10 pokazano przyktadowa zaleznos¢ wspoétczynnika Cp,q0 od liczby Macha.

Cmq 0
N
3]

Ma

Rys. 10. Wspétczynnik ttumiacego momentu pochylajacego Ci,q0
5.2.2.  Ttumigcy moment przechylajocy M,
Thumigcy moment przechylajacy M, ttumi obrét wokét osi podtuznej Ow:

Pd  p|V ger|?
Mp = Man Mp = Cp‘v ’ 7p’ ;er‘
aer

Sd (5.7)

Wspoétezynnik ttumigcego momentu przechylajacego C), oblicza si¢ z formuty:
Cp = Cpo + Cpaz(sin ay)? (5.8)

Przyktadows zaleznos¢ wspoétczynnika Cpao od liczby Macha pokazano na rysunku 11.
Sktadowe momentu M,, w ukltadzie Oxyz sa réwne:

M, = M, M, =0 M, =0 (5.9)
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Ma

Rys. 11. Wspétczynnik ttumiacego momentu przechylajacego Cpao

5.3. Wypadkowy moment aerodynamiczny

Wypadkowy moment aerodynamiczny M jest réwny sumie wszystkich opisanych powyzej
momentow, co mozna zapisaé¢ nastepujaco:

M = Mg + My, + M, (5.10)

Nalezy zaznaczy¢, ze w niektorych publikacjach wyrazenia okreslajace dynamiczne sity ae-
rodynamiczne zawieraja czlony Pd/(2|Vaer|), Qd/(2|Vaer|), Rd/(2|Vaer|) zamiast Pd/|V gerl,
Qd/|Vaer|, RA/|Vaer|. Trzeba na to zwrécié uwage, wykonujac obliczenia.

6. Model fluktuacji predkosci wiatru

Jak wynika z (4.3), obliczenie sil aerodynamicznych wymaga znajomosci predkosci wia-
tru Vying. W symulacjach moze byé ona okreslona analitycznie — zaklada sie profil wiatru
i opisuje go konkretna funkcja (czesto harmoniczna). Blizszym rzeczywistosci rozwiazaniem jest
zalozenie, ze pole wiatru ma charakter stochastyczny. W takim przypadku nalezy wykorzystaé
metody matematyczne pozwalajace na skuteczne symulowanie takich przebiegéw. Jednym ze
sposobdw jest metoda opisana szerzej w pracach Shinozukiego [24], [25]. Zaklada sie w niej, ze
proces losowy moze byé¢ opisany jako superpozycja funkcji okresowych, ktorych czesto$é oscyla-
¢ji  zmienia sie w sposob losowy, zas amplituda H zalezy od gestosci widmowej mocy ®. Jezeli
gestosé ta jest zgodna z gestosciag widmowa podmuchéw, otrzymang w trakcie rzeczywistych
pomiaréw, symulowane przebiegi turbulencji oddaja charakter rzeczywistego pola wiatru.

Podstawowe wyrazenie pozwalajace przedstawi¢ pole wiatru jako proces stochastyczny ma
nastepujaca postac:

i L
Vaer () = S0 3 | Hij () V240 cos(Qr + ¢;1) (6.1)

j=11=1

Macierz H(€2), ktérej elementy sa amplitudami kolejnych sktadowych, jest macierza tréojkat-
na dolna. Jest ona powiazana z macierza gestosci widmowej relacja ®(€2):

®(Q)=H(Q)H' () (6.2)
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Znajac macierz ®(£2), mozna wyznaczy¢ (osobno dla kazdej czestotliwosci) macierz H(Q), wy-
korzystujac zwiazki wynikajace z zaleznosci (6.2):

P
Hy = vP11 Hy = H—2111 Hyy = /P32 — (Ha1)?
(6.3)
d 39 — H31 H-
Hy = —L Hgy = —2 7317721 H3z = /@33 — (H31)? — (Hz2)?
Hiq Hao

W (6.1) |Vger(r)]; oznacza kolejne skladowe turbulencji wiatru w punkcie o wspdlrzednych
Tg,Ygs Zg"

Vaer (1)1 = uwgt(xgvygv Zg) [Vaer(r)]2 = Uwgt(xgvygv zg)

(6.4)
[Vaer (r)ls = wuwgt(2g, Yg, 2g)

Wyrazenia pozwalajace obliczy¢ poszczegdlne sktadowe pola wiatru maja postac:

uwgt(xg) Yg) Zg) =
Lz L?/ Lz

= 3D Y I Hu (0, 2,), 20 )| A cos (82 g + 2y yg + 229 + Dri,i,0.)
lo=11y=11.=1
Vuwgt(Tg: Ygs 2g) =
Lz Ly Lz

= > > > Hoa(Qut,s Ry, 220.) | Acos (827, x4 + QYo + 20, 29 + G100+
lom11,=11.—1

Ly L?/ L.

=330 [ Ho( Py, iy s e ) Acos(2y, xg + 24y yg + 2y 29 + da,,1.)
lo=11y=11.=1 (6.5)
wwgt(xga Yg, Zg) =
Lz Ly Lz

- Z Z Z | Hs1 (a1, 241, 220, )| A cos (2, 4 + Qg,/lyyg + 220,29 + Drup1,0.)+
lo=11,=11.=1

Lx Ly Lz

- Z Z Z | H32 (201, 8251, $221. )| A cos($241, T + Qélyyg + Q;zzzg + Pa1,1,1.)+
lo=11,=11,=1

Lz L?/ Lz

= >0 > [H33(Qar,, iy s ea ) Acos(2y, xg + 24y yg + 2y 20 + b31,1,1.)
lo=11y=11.=1

gdzie:

A= /2A02,A0,A0.
W obliczeniach zaktada sie, ze poszczegdlne czestosci mieszcza sie¢ w przedziatach:

2y min < 20 < 24 max 2y min < 2y < 2y maz 2, min < 02, < 2 maz (6.6)
Kazdy z przedzialéw dzielony jest na L; podprzedzialéw o dtugosci:

- Qz min

0.
A, — JZimaz
i L;

i =,y 2 (6.7)

Sumy wystepujace w wyrazeniach (6.5) wymagaja obliczenia kolejnych czestosci wedlug wzoréow:

i, = Qimin + (l; — 1) AL L=1T,Y,2 (6.8)
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Stuza one do obliczenia elementéw macierzy H(S2).

Argumentem funkcji cosinus sa wyrazenia typu >, . Q;liig. Wystepujace tu czestosci
otrzymuje sie poprzez male zaburzenie czestosci §2;,, ¢ = z,y, z. Robi sie to w celu unikniecia
pojawienia sie periodycznosci symulowanego podmuchu:

lei = 2, + 6824, 1=2,Y,2 (6.9)
Zaburzenia §{2 generowane sa w sposob losowy. Musza one miesci¢ sie w przedziatach:

A'Q; A0,
——y S <5

i=x,y,z (6.10)
Przedzialy te powinny by¢ znacznie mniejsze od wcze$niej okreslonych podprzedziatow:
A < AL i=x,Y,2 (6.11)

Ostatnie sktadniki w wyrazeniach okreslajacych argumenty funkcji cosinus, to znaczy ¢j,i,1.
(j = 1,2,3) sa wzajemnie niezaleznymi, losowo zmiennymi przesunieciami fazowymi o warto-
Sciach z przedziatu [0, 27].

Wyrazenia (6.5) oparte sa o znajomosé¢ tréjwymiarowego spektrum mocy. W zaleznosei od
rozpatrywanego zagadnienia, pomijajac wplyw poszczegdlnych wspoétrzednych potozenia obiektu
(np. przyjmujac y4 = const ), mozna stosowac spektra dwuwymiarowe lub jednowymiarowe. Do-
bér opisu matematycznego spektrum mocy zalezy od rozpatrywanego zagadnienia, ale powinno
ono by¢ zgodne ze spektrum rzeczywistej turbulencji atmosfery.

7. Przyklad obliczeniowy
Ruch bomby opisuja réwnania (3.2)-(3.5), dajac uktad dwunastu réwnan rézniczkowych:
Ax=f (7.1)
gdzie x jest wektorem parametréw lotu:
x=[U,V,W,P,Q,R,$,0.W.x0,y0, 0] " (7.2)

Przeprowadzenie obliczen wymaga okreslenia warunkéw poczatkowych, ktére powigzane sa
z parametrami lotu nosiciela w chwili zrzutu. Zakladajac, ze zrzutu dokonuje samolot lecacy
w plaszczyZznie pionowej, oblicza sie:

e sktadowe predkosci poczatkowej bomby U = |V g4 | cos asam, W = |Vsam| sin @sam,

e poczatkowy kat pochylenia bomby © = Oy,

e wysokos¢ poczatkowa zpg = —Hgsam-

e poczatkowy kat przechylenia bomby wynikajacy ze sposobu jej podwieszenia pod samolo-

tem @¢ = Ppoduw

(64) gdzie: |Visam| — predko$é samolotu, aem, — kat natarcia samolotu, Oy, — kat pochylenia
samolotu, Hqpy, — WysokoS¢ zrzutu, @p,q, — kat podwieszenia.

Pozostate parametry poczatkowe lotu bomby sa réwne zeru. Warto zwrocié uwage, ze jezeli
zrzut jest wykonywany w locie pochylonym pod katem ~, (7, > 0 dla lotu wznoszacego i v, < 0
dla lotu nurkowego), to kat pochylenia samolotu jest réwny Osum = Vo + Qsam- Najczesciej kat
natarcia samolotu « jest na tyle maly, ze mozna go pominaé.

Na rysunkach 12 do 15 pokazano przykladowe przebiegi dotyczace zrzutu bomby o ma-
sie 15kg z predkoscia poczatkowa 200 km/h (55,6 m/s) z wysokosci 3000 m dla trzech wartosci
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poczatkowego kata zrzutu. Odpowiadaja one zrzutowi w nurkowaniu (—45°), w locie pozio-
mym (0°) i na wznoszeniu (45°). Otrzymane wyniki umozliwiaja szczegélowa analize ruchu
bomby, a w szczegblnosci ocene jej dynamiki. Z rys. 12 wynika, ze (w pokazanych przypadkach)
zrzut na wznoszeniu lub w nurkowaniu zmniejszyt zasieg bomby i mial istotny wplyw na osiag-
gana predkosé lotu (rys. 13). Bez wzgledu na poczatkowe katy zrzutu w koncowej fazie lotu kat
pochylenia bomby jest taki sam (rys. 14). Przebiegi kata pochylenia oraz kata nutacji (rys. 15)
pokazuja, ze bomba jest stateczna dynamicznie — oscylacje maja charakter malejacy.
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Rys. 12. Trajektoria bomby
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Rys. 14. Kat pochylenia bomby

Rysunki 16 i 17 ilustruja wptyw uwzglednienia w symulacjach turbulencji. Wida¢, ze para-
metry ruchu — kat §lizgu i odchylenie bomby, ktoére powinny przy jej braku byé réwne zeru — sa
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Rys. 15. Kat nutacji bomby
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Rys. 17. Kat $lizgu bomby w warunkach turbulencji

niezerowe. Powoduje to, ze bomba nie spada w plaszczyznie pionowej — jej tor moze odchylaé
sie w bok.

8. Podsumowanie

Celem artykutu bylo przedstawienie spdjnego modelu matematycznego pozwalajacego na
opracowanie programu symulacyjnego do analiz dotyczacych réznych aspektéw zrzutu bomb,
rowniez w warunkach turbulencji. Model uwzglednia praktycznie wszystkie oddziatywania, ktére
moga wystapi¢ w trakcie lotu bomby. Zastosowane analityczne wyrazenia pozwalajace na wy-
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znaczenie sil i momentéw aerodynamicznych oraz zastosowany formalizm oparty na wektorach
jednostkowych umozliwiajg ich latwa implementacje w programie komputerowym, ale wyma-
gaja znajomo$ci charakterystyk aerodynamicznych. Stochastyczny model turbulencji pozwala
skutecznie odwzorowywadé pole wiatru, ktére moze oddzialywaé na bombe w trakcie lotu.
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Model of a controlled bomb spatial motion in turbulence conditions

The article presents a mathematical model describing the spatial motion of a controlled air bomb
which performs a flight in conditions of atmospheric turbulence. It is based on the classic description
of motion of the rigid body. With regard to aerodynamic forces and moments, a formal way of their
calculation based on the definition of unit vectors is shown. They also take into account the possibility of
bomb control. The calculations used a stochastic model of atmospheric turbulence, which is also shown
in the article.
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W artykule przedstawiono model matematyczny opisujacy ruch przestrzenny uktadu bomba-
-fluger. Uktad ten sklada sie z dwdch cial sztywnych — bomby i flugera polaczonych przegu-
bem dwuosiowym. Réwnania ruchu wyprowadzono w oparciu o zasady dynamiki Newtona
w nieinercjalnych ukladach odniesienia. W efekcie uzyskano uklad szesnastu rownan réz-
niczkowych, ktérych rozwiazanie pozwala obliczy¢ trajektorie lotu bomby, jej konfiguracje
przestrzenna oraz potozenie flugera wzgledem bomby. Zastosowanie opracowanego modelu
zilustrowano przyktadowymi wynikami symulacji numerycznej.

1. Wstep

Fluger jest obiektem aerodynamicznym w ksztalcie cylindra z potsferyczna czescia nosowa
i najczedciej kotowym stabilizatorem umieszczonym w czeéci ogonowej. Zawiera on detektory
optoelektroniczne bedace elementem ukladu automatycznego sterowania lotem bomby [6], [7].
Fluger mocowany jest do przedniej czesci bomby na wysunietym wsporniku (rys. 1). Ma on
mozliwo$é ograniczonych ruchéw obrotowych wzgledem bomby wokoét dwoch wzajemnie prosto-
padtych osi, ktére sa jednoczesnie prostopadie do osi podtuznej bomby. Dzieki takiemu mocowa-
niu, w trakcie lotu fluger powinien ustawiac sie réwnolegle do strumienia powietrza optywajacego
bombe.

Rys. 1. Bomba z flugerem
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W literaturze z zakresu balistyki obiektéw balistycznych [1]-[5, 8]-[11], [14], [15] brak jest
matematycznego modelu opisujacego ruch przestrzenny ukladu bomba-fluger. Dlatego réwnania
ruchu zostaly wyprowadzone ,,od podstaw”. Bazowano na zasadach dynamiki Newtona, stosujac
je odpowiednio do bomby i do flugera, zaréwno dla ruchu postepowego jak i obrotowego. Zato-
zono, ze bomba oraz fluger sg cialami sztywnymi. Réwnania ruchu okreélono, obliczajac kolejno:
wektory potozenia, predkosci oraz przyspieszenia elementarnych mas bomby i flugera.

Opracowany model pozwala na symulacje ruchu przestrzennego, a w szczegdlnoéci na analize
wplywu réznych charakterystyk masowych i geometrycznych na dynamike ruchu, w szczegdlno-
Sci na stateczno$é¢ dynamiczng. Jest to istotne ze wzgledu na zaltozenie, ze fluger jest elementem
uktadu automatycznego sterowania lotem, ktéry powinien zapewnié skuteczne samonaprowa-
dzanie bomby.

2. Uktady wspoélrzednych i ich transformacja

Réwnania ruchu uktadu bomba-fluger wyprowadzono, wykorzystujac nastepujace prawo-
skretne uktady wspélrzednych [12]:

Ogxgyg2zy — uklad wspolrzednych o poczatku na powierzchni Ziemi; przyjeto, ze jest to uklad
inercjalny,

Bxzyyy2z4 — uklad wspétrzednych o osiach réwnolegtych do uktadu Ogz,y,24 i poczatku w srodku
masy bomby,

Bxpypz, — ruchomy uktad odniesienia zwigzany z bomba,

Mz yyszp — ruchomy uklad odniesienia zwigzany z flugerem; punkt M jest punktem mocowania
flugera do bomby,

Fxyyrzp — ruchomy uklad odniesienia zwigzany z flugerem o poczatku w srodku masy flugera;
jego osie pozostaja réwnolegte do osi ukladu Mx fyszs (ukladu nie pokazano na rysunku).

Uktady Oy gyg24, Bapypz, oraz Mxpypzy pokazano na rysunku 2.

Rys. 2. Uklady wspotrzednych i wektory polozenia

Otrzymanie koncowej postaci réwnan ruchu wymaga transformacji pomiedzy uktadami
wspotrzednych. Stuza do tego macierze transformacji.
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Macierz transformacji z uktadu Bgz,y,z, do uktadu Bxyypz, ma postaé

cos Wy, cos Oy sin ¥, cos Oy —sin O,
Ly/y = |cos W, sin Oy sin @, — sinW, cos Py, sin ¥, sin O sin Py, + cos ¥, cos P, cos O sin Py,
cos Wy, sin O, cos Dy, + sin ¥y, sin @y, sin ¥y, sin @y, cos @y, — cos Wy, sin @y,  cos Oy, cos Py,
(2.1)

gdzie: ¥, — kat odchylenia bomby, @, — kat pochylenia bomby i @, — kat przechylenia bomby.
Macierz ta jest tozsama z macierza transformacji stosowang w mechanice lotu. Macierz trans-
formacji z uktadu Bapypzp do uktadu Ogxgy,z, jest réwna Ly = Lg/{q.
Macierz transformacji z uktadu Bxyyyz, do uktadu Mz yyrzy ma postac

cosWy pcos Oy p sinWy pcos Oy —sin6y;
Ly = —sinW; cos Wy ¢ 0 (2.2)
cosWy psin®y p sinW, psin@y;  cos Oy

Macierz ta mozna uzyska¢ z macierzy Ly, zastepujac katy pochylenia i odchylenia bomby
katami pochylenia @, i odchylenia %,/ ; flugera wzgledem bomby oraz uwzgledniajac, ze &,y =
0 (brak obrotu flugera wzgledem osi podiuznej Mx¢).

Macierz transformacji z ukladu Mz yyyzy do ukladu Bayypzp jest rowna Ly, p = L;/lb.

3. Geometria i kinematyka ukladu bomba-fluger
W modelowaniu uwzgledniono opisane ponizej wektory potozenia, predkosci i przyspieszenia.

Wektory potozenia

Na rysunku 2 pokazano punkty i wektory definiujace geometrie uktadu bomba-fluger. Sa
to: B — érodek masy bomby, M — punkt mocowania flugera do bomby, F' — érodek masy fluge-
ra, 1y — wektor potozenia punktu M wzgledem $rodka masy bomby B, 1p — wektor polozenia
punktu F' wzgledem punktu mocowania M, r — wektor okre$lajacy polozenie elementarnej masy
flugera dm; wzgledem punktu F, ry — wektor okreslajacy polozenie elementarnej masy fluge-
ra dmy wzgledem punktu B, r} — wektor okreslajacy polozenie elementarnej masy dm;y flugera
wzgledem punktu M.

Na rys. 2 widaé, ze zachodzi zwiazek

r;c:lp—i—r rf:lM—i—r'f:lM—i—lF—f—r (3.1)

Predkosci katowe
e 2 — predkos¢ katowa obrotu bomby wzgledem uktadu inercjalnego. Ma ona w ukladzie
Bayypzp sktadowe Q = [P, Q, R]T.

e w — predkos¢ katowa obrotu flugera wzgledem bomby. Ma ona w uktadzie Mz yrzy dwie

niezerowe sktadowe w = [0,¢,7]".

Liniowa predko$¢ bezwzgledna elementu flugera

Predkosé bezwzgledna V¢ elementarnej masy flugera jest wypadkowsa predkosci srodka masy
bomby V oraz dodatkowych sktadowych wynikajacych zaréwno z obrotu bomby, jak i obrotu
flugera wzgledem bomby

Vi=V4+Qxrj+wxry=V+Qxly+(Q+w)xr) (3.2)
Uwzgledniajac poltozenie srodka masy flugera, jego predko$é¢ bezwzgledna jest réwna

Vp=V+Qxy+(Q+w) x1p (3.3)
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Przyspieszenie bezwzgledne elementu flugera

Przyspieszenie bezwzgledne a; elementarnej masy flugera jest réwne pochodnej globalnej
predkosci V¢ wzgledem czasu

_dVy; AV d dvy,

= =— +—(Q 3.4
=~ ety (3:4)
Obliczenie poszczegdlnych sktadnikéw daje
dV ,
aj = +QXVtexr;+Qx (Qxry)+epxry+20xVy, (3.5)

gdzie symbol d’ /dt oznacza pochodng lokalng wzgledem czasu, € — przyspieszenie katowe bomby,
€ — wzgledne przyspieszenie katowe flugera wzgledem bomby
aQ  dQ d'w
E = —— = & = —
dt — dt NPT

Uwzgledniajac geometrie uktadu, przyspieszenie bezwzgledne srodka masy flugera jest rowne

dV
dt

ap = —I—QXV—I—EX(]M—l-lF)—l-QX [QX(lM—l-lF)]—i-EleF—i-QQX(leF) (36)

Liniowa predko$¢ bezwzgledna i przyspieszenie bezwzgledne elementu bomby

W przypadku elementarnej masy bomby do okreslenia jej bezwzgledniej predkosci i bez-
wzglednego przyspieszenia mozna wykorzystaé relacje (3.2) i (3.5). Nalezy tu uwzglednié, ze nie
wystepuje ruch wzgledny. Biorac to pod uwage, mamy

Vy=V+Qxry
d'V (3.7)
ap = +AXV4+exr+Qx(Qxr)

Symbolem r; oznaczono tu polozenie elementarnej masy bomby wzgledem jej srodka masy.
Dla srodka masy bomby mamy

FaY
V=V -
B a5 = "

+OxXV (3.8)

4. Roéwnanie ruchu postepowego ukladu bomba-fluger

Zgodnie z zasada d’Alamberta suma sit dziatajacych na bombe o masie my jest rowna zeru
Fop+Foat+Fog+Frr=0 (4.1)

gdzie: Fp, = —mpap — sita bezwladnosci, Fy_, — sila aerodynamiczna dzialajaca na bombe,
Fy,_ g = mpg — ciezar bomby, Fy_g — sila reakcji flugera.
Analogiczny do (4.1) bilans sit dla flugera o masie my ma postacé

Ff_b+Ff_a+Ff_g+Ff_R =0 (4.2)

gdzie: Fy, = —myap — sila bezwladnosci, F;_, — sila aerodynamiczna dziatajaca na fluger,
F; ,=myg — cigzar flugera, Fy_r — sila reakcji bomby.
Poniewaz sity reakcji sa sitami wewnetrznymi uktadu i zachodzi zaleznosé

Ff_R = _Fb_R (43)
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to sumowanie stronami réwnan (4.1) i (4.2) pozwala wyeliminowaé te sily. Wykorzystujac na-
stepnie zaleznosci (3.3), (3.6) i (3.8), otrzymuje si¢ wektorowe réwnanie ruchu postepowego
uktadu bomba-fluger. Réwnanie to zapisane w uktadzie Bxpypz, ma postaé
dV dQ d'w
(mp +myg)—= +mo—= +mo—e = Foo+ Ly pFpa+ (my +mp)ly g
— (mb —i—mf)ﬂ XV — mf{ﬂ X [Q X (lM + Lb/flp)] + 282 x [Lb/fw X lF)]}

(4.4)

gdzie:

0 (Ly/p)1sly —(Lgp)12ly
mp =my —(Lf/b)lglf 0 1M+(Lf/b)11lf
(Lgpely =+ (Lypp)ily) 0
0 —(Lyp)st (L)
my, = mygly |0 —(Lgp)zz (Lpsp)on
0 —(Lgp)ss (Lygp)as
W réwnaniu (4.4) uwzgledniono, ze wektor w ma w ukladzie Fxyrzs tylko dwie niezerowe

sktadowe, tzn. d'w/dt = [0, q,7]". Wystepuja tu tez macierze transformacji, poniewaz niektére
wektory okreslone sa w innych uktadach wspétrzednych.

~— — —

5. Roéwnanie ruchu obrotowego bomby

Bilans momentéw sit zewnetrznych i silty bezwladnoéci dziatajacych na bombe daje réwnanie
ruchu obrotowego bomby wzgledem jej $rodka masy

Mpp+Mpoa+Mpr=0 (5.1)

gdzie: My, = —dKp/dt — moment sil bezwladnosci, M;_, — moment sil aerodynamicznych,
M,_r — moment sit reakcji od flugera.

Uwzgledniajac, ze kret bomby K jest réwny iloczynowi tensora momentéw bezwtadnosci
bomby I i predkosci katowej €2

Ib_:v _Ib_zy _Ib_a:z

K, =1, = _Ib_yz Ib_y _Ib_yz Q (5,2)
_Ib_z:v _Ib_zy Ib_z

réwnanie ruchu obrotowego bomby przyjmuje postaé

dQ
Ibﬁ =My, +Mpr—Qx (Ibﬂ) (5.3)

W réwnaniu tym wystepuje moment od sily reakcji flugera. Wyliczajac te sile z (4.3) i (4.2)
mamy

Myr=ly xFpr=—-1p x Ff_R =1 x (Ff_b + Ff_a + Ff_g) (5.4)

Jezeli do obliczenia sily bezwladnosci flugera wykorzysta sie formule (3.6), to koncowa postaé
réwnania ruchu obrotowego bomby jest nastepujaca:
dV d'Q dw
Iy, 7 + (I + IQb)W + Iwbﬁ = My + 1y X (L pFpa)] — Q@ x (1,2)+
+mflM X (Lb/gg) — mflM X {Q xV +Q x [Q X (lM =+ Lb/flp)]+

+ 20 x [Lb/f(w X lF)]}
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gdzie:

[0 0 0

IVmeflM 00 —1
01 0
- 0 0 0

Loy =myply —(Lf/b)12lf Iy + (Lf/b)lllf 0
_—(Lf/b)lglf 0 Iy + (Lf/b)lllf

0 0 0

Iwbszl]\/[lf 0 Lf/b)gg —(Lf/b)gg
0 —(Lysp)zz (L)

6. Rownanie ruchu obrotowego flugera

Réwnanie ruchu obrotowego flugera wzgledem punktu M uzyskuje sie, bilansujac dzialajace
na niego momenty sit

Myip+Mypg+Mpo+Myp.+Mpr=0 (6.1)

Uwzgledniono tu: moment od sit grawitacyjnych My, = 1p x m g, moment sit grawitacyjnych
przytozonych w $rodku masy flugera My, = lp X F,, moment aerodynamiczny wzgledem
srodka masy flugera My ,,, moment od sit bezwtadnosci My, = [[[ r} x dF ;3. Moment My g
sity reakcji bomby jest réwny zeru ze wzgledu na zerowe ramie dzialania, tzn. My g = 0.
Przeksztalcenie wyrazenia (6.1) wymaga policzenia szeregu calek. Po ich wyznaczeniu otrzy-
muje sie réwnanie ruchu obrotowego flugera wzgledem punktu M zapisane w ukladzie Mz y;zy

! ! !

dw
Ly + (Lof +15Ly)) T (Log + If)ﬂ =My g+ My, + Myt
6.2
—mglp % (L) x LV = mglp x {Lypf) x (L) x (Up +Lyphan)]}+ 62
— (Lf/bﬂ) X [If(Lf/bQ)] - 2(1c0r1 + Icor2Lf/b)Q
gdzie:

0 0 0 0 0 O

IVf = mflf —L31 —L32 —L33 wa = mfl}% 010
Loy Loy Lo 00 1

Lop = myly

0 0 0

LsoLg1 — LasLot)ly - Las(ly + Lila) — L3l LoiLaila — Lao(ly 4+ Luilar)
(LogLot — LooL31)lar  LoiLaila — Los(ly + Linlar)  Loo(ly + Linlar) — L31lu
0 0 0 If_z _If_zy _If_a:z

Lop1 =myl; |=rLiy —rLip —rlis = |-Irye Iry Iy

qul qL12 qL13 _If_z:v _If_zy If_z

Tl oy — qlf . rIf_yz —qlyy. Iy, — qIf_Zz
Ieoro = —’I"If_m2 =1l oy 1l .
qIf_a:2 qIf_:vy qf_xz
1 1

Ipaz =5 (—dpat Iy +1s2) Iy = g(Upa =1y +1Is2)

1
If_ZQ = E(If_m + If_y — If_z)
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Sposrdd trzech réwnan skalarnych odpowiadajacych réwnaniu (6.2) do obliczen wykorzystuje
sie réwnania drugie i trzecie, ktére opisuja ruch wokot osi obrotu flugera.

7. Zwigzki kinematyczne

Okreslone powyzej réwnania ruchu uktadu bomba-fluger nalezy uzupeinié¢ zwigzkami kine-
matycznymi, w oparciu o ktére wylicza sie:
— przestrzenne potozenie bomby:

P, =P+ (Qsin®y, + R cos Pyp) tg Oy
O = Qcos Py, — Rsin Py, (7.1)
1

W, = (R cos @y + Q sin Py) p—=
b

— potozenie flugera wzgledem bomby:

Qb/f =q %/f =T (7.2)

— trajektorie¢ bomby:

iy U
UBg :Lb—/; 1% (7.3)
iy W

8. Koncowa postaé¢ réwnan ruchu uktadu bomba-fluger

Réwnania (4.4), (5.5), (6.2)-(7.3) stanowia uklad 16 réwnan rézniczkowych zwyczajnych,
ktéry mozna zapisa¢ w postaci:

Ax = f(x) (8.1)
gdzie x jest wektorem parametrow lotu ukladu:
X = [Uv ‘/7 W7 P7 Q7 R7 q,T, dsbv va Wlﬂ @b/f7 wb/fv TBg,>YBg> ng]T

Uwzgledniono tu, ze fluger nie ma mozliwosci przechylania — pomija sie pierwsze réwnanie ska-
larne odpowiadajace réwnaniu (6.2).

9. Sily i momenty aerodynamiczne

Sity i momenty aerodynamiczne dzialajace na bombe Fy,, My, oraz fluger F;,, My g,
wyznaczy¢ mozna w oparciu o znajomos¢ charakterystyk aerodynamicznych obu obiektéw. Cha-
rakterystyki te otrzymuje sie w wyniku badan w tunelu aerodynamicznym lub poprzez obliczenia
teoretyczne, ktore moga bazowaé na metodach numerycznej mechaniki pltynéw lub na zalezno-
Sciach teoretyczno-eksperymentalnych. Stosuje sie czesto komercyjne oprogramowanie [13].
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10. Przyklad obliczeniowy

W oparciu o przedstawiony powyzej model matematyczny ruchu uktadu bomba-fluger opra-
cowano program symulacyjny, ktory pozwala na wszechstronng analize ruchu uktadu, a w szcze-
gblnoéci umozliwia ocene poprawnosci dziatania flugera oraz badanie dynamiki uktadu.

Ponizej zaprezentowano przykltadowe wyniki symulacji. Dotycza one bomby o masie 15,5 kg,
ktérej charakterystyki aerodynamiczne obliczono, wykorzystujac oprogramowanie PRODAS. Zo-
staly one skorygowane w oparciu o badania tunelowe.
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Rys. 3. Predko$¢ katowa pochylania bomby
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Rys. 4. Predko$¢ katowa pochylania flugera
Na rysunkach 3+8 pokazano przebiegi wybranych parametréw lotu bomby oraz flugera, za-

ktadajac, ze bomba zrzucana jest z wysokosci 3000 m z predkoscia poczatkowa 55 m/s. Kat zrzu-
tu wynosil 0° (lot poziomy). Fluger zamocowany byl w odleglosci i3 = 0,5m od $rodka masy
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bomby. Rozpatrzono dwa przypadki potozenia srodka masy flugera wzgledem punktu mocowa-
nia:
e [ = 0mm — $rodek masy flugera pokrywa sie z punktem mocowania,
e [ = 19mm — érodek masy flugera wysuniety jest do przodu w stosunku do punktu moco-
wania.

Ze wzgledu na niezmienng konstrukcje flugera przyjeto, ze polozenie ogniska aerodynamicznego
flugera wzgledem $rodka masy pozostawalo stale — znajdowalo sie ono za Srodkiem masy.
Wyniki pokazuja, ze wysuniecie $rodka masy flugera (a wiec i ogniska) do przodu pogar-
sza statecznosé ruchu — zakresy oscylacji predkosci katowej bomby i flugera rosna (rys. 3 i 4).
Whiosek ten dotyczy rowniez katéw pochylenia obu elementéw modelowanego uktadu (rys.5i6).
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Rys. 5. Kat pochylenia bomby
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Rys. 6. Kat pochylenia flugera

Pogorszenie statecznosci ma bezposredni wplyw na ,podazanie” kata pochylenia flugera ¢
za katem nutacji bomby ay. Mozna to zauwazy¢, poréwnujac rys. 7 i 8. Na rysunkach tych po-
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kazano kat nutacji bomby (czerwona cienka linia) oraz bezwzgledna warto$é kata pochylenia
flugera wzgledem bomby. Jezeli 0§ flugera pozostaje réwnolegta do kierunku przeptywu, to po-
winna zachodzié¢ réwnosé |©,, / 7| = ;. Niezgodnos¢ obu przebiegéw wystepuje, gdy fluger nie jest
ustawiony réwnolegle do wektora predkosci. Jest to widoczne na rys. 8 dotyczacym przypadku
lp = 19 mm. Dalsze zwigkszanie wysuniecia do przodu $rodka masy (i zarazem ogniska aerody-
namicznego) prowadzi do pojawienia sie niestatecznosci, co pokazaly inne symulacje oparte na
przedstawionym modelu.
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Rys. 7. Kat nutacji bomby i kat pochylenia flugera dla [ = 0 mm
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Rys. 8. Kat nutacji bomby i kat pochylenia flugera dla [ = 19 mm

11. Podsumowanie

W artykule przedstawiono model matematyczny ruchu uktadu bomba-fluger. Zagadnienie to
nie byto do tej pory omawiane w przeanalizowanej literaturze — autorom artykutu nie sa znane
krajowe i zagraniczne publikacje prezentujace podobny model. W tekscie pominieto opis sposo-
bu wyznaczania sil i momentéw aerodynamicznych, skupiajac sie na przedstawieniu metodyki
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obliczania sit bezwladnos$ciowych. Uzyskany model ruchu stal sie podstawa do sporzadzenia pro-
gramu symulacyjnego, ktéry jest wykorzystywany do analizy dynamiki uktadu, a w szczegdlnosci
do oceny wystepujacych w trakcie zrzutu efektéw dynamicznych. Priorytetem jest okreslenie za-
chowania sie flugera w trakcie zrzutu bomby. Dotychczasowe wyniki obliczen pozwolity na analize
poprawnosci dziatania flugera, na ktérym zamontowane sg elementy uktadu samonaprowadzania
bomby na cel. Ilustruje to pokazany przyktad obliczeniowy.

10.

11.
12.
13.
14.
15.
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Mathematical model of motion of the bomb-flugger system

The article presents a mathematical model describing the spatial motion of the bomb-fluger system.

This system consists of two rigid bodies — a bomb and a fluger connected by a biaxial joint. The equations

of motion were derived based on Newton’s dynamics principles in non-inertial reference systems. As

a result, a system of sixteen differential equations was obtained, whose solution allows one to calculate

the trajectory of the bomb flight, its spatial configuration and the position of the fluger relative to the

bomb. The application of the developed model is illustrated by exemplary results of numerical simulation.
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W artykule przedstawione zostang wyniki symulacji numerycznej ruchu bomby lotniczej
zrzucone] w warunkach atmosfery turbulentnej. Bomba ta powstala w wyniku modyfika-
¢ji lotniczej bomby ¢wiczebnej poprzez dodanie modutu umozliwiajacego korygowanie toru
lotu. Zaréwno bomba, ktora byla pierwowzorem, jak i jej wersja korygowana zostaly zapro-
jektowane i wykonane w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych. Model ruchu bomby
bazuje na opisie ruchu bryty sztywnej. Przy obliczaniu sit aerodynamicznych uwzgledniono
stochastyczny opis pola wiatru. W tym celu wykorzystano model opisujacy atmosfere turbu-
lentng opracowany przez Shinozukiego. Charakterystyki aerodynamiczne bomby okreslono
przy pomocy oprogramowania PRODAS, uwzgledniajac jednoczesnie wyniki badan w tunelu
aerodynamicznym. Oméwiono wplyw parametréow poczatkowych na lot bomby w atmosfe-
rze spokojnej oraz turbulentnej. Dokonano analizy wpltywu turbulencji atmosfery na rozrzut
oraz celnosé¢ bomby.

1. Wstep

W procesie projektowania bomb lotniczych niezbedne jest przeprowadzenie badan komplek-
sowych, badan teoretycznych i do$Swiadczalnych. Badania teoretyczne dotycza m.in. symulacji
ruchu bomby podczas zrzutu w réznych warunkach. Wymagaja one opracowania modelu mate-
matycznego oraz programu symulacyjnego. Ich wyniki pozwalaja na oszacowanie osiagéw bomby
oraz jej wlasciwosci dynamicznych. Jezeli wyniki nie spelniaja oczekiwan, to moga by¢ podstawa
do wprowadzania zmian konstrukcyjnych jeszcze na etapie projektowania ostatecznego rozwia-
zania konstrukcyjnego. Jednoczesnie mozna testowaé¢ wpltyw wprowadzanych zmian konstrukcyj-
nych na wtasciwosci lotnie projektowanej bomby poprzez odpowiednie zmiany w opracowanych
kodach zrédtowych. Dzigki temu mozliwe jest istotne obnizenie kosztéow kolejnego etapu badan,
ktorymi sa badania poligonowe. Skroceniu ulega czas tych badan, zmniejsza si¢ liczba zrzutow
testowych. Mozna tez wlasciwie zaplanowaé ich zakres (np. wysokosci, predkosci i katy zrzutu).

Opracowany model matematyczny i program symulacyjny ruchu bomby opieraja si¢ na kla-
sycznym modelu ruchu bryly sztywnej, na ktéra oddziatuja silty bezwladnosci, sita grawitacji
oraz sily aerodynamiczne [3], [5], [6]. Model ten opisuje ruch przestrzenny — bomba jest obiektem
o szesciu stopniach swobody [1], [2], [12]-[14], [19], [20].

Na model ten sktadaja sie:

e rOownania ruchu postepowego srodka masy bomby zapisane w uktadzie nieinercjalnym zwia-
zanym 7z bomba,

e rownania ruchu obrotowego bomby zapisane w tym samym uktadzie,

e zwiazki kinematyczne pozwalajace wyznaczaé katy przestrzennego potozenia bomby;,

e zwiazki kinematyczne pozwalajace wyznaczaé¢ trajektorie bomby w ukladzie inercjalnym
zwiazanym z Ziemia.
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W efekcie rozwiazaniu podlega uktad dwunastu réwnan rézniczkowych zwyczajnych.

Niezwykle istotnym elementem modelowania jest wykorzystanie wiarygodnych charaktery-
styk aerodynamicznych bomby. Dlatego w badaniach wykorzystano charakterystyki obliczone
z wykorzystaniem komercyjnego oprogramowania Prodas [16], ktére umozliwiaja m.in. uwzgled-
nienie wplywu liczby Macha, jak i charakterystyki otrzymane w wyniku badan w tunelu aero-
dynamicznym, ktére dotycza jedynie przeptywow niescisliwych. Charakterystyki uzyskane w ten
spos6b postuzyly do opracowania ich koncowej postaci zaimplementowanej w modelu symula-
cyjnym.

W trakcie lotu bomby oddziatuja na nia turbulencje atmosfery. Maja one charakter stocha-
styczny. Turbulencje te wplywaja na wartosé¢ sit i momentéw aerodynamicznych dzialajacych
na bombe, co powoduje zaburzenia trajektorii lotu i ma wplyw na jej celno$é. Aby oszacowaé
ten wplyw, konieczne jest zastosowanie skutecznego i wiarygodnego modelu turbulencji. W ob-
liczeniach wykorzystano model Shinozukiego [9], [10], [17], [18], ktéry zapewnia wygenerowa-
nie podczas symulacji podmuchéw wiatru, ktérych cechy stochastyczne (odchylenie standardo-
we, spektrum mocy) odpowiadaja cechom rzeczywistych podmuchéw zarejestrowanych podczas
wieloletnich pomiaréw realizowanych przez rézne osrodki badawcze zajmujace si¢ badaniami
atmosfery ziemskiej.

Zaréwno model ruchu bomby, jak i model turbulencji przestawiony zostal w artykule [8]
i nie beda tu szczegdlowo przedstawiane. Ponizej przytoczono jedynie podstawowy opis modelu
Shinozukiego. Zgodnie z tym modelem sktadowe turbulencji wiatru mozna przedstawi¢ w postaci
szeregu harmonicznego o losowych parametrach:

i L
Viursi(t) = 3> [Hij () |[V2AQ cos(Qr + ¢y (1.1)

j=11=1

gdzie: Vipi(r) — i-ta skladowa wektora turbulencji w punkcie, ktérego polozenie okre-
sla wektor r = [acg,yg,zg]T; H;; — elementy macierzy H okreslajacej amplitudy oscylacji,
Q = [le,Qly,QlZ]T — wektor czestosci ,przestrzennej”, ) — zaburzony losowo wektor €2,
@ji — losowa faza oscylacji.

Macierz H powiazana jest z macierza gestosci widmowej (spektrum) mocy zaleznoscia:

$(Q) = H(Q)HT(Q) (1.2)

Spektrum mocy zalezy od odchylenia standardowego o i tzw. skali turbulencji L,,. Odchyle-
nie standardowe jest podstawa do oceny ,sily” wiatru, zas skala turbulencji okresla odlegtosé,
na ktérej podmuchy sa skorelowane. W meteorologii stosuje sie nastepujaca klasyfikacje sity
wiatru:

e wiatr pomijalny — jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi w granicach
0+-2m/s;

e wiatr minimalny — jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi w granicach
2+4m/s;

e wiatr silny — jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi w granicach
4+-6m/s;

e wiatr bardzo silny — jest to zmiana predkosci wiatru na przyjetym odcinku drogi powyzej
6m/s.

Natomiast typowa wartos¢ skali turbulencji to 400 m.

W literaturze znalezé¢ mozna przyktady podajace analityczne wyrazenia pozwalajace obliczy¢
elementy macierzy ®:
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2L3 o2
(0, 0, 0,) =" .
( Ty Ry z) 7T2 [1+L12U(Q§+Q§+Qz)]3
(L2822 + 22)  —.0,L2 —(,0.L2 (1.3)
—02,0,L2 L2024 022) —0,0.L%
—02.02,L2 —2.0,12  L2(022+ 22)

2. Podstawowe dane bomby

Badana lotnicza éwiczebna bomba (rys. 1) przeznaczona jest do szkolenia personelu lataja-
cego w bombardowaniu z uzyciem bomb z laserowym uktadem korekcji toru lotu. Zostata ona
opracowana na bazie ¢wiczebnej bomby lotniczej. Modyfikacja polega na zabudowaniu na kor-
pusie bomby dwoch par steréw, ktére pozwalaja na aktywna korekcje toru lotu. W przedniej
czesci bomby umieszczono tez cztery detektory pozwalajace na wykrycie podswietlonego laserem
celu. Wewnatrz korpusu znajduja sie uktady przeliczajace i wykonawcze wypracowujace sygnaly
sterujace wychyleniem steréw.

Rys. 1. Badana bomba — widok ogdlny

Podstawowe dane taktyczno-techniczne bomby sa nastepujace:

dlugosé 850 mm
Srednica korpusu 109,7 mm
rozpietos¢ stabilizatorow 212 mm
masa 15,5 kg
maksymalna predko$é opadania 329m/s
czas charakterystyczny! 20,8

3. Parametry rozrzutu i blad bombardowania

Tor lotu bomby podczas lotu w atmosferze turbulentnej rézni sie od toru bomby zrzuconej
w atmosferze spokojnej [11]. Konsekwencja oddzialywania wiatru na bombe jest rozrzut punk-
téw upadku bomby. Punkty te mieszcza sie w obszarze zblizonym do elipsy. W celu okreslenia
parametréw charakteryzujacych rozkltad punktéw upadku bomby wyznacza sie [4], [6]:

e Sredni punkt trafienia,

e uchylenia prawdopodobne U,, U,,

e Circular Error Probability — CEP zwany tez $rednim kotowym bledem trafienia,
e btad bombardowania R

e kowariancja elipsy punktow upadku.

LCzas charakterystyczny, to czas spadku bomby z wysokoéci 2000 metréw przy zrzucie z lotu poziomego
z predkoscia 40 m/s w warunkach Atmosfery Wzorcowej.
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3.1. Sredni punkt trafienia

Sredni punkt trafienia, to punkt ktérego wspélrzedne sa érednig arytmetyczna wspéhrzednych
punktéw upadku uzyskanych podczas kolejnych zrzutéw (symulacji)

1 1
T = gzxm Y= Ezygz (3'1)

gdzie: x4 — wspolrzedna punktu upadku wzdtuz osi pokrywajacej si¢ z kierunkiem donosnosci;
Ygi — wspolrzedna punktu upadku wzduz osi poprzecznej do linii donosnosci; n — liczba punktéw
upadku bomby.

3.2. Uchylenia prawdopodobne

W elipsie rozrzutu wydziela si¢ obszar prostokatny, w ktérym miesci sie 50% trafien. Wspét-
rzedne jego granic okreslone sg przez tzw. uchylenia prawdopodobne. Definiuje sie je wzdluz
donosnosci i w poprzek donosnoéci:

1 & N
Uy = 06745, | — Z;(xgi — ) = 0,67450,
(3.2)
1 & _
Uy = 0,6745, | —— ;(ygi —7) = 0,67454,

gdzie wprowadzono odchylenia standardowe d;, d,:

Oy = $ ﬁ Z(fﬂgi —-7) Oy = $ o i 1 Z(ygi -7) (3.3)

3.3. Sredni kolowy blad trafienia

Jezeli na plaszczyznie upadku bomby wyznaczy¢ okrag o poczatku w Srednim punkcie trafie-
nia, wewnatrz ktérego miesci sie 50% punktéw upadku, to jego promien jest nazywany Srednim
kotowym bledem trafienia. Wylicza sie go z zaleznosci:

CEP = 1,177@ (3.4)

3.4. Blad bombardowania

Btad bombardowania R jest to odlegltosé pomiedzy punktem celowania a $rednim punktem
upadku. W rozpatrywanym przypadku za punkt celowania przyjeto punk upadku bomby w at-
mosferze spokojnej. Zestawienie wyznaczonych wartosci i przyjetych parametréw pozwala na
okreslenie btedu bombardowania

R= /&2 + (7 ye)? (3.5)

gdzie: x., y. — wspoélrzedne punktu celowania.
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3.5. Tensor kowariancji punktéw upadku

Na tensor kowariancji punktéw upadku bomby o postaci

2
B oz cov (X,Y)
Tor =1 eov (X,Y) o) (36)

sktadaja sie:

e estymator kowariancji cov (X,Y") o postaci

1 n
cov (X,Y) —Z Tg; —T)(Ygj — T) (3.7)

3

ktory okresla moment odchylenia (dewiacji) punktéw upadku bomby wzgledem osi cen-
tralnych xg, yo przechodzacych przez sredni punkt upadku;
e estymatory wariancji wspolnych z, i y, punktéw upadku bomby opisane zaleznoSciami

1 1

- zn: (295 — - z”: (Y9l — Y (3.8)

3

n

3.6. Kat odchylenia osi elipsy punktéw upadku bomby

Poniewaz osie punktéw upadku bomby moga byé odchylone od osi uktadu bazujacego na
kierunku donoénoéci to, znajac elementy tensora kowariancji, mozna okredli¢ ten kat z wyrazenia

1 2cov (X,Y)
ﬂ = 5 aI‘Ctg ng (39)

3.7. Srednie dono$nosci bomby

Srednig donosnoécig bomby X4g, nazywamy roznice wspolrzednych x punktu zrzutu i sred-
niego punkt upadku bomby.

Srednie odchylenie Y, jest réznicg wspotrzednych y punktu zrzutu i $Sredniego punktu upad-
ku.

Pojecia te zilustrowano na rysunku 2.

4. Przyktad obliczeniowy

W oparciu o opisane powyzej relacje przeprowadzono obliczenia, symulujac zrzut bomby
w warunkach turbulencji. Parametry opisujace turbulencje pozostawaly state. Przyjeta do obli-
czen skala turbulencji miata warto$é L,, = 400 m, a odchylenie standardowe 0 = 4m/s. W ob-
liczeniach skupiono sie na ocenie wplywu warunkéw poczatkowych, tzn. wysokosci, predkosci
i kata zrzutu na celnos¢ bombardowania. Wyniki symulacji poréwnano z parametrami wyliczo-
nymi przy zrzucie bez turbulencji.

Do badan przyjeto zakresy wysokosci, predkosci i katéw zrzutu wynikajace z zalozen taktycz-
no-technicznych dotyczacych badanej bomby z uwzglednieniem obowiazujacych zasad wykony-
wania bombardowan oraz hipotetycznych statkow powietrznych przenoszacych badana bombe.

Przyjeto nastepujace warunki zrzutu:

e wysoko$¢ zrzutu bomby: H, = 5000 m, 3000 m, 2000 m. Ten przedziat wysokosci zapewnia
mozliwos¢ lotu bomby z aktywnym i nieaktywnym systemem naprowadzania;
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Punkt
zrzutu

Tor lotu
bomby

Sredni punkt upadku bomby Punkt upadku

Rys. 2. Dono$nos¢ i odchylenie bomy

o predkosé zrzutu: V, = 55m/s, 139 m/s, 250 m/s. Ten przedzial predkosci odpowiada $red-
nim predkosciom bombardowania z dronéw bojowych i Smiglowcéw bojowych, samolotéw
szkolno-bojowych oraz samolotéw bojowych;

e kat zrzutu: 6, € [0°,—30°]. Ten przedzial katéw zrzutu pozwala oceni¢ celnoé¢ w locie
poziomym i podczas nurkowania.

Na rysunku 3 przedstawiono przyktadowe zmiany sktadowych pola wiatru otrzymane w trak-
cie jednej z symulacji. Wida¢ zmienno$¢ przebiegdéw, ktore maja nieregularny charakter. Potwier-
dza to skuteczno$¢ symulowania stochastycznego przebiegu turbulencji.

U wiatru 10 V wiatru W wiatru

t[s] t[s] - tIs]

Rys. 3. Sktadowe turbulencji w trakcie zrzutu

Dalej pokazano przykladowe wyniki analiz dotyczace nastepujacych przypadkow:
I - zrzut poziomy (6, = 0°) z predkoscia 139 m/s z wysokosci 3000 m;
IT — zrzut poziomy (6, = 0°) z predkoscig 250 m/s z wysokosci 3000 m;
IIT — zrzut poziomy (0, = 0°) z predkoscia 139m/s z wysokosci 5000 m;
IV — zrzut w locie nurkowym (6, = —30°) z predkoscia 250 m/s z wysokosci 3000 m.

Przypadek 1

Na rysunku 4 pokazano punkty upadku bomby w warunkach atmosfery turbulentnej dla
poczatkowych parametréw zrzutu V, = 139m/s, H, = 3000m i 6, = 0°. Prébe wykonano dla
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n = 250 zrzutéow. Dlugosé osi podtuznej elipsy rozrzutu wzdtuz osi dono$nosci wyniosta 40,43 m,
a wzdtuz osi prostopadlej do osi dono$nosci 22,68 m. Kat odchylenia osi podtuznej elipsy X;
w stosunku do osi kierunku zrzutu jest réwny g = —3,948°. Polozenie Sredniego punktu upadku
bomby wskazuje na skrécenie sredniej donosnosci bomby o AX g, = 9,93 m i Sredniego odchylenia
od kierunku zrzutu o AY,, = 0,03 m w poréwnaniu ze zrzutem w atmosferze spokojne;j.

ROZKEAD PUNKTOW UPADKU BOMBY

15
$redni punkt upadku bomby o
10 | °
° X,
o g
5 | ° ) $ ° °
1 ° e9°,° ® ks 9 .' ° .‘ ¢ °
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P e © o ° ®
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punkt upadku bomby w atmosferze spokojnej
-15 |
Xy [m]

e punkty upadku bomby 4 punkt upadku bomby w atmosferze spokojnej B $redni punkt upadku

Rys. 4. Rozklad punktéw upadku dla poczatkowych warunkéw zrzutu V, = 139m/s, H, = 3000 m
if,=0°

Kolejne symulacje zostaly przeprowadzone dla préb n > 30 zrzutéow. Ograniczenie liczby
zrzutéw dla kazdej préby wymuszone zostaly duza pracochtonnoscia i czasem potrzebnym do
przeprowadzenia cyklu obliczeniowego ztozonego z 30 zrzutéw. Taki cykl obliczeniowy trwa okoto
30 godzin. Z literatury [7] wynika, ze przyjecie wartosci n nie mniejszej niz 30 zrzutéw pozwala na
prawidlowe okreslenie tendencji zachowania si¢ bomby na torze lotu oraz opracowanie wynikéw
z duzym poziomem ufnosci.

Srednie punkty upadku bomby dla kolejnych préb n > 30 przedstawione zostaly na rysun-
ku 5. Obszar, w ktérym zawieraja sie te punkty, jest wycinkiem pierécienia o wewnetrznym
promieniu R,, = 5,53 m i zewnetrznym promieniu R, = 13,59 m. Promien R,, jest to minimal-
na odlegtos¢ pomiedzy punktem upadku bomby w atmosferze spokojnej a srednim punktem
upadku. Promien R, jest to odlegtos¢ pomiedzy najdalej potozonym $rednim punktem upadku
a punktem upadku w atmosferze spokojnej. Utozenie srednich punktéw upadku wzgledem punk-
tu upadku bomby w atmosferze spokojnej wyraznie wskazuje na skrocenie donosnosci bomby
zrzuconej w atmosferze turbulentne;j.

Przypadek 11

Okreslenie sredniego kotowego btedu trafienia rozrzutu punktéw upadku bomby w atmosferze
turbulentnej dla poczatkowych parametréw zrzutu: V, = 250m/s, H, = 3000m i 6, = 0°
przedstawiono na rysunku 6.

Wspolrzedne sredniego punktu upadku bomby wynosza T = 5498,21 m, 7 = —0,92 m. W sto-
sunku do punktu upadku w atmosferze spokojnej wystapito skrécenie donosnosci o wielkosé
réownag AXg, = —8,92m i odchylenie od linii celowania réwne AY,, = —0,92m. Kolowy blad
trafienia dla przedstawionej préby n = 30 zrzutéw wynosi CEP = 8,96 m.
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ROZKLAD SREDNICH PUNKTOW UPADKU
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Rys. 5. Rozklad érednich punktéw upadku bomby dla poczatkowych warunkéw zrzutu V, = 139m/s,
H, =3000mid, =0°
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Rys. 6. Wartoé¢ CEP dla warunkéw zrzutu V, = 250m/s, H, = 3000m i 6, = 0°

Przypadek 111

Innym parametrem okreslajacym rozrzut punktéw upadku sa uchylenia prawdopodobne U,
i Uy. Zobrazowanie graficzne przedstawiajace przedzialy uchylen prawdopodobnych punktéw
upadku bomby dla poczatkowych parametréw zrzutu V), = 139m/s, H, = 5000m i 6, = 0°
przedstawiono na rysunku 7. Uchylenie prawdopodobne U, pozwala okresli¢ pas o szerokosci
2U, réwnolegly do osi OY,, wewnatrz ktorego miesci sie 50% punktéw upadku bomby. Wartosé
uchylenia prawdopodobnego wzdtuz donosnosci jest rowna U, = 4,578 m. Uchylenie prawdo-
podobne U, wyznacza pas o szerokosci 2U, réwnolegly do osi OX,, wewnatrz ktérego miesci
sie 50% punktéw upadku. Wartoéé uchylenia prawdopodobnego w poprzek donosnosci wynosi
U, = 4,19 m. Granice paséw sg nastepujace: X1 = 4095,14m, Xgo = 4085,98 m, Y1 = 5,24 m,
Y42 = —3,13m. Otrzymane wyniki $wiadczg o skréceniu sredniej donosnosci bomby wynoszacej
AX, = —17,47m i srednim odchyleniu od kierunku zrzutu AY, = 1,05 m.
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Uchylenie prawdopodobne
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Rys. 7. Wartosci uchylenia prawdopodobnego U,, U, dla warunkéw zrzutu V, = 139m/s, H, = 5000 m
if,=0°

Przypadek IV

Whplyw poczatkowego kata zrzutu na rozklad punktéow upadku bomby przedstawiony zostal
na rysunku 8. Symulacje zrzutu bomby przeprowadzono przy nastepujacych parametrach po-
czatkowych: wysokos¢ H, = 3000 m, predkoscia zrzutu V), = 250m/s i katach zrzutu 6, = 0°
oraz 6, = —30°.
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Rys. 8. Rozktad punktéw upadku bomby dla zrzutéw z wysokosci H, = 3000 m z predkoscig zrzutu
Vp =250m/s i dwéch katéw zrzutu wynoszacych 6, = 0° i 6, = —30°

W celu pokazania zmian parametréw opisujacych doktadno$é trafienia bomby w cel przy
zmiennym kacie zrzutu, dla obu zrzutéw uktad wspoétrzednych zostal przesuniety w taki sposéb,
ze punkt upadku bomby zrzuconej w atmosferze spokojnej, jest poczatkiem uktadu wspdirzed-
nych.

Zwigkszajac kat zrzutu bomby do 6, = —30°, obserwuje si¢ zmniejszenie btedu bombardowa-
nia 0 AR = 5,04 m w stosunku do zrzutu z lotu poziomego. CEP zmniejszy! sie z 8,96 m (zrzut
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z lotu poziomego) do 4,94 m (zrzut bomby z katem 60, = —30°). Réznica wartosci minimalnych
i maksymalnych wspétrzednych punktéw zrzutu wynosza wzdtuz osi donosnoéei AX,; = 25,03 m
i osi prostopadlej do osi dono$nosci AY, = 7,34 m.

Rysunki 9 i 10 przedstawiaja zmiane wielkoSci btedu bombardowania i CEP punktéw upadku
bomby w funkcji zmiany wysokosci i predkosci zrzutu. Zrzut bomby nastepowat z lotu poziomego
(kat zrzutu réwnym 0°).

1 Btad bombardowania R CEP
14
E 14 AR I = \/
& " E 9 ACEP; 349
Q
/ mmm———
4 4
2000 3000 4000 5000 2000 3000 4000 5000
H[m] H[m]
———55m/s ——139m/s 250m/s ———55m/s =———139m/s ——250m/s

Rys. 9. Blad bombardowania i CEP punktéw upadku bomby zrzuconej z lotu poziomego z predkoscia
55m/s, 139m/s i 250m/s w funkeji wysokosci zrzutu
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Rys. 10. Bltad bombardowania i CEP punktéw upadku bomby zrzuconej z lotu poziomego z wysokosci
2000 m, 3000m i 5000 m w funkcji predkosci zrzutu

Btad bombardowania bomby rosnie wraz ze wzrostem wysokosci zrzutu. Dla wysokoéci zrzutu
wynoszacej H, = 2000 m i predkoéci V,, = 55 m/s parametr R jest réwny 4,65 m, a dla wysokosci
H,, = 5000m i predkosci V}, = 55m/s R = 8,81 m. Jezeli predko$¢ zrzutu rosnie przy zachowaniu
wysokosci zrzutu, to btad bombardowania bomby wzrasta i osiaga maksimum réwne R = 17,50 m
dla predkosci V), = 139 m/s i wysokodci zrzut H, = 5000 m. Dalsza zmiana predko$¢ zrzutu do
wartosci V,, = 250 m/s powoduje zmniejszenie bledu bombardowania do wielkosci R = 11,11 m.
Zmiana taka wystepuje tylko dla H, = 5000 m. Dla pozostalych wysokosci zrzutu nastepuje
wzrost btedu bombardowania wraz ze wzrostem predkosci zrzutu. Otrzymany przedziat btedéw
bombardowania dla parametréw poczatkowych V,, = 55m/s, V, = 139m/s i V,, = 250m/s
i H, = 2000m, H, = 3000m, H, = 5000m wynosi AR = 12,91 m. CEP zwigksza si¢ wraz
ze wzrostem predkosci zrzutu i wysokoscig zrzutu. Najmniejsza zmiana CEP jest obserwowana
dla V,, = 55m/s, H, = 2000m i wynosi 4,77 m, a najwiekszy wystepuje przy zrzucie z wyso-
kosci H, = 5000m i predkoécia V,, = 250m/s, osiagajac wartos¢ réwna 14,25 m. Najmniejsza
zmiana CEP punktéw upadku bomby wystepuje dla predkosci V, = 139 m/s, wysokosci zrzutu
Hp, =3000m i wynosi ACEP139,,,/5 = 2,17 m.

Rozpatrujac inne parametry ruchu bomby w atmosferze turbulentnej, takie jak kat i predkosé¢
upadku, stwierdzono, ze wplyw turbulencji na nie jest pomijalny. Sredni kat upadku bomby
w warunkach turbulencji wynosi § = —51,6° zas w atmosferze spokojnej § = —51,4°. Zmiana
predkosci upadku wynosi AV = 0,57 m/s.
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5. Podsumowanie

Dotychczasowe wyniki analiz potwierdzaja, ze turbulencja atmosfery znaczaco wpltywa na
rozktad punktéw upadku bomby. Punkty upadku bomby tworzg na ptaszczyznie OX,Y; obszar
zwany elipsg rozrzutu. Dlugos$é osi podluznej elipsy rozrzutu wzdluz osi dono$nosci okreslona
jest przez wspolrzedne punktéw upadku bomby, ktore uzyskaly maksymalng i minimalng dono-
$nos¢. O$ poprzeczna elipsy, przechodzaca przez srodek sredniego punktu upadku, ograniczona
jest wspotrzednymi punktow, ktére osiagnety maksymalne odchylenie od linii celowania. Wyni-
ki wskazuja, ze wraz ze wzrostem wysokosci zrzutu nastepuje zwigkszenie pola elipsy rozrzutu
i oddalenie $redniego punktu upadku od punktu upadku bomby w atmosferze spokojnej. Jednak
dla przypadku zrzutu bomby z wysokosci H, = 5000 m i predkoSciami zrzutu mieszczacymi sie
w przedziale V}, = 55 <+ 250 m/s do predkosci zrzutu réwnej V,, = 139 m/s btad bombardowania
ro$nie, a po przekroczeniu predkosdci V, = 139m/s maleje. W przypadku éredniego kolowego
btedu trafienia wraz ze wzrostem wysokoéci i predkoéci zrzutu CEP wzrasta. Odmienny prze-
bieg zmian CEP wystapit dla wysokosci zrzutu H, = 5000 m. W tym przypadku sredni kolowy
blad trafienia maleje do predkosci Vj, = 139m/s i zaczyna wzrastaé¢ wraz ze wzrostem predko-
$ci zrzutu. Taka zmiana btedu bombardowania i CEP bomby, odbiegajaca od ogdlnego trendu
zaobserwowanego dla pozostatych parametréow poczatkowych zrzutu bomby, wymaga przepro-
wadzenia dodatkowych symulacji w celu potwierdzenia tendencji zmiany btedu bombardowania
i sredniego kotowego bledu trafienia.

Aby zmniejszy¢ btad bombardowania i CEP w atmosferze turbulentnej, nalezy zwickszy¢ kat
zrzutu. Srednie punkty upadku ukladaja sie przed punktem upadku bomby w atmosferze spo-
kojnej. Swiadczy to o zwiekszonym kacie nutacji bomby w czasie lotu, co bezposrednio przeklada
sie na skrécenie donosnosci bomby w wyniku wzrostu oporu aerodynamicznego.

Srednie katy upadku i predkosci upadku zblizone sa do wartoéci zbadanych dla atmosfery
spokojnej. Znajomos$é kata upadku pozwala na wyznaczenie warunkéw poczatkowych zrzutu
w celu okreslenia krytycznego kata zrzutu, przy ktérym bomba rykoszetuje. Znajomosé kata
nutacji podczas lotu bomby pozwala na wyznaczenie trajektorii lotu niezbednej do prawidtowego
dziatania systemu korekcji toru lotu bomby.

Turbulencja atmosfery ma znaczacy wplyw na celnos¢ i rozrzut punktéw upadku bomby,
a na kat i predkos¢ upadku wplyw turbulencji jest pomijalny.
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Analysis of the influence of different factors on the accuracy of target hitting by a bomb

in atmosphere turbulation conditions

The article presents selected results of simulations of a bomb dropping in turbulent atmosphere

conditions. The guided bomb was created on the basis of a training bomb built and modernized at the

Air Force Institute of Technology. The bomb movement model is based on description of the rigid body

motion. While calculating the aerodynamic forces, a stochastic description of the wind field was taken into

account. The model of stochastic processes proposed by Shinozuka was used to describe the component of

turbulence. The aerodynamic and mass characteristics of the modifed practice bomb obtained from the

PRODAS program and wind tunel tasts were used in the calculations The influence of initial parameters

on the flight of the bomb in a calm and turbulent atmosphere was discussed. The effect of atmospheric

turbulence on the dispersion and accuracy of the bomb was analyzed.
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W artykule przedstawiono wyniki symulacji zrzutu uktadu bomba-fluger. Uktad ten sktada
sie¢ z dwoch cial sztywnych — bomby i flugera — potaczonych przegubem dwuosiowym. Do
analizy uzyto autorskiego programu umozliwiajacego symulacje zrzutu uktadu bomba-fluger.
Dzigki analizie uzyskano wzajemny wplyw punktéw charakteryzujacych uklad, takich jak:
$rodek masy bomby, punkt zamocowania flugera, ognisko aerodynamiczne flugera i srodek
jego masy.

1. Wstep

Jednym ze stosowanych rozwiagzan konstrukcyjnych bomb kierowanych jest ukitad bomby
z flugerem. Takie rozwiazanie stosowane jest dla bomb korygowanych wyposazonych w pét-
aktywne systemy wykrywajace promieniowanie laserowe odbite od podéwietlonego celu. Opto-
elektroniczny uktad detekcji promieniowania laserowego zamontowany jest we flugerze. Jest on
urzadzeniem aerodynamicznym na sztywno zwiazanym z bomba i zamontowanym na przedniej
czedci bomby. Fluger zamocowany jest za pomoca nieruchomego wysigegnika oraz przegubu typu
cardan. Takie zamocowanie daje mozliwo$¢ swobodnego ruchu flugera (w ograniczonym zakresie)
wzgledem bomby w plaszczyznie pochylenia i odchylenia. Dzigki swojej statecznosci aerodyna-
micznej oplywany powietrzem fluger ustawia sie zgodnie z kierunkiem wektora predkosci calego
uktadu. Umieszczenie we flugerze uktadu wykrywajacego odbite od celu promieniowanie laserowe
powoduje uodpornienie uktadu naprowadzania na wychylenia nutacyjne bomby. Zwigzane z tym
zjawiskiem zakldcenia sa mniejsze lub nie wystepuja, a uklad naprowadzania pracuje stabilnie.

Rys. 1. Model badanej bomby w tunelu aerodynamicznym

Zaktad Uzbrojenia Lotniczego Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych prowadzi aktualnie
prace badawcze majace na celu zaprojektowanie, wytworzenie i przebadanie lotniczej bomby
korygowanej opartej na opisanym rozwigzaniu konstrukcyjnym. W omawianym uktadzie fluger
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jest elementem bardzo waznym, a jego praca zalezy od prawidlowo zaprojektowanej konstrukeji
uktadu.

W niniejszej pracy podjeto prébe zbadania wplywu charakterystyk geometrycznych ukta-
du bomba-fluger na jego dynamike. W szczegdlnoéci zwrdcono uwage na wzajemne potozenie
punktéw charakteryzujacych caly uktad dynamiczny, takich jak:

e punkt zamocowania flugera na bombie,
e srodek masy flugera,

e ognisko aerodynamiczne flugera,

e srodek masy bomby.

Dokonano analizy teoretycznej wpltywu potozenia punktéw charakterystycznych na dynamike
uktadu, wykorzystujac wyniki symulacji komputerowej. Oceny uzyskanych wynikéw obliczen
dokonano, zestawiajac ze soba wartosci:

e predkosci zmian kata pochylenia bomby,

predkosci zmian kata pochylenia flugera wzgledem bomby,
kata pochylenia bomby,

kata pochylenia flugera wzgledem bomby,

kata nutacji bomby.

2. Analiza teoretyczna

Teoretycznej oceny charakterystyk geometrycznych uktadu bomba-fluger dokonano, wyko-
rzystujac autorski program do obliczen symulacyjnych. Program bazuje na modelu matematycz-
nym, opartym na nastepujacych zalozeniach modelu ruchu:

a) uklad bomba-fluger jest ukladem dwéch cial sztywnych o oémiu stopniach swobody, na
ktory dziataja sity grawitacji i sity aerodynamiczne,

b) fluger zamocowany jest przed bomba na nieruchomym wysiegniku i ma mozliwos¢ wy-
chylania o katay 6/, i ¥,/;; mocowanie zapewnia statecznos¢ statyczna i dynamiczna
flugera,

¢) bomba i fluger sa obiektami symetrycznymi z dwoma plaszczyznami (Ozy i Oxz) symetrii
masowej 1 aerodynamicznej pokrywajacymi sie z usterzeniem.

Rys. 2. Model uktadu w przestrzeni



Wplyw charakterystyk geometrycznych flugera na dynamike ruchu bomby

253

Program symulacyjny umozliwiat symulacje zrzutu uktadu bomba-fluger dla réznych wartosci
poczatkowych nastepujacych parametrow:
e wysokos¢ zrzutu bomby,
e predkosé postepowa bomby,
e predkosé katowa bomby,
e kat pochylenia bomby;,
e kat przechylenia bomby,
oraz parametréw geometrycznych ukladu przedstawionych na rys 3.:
e polozenie punktu mocowania flugera (punkt M) wzgledem §rodka masy bomby (punkt B),
e polozenie srodka masy flugera (punkt F') wzgledem punktu mocowania flugera (punkt M),
e polozenie ogniska aerodynamicznego (punkt A) wzgledem punktu mocowania flugera
(punkt M).

Otrzymane wyniki symulacji przeliczono, otrzymujac przebiegi, ktére zestawiono ze soba na
wykresach w celu poréwnania.

Rys. 3. Punkty charakterystyczne uktadu bomba-fluger

3. Badania symulacyjne

Ze wzgledow konstrukcyjnych, uwzgledniajacych rzeczywiste wymiary modeli bomb, do ba-
dan przeznaczono bomby o Srednicy kadluba 110 mm, masie 15 kg oraz mocowaniu flugera umoz-
liwiajacym jego wychylenie o +15° w ptaszczyznach pochylenia oraz odchylenia. Zasymulowano
zrzut bomby z wysokosci 3000 m, przy predkoséci 55m/s oraz w nurkowaniu z katem pochyle-
nia 20°.

3.1. Badanie wplywu dlugosci wysiegnika

Uwzgledniajac wymiary konstrukcyjne zaprojektowanego rozwiazania, zbadano wptyw dtu-
gosci wysiegnika, za pomocg ktérego potaczony jest fluger z bomba, na dynamike uktadu. W pro-
gramie symulacyjnym zmieniano dlugos$¢ wysiegnika wartosciami odlegtosci srodka masy bomby
od punktu mocowania flugera, ktéra oznaczono na schemacie (rys. 4) jako L,,. Do badan wyty-
powano trzy odleglosci, ktére ze wzgledéw konstrukcyjnych i technologicznych byly do zrealizo-
wania: L,,1 = 300 mm, L, = 400 mm, L,,3 = 500 mm.

W wyniku symulacji otrzymano przebiegi predkosci zmian kata pochylenia bomby @ wzgle-
dem uktadu inercjalnego oraz predkos¢ zmian kata pochylenia flugera g wzgledem bomby. Dodat-
kowo, calkujac te przebiegi, uzyskano wartosci kata © i kata 6. Przebiegi oznaczone kolorem
niebieskim odpowiadaly wartosciom dtugosci L,,1, czerwonym L,,s, a zielonym L,,3.
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Rys. 5. Przebiegi wartosci predkosci zmian katéw © i 6y, ¢ oraz wartosci tych katéw dla réznych
odleglosci L,

Otrzymane przebiegi kata pochylenia flugera wzgledem bomby zestawiono z katem nutacji
bomby. Otrzymane w ten sposéb przebiegi pozwalaja sprawdzié¢, czy katy wychylenia flugera
mieszcza sie w zakresie pracy jego mocowania.

7 otrzymanych wynikéw mozna wnioskowadé, ze w badanym zakresie odleglosci punktu mo-
cowania flugera od srodka masy bomby wplyw diugodci wysiegnika jest niewielki i wszystkie
warianty konstrukcyjne sa poprawne. Zmiany kata wychylenia flugera wzgledem bomby oraz
kata nutacji bomby maja tendencje do zmniejszania swojej wartosci, co Swiadczy o prawidlowej
pracy uktadu we wszystkich rozpatrywanych przypadkach. Do dalszych badan przyjeto rozwia-
zanie najbardziej optymalne konstrukcyjnie, w ktérym odlegtos¢ srodka masy bomby od punktu
zamocowania flugera wynosita 400 mm.
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Rys. 6. Przebiegi wartosci kata nutacji i kata pochylenia flugera wzgledem bomby dla réznych L,

3.2. Badanie wplywu polozenia $rodka masy flugera

Ze wzgledu na szeroki wachlarz dostepnych rozwiazan konstrukcyjnych elektronicznego ukta-
du detekcji promieniowania laserowego oraz réznorodnych materialéw uzytych w konstrukeji
flugera nalezalo okresli¢ optymalne potozenie $rodka masy flugera. Do weryfikacji konstrukeji
wytypowano trzy wersje urzadzenia z réoznymi odleglosciami srodka masy flugera od punktu jego
zamocowania na wysiegniku. Rozpatrywane potozenia punktéw F' pokazano na rys. 7.

L,=400mm

Rys. 7. Schemat badanych punktéw polozenia srodka masy flugera

Punkt F'1 znajdowal si¢ 25 mm przed punktem mocowania flugera na bombie i oznaczony
byl na wykresach kolorem niebieskim. Punkt F'2 umieszczony byl w §rodku punktu mocowa-
nia, a jego przebiegi byly koloru czerwonego. W punkcie F'3 umieszczono $rodek masy flugera
przesuniety do tytu o 25 mm wzgledem punktu jego zamocowania i jego przebiegi oznaczono na
wykresach kolorem zielonym.

7 otrzymanych przebiegoéw zmian kata pochylenia bomby na jej torze lotu mozna wniosko-
waé, ze we wszystkich rozpatrywanych przypadkach lot bomby przebiegal prawidlowo i caly
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Rys. 8. Przebiegi wartosci predkosci zmian katow © i Oy, oraz wartosci tych katéw dla réznych
potozen srodka masy flugera

uktad byt stateczny. Réwniez predko$é zmian kata pochylenia bomby na torze lotu dazylta do
zera, co wskazuje na stateczno$é uktadu. Analizujac kat pochylenia flugera w ukladzie bomby,
mozna zauwazy¢, ze jego wychylenia wzgledem bomby zmniejszaja swoja warto$é i mieszcza sie
w zakresie wychylen dopuszczalnych konstrukcja. Zwracajac uwage szczegdlnie na poczatkowsa
faze lotu bomby, w pierwszych 3 sekundach mozna zauwazyé¢, ze najkorzystniejszym rozwiaza-
niem sg przebiegi oznaczone kolorem czerwonym. Jest to przypadek, gdzie $rodek masy flugera
pokrywa sie z punktem zamocowania. Dla tego rozwiazania widoczne jest, ze zmiana predkosci
flugera wzgledem bomby ma najbardziej ptynny charakter.
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Rys. 9. Przebiegi wartosci kata nutacji i kata pochylenia flugera wzgledem bomby dla réznych
polozen punktu F
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Analizujac przebiegi zmian kata nutacji a; bomby i kata pochylenia flugera wzgledem bom-
by Oy, widoczne jest, ze we wszystkich przypadkach uklad dzialal prawidlowo. Najkorzystniej-
szy charakter zmian kata pochylenia flugera w uktadzie bomby dotyczy przypadku, w ktérym
srodek masy flugera pokrywal sie z punktem jego mocowania.

3.3. Badanie wplywu polozenia ogniska aerodynamicznego

W celu zapewnienia poprawnej pracy zespolu naprowadzania fluger musi by¢ stateczny dy-
namicznie. Postanowiono zatem okresli¢, jaki jest wplyw potozenia ogniska aerodynamicznego
flugera na dynamike catego uktadu.

Analizie poddano trzy mozliwe punkty umieszczenia ogniska aerodynamicznego w odniesie-
niu do punktu zamocowania, ktére przedstawiono na rys. 10. Dla pierwszego przypadku ognisko
aerodynamiczne umieszczono w punkcie mocowania flugera i oznaczono ten punkt jako Al i jego
przebiegi przedstawione beda kolorem niebieskim. Druga mozliwosé to punkt A2, ktory umiej-
scowiono w odlegtoéci 2 mm za punktem mocowania, a przebiegi dla tego przypadku oznaczano
kolorem czerwonym. Trzeci badany przypadek oznaczono A3 i odpowiada on odlegloéci 50 mm
za punktem mocowania. W analizie Srodek masy flugera umieszczono w punkcie jego mocowania
na wysiegniku.

Rys. 10. Schemat badanych punktéw polozenia ogniska aerodynamicznego flugera

Otrzymane przebiegi wartosci kata pochylenia bomby oraz kata pochylenia flugera wzgledem
bomby (rys. 11) pokazuja wyraZnie, Ze rozpatrywane umiejscowienie ogniska aerodynamicznego
w punkcie mocowania jest bledne. Wyniki wskazuja, ze w tym przypadku fluger nie pracuje
prawidlowo, nie jest stateczny aerodynamicznie i wplywa negatywnie na prace calego uktadu,
wprawiajac bombe w duze oscylacje. Ilustruje to réwniez wykres, na ktérym natozono przebieg
kata nutacji oy na wartos¢ bezwzgledna kata pochylenia flugera 6y, ;. Jednak juz niewielkie prze-
suniecie ogniska aerodynamicznego do tytu do punktu A2 powoduje ustatecznienie flugera oraz
ustabilizowanie pracy calego uktadu bomba-fluger. W tym przypadku lot bomby jest stabilny,
jednak oscylacje flugera wskazuja na jego prace na granicy stabilno$ci.

Najlepszymi wynikami charakteryzuje sie rozwigzanie, w ktérym ognisko aerodynamiczne
przesuniete jest znaczaco do tylu wzgledem punktu zamocowania. Z uzyskanych przebiegdéw
kata O,y wida¢ wyraznie, ze kat zmienia si¢ w sposob plynny i fluger pracuje w zadanym zakresie
katéw, co wskazuje na poprawno$é¢ rozwigzania. Rowniez pokrycie sie przebiegoéw kata oy i kata
pochylenia flugera 6/, wskazuje na prawidlowa pracg catego ukladu.
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Rys. 11. Przebiegi wartosci predkosci zmian katow © i 6y, oraz wartosci tych katéw dla réznych
polozen ogniska aerodynamicznego
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Rys. 12. Przebiegi wartosci kata nutacji i kata pochylenia flugera wzgledem bomby dla réznych
polozen punktu A

4. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych symulacji mozna stwierdzi¢, ze stateczno$é¢ flugera jest za-
sadnicza dla prawidtowej pracy catego ukladu bomba-fluger. Dla badanego zakresu nie stwier-
dzono wiekszego wplywu odlegloéci mocowania flugera od srodka masy bomby na dynamike
calego uktadu. Zaobserwowano réwniez, ze potozenie ogniska aerodynamicznego flugera ma klu-
czowy wplyw na jego stateczno$é¢ i powinno znajdowaé sie¢ w znacznej odleglosci za punktem
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mocowania flugera. Srodek masy flugera powinien by¢ umiejscowiony jak najblizej jego punktu
mocowania.

10.
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Investigation of geometric parameters of the bomb-fluger system

The article presents the results of numerical simulations of dropping the bomb-fluger system. This

system consists of two rigid bodies — a bomb and a fluger connected by a biaxial joint. In the analysis,

an author’s program was used to simulate the bomb-fluger dropping. From the analysis, mutual influence

system characteristic points were obtained such as: the center of mass of the bomb, the point of mounting

the fluger, the center of pressure of the fluger and the center of its mass.
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W artykule zostana zaprezentowane wyniki numerycznej symulacji lotu bomby korygowa-
nej z wykorzystaniem laserowego systemu naprowadzania. Prototyp takiej bomby zostat
zaprojektowany i wykonany w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych w ramach mo-
dyfikacji jednej z wlasnych konstrukcji lotniczej bomby éwiczebnej (zwanej dalej LBCW).
Wykorzystujac geometryczne i masowe charakterystyki bomby LBCw, przeprowadzono obli-
czenia zrzutow. Charakterystyki aerodynamiczne okreslono, wykorzystujac oprogramowanie
komercyjne PRODAS. Obliczajac sily i momenty aerodynamiczne, uwzgledniono oddzialy-
wanie wychylanych aktywnie steréw. Analizie poddano ruch przestrzenny opisany uktadem
dwunastu rownan rézniczkowych zwyczajnych, ktére uzupelniono prawami sterowania. Pod-
stawowy problem, ktory analizowano, polegal na okresleniu skutecznosci przyjetego rozwia-
zania konstrukcyjnego. W symulacjach zmieniano polozenie celu, starajac si¢ uzyskaé¢ jak
najwieksza celnosé bomby. Realizowano to, testujac rozne postacie praw sterowania. Badano
tez wplyw modyfikacji konstrukcyjnych uktadu detekcji na mozliwo$é skutecznego wykrycia
i lokalizacji celu. W artykule przedstawiono przykladowe wyniki obliczen.

Stowa kluczowe: modelowanie, symulacja numeryczna, aerodynamika, bomba korygowana,
balistyka zewnetrzna

1. Wstep

Bomba z definicji stuzy do niszczenia obiektow silg energii wyzwolonej podczas jej detonacji.
Celem jej zrzutu jest wiec trafienie w obiekt z najwieksza mozliwa doktadnoscia, tak aby energia
jej wybuchu w jak najwiekszym stopniu oddzialywala na wybrany obiekt. Precyzja trafienia
klasyczna bomba zalezy od umiejetnosci pilota i warunkéw $rodowiskowych. Aby ja poprawié
i zniwelowa¢ wplyw powyzszych czynnikéw, stosuje sie systemy aktywnego sterowania. Jed-
nym ze stosowanych systeméw jest polaktywna, laserowa metoda sterowania SAL (Semi-Active
Laser). W metodzie tej obiekt jest pod$wietlany z niezaleznego 7Zrédla laserowego (target desi-
gnator) natomiast system sterowania bomby (SAL) automatycznie naprowadza si¢ na odbite od
obiektu echo sygnalu pod$wietlanego. Bomby naprowadzane (korygowane) laserowo LGB (Laser
Guided Bomb) sa stosowane na wspoélczesnym polu walki przez wiekszo$é armii $wiata.

Zakltad Uzbrojenia Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych prowadzi prace naukowo ba-
dawcze majace na celu realizacje wlasnej konstrukcji tej klasy bojowych $rodkéw lotniczych.

Prototyp bomby korygowanej zostal zaprojektowany i wykonany w ramach modyfikacji lot-
niczej bomby ¢wiczebnej. Modyfikacja polegata na zabudowaniu w korpusie bomby laserowego
uktadu korekcji toru lotu oraz ukladow sterowania. Uktad detekcji sktada sie z czterech roz-
mieszczonych symetrycznie detektoréw. Natomiast uklad sterowania to dwie pary skrzydelek,
ktore wychylajac sie parami, umozliwiaja sterowanie bomba w dwdch plaszczyznach.

W artykule zostal zaprezentowany proces modelowania dynamiki lotu korygowanej bom-
by lotniczej oraz stosowany w symulacjach model matematyczny bomby lotniczej bazujacy na
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modelu bryty sztywnej. Gléwny nacisk zostal potozony na oméwienie wptywu parametréw ukta-
du detekcji echa sygnatu laserowego oraz uktadu regulacji na rozrzut oraz celno$¢ bomby.

2. Model matematyczny bomby korygowanej

Model matematyczny ruchu bomby bazuje na nastepujacych zalozeniach:

e bomba jest bryla sztywna o szesciu stopniach swobody, stalej masie i momentach bezwlad-
nosci oraz niezmiennym potozeniu srodka masy;

e bomba jest obiektem osiowo symetrycznym z ptaszczyznami symetrii Ozy i Oxz, ktore sa
zarazem plaszczyznami symetrii geometrycznej, masowej i aerodynamicznej pokrywajacy-
mi sie z plaszczyznami usterzenia;

e pomija sie ruch wirowy Ziemi i krzywizne jej powierzchni.

Model ten zostal przedstawiony w pracy [2], gdzie dokladnie oméwiono uktad 12 réwnan
rozniczkowych zwyczajnych o postaci:

&= f(z,t,u) (2.1)

opisujacych ruch przestrzenny bomby.

3. Model detekcji echa sygnatu laserowego

Aby opracowaé laserowy uktad korekcji lotu, nalezalo zamodelowaé detekcje echa sygnatu
laserowego. W tym celu przyjeto koncepcje przedstawiona na rys. 1.

c-C

Rys. 1. Model detekcji echa sygnatu laserowego

Dwie pary identycznych odbiornikow echa sygnatu laserowego rozmieszczono symetrycznie
wzgledem osi podtuznej bomby w taki sposob, ze osie podtuzne odbiornikéw kazdej pary leza
w plaszczyznach symetrii bomby. Odbiorniki zostaly odchylone (w plaszczyznach symetrii bom-
by) od osi podtuznej bomby o kat zaklinowania ®4.; = 7°. Polozenie odbiornikéw w ukladzie
wspolrzednych zwigzanym z bomba zostato zamieszczone w tabeli 1.

Tabela 1
‘ Odbiornik ‘ Wspolrzedne ‘ Wektor jednostkowy ‘
gérny ry = [ldeta 07 _hdet] W, = [COS Qsdeta 07 —sin Qsdet]
dolny vy = [ldet, 0, het] Wq = [c0S Pger, 0, 5in Py
prawy rp = [ldeta hdeta 0] wp = [COS Qsdeta SiIl Qsdet) 0]
lewy r; = [lget, —Paer, 0] | Wi = [cos Doy, — sin Doy, 0]
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Charakterystyka odbiornika zostata aproksymowana funkcja rozktadu normalnego, o wartosci
oczekiwanej p = 0 oraz odchyleniu standardowym o = 5, unormowana do jednosci i opisang

WZOrern:
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Rys. 2. 2 Charakterystyka odbiornika
Zaprezentowane powyzej rozmieszczenie odbiornikéw umozliwito uzyskanie w kazdej z ptasz-

czyzn symetrii bomby, ktére odpowiadaly kanalom sterowania w tych plaszczyznach oraz cha-
rakterystyki réznicowej przedstawianej kolorem czerwonym na rys. 3.
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Rys. 3. Charakterystyka réznicowa pary odbiornikow

Kolorem zielonym i niebieskim zaznaczono charakterystyki odbiornikéw potozonych w jednej
plaszczyznie symetrii bomby. Zaleta takiego rozwiazania jest wystepowanie liniowego odcinka
charakterystyki w stosunkowo duzym zakresie kata widzenia uktadu optycznego oraz punktu
dyskryminacji przejscia przez zero o wysokiej rozréznialnosci.

Doboru konfiguracji uktadu detekcji echa sygnatu laserowego dokonano w sposéb pozwala-
jacy uzyskac:

e mozliwie najszersza charakterystyke uktadu optycznego, przy zachowaniu liniowego odcin-

ka w érodkowej jej czesci;

e maksymalng amplitude sygnatu réznicowego;
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e optymalne amplitudy charakterystyk dla zerowej wartosci kata obserwacji celu uktadu
(jednoznaczny punt detekeji zera).

Analize przeprowadzono dla trzech réznych katéw zaklinowania detektoréw (10°, 7°, 3°),
rys. 4.

Pyer = 10° Py =7°
— T AR A W A

N

QN 10 22 10 20 Qzﬁ) 10 ne'j 0
AN \ ¢
. it I "
@[deq] [deg] [deg]
Quktadu = 410|G=0,1 @ udadu = 350|G=0,1 Quktadu = 27O|G=0,1
AG(Q)ax =1 AG(@)max = 0,98 AG(@)max = 0,64
G(0°) = 0,14 G(0°) = 0,37 G(0°) = 0,83

Rys. 4. Charakterystyki pary odbiornikéw dla réznych konfiguracji uktadu detekcyjnego

Na wstepie analizy nalezy wyjasnié, iz kryterium optymalnosci amplitudy charakterystyk
dla zerowej wartosci kata obserwacji celu uktadu polega na uzyskaniu takiej wartoéci sygnatu
wyjsciowego odbiornika dla x4, = 0, ktéra jest jednoznacznie wieksza od poziomu szumu
rzeczywistego odbiornika.

Dla kata zaklinowania 10° uzyskano najszersza charakterystyke uktadu optycznego, najwick-
szg amplitude sygnatu réznicowego, ale zbyt niska wartos¢ amplitudy charakterystyk dla zerowej
wartosci kata obserwacji celu uktadu.

Dla kata zaklinowania 3° zaréwno szerokosé¢ charakterystyki uktadu optycznego, jak i mak-
symalna amplituda sygnaltu réznicowego odbiegaja od wartosci pozadanych.

Najlepsze rezultaty uzyskano dla kata 7° i pod takim katem ostatecznie zamontowano od-
biorniki.

Aby obliczy¢ linie obserwacji celu i dalej kat obserwacji celu ¢ge: (rys. 5), postuzono sie
geometria analityczng (3.2)1 2 oraz wlasnosciami iloczynu skalarnego dwoch wektoréw (3.2)s.

Otrzymano nastepujace relacje:

rg+7rge +rroc —ropL =0

rrLoc Lg_cel Tgb Ldet
yrLoc| = Lb/g< Ygcel | — | Ygob ) = | Ydet (3.2)
ZLoC Zg_cel Zg.b Zdet
Duet = ATCCOS FLOCW o TLOCTw + YrocYw + ZLOC 2w
IrLoclfw] \/90%00 +¥ioc t #ioc

W zalozonym modelu kat wychylenia sterow jest funkcja réznicy sygnaléw wyjsciowych odbior-
nikéw jednej plaszczyzny symetrii bomby, a te z kolei sa funkcja kata obserwacji celu:

5M = u(AGud) = u(Gu — Gd)

by = u(AGy) = u(Gi — G) (3.3)
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Rys. 5. Linia obserwacji celu

Na podstawie wzoréw (3.4) okreslamy sity i momenty sit sterujacych:

1 1
Fy-ster — §C]5V‘/;L2€r56N Fz-ster — _§C]5V‘/;L2€r56M (34)

Mster = _lFZFz_ster Nster - lFZFy_ster

gdzie: Cj‘v — pochodna wspoélczynnika sity normalnej wytwarzanej przez stery wzgledem kata
nutacji, lpo — odlegtosé miedzy srodkiem masy bomby a punktem parcia steréw, Ve, — predkosdé
bomby wzgledem powietrza, S — powierzchnia odniesieniowa bomby.

3.1. Regulator typu PID

W celu zwigkszenia efektywnosci procesu sterowania oraz dopasowania uktadu regulacji do
procesu, jakim jest ruch bomby w przestrzeni, wprowadzono uktad regulacji oparty na znanym
z literatury i powszechnie stosowanym w automatyce regulatorze typu PID, rys. 6.

Ysp -
—» ‘ Regulator

Rys. 6. Regulator typu PID

Zadaniem ukladu regulacji jest minimalizacja sygnalu uchybu e(t) w taki sposéb, aby sygnal
zadany Y, (t) w jak najmniejszym stopniu réznil sie od sygnatu wyjsciowego Y (¢) procesu [10].

Regulator typu PID moze skladaé¢ si¢ z kombinacji cztonéw: proporcjonalnego, catkowego
i rézniczkowego. Poszczegdlne cztony zaleza od uchybu, dajac relacje pozwalajaca na wyznaczenie
sygnatu stertujacego:
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u(t) = /t
‘o

e(t) = Yiplt) — Y (1)

de(t)
)

s |

(3.5)

Czton proporcjonalny reprezentuje informacje o chwilowej wielkosci uchybu, czton catkowy
moéwi nam o poprzednich wartosciach uchybu, a czton rézniczkowy o charakterze zmian uchybu
w czasie. Dobor typu regulatora do danego procesu polega na zestawieniu cztonéw w sposéb
odpowiedni do danego rozwigzania. Najczesciej stosowane sa regulatory typu P, PI, PD, PID.

Ogolne zasady doboru typu regulatora do procesu sa nastepujace [9]:

e dla uzyskania odchylek statycznych bliskich zeru niezbedny jest czton catkujacy I;

e regulator PI zapewnia dobra jako$¢ regulacji tylko przy zakléceniach o matych czestotli-
wosciach;

e regulator PD zapewnia szersze pasmo regulacji niz regulator PI, jednak przy zakldceniach
wolnozmiennych warto$ci wskaznikéw jakosci regulacji sa gorsze;

e regulator PID laczy zalety obu poprzednich regulatoréw.

Parametrami regulatora sg wzmocnienie K, czas calkowania 7T} oraz czas rézniczkowania 7.
Poniewaz parametry regulatorow sa bardzo trudne albo wrecz niemozliwe do wyznaczenia w spo-
sob analityczny, stosuje sie tzw. eksperymentalne metody doboru nastaw. Naleza do nich miedzy
innymi:

e metoda odpowiedzi skokowej;

e metoda Zieglera-Nicholsa;

e metoda charakterystyk czestotliwosciowych.

W pracy przebadano dwa typy regulatoréw:
e regulator typu P z K, = 1;
e regulator typu PI z K, = 0,32, T; = 1,5.

Parametry regulatora typu PI dobrano metoda Zieglera-Nicholsa.
Ostatecznie laserowy uktad korekcji lotu dziata wedlug schematu przedstawionego na rys. 7.

| |
Z,t) Z,(1)

y \/
g Regulator PID Wi 4 Serwomechanizm x(t)—»M—b —

e(t)

Rys. 7. Schemat dzialania laserowego uktadu korekcji lotu

Sygnal uchybu e(t), ktéry jest funkcja réznicy katéw obserwacji celu ¢ge; odbiornikéw jed-
nej plaszczyzny trafia na wejscie regulatora typu PID. Sygnal wyjsciowy regulatora w(t) steruje
serwomechanizmem, powodujac wychylenie steréw. Stery bomby oddziatlywujace z powietrzem
powodujg zmiane polozenie bomby w przestrzeni. Poniewaz uktad detekcji echa sygnatu lasero-
wego jest na stale sprzegniety z bomba nastepuje zmiana katow obserwacji celu ¢ger, a co za
tym idzie, zmiana uchybu e(t) i caly proces sie powtarza.
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4. Przyklady symulacji

Na podstawie wcze$niej przedstawionego modelu matematycznego ruchu bomby korygowanej
oraz modelu uktadu detekcji echa sygnatlu laserowego napisano algorytmy obliczeniowe. W ten
sposob powstala aplikacja stuzaca do symulacji ruchu bomby korygowanej. Szate graficzng apli-
kacji zaprezentowano na rys. 8. Z lewej strony ekranu wystepuje pasek menu sterujacego. Za jego
pomoca mozna zadaé parametry poczatkowe zrzutu, wybra¢ model bomby, wybra¢ model de-
tekcji echa sygnatu laserowego, ustawi¢ parametry polozenia celu, wybra¢ parametry regulatora
typu PID oraz po wykonaniu symulacji odczyta¢ parametry bomby w momencie upadku.

[ Symulacja ruchu bomby kierowanej _ a X
m o) Xgb)  X8)cel VE)  Omegat)
Predkodé s] wikladzieinercalnym 27z
i oAbty o iy Predkos¢ postepowa
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Ly T T 1 z - v
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Rys. 8. Symulacja ruchu bomby korygowanej

4.1. Zrzut bomby niesterowanej

W celu sprawdzenia dzialania modelu matematycznego bomby oraz oceny skutecznosci dzia-
tania sterow wykonano symulacje polegajaca na trzech zrzutach bomb z niezmiennymi warun-
kami poczatkowymi:

e polozenie X = [0,0, —2000];

e predko$é¢ V = [40,0,0];

e pozostale parametry zerowe.

Kazdy zrzut bomby wykonano z innym katem wychylenia steréw elewacji, tj. 15°, 0°, 15° nie-
zmiennym w czasie lotu. Wyniki symulacji przedstawiono na rys. 9 i 10. Wykres pokazany na
rys. 9 przedstawia trajektorie lotu bomby (y, — niebieski, z, — zielony) w funkcji odleglosci
liniowej x4 i informuje o efektywnosci sterowania oraz zakresie dono$nosci bomby.

Wykres na rys. 10 przedstawia zmiany kata natarcia bomby dla réznych katéw wychylenia
sterow. Z wykresu wynika, iz mimo skrajnego wychylenia sterow katy natarcia bomby pozostaja
w zakresie liniowych charakterystyk wspélczynnikéw aerodynamicznych.
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Pozycja bomby w ukladzie inercjalnym
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Rys. 9. Trajektoria bomby w uktadzie zwiazanym z ziemia
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Rys. 10. Kat natarcia bomby

4.2. Zrzut bomby z laserowym ukltadem korekcji lotu

Kolejne symulacje polegaly na zrzucie bomby z wlaczonym laserowych uktadem korekcji lotu.
Symulacje wykonano dla dwoch typoéw regulatorow — P i PI. Warunki poczatkowe nie zostaty
zmienione, punkt celowania ustawiono w pozycji X. = [1100, 0, 0].

Na rys. 11 przedstawiono trajektorie lotu bomby otrzymana w wyniku symulacji zrzutu bom-
by z wlaczonym laserowym ukladem korekcji. Zastosowano uktad regulacji w postaci regulatora
typu P. Upadek bomby nastapil 35 m przed punktem celowania. Nalezy tutaj zaznaczy¢, iz dla
powyzszym parametréow poczatkowych zrzutu i uktadu z wylaczonym laserowym ukitadem ko-
rekeji (stery ustawione w pozycji 0) bomba upadtaby w punkcie [787,0,0]. Symulacja pokazuje
jak bardzo zwieksza sie obszar skutecznego oddzialywania bomby.

Na rys. 12 przedstawiono wykres katéw wychylenia steréw w funkcji czasu dla tej samej
symulacji. Wyraznie wida¢ wplyw zmian katowego polozenia bomby na wychylenie steréw.

Kolejng symulacje wykonano z zastosowaniem regulatora typu PI. Trajektorie lotu bomby
przedstawiono na rys. 13. Z wynikéw symulacji wynika, iz zastosowanie regulatora typu PI
znacznie poprawito precyzje razenia celu w stosunku do regulatora typu P.
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Rys. 13. Trajektoria bomby — regulator typu PI
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Jak widaé, czton catkujacy wprowadzil pewng inercje w dzialaniu regulatora, wskutek czego
stery wolniej reagujg na zmiany biezacego kata obserwacji celu. Dobrze to pokazuje wykres na
rys. 14. Mozna zaobserwowa¢ réwniez znaczne ograniczenie wpltywu zmian katowego potozenia
bomby na wychylenie sterow. Dodatkowo wykres z rys. 14 pokazuje specyfike dzialania cztonu
catkujacego regulatora. Wartos¢ wychylenia sterow wypracowana przez czton calkujacy regula-
tora byla w krotkim przedziale czasu na tyle duza, iz musiata zostaé¢ ograniczona do wartosci
maksymalnego wychylenia steréw, jakie zalozono dla tego modelu bomby (15°).

Katy polozenie sterow
20 « elewacji

, /1
5 5u |/ N

kat[deg]
=7}
=
\
eyt

499 9.99 14,99 19.99

czas[s]

Rys. 14. Katy wychylenia steréw — regulator typu PI

W celu oceny precyzji razenia celu przeprowadzono symulacje polegajaca na wykonaniu
stu zrzutow bomb dla kazdego z zastosowanych regulatoréw. Dodatkowo warunki poczatkowe
zrzutow zostaly zaburzone z wykorzystaniem programowej funkcji losowej. Zaktécenie to miato
imitowac btad pilota bedacy wynikiem wyprzedzenia lub opdznienia momentu zrzutu w zakresie
+2 5. Poniewaz predkosé¢ poczatkowa wynosita 40 m/s, uzyskano zmiane polozenia punktu zrzutu
w stosunku do punktu celowania w zakresie £80 m w ptaszczyznie xy. Wyniki symulacji zostaty
przedstawione na rys. 15 i 16.

yim]

punkt celowania

2 10 10 k) )
x[m]

Rys. 15. Wyniki symulacji dla regulatora typu P
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punkt celowanja
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Rys. 16. Wyniki symulacji dla regulatora typu PI

Dla bomby korygowanej z regulatorem typu P $redni punkt upadku bomby oddalony jest
o okoto 37m od punktu celowania. Odchylenia standardowe przeprowadzonych stu zrzutéow
wzgledem sredniego miejsca upadku wynosza 0, = 7,2m i oy = 4,3 m.

Dla przypadku bomby korygowanej z regulatorem typu PI wyniki symulacji prezentuja sie
znacznie lepiej. Sredni punkt upadku bomby oddalony jest o okolo 2m od punktu celowania,
natomiast odchylenia standardowe przeprowadzonych 100 zrzutéw wzgledem Sredniego miejsca
upadku wynoszg 0, = 2,1m i o, = 0,5m.

5. Whnioski

Na podstawie przeprowadzonych symulacji mozna stwierdzié, iz zastosowanie w bombach
lotniczych laserowego uktadu korekcji lotu znacznie zwigksza zaréwno skuteczny obszar, jak
i precyzje razenia celu. Dla zrzutu bomby z wysokosci 2000 m z predkoscia 40 m/s obszar sku-
tecznego razenia zawiera sie w przedziale od okoto 400 m do okoto 1200 m od punktu zrzutu.
Natomiast precyzja razenia celu, rozumiana jako minimalna odlegtoéci punktu celowania od
Sredniego punktu upadku, Scisle zalezy od zastosowanych praw sterowania, tj. od jakosci dopa-
sowania uktadu regulacji do procesu ruchu bomby korygowane;j.

Majac powyzsze na uwadze, nalezy stwierdzi¢, iz glowny wysitek dalszych prac powinien sie
koncentrowaé¢ na optymalizacji praw sterowania pod katem precyzji razenia celu dla réznych
parametréw poczatkowych zrzutu.
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The evaluation of the efficiency of the active control system for an air bomb

The paper presents the results of numerical simulation of a laser-guided bomb which is dropped in
calm weather conditions. The prototype of such a bomb was developed at the Air Force Institute of
Technology. It was a result of the modification process of the classical training bomb. The modification
consisted of building on the board of the bomb a detection system to track targets that were designated
by laser and a control system to adjust the bomb glide path to precisely strike the target. The detection
system consists of four symmetrically located detectors. The control system was built with two pairs of
wings, which allows the bomb to be controlled in two planes.

In the simulation research, geometric and mass characteristics of the classical training bomb were
used. Aerodynamic characteristics of the bomb were determined using commercial software PRODAS.

Using the mathematical model of the bomb spatial motion and the model of the laser detection
system, a series of simulations was performed. The main goal was to determine the effectiveness of the
adopted constuction solution. In the simulations, the location of the target was being changed trying to
get the most accuracy of the bomb. This was done by testing various parameters of the control laws. The
influence of structural modifications of the detection system on the possibility of effective detection and
location of the target was also investigated.

In the paper, exemplary results of numerical calculations performed with the author’s software are

also shown.
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Krajowe organizacje majace w planach projektowanie, produkcje oraz serwisowanie produk-
tow lotniczych o przeznaczeniu wojskowym, sklasyfikowanych jako wyrob lub czeéé i wyposa-
zenie dla potrzeb MON, musza bra¢ pod uwage fakt, ze implementacja EMAR w krajowych
przepisach regulujacych zdatnosé do lotu wojskowych statkow powietrznych bedzie miala
powazne konsekwencje dla ich dalszej dzialalnosci. Organizacje te beda musialy spelniaé
wymagania odpowiednich EMAR, w tym posiadaé¢ stosowne certyfikaty.

1. Zdatno$é do lotu w lotnictwie cywilnym

W lotnictwie cywilnym krajéw Unii Europejskiej zdatnosé do lotu statkéw powietrznych —
zar6wno poczatkowa/projektowa (ang. initial/continued airworthiness), jak i nieprzerwana (ang.
continuing airworthiness) — bazuje na nastepujacych pieciu gléwnych elementach:

1. Konwencji o miedzynarodowym lotnictwie cywilnym, podpisanej w Chicago w dniu 7 grud-

nia 1944 r. — tzw. Konwencji chicagowskiej ICAO;

. Rozporzadzeniu Parlamentu Europejskiego i Rady (WE) nr 216/2008 z dnia 20 lutego
2008 r. w sprawie wspolnych zasad w zakresie lotnictwa cywilnego i utworzenia Europejskiej
Agencji Bezpieczenstwa Lotniczego (EASA — European Aviation Safety Agency);

. Rozporzadzeniu Komisji (WE) nr 748/2012 z dnia 3 sierpnia 2012 r. ustanawiajacym prze-
pisy wykonawcze dotyczace certyfikacji statkéw powietrznych i zwigzanych z nimi wyro-
béw, czedci i akcesoriow w zakresie zdatnosci do lotu i ochrony $rodowiska oraz dotyczacym
certyfikacji organizacji projektujacych i produkujacych;

. Rozporzadzeniu Komisji (UE) nr 1321/2014 z dnia 26 listopada 2014 r. w sprawie ciaglej
zdatnosci do lotu statkow powietrznych oraz wyrobéw lotniczych, czesci i wyposazenia,
a takze w sprawie zatwierdzen udzielanych organizacjom i personelowi zaangazowanym
w takie zadania;

. Dzialalnoéci EASA publikujacej m.in.: Akceptowalne Srodki Spelnienia Wymagan i Wy-
tyczne (ang. Acceptable Means of Compliance & Guidance Materials — AMC&GM) do
Rozporzadzen Komisji Unii Europejskiej, Specyfikacje Certyfikacyjne (ang. Certification
Specifications — CS) oraz Dyrektywy Zdatnosci do Lotu (ang. Airworthiness Directives —
AD).

W Polsce stosunki prawne z zakresu lotnictwa cywilnego sa regulowane przez Ustawe z dnia
3 lipca 2002 r. Prawo lotnicze, (Dz.U. nr 130, poz. 1112 z pén. zm.). Ustawa ta nie obejmuje
lotnictwa panstwowego, to jest panstwowych statkéw powietrznych (czyli réwniez wojskowych)
— méwi o tym art. 1 ust. 1 oraz art. 1 ust. 3 Ustawy.

Wszystkie wymienione powyzej przepisy i wymagania nie maja zastosowania do panstwowych
statkow powietrznych, tj. szerzej rowniez do organizacji i oséb projektujacych, produkujacych,
obstugujacych, zarzadzajacych ciagla zdatnoscig do lotu, a takze szkolacych personel techniczny
na potrzeby lotnictwa wojskowego.
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2. Wiladza lotnictwa panstwowego

Z momentem wejscia Polski do struktur NATO nastapil proces gruntownej nowoczesnej
reorientacji mentalnej struktur dowodzenia Polskich Sit Zbrojnych, w tym Sil Powietrznych.
Lotnictwo panstwowe, szczegdlnie wojska lotnicze jako wspotuzytkownik Swiatowej przestrzeni
powietrznej musialy zmieni¢ sposéb postrzegania polskiej przestrzeni powietrznej z synonimu
,hasze niebo” na formute ,otwartego nieba” obowiazujacego w nowoczesnej pojeciowo lotniczej
przestrzeni powietrznej, podlegajacej miedzynarodowym standardom cywilnym, jak i miedzyna-
rodowym standardom lotnictwa panstwowego.

Podejmowane préby ujednolicenia przepiséw regulujacych funkcjonowanie lotnictwa pan-
stwowego ze wzgledu na rozbieznos¢ intereséw ULC, MSWiA i MON konczytly sie fiaskiem.
W ostatnim czasie rozpoczeto prace nad stworzeniem ustawy dla lotnictwa panstwowego, ktéra
ostatecznie miata uregulowaé¢ sporne kwestie.

Lotnictwo panstwowe, aby w pelni funkcjonowaé¢ we wspdlnej przestrzeni powietrznej, musi
uwzglednia¢ w swojej dziatalnosci regulacje prawne wynikajace z dokumentéw normatywnych
obowiazujacych w lotnictwie cywilnym, a ponadto opracowaé wlasne normatywy uwzglednia-
jace specyfike i charakter zadan, do realizacji ktorych lotnictwo panstwowe jest przeznaczone.
Nie oznacza to, ze lotnictwo panstwowe nie posiada dokumentéw regulujacych jego dziatalnosé.
Takie dokumenty sa i funkcjonuja, co wiecej — sa odpowiadajace przyjetym miedzynarodowym
standardom wyrazajacych si¢ w formule Open Sky.

W ostatnich latach specjalisci i eksperci lotniczy na réznych forach sygnalizuja, ze regulaminy
i instrukcje obowigzujace w lotnictwie wojskowym i w lotnictwie stuzb porzadku publicznego nie
sg kompatybilne ze wzgledu na specyfike operacyjna.

Rysuje si¢ coraz to wyrazniej problem braku jednej instytucji, ktéra kompleksowo nadzoro-
walaby calos¢ lotnictwa panstwowego, wprowadzala jednolite standardy, doskonalila przepisy,
wykorzystujac do$wiadczenia z realizacji zadan formacji i jednostek tworzacych lotnictwo pan-
stwowe. Rdéwniez coraz to bardziej rozwijajaca sie formacja i struktura bezpilotowych statkdw
powietrznych wykorzystywanych w roznego rodzaju sitach zbrojnych staje sie materig do pilnego
uregulowania prawno-organizacyjnego.

Tak wiec nadrzednym celem prowadzonych dzialan w trosce o podniesienie gotowosci ope-
racyjnej i stanu bezpieczenstwa jest ujednolicenie przepiséw lotniczych dla caloéci lotnictwa
panstwowego.

Podstawowym dokumentem regulujacym przepisy lotnicze w wymiarze miedzynarodowym,
jest Konwencja o miedzynarodowym lotnictwie cywilnym, podpisana 7 grudnia 1944 r. w Chi-
cago, zgodnie z ktéra funkcjonuje ogdlny podzial na lotnictwo cywilne i panstwowe. Konwencja
jest gtéwnym zrodlem prawa dla lotnictwa cywilnego, nie reguluje za$ zasad funkcjonowania
lotnictwa panstwowego. W skali europejskiej podstawowymi dokumentami prawodawczymi dla
lotnictwa cywilnego sa wspélne przepisy lotnicze: Rozporzadzenie Komisji (WE) nr 859/2008
z dnia 20 sierpnia 2008 r. zmieniajace rozporzadzenie Rady (EWG) nr 3922/91 w odniesieniu
do wspolnych wymagan technicznych i procedur administracyjnych majacych zastosowanie do
komercyjnego transportu lotniczego.

W Polsce podstawowym aktem prawnym jest ustawa z dnia 3 lipca 2002 r. Prawo Lotni-
cze, a regulacje w niej zawarte niemal w catodci dotycza lotnictwa cywilnego. Tak wiec, zgodnie
z przywolanymi powyzej dokumentami, lotnictwo cywilne uregulowane jest zaréwno w wymiarze
miedzynarodowym (Konwencja Chicagowska), europejskim, jak i krajowym. W przywolanych
powyzej aktach prawnych wystepuje jasny i ostry podzial na lotnictwo cywilne — w Polsce
nadzorowane przez Urzad Lotnictwa Cywilnego i panstwowe — nadzorowane przez wilasciwych
ministréw. Nalezy tu wspomnieé¢ o podziale lotnictwa panstwowego, w ktorego sktad wchodzi
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lotnictwo wojskowe podleglte Ministrowi Obrony Narodowej oraz lotnictwo shuzb porzadku pu-
blicznego (lotnictwo Policji, Strazy Granicznej, Panstwowej Strazy Pozarnej), ktére podlega
ministrowi wlasciwemu ds. wewnetrznych.

Postulowana ustawa dla lotnictwa panstwowego nie bedzie kolidowata z Ustawg Prawo Lot-
nicze z dnia 3 lipca 2002 r. Nalezy przez to rozumieé, iz projektowany dokument bedzie dotyczyl
regulacji prawnych tych obszaréw, ktérych nie reguluje ustawa lotnictwa cywilnego. Tak wiec,
nie bedzie wptywata w zadnym zakresie na dziatalnos¢ cywilnych podmiotéw lotniczych.

Do obecnej chwili nie opracowano jednolitych przepiséw prawnych dotyczacych lotnictwa
panstwowego, ktore pozwolitoby w pelni uregulowaé¢ funkcjonowanie tego lotnictwa w warun-
kach jednolitego prawa dla lotnictwa wojskowego i lotnictwa stuzb porzadku publicznego. Usta-
wa 7z dnia 3 lipca 2002 r. Prawo Lotnicze nie reguluje najistotniejszych obszaréw dziatalnosci
lotnictwa panstwowego, tj. infrastruktury lotniskowej, certyfikacji i prowadzenia rejestru lotnisk
i ladowisk, zasad naboru, certyfikacji (kwalifikacji) i badan lotniczo-lekarskich personelu lotni-
czego, badania zdatnosci statkéw powietrznych do lotu, systemu zarzadzania bezpieczenstwem
w lotnictwie czy tez systemu komunikacji, nawigacji i dozorowania (ang. Communication, Navi-
gation, Surveillance — CNS).

Inicjatywa utworzenia wtadzy skupiajacej calos¢ lotnictwa panstwowego zostata podjeta pod
koniec 2009 r., woéwczas to zapoczatkowano wstepne prace koncepcyjne nad przygotowaniem
projektu ustawy prawo lotnicze lotnictwa panstwowego. Tragiczne wydarzenia z kwietnia 2010 r.
w zasadzie zastopowaly dalsze prace w tym zakresie, a caly wysitek zostal skupiony na realizacji
zalecen wynikajacych z raportu koncowego z badania katastrofy samolotu Tu-154M.

W trakcie realizacji zadan okreslonych w ,Ramowym programie wdrazania wnioskow wy-
nikajacych z raportu koncowego Komisji Badania Wypadkéw Lotniczych Lotnictwa Panstwo-
wego z badania zdarzenia lotniczego nr 192/2010/11 samolotu Tu-154M nr 101 zaistnialego
w dniu 10 kwietnia 2010 r. w rejonie lotniska Smolensk Potnocny”, wychodzac naprzeciw ocze-
kiwaniom Srodowiska lotniczego (lotnictwa panstwowego), ustalono, iz koniecznym jest podjecie
dziatan ukierunkowanych na docelowe unormowanie i ujednolicenie zasad oraz przepiséw regu-
lujacych funkcjonowanie wszystkich podmiotéw funkcjonujacych w ramach lotnictwa panstwo-
wego. W tym celu w 2012 roku opracowano projekt wstepnej ,, Koncepcji Utworzenia Wojskowej
Wiladzy Lotniczej” (MAA — Military Aviation Authority). Nalezy wyjasnié, iz uzyty zwrot (Woj-
skowa Wtladza Lotnicza) zostal przyjety jako nazwa robocza zaczerpnieta z jezyka angielskiego
(Military Aviation Authority) i nie nalezy jej wprost przywiazywaé do obszaru tylko jednej for-
macji (lotnictwa wojskowego).

Wspomniana koncepcja zostata uzupelniona i dopracowana przez zespét autorski, w sktad
ktorego weszli przedstawiciele resortéw Spraw Wewnetrznych i Obrony Narodowej (lotnictwo
panstwowe umiejscowione jest w tych resortach), za$ prace zespolu byly szeroko konsultowane,
m.in. z przedstawicielami Ministerstwa Infrastruktury i Rozwoju, ktére odpowiada za lotnictwo
cywilne.

Kto jest sita wiodaca w realizowanych pracach? Sa to przedstawiciele lotnictwa panstwowego,
a poniewaz lotnictwo wojskowe stanowi wiekszo$é¢ tego lotnictwa, to resort Obrony Narodowej
przyjat role koordynatora tych dziatan. Spotkato si¢ to z aprobata wszystkich stron uczestnicza-
cych w pracach.

W roku 2014 podjeto kompleksowe dziatania, efektem ktérych mialo byé zaproponowanie
i przyjecie rozwigzan formalno-prawnych dotyczacych calosci lotnictwa panstwowego. Dziata-
nia te polegaly na opracowaniu aktu prawnego (ustawy dla lotnictwa panstwowego) oraz po-
wolaniu w Polsce instytucji Wtadzy Lotnictwa Panstwowego. Powolanie wspomnianej insty-
tucji pozwolitoby na rozdzielenie funkcji prawodawczej i nadzorczej od funkcji wykonawczej
w lotnictwie panstwowym, przy czym przez funkcje prawodawcza nalezy rozumieé¢ opracowywa-
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nie projektéw aktéw prawnych (nowelizacje dokumentéw normatywnych juz funkcjonujacych),
za$ funkcja nadzorcza oznacza sprawowanie nadzoru nad prawidlowoscig wykonywania i prze-
strzegania ustalonych przepisow procedur przez wykonawcow, tj. jednostki, formacje lotnictwa
panstwowego. W tym miejscu nalezy podkresli¢, ze takie rozwiazania od lat funkcjonuja juz
w wiekszosci panstw europejskich, we Francji, Szwecji, Wielkiej Brytanii, Czechach, Holandii czy
Hiszpanii.

Inicjatywa Ministréw Obrony 26 panstw cztonkowskich Unii Europejskiej zrzeszonych w Eu-
ropejskiej Agencji Obrony (ang. European Defence Agency — EDA), w ramach ktérej decyzja
Rady Sterujacej EDA z listopada 2008 r. zostato powotane Forum Wojskowych Nadzorow Zdat-
nosci do Lotu (ang. Military Air Worthiness Autority — MAWA Forum), powinna znalezé odwzo-
rowanie w polskim dokumencie statuujacym instytucje wtadzy lotniczej wlasciwej dla polskiego
lotnictwa panstwowego. Powyzsza decyzje wsparli Ministrowie Obrony Narodowej UE poprzez
Deklaracje Polityczna Ministréw Obrony Narodowej UE z listopada 2009 r. ,Declare our political
support for national airworthiness authorities to develop and implement the EMARs”.

Prace nad takimi rozwigzaniami wyczerpywalyby polskie zobowigzania konsumujace decyzje
kierunkowe zgodne z przyjetymi deklaracjami. Panstwa czlonkowskie Unii Europejskiej, kto-
re podjely intensywne dziatania ukierunkowane na stworzenie wspélnych przepisow ramowych
i uregulowan prawnych w zakresie funkcjonowania lotnictwa panstwowego (w obszarze zapew-
nienia zdatnosci do lotu statkéw powietrznych), gltéwnie lotnictwa wojskowego oraz formacji
lotnictwa stuzb porzadku publicznego, zadeklarowaly potrzebe przyjecia takiego rozwiazania ze
wzgledu na prowadzong dziatalnos¢ operacyjna. Polska jest jednym z ostatnich panstw w UE,
ktore rozpoczeto dziatania zwiazane z powotaniem instytucji wtadzy lotniczej wlasciwej dla lot-
nictwa panstwowego, do dzi$ nie uwienczone formulg panstwowego aktu prawnego w randze
Ustawy.

Wypelniajac zobowiazania podjete na forum krajéw UE (EDA, EASA), konieczne jest pilne
przygotowanie pakietu dokumentéw normatywnych w zakresie funkcjonowania calosci lotnic-
twa panstwowego, co bedzie zmierzato do powotania instytucji sprawujacej funkcje regulacyjna
i nadzorcza wobec lotnictwa panstwowego.

W lotnictwie wojskowym mamy do czynienia z podwdjna odpowiedzialnoscia, np. w za-
kresie szkolenia lotniczego nie ma rozdzielenia funkcji pomiedzy uzytkownikiem i prawodawcy,
zas w zakresie zarzadzania ruchem lotniczym nie ma rozdziatu funkeji prawodawczej i nadzoru
(regulator) od funkcji zapewnienia stuzb zeglugi powietrznej (ANSP — Air Navigation Service
Provider). Nalezy tu wspomnie¢, ze w dokumentach NATMC jako organu wykonawczego NATO
w zakresie zarzadzania ruchem lotniczym podkredla sie dazenie do harmonizacji lotnictwa cy-
wilnego i wojskowego. Harmonizacja lotnictwa cywilnego i wojskowego stuzy¢ ma utrzymaniu
zdolnoéci, czy tez mozliwosci lotnictwa wojskowego i cywilnego do wykonywania lotow w jednej
wspolnej (cywilno-wojskowej) przestrzeni powietrznej, np. codzienne szkolenie lotnicze, dzialania
na rzecz misji NATO, dzialania w ramach wielonarodowych ugrupowan. Tak wiec prowadzone
dziatania pozwolg na formalno-prawne unormowanie wszystkich obszaréw, w ktérych funkcjo-
nuje lotnictwo panstwowe.

W procesie tym konieczne jest wszechstronne wykorzystanie do$wiadczen panstw europej-
skich posiadajacych regulacje prawne w tym zakresie, wspomnianych juz: Francji, Wielkiej Bry-
tanii, Holandii czy Czech. W wymienionych krajach wladze lotnicza lotnictwa panstwowego
stanowia instytucje, w sktad ktérych wchodza cztery piony funkcjonalne: operacji lotniczych,
zdatnosci do lotu statkéw powietrznych, zeglugi powietrznej oraz bezpieczenstwa lotéw. Celem
dziatania tak zorganizowanej instytucji jest wprowadzanie uregulowan prawnych dla lotnictwa
panstwowego oraz sprawowanie nadzoru nad jego funkcjonowaniem. Podobne rozwiazanie po-
winny sie przyja¢ w Polsce.
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3. EMARSs — European Military Airworthiness Requirements

Europejska Agencja Obrony prowadzi dzialania zmierzajace do ujednolicenia w panstwach
Unii Europejskiej przepiséw dotyczacych zdatnosci do lotéw wojskowych statkéw powietrznych
(w tym bezpilotowych).

Na spotkaniu ministréw obrony w Brukseli w dniu 17 listopada 2009 r. zostala przyjeta przez
kraje zrzeszone w EDA deklaracja polityczna dotyczaca opracowania i implementacji EMAR-6w.

Forum Wojskowych Nadzoréw nad Zdatnoscia do Lotu (MAWA Forum) funkcjonujace
w strukturach Europejskiej Agencji Obrony (EDA) obecnie zrzesza wojskowe nadzory wszyst-
kich panstw cztonkowskich UE i prowadzi prace majace na celu stworzenie i zaimplementowanie
wspdélnych przepiséw dotyczacych zdatnosci do lotu, wspdlnego procesu certyfikacji, uzgodnien
organizacyjnych, przepisoéw oraz zasad ich wzajemnego uznawania. Réwnolegle Forum prowadzi
dziatania zmierzajace do stworzenia Organizacji Potaczonych Europejskich Wojskowych Nadzo-
réow nad Zdatnoscia do Lotu (European Military Joint Airworthiness Authorities’ Organization
- EMJAAO).

Przez Europejskie Forum ds. Zdatnosci do Lotu Wojskowych Statkéw Powietrznych MAWA
Forum opracowywane sa projekty przepisow i regulacji zwiazanych z wdrozeniem standardéw
zdatnoséci do lotu wojskowych statkéw powietrznych EMAR. Swoim zakresem obejmuja one
przedsiewziecia organizacyjne, a takze wymagania sprzetowe. Nalezg do nich:

e EMAR 21 — certyfikacja wojskowych statkéw powietrznych, ich komponentéw, podzespo-
16w, czedci, wyposazenia i produktéw z nimi zwigzanych oraz tryb i sposéb certyfikacji
instytucji projektowych, produkcyjnych, modernizacyjnych;

e EMAR M — zarzadzanie procesem zachowania ciaglej zdatnosci do lotu wojskowych stat-
kéw powietrznych;

e EMAR 145 — wymagania dla wojskowych organizacji remontowo-obstugowych;

e EMAR 66 — tryb i metodyka certyfikowania personelu obstugowego oraz ocena jego kom-
petencji;

e EMAR 147 — organizacja i realizacja zadan przez organizacje i instytucje zajmujace sie
szkoleniem personelu obstugujacego wojskowe statki powietrzne;

e EMACC — europejskie kody wojskowych statkéw powietrznych (European Military Aircraft
Certification Code).

Zharmonizowane Europejskie Wojskowe Wymagania Zdatnosci do Lotu (EMARs) sa jedynie
wymaganiami, a nie regulacjami prawnymi i kazde panstwo UE jest odpowiedzialne za imple-
mentacje tych wymagan do narodowych przepiséw zdatnosci do lotu wojskowych statkow po-
wietrznych. Niemniej jednak przyjecie przedmiotowych regulacji bedzie mialo znaczacy wplyw
na zabezpieczenie eksploatacji wojskowych statkéw powietrznych, gtéwnie ze wzgledu na procesy
certyfikacji wyrob6w lotniczych.

Niezaleznie od dziatalnosci MAWA Forum w czerwcu 2010 roku Rada Sterujaca Wojskowego
Komitetu Zdatnosci do Lotéw (MCASB — Millitary Committee Airworthiness Steering Board)
powolala do zycia wyspecjalizowana komorke Airworthiness Working Group (AwWG), celem
okreslenia gtéwnych regulacji oraz dokumentéw ,organizacyjnych w zakresie zdatnosci do lotéw
wojskowych statkéw powietrznych panstw NATO”. Na dotychczasowe spotkania AwWG, dele-
gowani byli przedstawiciele z poszczegdlnych krajéw cztonkowskich NATO, tj. agencji NATO
(m.in. NAPMA, NAMSA-NSPA, NAGSMA, NAMA), Dowédztwo Sit Wezesnego Ostrzegania
i Dowodzenia NATO (NAEW&C FC), a takze innych podmiotéw (np. Europaen Air Transport
Command — EATC, Europaen Air Group — EAG), ktére opracowuja dokumenty standaryzacyjne
i ewentualnie wskazuja roéznice w rozwiazaniach narodowych. By zapobiec dublowania wysitku
nad opracowywaniem dokumentéw oraz samych dokumentéw, AwWG $Scisle wspotpracuje z Fo-
rum (MAWA Forum).
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Majac na uwadze powyzsze, ustalono wyrazny podzial kompetencji. Zgodnie z tym AwWG
przygotowuje standardy w zakresie zdatnosci wojskowych statkéw powietrznych normujace kwe-
stie organizacyjne oraz regulujace wymagania, tzw. NATO Airworthiness Policy, natomiast
MAWA Forum opracowuje dokumenty wykonawcze i specjalistyczne.

Wytyczne polityczne NATO w zakresie zdatnodci okreslaja, ze wszystkie wyroby lotnicze
uzytkowane w tzw. ,przestrzeni kontrolowanej” powinny by¢ weryfikowane przez odpowiedni
nadzoér.

Celem dziatalnoéci stosownych komorek funkcjonalnych dowddztwa NATO, précz przygoto-
wania stosownych dokumentéw w zakresie zdatnosci do lotéw wojskowych statkéw powietrznych,
jest rowniez kontrola dotrzymywania tych standardéw przez panstwa cztonkowskie. W tym celu
planuje sie powotaé¢ nowg instytucje: NAE — NATO Airworthiness Executive, komérke w ra-
mach struktur NATO, ktora bedzie normowala zakres wymagan w zakresie zdatnosci do lotéw
(szczegblowy zakres kompetencji NAE nie jest jeszcze zdefiniowany).

Jednoczesnie nalezy dodaé, ze zakres prac AwWG nad dokumentami pdéki co nie obejmuje
aspektéw zwiazanych z operacjami lotniczymi takich jak: procedury operacyjne, flight stan-
dards, operator training, kwalifikacje i licencjonowanie personelu lotniczego oraz kontroli ruchu
lotniczego.

Dokumenty EMAR nie sa zbiorem przepiséw (regulacji prawnych), a jedynie wymagania-
mi. Kazde panstwo UE zrzeszone w EDA jest odpowiedzialne za wdrozenie tych wymagan do
krajowych przepiséw regulujacych zdatnos¢ do lotu wojskowych statkéw powietrznych.

Dyrektor Departamentu Polityki Zbrojeniowej, dzialajac z upowaznienia Ministra Obrony
Narodowej, podpisal w dniu 18.06.2013 r. Podstawowy Dokument Ramowy (ang. Basic Frame-
work Dokument — BFD). Dokument ten naklada na MON obowiazek uczestnictwa w procesie
stanowienia (opracowywania i aktualizacji) wymagan EMAR i dolozenia wszelkich staran, aby
zapewnié¢ ekspertow do prac w réznych grupach roboczych/doradczych zaangazowanych w ten
proces, oraz implementacji catego zbioru przysztych EMAR i adaptacji istniejacych EMAR jako
jedynych przepiséw regulujacych zdatnosé do lotu wojskowych statkéw powietrznych, w naj-
krotszym mozliwym terminie.

Krajowe (polskie) organizacje majace w planach projektowanie, produkcje oraz serwisowa-
nie produktéw lotniczych o przeznaczeniu wojskowym, sklasyfikowanych jako wyréb (statek
powietrzny, silnik lub $miglo) lub cze$¢ i wyposazenie (podzespoly nizszego poziomu, w tym
oprogramowanie), dla potrzeb MON (polskiego i/lub innych krajéw UE zrzeszonych w EDA),
musza bra¢ pod uwage fakt, ze implementacja EMAR w krajowych przepisach regulujacych
zdatnosé do lotu wojskowych statkéw powietrznych bedzie miata powazne konsekwencje dla ich
dalszej dzialalnosci. Organizacje te beda musialy spetnia¢ wymagania odpowiednich EMAR,
w tym posiada¢ stosowne certyfikaty.

4. Instyt Techniczny Wojsk Lotniczych — ITWL

W Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych realizowane sa przygotowania do wystapienia
o certyfikacje zdatnosci do lotu cywilnych statkéw powietrznych (tzw. Part) oraz — po powola-
niu Wojskowej Witadzy Lotniczej w Polsce — europejskich wymagan zdatnosci do lotu wojsko-
wych statkéw powietrznych (EMAR) wedlug europejskich przepiséw. Zorganizowany cykl szko-
lenr pozwoli ich uczestnikom zgromadzi¢ podstawowy zaséb wiedzy na temat przepiséw/wymagan
zdatnosci do lotu, niezbednej do realizacji prac przygotowujacych ITWL do spelnienia wymagan
EMAR i przepiséw Part. Opracowywany projekt ,, Charakterystyki Organizacji Obstugowej Part
145 dla zakresu zatwierdzenia: klasa D1 (badania NDT)” bedzie stanowil jeden z wymaganych
przez stosowne instytucje dokumentéw w procesie certyfikacji Part. Bedzie on réwniez stano-
wil wzorzec/punkt wyjécia do opracowania analogicznego dokumentu dla potrzeb certyfikacji
EMAR.
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European military airworthiness requirements (EMAR)

National organizations that plan to design, manufacture and service military-grade aircraft products
classified as a product or a part and equipment for the MoD needs to take into account the fact that
the implementation of EMAR in national airworthiness regulations for military aircraft will have serious
consequences for their further activities. These organizations will have to meet the requirements of the
relevant EMAR, including having appropriate certificates.






INSTYTUT TECHNICZNY WOJSK LOTNICZYCH

ul. Ksiecia Bolestawa 6, 01-494 Warszawa, skr. poczt. 96

tel.: 261 851 300; tel./faks: 261 851 313
www.itwl.pl e-mail: poczta@itwl.pl

Prowadzimy dziatalnos¢ innowacyjna
w zakresie:

- Badania naziemne i w locie
- Systemy diagnostyczne dla techniki lotniczej
- Wspomaganie sterowania eksploatacja
- Symulacja i modelowanie

« Awionika

- Uzbrojenie lotnicze
- Systemy rozpoznania, dowodzenia i szkolenia
« Integracja systemow C4ISR

- Bezzatogowe statki powietrzne

- Diagnostyka powierzchni roboczych lotnisk

- Badania paliw i cieczy roboczych

- Testy i certyfikacja wyrobow

jii- - 4

Posiadamy:

» Natowski Kod Podmiotu Gospodarki Narodowej (NCAGE)
0481H

« Wewnetrzny System Kontroli Nr W-45/8/2015 w zakresie
naukowo-badawczego wspomagania eksploatacji lotniczej
techniki wojskowej

« Uprawnienia do nadawania tytutu naukowego doktora
‘ ‘ habilitowanego

WHI TECHNOLOGIE.
mm IE.




Tomograf komputerowy (CT) - badanie nieniszczace NDT

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych oferuje ustugi z zakresu badarn tomografem
komputerowym. Badania prowadzone sa natomografie typu v/tome/x m 300 firmy GE o max. mocy
lampy 300kV/500W. Urzagdzenie posiada rowniez lampe do nanotomografii o mocy 80kV/15W.

Prowadzimy prace badawcze Urzadzenie umozliwia prowadzenie badan z
obejmujgce swym zakresem zakresu:
materiaty takie jak:

* wykrywania defektéw o rozmiarach powyzej
* stopy tytanu 0,5 umzwykorzystaniem lampy 180 kV

* stale * materiatéw o bardzo duzej gestosci (np. topatki
» materiaty kompozytowe turbin silnikow lotniczych) z wykorzystaniem
B -ton lampy o mocy 300kV

*« guma * uktady elektroniczne (scalone)
* materiaty pirotechniczne
* ztozone agregaty lotnicze

Masa badanych elementéw do 50 kg.
Wymiary orientacyjne 50x50x60 cm.

Posiadamy wysoko wykwalifikowany,
certyfikowany personel.

Kontakt bezpostredni:
Zaktad Silnikéw Lotniczych
tel.: +48 261 851 334; fax: +
e-mail: jaroslaw.spyc|
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tel.: 261 851 300; tel./faks: 261 851 313
www.itwl.pl e-mail: poczta@ity
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