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Stanistaw ANTAS!

DYFUZOR RURKOWY SPREZARKI
PROMIENIOWEJ | OSIOWO-PROMIENIOWEJ

Niskokosztowy dyfuzor rurkowy powstaty w rezultagiercenia odgbnych kana-
tow zostat rozwingty przez firng Pratt & Whitney dla spzarek promieniowych

i osiowo-promieniowych o wysokiej sprawdud. Wymienione oddzielne otwory
wierconych kanatéwasrozmieszczone w uktadzie symetrycznym, aby wzajemn
przecinaly si w taki sposdbze & dyfuzora rurkowego jest styczna do @hu
wierzchotkéw topatek wirnika sprarki odrodkowej. W pracy przedstawiono
oryginalm metod: obliczer parametréw geometrycznych dyfuzora rurkowego oraz
propozycg sposobu wyznaczenia parametréw strumienia na veyldgfuzora.
Wymienione metody (zalecane do projektu koncepggnspezarki) oparto na
twierdzeniu Pitagorasa, réwnaniu zachowania ener@ivnaniu cigtosci, pierw-
szej zasadzie termodynamiki, réwnaniu momentgcilouchu Eulera oraz defini-
cjach stosowanych w teorii maszyn wirnikowych. Zgentowano tate wyniki
nielicznych bada eksperymentalnych tego dyfuzora.

Stowa kluczowe silnik turbinowy, spezarka, dyfuzor rurkowy

1. Wprowadzenie

W wirniku spezarki odkrodkowej do czynnika roboczego jest doprowadza-
na praca efektywna, w ktorej duudziat stanowi przyrost energii kinetycznej
strumienia C, >> C,). Przy spezu spezarki ng; = 4 pedkosé bezwzgédna na
wylocie wirnika s¢ga wartéci C, (1420 m/s iMc, 0 1,1), natomiast w przypad-
ku wyzszych wartéci sprezu ne = 8,5 pedkosé bezwzgédna jest wysza
i wynosi C, 1525 m/s, co odpowiada liczbie Machk, = 1,2. Naddwickowe
predkosci wyptywu z wirnika wymagaj stosowania w konstrukcji sprarki
promieniowej efektywnie dzialagych dyfuzoréw w celu wyhamowania stru-
mienia powietrza do pdkosci niezlzdnych ze wzgidu na prawidtowe dziatanie
komory spalania, zwykl€ys < 120+160 m/s (0,X Mgs < 0,2). Dyfuzor rurko-
wy jest klasycznym rozwizaniem konstrukcyjnym dyfuzora, ktére ma zastoso-
wanie w wielu konstrukcjach lotniczych silnikow bimowych $migtowych
(PT6A-28 (rys. 1.), PT6A-50) dmigtowcowych (PT6B, PW 206A) oraz dwu-

! Autor do korespondenciji/corresponding author: Stami Antas, Politechnika Rzeszowska,
al. Powstacéw Warszawy 8, 35-959 Rzeszow, tel.: (17) 865180hail: santas@prz.edu.pl
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przeptywowych klasy matego ggu (JT15D-4, PW 308, PW 610) ze gfar-
ka osiowo-odrodkowy lub promieniowd, produkowanych przez firgn Pratt
& Whitney.

Rys. 1. Przekrdj silnikdmigtowego PT6A-28: 1 — kadtub dyfuzora rurko-
wego, 2 — uklad wylotowy sprarki (dyfuzor zakrzywiony), na podsta-
wie [1]

Fig. 1. Turbo-propeller engine PT6A-28 section: dasing of pipe diffuser,
2 — exhaust system of compressor (controlled-conddfuser), according
to [1]

Nalezy podkréli¢, ze w dosgpnej literaturze przedmiotu brak zaréwno
publikacji dotycacych kompleksowej analizy parametrow geometrycznych
dyfuzora rurkowego, jak i wyznaczenia parametromnteznych i kinematycz-
nych strumienia przeptywaggego przez ten dyfuzor [2-4]. Ograniczona liczba
publikacji dotyczy jedynie mniej lub bardziej szghéowego opisu rozwrzania
konstrukcyjnego tego dyfuzora [2, 3, 5-7] na pod#&tainformacji zawartych
w patentach [8, 9]. Niewielka liczba informaciji gotacych dyfuzora rurkowe-
go zmusita autora niniejszej pracy do poszukiwaviesnej drogi pogpowania,
ktéra umaliwia operowanie zmianami parametréw geometrycznytdrmoga-
zodynamicznych czynnika w dyfuzorze rurkowym z dtetzra dokladndcia
dla praktyki irzynierskiej w projekcie koncepcyjnym sparki. W rezultacie
spowodowato to koniecz§é opracowania oryginalnej metody analityczne;j.

Dyfuzory rurkowe g szczegblnie zalecane do stosowania wezsgwkach
promieniowych o spgu m, > 5, ich bowiem sprawré jest wyzsza od topat-
kowych o 6-9% [3, 4], sgajac wartaci 83% dla wysokich wartei liczb Ma-
cha Mj. Zastosowanie sgrarek promieniowych w konstrukcji silnikdéwmi-
gtowych, smigtowcowych i dwuprzeptywowych wymaga minimalizagjednic
zewrgtrznych dyfuzorow w celu uzyskania mniejszej mapgzrki, w przy-
padku z& wykorzystania konwencjonalnego dyfuzora topatkowvégtniczego
silnika dwuprzeptywowego dodatkowo prowadzi to dorastu cigu czotowe-
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go. Zastosowanie konwencjonalnego dyfuzora topagigmaprzy niskich warto-

sciach liczby Macha pdkosci bezwzgédnej na wlocie do komory spalania
(Mks < 0,2) pociga za solp uzyskiwanie wkszychsrednic kanatu wylotowego

sprzarki, a zatem przekroju czotowego silnikaz miwykorzystaniem dyfuzora

rurkowego. Autorem patentu dyfuzora rurkowego z 7196jest J.Ch. Vrana,

pracownik firmy Pratt & Whitney [8].

2. Parametry geometryczne dyfuzora rurkowego

Dyfuzor rurkowy, zwany tate wielostakowym [7], jest umieszczany za
dyfuzorem beztopatkowym, spetrigjrole dyfuzora topatkowego. Pogtkowa
cze$¢ dyfuzora stanowi odcinek walcowy (gardziel), zarim znajduje si od-
cinek stakowy (rys. 2.). @ dyfuzora rurkowego powinna bytyczna do okr
gu wierzchotkow topatek wirnika sgprarki odrodkowej, tzn. okggu zakrélo-
nego promienieniR, [8-10]. Wepciowa przednia kragdz kanatu dyfuzora rur-
kowego w rezultacie przenikania skego walcowego otworu gardzieli z cylin-
dryczra powierzchna wlotowa dyfuzora o promieniuR; jest tréjwymiarowa
o zarysie elipsoidalnym (rys. 3.). Ualisvia ona stopniowe dostosowanie stru-
mienia wyplywajcego z kota wirnikowego, a naphie dyfuzora szczelinowego
do przeptywu przez e&¢ cylindryczry i stazkowa dyfuzora. Ukiad wylotowy
sprzarki z dyfuzorem rurkowym stanowi dyfuzor zakrzymyo— promieniowo-
-osiowy (angdiffusing trumpet [11], fishtail-shaped diffuser, controlled-contour
diffuser [12]). Rysunek 4. przedstawia trzy kanaty dyfuzarekowego, ktorych
osie g styczne do olggu zakrélonego promienienR, w punktachA;, A, As.

3

Rys. 2. Schemat konstrukcji dyfuzora -
rurkowego: 1 — punkt styczic osi 7o A
dyfuzora i okegu wierzchotkéw topatek

wirnika, 2 — gardziel kanatu dyfuzora %
rurkowego, 3 — stek dyfuzora, na ~
podstawie [4, 5] 1 S

Fig. 2. The construction scheme of the g,
pipe diffuser: 1 — tangency point of " Elipsoidalna
diffuser axis and the impeller tip of krawedz natarcia
radius, 2 — channel throat of pipe diffu- (widok w kier.
ser, 3 — diffuser cone, according to [4, 5] strzatki A)
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Na rysunku zaznaczono charakterystyczne parametoynegtryczne dyfuzora.
Geometria kanatu przeptywowego dyfuzora rurkowesgd pkrélona przez:

» $rednie wewretrzng D; = 2R;,

» $rednie zewretrzng D, = 2Ry,
przy czymsrednica wewatrzna stanowi jednocgeie srednic; wylotowa dyfu-
zora beztopatkowego, jej wagtookresla za& geometria dyfuzora szczelinowe-

Rys. 3. Widok od strony wirnika elipsoidalnych krglzi natarcia
dyfuzora rurkowego (dzki uprzejmdci firmy Pratt & Whitney — dar
dla Politechniki Rzeszowskiej)

Fig. 3. The view of elliptic leading-edge of theeidiffuser from the
rotor direction (thanks to the courtesy of PratiMhitney — donation
for Rzeszéw University of Technology)

Rys. 4. Charakterystyczne pa-
rametry geometryczne dyfuzo-
ra rurkowego

Fig. 4. Characteristic geomet-
rical parameters of the pipe
diffuser
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go: Dy/D, = 1,05+1,110, 13].Srednic zewretrzna dyfuzora rurkowego pierw-
szej i drugiej generacji wyznacza stosudeddnic: Dy/Ds; = 1,20+1,3(01, 5, 9],
a w nowszych konstrukcjadby/D; < 1,15+1,20 [1, 10, 14].

Poniewa osie kanatéw przeptywowych dyfuzora rurkowegos/czne do
okregu 0 promieniuR,, trojkaty OA;B oraz OA;C s trojkatami prostoktnymi.
Wykorzystupc twierdzenie Pitagorasa, tra zapisé zwiazki z trojkata OA;B:

0A% + A,B? = 0B? (1)
stad

AB =,/0OB2 — 04? (2)
leczOB = R;, natomiasbA4, = R,, a zatem:

A,B =R} R} 3)
Z tréjkata OA;C wynika relacja:

0A + A;C* = 0C? (4)
skad

A:C = /0(:2 — 042

gdzieOC =Ry, a wkcC

AC =R} — R} (5)
Diugos¢ osi dyfuzora rurkowego wyznacza odcirigk:

L=BC=A,C—-AB (6)

Po uwzgédnieniu formut (3) oraz (5) uzyskujecsi

L =+/R? — R} — \/[R? — R? (7)

Liczba kanatéw dyfuzora rurkowego zawiera aivykle w przedzial&p, =
= 16+34 [10, 11, 14-16]. Pragie liczby kanatéw dyfuzora rurkowegfy,
umazliwia wyznaczenie kolejnych parametréw geometrycimyakich jak:

1) podziatka dyfuzora rurkowego na wlocie

D
t3 = ;_Di (8)
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i wylocie dyfuzora

D
4= e ©)

2) kat srodkowy osi kanatow dyfuzora w radianach

2
GDT - Z_;-'; (10)
i stopniach

360
05 = Zor (11)

Poniewa punkty stycznéci osi gsiednich kanatow dyfuzora, oraz4, wyzna-
cza lat srodkowya,,:

<A1 OAZ = GDT

osie gsiednich kanatdwasprostopadte do ramiaty 0 orazA,0 kata srodkowe-
go ,,.. Kat zawarty m¢dzy osiami gsiednich kanatow jest zatem rownaytdwi
srodkowemus,,, (rys. 4.) jako Kty o ramionach prostopadtych.

Kat konstrukcyjny wlotowya,,, zawarty megdzy osiy kanatlu dyfuzora
a styczm do okegu o promienilR; i wierzchotku w punkci&g, ma ramiona
prostopadte do bokdw, 0 orazBo tréjkata prostoktnegoA; OB:

0(3K = <IA10B,
stad

Qzx = arc cos% (12)
3
Kat natarcia stanowi tdice kata konstrukcyjnego orazta kierunkowego
predkosci bezwzgtdnej na wlocie:

I3 = azg — a3 (13)
W celu uniknécia oderwa kat natarcia powinien zawiefasic w granicach [4]
dla M; = 0,7+1,2,i3 = 0+3°. Wyzsze wartéci M; = 1,26 wyskpuja W spezar-
kach promieniowych o sgitu i = 12.

Wartcici kata kierunkowego mdkosci bezwzgtdnejC; na wylocie dyfu-

zora beztopatkowege,; okresla sk w trakcie obliczé tego dyfuzora. Kt kon-
strukcyjny na wylocie dyfuzora rurkowego:

Ay = qA:lOC,
stad

Qug = arc cos 2 (24)
Ry
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Nalezy zauway¢, ze poniewa promier R, okregu jest zawsze prostopadly do
stycznej okegu o tym promieniu, otwory kanatéw dyfuzora rurk@eewierci
si¢ pod katem (90° — a,,) od kierunku promieniowego (prosia).

Pole powierzchni przekroju pojedynczego kanatwdgfa rurkowego na
wlocie okréla sk z rownania cigtosci:

_ [T

F3'1 B Zprs p3sinaz q(A3)Km (15)
gdzie wspoiczynnik uwzgtniajpcy blokad przekroju przez warsty przy-
scienrg oraz niejednorodny rozkitad gutkosci przeptywu wedtug autoréw prac
[2, 10, 11] dla tego zakresu liczb Madia = 1,0+1,2 mae przyjmow& warto-
sci Ky, = 0,82+0,90, natomiast stata pomocnicza w réwnamigtosci:

= E(L)Zz‘tl”—oozm L 16
$= 7Rk - kgK (16)

W relacji (16)R oznacza indywidualnstah gazows powietrza. Parametry stru-
mienia w przekroju (3-3) we wzorze (1%) znane z obliczedyfuzora beztopat-
kowego. Srednica wlotowego kanatu cylindrycznego (gardzieljfuzora rur-
kowego jest wyznaczana z oczywistej relacji:

4F3 1

dg =d3z = |— (17)
Powinien wic byt spetniony warunek; ~ b; oraz
d
ty = (sin (i3K + gN) (18)

gdziegy — grubd¢ krawedzi natarciagy < 0,08 mm.

Srednica kanatu wylotowego (€&i stazkowej) dyfuzora rurkowego:

dy = d; + 21, tan> (19)
gdzie kgt rozwarcia stekowej czsci dyfuzora rurkowegd < 8° [14, 16].
Wielkos¢ zalecanad = 5+6,5°.

Diugas¢ gardzieli dyfuzora rurkowego okila stosunek [3, 4]:

l,/d; =0,5+1,84 (20)

W dyfuzorach pierwszej generacji ilorgZd; = 1,84, w drugiej za genera-
cji 0,5
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Nizsze wartéci tego stosunku zapewniayv dyfuzorach rurkowych drugiej
generacji(l;/d; = 0,5) ptynniejszy przebieg przyrostu snienia statycznego
wzdtuz diugasci. llustruje to rys. 5. zaczerpiy z pracy [4]. Wspoétczynnik ko-
rekcji cisnienias, jest stosunkiem émnienia otoczenia do giienia normalnego.

250

200

2. GENERACIA
I 150 V—
| 1. GENERACIA ==
=
r ]
100 , !
! ' =
FALA — ; S
UDERZENIOWA — z
50 N
. I/ds=1,84
9 ;
= [ Wds=05 DYFUZOR
0 1 1
DEUGOSCE

Rys. 5. Poréwnanie przebiegumienia statycznego wzdtudyfuzora rurkowego pierw-
szej i drugiej generacji, na podstawie [4]

Fig. 5. Comparison of static pressure distributiafeng the pipe diffuser of first and
second generation, according to [4]

Dlugas¢ czesci starkowej dyfuzora rurkowego nioa obliczy z relacji:
lz =L - (ll + O,Sdg sin a3k + 0,5d4 sin a’4K) (21)

Zwykle dla dyfuzorow rurkowych pierwszej i drugigeneracji:l, + 1, =
(4 + 4,5)d;.

Pole powierzchni przekroju poprzecznego kanatsastazkowej dyfuzo-
ra rurkowego na wylocie obliczagsze wzoru:

2

Faoq = e (22)

Stopier dyfuzorowdci kanatu czsci stazkowej dyfuzora rurkowego:

- F,
F4,3 = ﬁ (23)
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W formie uwagi mana doda, ze j&li osie kanatéw dyfuzora rurkowego
bytyby styczne do okgu o promieniu renym odR; [14] —R > 0 (R,, Rs), wow-
czas w relacjach (3), (5), (7) oraz (12) i (14) mstwartdci promieniaR, nale-
zy podstawt wartas¢ promieniaR ,.

3. Parametry strumienia na wylocie dyfuzora
Stopiex strat cénienia spttrzenia w dyfuzorze rurkowym wyznacza zale
nos¢ [17]:

Ga=l=1- ()51 —EA%FA% (24)

p3 k+1

gdzie wspotczynnik strat przeptywu w dyfuzorze awkym

- 3—Da 1-o0:
§34= 1 = 1ot = gt (25)
2 2 2
W relacji (25)l,5, 0znacza pracpokonywania oporow tarcia w dyfuzorze rur-
kowym.
Wartai¢ stopnia strawt;,, mozna wyznaczy, opierajc sk na wzgednej

wartasci strat cénienia spitrzenia w dyfuzorze rurkowym definiowanej nast
pujaco:

Ap* *_ *
24 = BB = 1y, (26)
P3 P3 !

Aps 4 =

Po uwzgédnieniu wzoru (24):

1
_ k k-1 k-1
Dpsa = rsa (12 23) " A3 (27)

stopier zas strat cénienia spitrzenia w dyfuzorze rurkowym:
034 =1—A4p34 (28)

Rezultaty bada eksperymentalnych przebiegu funkap;, = f(as, M3)
przedstawia rys. 6., na ktérym zaznaczono deforpraalp pedkosci na wlocie
dyfuzora rurkowego uwidoczniarw réznicy wartaci liczb MachaM; w obsza-
rze gardzieli. Wysze pedkosci przeptywu strumienia wysgbuja po stronie pod-
cisnieniowej (dolna tworgca cylindrycznej gardzieli), #$ze za po stronie nad-
cisnieniowej (gorna twora walcowej gardzieli). Rfiice wartdci liczb Ma-
cha na wlocie gszczegoblnie widoczne w przypadkaeh> 1, woéwczas w ob-
szarze weciowym czsci cylindrycznej dyfuzora rurkowego jest generowany
uktad skdénych fal uderzeniowych zamkitych fah prostopadi.
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Cisnienie spitrzenia strumienia na wylocie z dyfuzora rurkowegyrna-
cza st z formuty:

Py = 03,429; (29)

Wzgledna gstas¢ strumienia masy powietrza na wylocie z dyfuzora:

GQy) = —/Ti (30)

SZpRrPaFs1Sinas Ky

gdzie kit kierunkowy pedkosci bezwzgédnej cicy; = 90°, natomiast
K., =0,9—0,975 [2].

Apa 4
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Rys. 6. Zmiana wzgtnej wartdci strat cénienia spitrzenia w dyfu-
zorze rurkowymip; , w zalenosci od kata a3 wyrazonego w stop-
niach oraz liczby Machs; na wlocie, na podstawie [2]

Fig. 6. Thechange of the relative value of stagmagiressure losses in
the pipe diffusef\p; 4 versus inlet angle; and Mach numbeds,
according to [2]
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Liczba Lavala pmdkosci bezwzgédnej strumienia na wylocie dyfuzora
rurkowegoAl, jest wyznaczana z zaleosci definicyjnej wzgédnej g:stosci
strumienia masy:

1 1
a) =2, (15 8) 7 (F) 31)
lub za pomog tablic funkcji gazodynamicznych [18].

Predkos¢ krytyczna dwieku w przekroju wyjciowym:

2kR .,

Akra = 77114 (32)
gdzie
Ty =T3 (33)

Predkos¢ bezwzgédna strumienia na wylocie z dyfuzora rurkowego:
Cy = AyQpra (34)

Gestas¢ powietrza w parametrach gpizenia na wylocie z dyfuzora rurko-
wego:

*

pi =i (35)

Funkcja gazodynamiczna [18]:
» temperatury

T(A) =1 -3 A3 (36)
* cisnienia
) k.
-1 —
n(1y) = (135 2)" (37)
* Qgestaici
1
k-1 —
e = (1- i3 4)" (38)

Temperatura statyczna strumienia naseiy z dyfuzora rurkowego:

T, = t(A)Ty (39)
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Cisnienie statyczne strumienia na ¥gij z dyfuzora rurkowego:
Pa = T(A4)Ps (40)
Gestas¢ statyczna strumienia na wygju z dyfuzora rurkowego:
ps = pse(Ay) (41)

4. Uwagi kaicowe

Na rysunku 7. pokazano zmierzone w Instytucie lobtva w Warszawie
charakterystyki spzarki promieniowej z dyfuzorami rurkowymi Vrany o]
przepustowsgci. Dyfuzory ré&nity si¢ migdzy sola srednie gardzieli, czyli po-
lem powierzchni ogci cylindrycznej dyfuzora, = F;,Z,z. Na podstawie przy-
toczonych przebiegow sgu sprzarki w funkcji strumienia masw, ,, i zredu-
kowanej pedkosci obrotowe] wirnikang,,, mazna stwierda, ze wraz ze zmniej-

szaniem pola powierzchni gardzieli dyfuzora rurkgavgranica pracy statecznej
przesuwa s w kierunku mniejszych warfoi m,,.

®
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Rys. 7. Charakterystyki sprarki odrodkowej z dyfuzorami rurkowymi, na
podstawie [19]

Fig. 7. The characteristics of centrifugal compoeswith pipe diffusers,
according to [19]

Uzyteczny zakres pracy sgarki odkrodkowej z dyfuzorami rurkowymi
mozna réwnie rozszerzy przez zmniejszenie ich liczby, lecz przyczyny tego
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rozwiagzania nie g poznane, a przynajmniej nig spublikowane [20]. Zagad-
nienie wptywu liczby dyfuzoréw rurkowych na przeppieharakterystyk sprar-

ki byto przedmiotem nielicznych bafl@ksperymentalnych. Przyktadowe wyni-
ki bada na ten temat zaczergte z pracy [15] przedstawiono na rys. 8. Zmniej-
szenie liczby dyfuzoréw rurkowych przesuwa gramompau w lewo, rozsze-
rzajac wyteczny zakres pracy sgarki. Badania eksperymentalne autoréw pra-
cy [10] potwierdzity spostrzeenie Japikse’a. W Instytucie Lotnictwa w War-
szawie przeprowadzono tak badania porownawcze agdw dyfuzora rurko-
wego Vrany z cylindryczn czscia wlotowa oraz zmodyfikowanego dyfuzora
rurkowego z krzywoliniowym zarysem gzi wlotowej [13]. Proby przeprowa-
dzono przy trzech warfoiach cknienia powietrza na wlocie do stoiskowej ba-
rokomory wyréwnawczej, odpowiadae obliczeniowym warunkom naptywu
powietrza na wlocie do badanego dyfuzpfa= 0,27 MPa oraz nieobliczenio-
wym zakresom pracy dyfuzora dlazszego i wyszego dinienia spitrzenia
powietrza na wlocie dyfuzorapf = 0,2 MPa, p; = 0,296 MPa), czyli przy ni-
szych i wyszych pegdkosciach naptywu. Okrdone eksperymentalnie charakte-
rystyki dyfuzora Vrany i dyfuzora zaprojektowanego Instytucie Lotnictwa
w Warszawie (dyfuzor ILot) przedstawiono na rys.Calpowiednie warti
cisnienia spgtrzenia powietrza na wylocie dyfuzor@y naniesiono nasorzgd-
nych (rys. 9.). Opracowana w Instytucie Lotnictwan&trukcja dyfuzora rurko-
wego charakteryzuje gswigksz sprawndcia oraz wgkszym zakresem statecz-
nej pracy w poréwnaniu z dyfuzorem Vrany.

4.0 —

30 —

1.0

1zr
Rys. 8. Poréwnanie przebiegu charakterystykzgwki ocrodkowej z réna liczba
dyfuzoréw rurkowych, na podstawie [15]

Fig. 8. Comparison of the course for the charasties of centrifugal compressor
with various numbers of pipe diffusers, accordimt5]
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Rys. 9. Zestawienie charakterystyk dyfuzora Vradyfuzora ILot, na
podstawie [13]

Fig. 9. Summary characteristics of the Vrana défuand the ILot
diffuser, according to [13]
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PIPE DIFFUSER FOR RADIAL AND AXIAL-CENTRIFUGAL
COMPRESSOR

Abstract

The low-cost pipe diffuser based upon discretdlirdyi has been developed by Pratt
& Whitney for high performance radial and axial-tédngal compressor. These discrete drillings
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are arranged in symmetrical array to mutually et in a radial plane so that axis of the pipe
diffuser is tangent to the circle created by théumer radius. The paper presents the original
method of calculation of geometric parameters efgiilpe diffuser and the proposition of determi-
nation of parameters at the outlet of the diffu3ée mentioned methods (for conceptual design of
compressor) are based on Pythagorean theorentj@tyoé energy, equation of continuity, first
law of thermodynamics, Euler's moment of momentumation and definitions used in theory of
turbo-machines. The results of the few experimetessts of the pipe diffuser are also presented in
the paper.

Keywords: turbine engine, compressor, pipe diffuser
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Zbigniew DZIOPA*

OCENA WPLYWU MANEWROW OBRONNYCH
CELU NA STEROWANIE RAKIET A

Celem pracy jest ocena miisvosci osigniecia celu przez przeciwlotnigzakiet
bliskiego zasigu samonaprowadzgj sic na ten cel. Rakieta obracg siokét osi
podiuznej i jest wyposzona w pag sterow aerodynamicznych i opcjonalnie
w uktad dwoch silniczkéw gazodynamicznych. Uklaerstvania posiada aparatu-
re jednokanatow i pracuje w trybie przekaikowym, generujc site wypadkow
okreslona po kadym obrocie rakiety. Cel wykonuje manewry obronrtéréc maj
prowadzé do nieskutecznego sterowania rakiét/ kazdym przypadku start rakie-
ty odbywa st z tzw. obszaru skutecznego strzelania. Okazgjezsimimo uprzy-
wilejowanego startu rakiety cel, wykonugjodpowiedni manewr obronny, e
unikna¢ trafienia. Jeeli w rakiecie jest zastosowany hybrydowy uktad@isnia,
to maze ona wczéniej wypracowa wiasciwy kat wyprzedzenia. Ma to de zna-
czenie, gdy rakiety tej klasy musgzw krotkim okresie wypracowawtasciwg tra-
jektorie lotu. Sterowanie aerodynamiczne jest mato efekgma pocatku lotu. Po
opuszczeniu wyrzutni rakieta porusza s¢ zbyt mat predkoscia, aby wygenero-
wana sita stergga mogta istotnie zmiebirajektore. Sterowanie gazodynamiczne
jest natomiast bardzo efektywne na puka lotu. Mata pedkosé rakiety tuz po
opuszczeniu wyrzutni sprzyja wygenerowaniu wysiapeo duwej sity sterugcej,
aby wypracowé odpowiedni tor lotu. W trakcie wzrostugolkosci lotu spowodo-
wanej dziataniem silnika rakietowego o startowymrgui efektywnéé sterowania
aerodynamicznego §pie, a sterowania gazodynamicznego maleje. Dlaségym-
wanie gazodynamiczne jest stosowane w pierwszég faru. Jego skuteczgo
potwierdzag przeprowadzone symulacje komputerowe. Odpowiedmigna tra-
jektorii w pierwszej fazie lotu pozwala na wypra@mve optymalnego dta wy-
przedzenia i skuteczne naprowadzanie w trakcietatda silnika rakietowego
0 marszowym @igu.

Stowa kluczowe rakieta, samonaprowadzanie, sterowanie gazodyzami

1. Wprowadzenie

Obiektem poddanym analizie jest przeciwlotniczycipk rakietowy bli-
skiego zasigu samonaprowadzgjy sk na cel. Rakieta w trakcie lotu obraca si
wokét osi podiiznej. Ruch obrotowy korpusu rakiety jest warunkieimzled-
nym do realizacji sterowania, poniewpst zastosowana aparatura jednokana-

1 Autor do korespondenciji/corresponding author:gtew Dziopa, Politechnik&wictokrzyska,
al. Tyshclecia P.P. 7, 25-314 Kielce, tel.: (41) 34247 #mail: zdziopa@tu.kielce.pl
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towa. Uktad sterowania pracuje w trybie przakiowym, generuyjc sile wy-
padkowa po kadym obrocie rakiety. Autopilot jest wyposmy w pae steréw
aerodynamicznych i uktad dwdéch silniczkow gazodyiwamych. Zastosowany
uktad wykonawczy zapewnia przerzut steréw z patoskrajnych oraz wybor
jednego z dwdch silniczkéw gazodynamicznych.

Dla tej klasy rakiet $ okreslane tzw. obszary skutecznego strzelania [1].
Dysponugc takim obszarem, operatorowi jest tatwiej mddivtasciwa decyzg
co do chwili wystrzelenia rakiety. Ksztatt i wynyaobszaru $ uzalenione od
parametrow charakteryzigych ruch celu. NajeZciej jest przyjmowana opcja,
ze cel porusza siruchem prostoliniowym ze stapredkoscia i zbliza st do
pocisku z przedniej potsfery PPS lub z tylnej petgfTPS. W przypadku braku
wczesniejszej informacji o nadlatagym nieprzyjacielu element zaskoczenia
moze prowadz do bkdnej oceny obszaru skutecznego strzelania. Jegcie-
golnie trudne, jeeli cel wykonuje manewr obronny.

Celem pracy jest ocena utiovosci zestrzelenia celu w warunkach nieko-
rzystnych dla uktadu sterowania rakieWW pocatkowej fazie lotu pocisku ze
wzgledu na jego mat predkos¢ generowana aerodynamiczna sita stg@aijnie
pozwala na uzyskanie trajektorii ozhj krzywiznie. Wykonanie manewru przez
rakiek jest zatem ograniczone przez aiwosci ukladu sterowania. Korzyst-
niejsz trajektore lotu rakiety uzyskuje sipo wprowadzeniu sterowania gazo-
dynamicznego. Dzki sile gazodynamicznej pocisk szybciej wypracowwa-
sciwy kat wyprzedzenia lub porusza o torze o wikszej krzywgnie. Pozwala
to na osignigcie celu w sytuacjach mniej korzystnych.

2. Model pocisku rakietowego

Rakieta jest traktowana jako uktad zmienny w @§2j. Zgodnie z zalee-
niami teorii dotyczcej ukladu zmiennego w czasie do opisu ruchu takieg
obiektu mana zastosowarownania ruchu ciata sztywnego, ale nglelodat-
kowo uwzgtdni¢ wystpowanie tzw. sit i momentéw reaktywnych oraz zmian
parametréw charakteryzigych bezwtadn@. Nie wszystkie dziatape w takim
ukladzie sity reaktywne powodujstotne zmiany potgenia rakiety. Racjonalne
jest pomingcie sit mato znacych. W zwazku z tym podczas formutowania
modelu rakiety uwzgldniono nasfpujace zataenia:

1. Jedynym sktadnikiem sity reaktywnej jestgesilnika rakietowego.

2. Masa i momenty bezwiadéw rakiety @ funkcjami czasu.

3. Srodek masy rakiety przemieszcza sizdtuz osi podhinej korpusu.

Réwnania lotu rakietyasformutowane w ukladzie odniesienia zaanym
Z Ziemi. Przykgto, ze jest on ukladem inercjalnym. Ze wadji na bardzo ob-
szerny model matematyczny pocisku rakietowego stasdono tylko zaleno-
sci reprezentuyjce rownania ruchu w postaci ogoélnej. Poszczegohararpetry
wystepujace w rownaniach ruchw pisane funkcjami lub stanawizaleznosci
empiryczne, ktére podczas procesu symulacji nunaesjcs aproksymowane.
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Réwnania pogpowej czsci ruchu w ukladzie wspéteginych zwihzanym
z przeptywens, x,y z,:

myV, =Py, [sin @) siny)+Cos g7 cos ) o8 (qop - yp)] — Pg, cos /) sin y,+
+ Py, {sin gz}z [sin qo; cos y; cos ((pp — yp) — cos qo; sin y;] — cos gz}z cos y; sin (gop— yp)} +
[sm @) siny)+ cos ¢ cos )7 cos (q)p— yp)] +
+ P, {sm goz [sin go; cos y; cos (gop - yp) — cos go; sin y;] — Cos goz cos y; sin (gop— yp)} +
Pur{

)

: o 0 _ _ 0 oiny 10 : 0 o
cos q);; [sm @) cos 7 cos ((/’p yp) cos ¢ sin yp] +sin 405 cos 77 sin (q)p

m pr cos y” = P,,cos (p sin ((p -y ) + P, cos y; +
+ Py, [sin q);; sin go; sin ((pp - yp) +cos 405 cos ((pp - yp)] + P,.cos (p; sin (q)p - yp) +
+ Py, [sin goz sin go; sin (gop — yp) +cos goz cos (gz)

P yp)] *
+P, [cos q);; sin q); sin ((p - yp) -sin gon cos (q)

s y=1))

Vi = Py [cos 2 sin g cos (p, — 7))~ sing? cosy?| — Py, siny? siny +
+ Py, {sin o [sin p)sin ” cos ((op - yp) +cos g0 sin y;] — cos ¢ sin” sin ((op - yp)} +
+ Py [cos g2 siny cos (¢, —7,) - sin g cos 2| +
+ Py, {sin o [sin 99 siny’ cos (p, - yp) +cos g sin y;] — cos gl siny?sin (p, - yp)} +
+ P, feos g2 [sin g7 siny? cos (p, —y ) +cos g? cos 2| + sing? siny? sin (o~ )}.

Réwnania kulistej ezci ruchu w ukladzie wspotezinych zwihzanym
z rakiet S,x,y z,

Lpeop + (I z py) Opy@pz = Moy,

Ly @y, ( pz) = M,,

Lo+ (Ipy _[px)wpxwpy = M, + 1P

gdzie:V, — prdkos¢ srodka masy rakiety,

Vs y; — kat pochylenia, odchylenia wektoragpkosci rakiety,

?, ,(00, guP — kat pochylenia, odchylenia, przechylenia korpusuebki
W, @py, @, — Sktadowe wektora pdkosci katowej rakiety,
m, —masa raklety,
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Ly, Ly, I, — gtowne centralne momenty bezwiadrioakiety,

[, — odlegtd¢ migdzy potaeniem silnika stergpego arodkiem masy,

Py, Py, P,. — skladowe wektora sity aerodynamicznej,
My, My, M., — sktadowe wektora momentu aerodynamicznego,

Py, — sita cezkosci,
P, — ciag silnika rakietowego,

P,, — sita generowana przez silnik steay.

Réwnania okrélajace sygnat sterowania paieniem pary sterow aerody-
namicznych oraz uruchomieniem odpowiedniego sikdcgazodynamicznego
zostaty przedstawione w opracowaniach [3-5].

3. Symulacja numeryczna i analiza wynikow

Ze wzgkdu na pogldowy charakter wynikow zostaly rozaene przypadki
ruchu w ptaszczinie pionowej. Przestrzenny ruch wprowadza zbyt evigh-
riantéw, ktére wymagaj obszernego opracowania, a ruch w ptasatey pio-
nowej jest czstym przypadkiem wyspujacym w warunkach rzeczywistych.

Przedstawione zostanprzyktadowe wyniki przeprowadzonej symulacji
numerycznej lotu rakiety bliskiego zegu samonaprowadzgae] st na cel
z wykorzystaniem jednokanatowego sterowania z gazamliczr, koreky i bez
takiej korekty toru w pierwszej fazie ruchu.zék sterowanie jest wgtznie
aerodynamiczne, to rysunki zawierajapis AER, natomiast w przypadku ste-
rowania hybrydowego aerogazodynamicznego brakigéstgo napisu. Wyniki
obejmup siedem wariantow lotu celu podczas strzelaniaetaki PPS. Na ry-
sunkach 1+10. wariantyy®znaczone numerami od 1 do 7.

Na rysunku 1. s przedstawione trajektorie lotu rakiety podczagedémia
do celu z PPS dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celeypraprowadzaniu hybrydowym
i wytacznie aerodynamicznym. W przypadku sterowania aaagdynamicznego
wiasciwy kat wyprzedzenia jest wypracowywany weé@ej, a rakieta porusza
si¢ do celu, realizujc tor prostoliniowy. Rakieta startuje z tzw. obseakutecz-
nego strzelania i w kaym przypadku cel zostaje aghicty. Rysunki 2-4.
przedstawiaj przebieg zmienrii aerodynamicznej i gazodynamicznej sity
sterupcej dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celu przy naproaaniu hybrydowym.
W kazdym przypadku w pierwszej fazie lotu jest genercavaraksymalna aero-
dynamiczna sita steraaPs, Czas lotu rakiety z taksita jest inny dla kadego
wariantu. Najszybciej wkgiwy kat wyprzedzenia jest wypracowany dla warian-
tu 3., nasipnie 1., a na kicu 2. Nastpnie w kadym przypadku jest generowa-
na zerowa aerodynamiczna sita stgrajlub sita wynikajca z niewielkiej ko-
rekty trajektorii lotu rakiety. Sita gazodynamiczRg, wprowadza dodatkoav
korekk trajektorii lotu rakiety w fazie pierwszej. PrzeQizmiennéci tej sity
w kazdym przypadku jest inny: dla wariantu 3. maksymaltexujca sita gazo-
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dynamiczna zmienia swoj kierunek, prémpdpowiednio utrzymatrajektore
lotu rakiety, dla wariantu 1. jest generowana zaidwaksymalna, jak i zerowa
gazodynamiczna sita stegop, natomiast dla wariantu 2. maksymalna sieauj
sita gazodynamiczna dziata w jednym kierunku, pjébaakrzywt tor lotu do
gory.
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Rys. 1. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniudgu z PPS dla 1., 2. i 3. wariantu lotu celu

Fig. 1. Missile flight trajectory while shootingo the target for 1, 2 and 3 variant of the tar-
get flight
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Rys. 2. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita steaujlla 1. wariantu lotu celu
Fig. 2. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 1 variant of the target flight

Na rysunku 5. & przedstawione trajektorie lotu rakiety przy staréli do
celu z PPS dla 1., 4. i 5. wariantu lotu celu pnaprowadzaniu hybrydowym
i wytacznie aerodynamicznym. Podobnie jak dla wariantow21i 3., dla wa-
riantow 4. i 5. w przypadku sterowania aerogazothinanego kt wyprzedze-
nia jest wczeniej wypracowywany. Mimoze rakieta startuje z tzw. obszaru
skutecznego strzelania, w przypadku wariantu Setakiie osiga celu, mijagc
go w zbyt duej odlegtdci. Na rysunkach 6. i 7. jest przedstawiony przgbie
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Rys. 3. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita sfeaufila 2. wariantu lotu celu
Fig. 3. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 2 variant of the target flight
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Rys. 4. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita sfeaufila 3. wariantu lotu celu
Fig. 4. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 3 variant of the target flight
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Rys. 5. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniuasu z PPS dla 1., 4. i 5. wariantu lotu celu

Fig. 5. Missile flight trajectory while shooting tbe target for 1, 4 and 5 variant of the target
flight

zmienndci aerodynamicznej i gazodynamicznej sity stgegj dla 4. i 5. wa-
riantu lotu celu przy naprowadzaniu hybrydowym. Vszdym przypadku
w pierwszej fazie lotu jest generowana maksymabradynamiczna sita steru-
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Rys. 6. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita sfeaufila 4. wariantu lotu celu
Fig. 6. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 4 variant of the target flight
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Rys. 7. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita steaujlla 5. wariantu lotu celu
Fig. 7. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 5 variant of the target flight

jacaPs, Czas lotu rakiety z taksita jest inny dla kadego wariantu. Najszybciej
wiasciwy kat wyprzedzenia jest wypracowany dla wariantu 1sfgpeie 4., a na
koncu 5. Nastpnie w kadym przypadku jest wytwarzana zerowa aerodyna-
miczna sita stergra lub sita wynikajca z korekty trajektorii lotu rakiety.
W przypadku wariantu 5. rakieta po omitiu celu usituje ponowi prokg tra-
fienia, generujc maksymala aerodynamiczn site sterujca zakrzywiapca tor
lotu do gory. Przebieg zmiensm gazodynamicznej sity steagej Py, dla wa-
riantow 4. i 5. jest zhliony. W obu przypadkach jest generowana maksymalna
gazodynamiczna sita stefiup dziatlagca w jednym kierunku, prég zakrzy-
wi¢ tor lotu do gory.

Na rysunku 8. g przedstawione trajektorie lotu rakiety przy stergli do
celu z PPS dla 1., 6. i 7. wariantu lotu celu pnaprowadzaniu hybrydowym
i wytacznie aerodynamicznym. W przypadku wariantéw G.nié ma wyranej
roznicy migdzy sterowaniem hybrydowym a sterowaniem aerodycemgim.
Mimo ze rakieta startuje z tzw. obszaru skutecznego latrize w przypadku
wariantu 7. rakieta nie agja celu, mijaic go w zbyt diej odlegtdci.
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Rys. 8. Trajektoria lotu rakiety przy strzelaniudgu z PPS dla 1., 6. i 7. wariantu lotu celu
Fig. 8. Missile flight trajectory while shooting tbe target for 1, 6 and 7 variant of the target

flight

Na rysunkach 9. i 10. jest przedstawiony przelz@sgenndci aerodyna-
micznej i gazodynamicznej sity stegogj dla 6. i 7. wariantu lotu celu przy na-
prowadzaniu hybrydowym. W kdym przypadku w pierwszej fazie lotu jest

SILA STERUJACA

PN

0,0 05 10 15 30

t [5]

SILA STERUJACA

0,4 08 08 1,0

t[s]

Rys. 9. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita sfeaufila 6. wariantu lotu celu

Fig. 9. The aerodynamic and gas-dynamic contralefdor 6 variant of the target flight
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Rys. 10. Aerodynamiczna i gazodynamiczna sita pteaudla 7. wariantu lotu celu
Fig. 10. The aerodynamic and gas-dynamic contrakfor 7 variant of the target flight
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generowana maksymalna aerodynamiczna sita ster&, Czas lotu rakiety
Z takg silg jest inny dla kadego wariantu. Najszybciej wiieiwy kat wyprzedze-
nia jest wypracowany dla wariantu 6., rasie 1., a na kicu 7. Nastpnie
w kazdym przypadku jest generowana zerowa aerodynamgifanaterujca lub
sita wynikapca z korekty trajektorii lotu rakiety. W przypadwariantu 7. rakie-
ta prawie w catym zakresie lotu porusza simaksymala aerodynamicznsita
sterupca. Po omingciu celu usituje ponowi proke trafienia, wytwarzajc mak-
symalrny aerodynamicznsite sterujca zakrzywiajca tor lotu do dotu. Przebieg
zmienndci gazodynamicznej sity stergej Psy dla wariantow 6. i 7. jest inny.
W obu przypadkach gazodynamiczna sita shéeaupvprowadza niewietkkorek-
te w trajektorii lotu rakiety w poréwnaniu z opcterowania wycznie aerody-
namicznego.

4. Podsumowanie

Zastosowanie sterowania hybrydowego aerogazodyzaego pozwala
w wigkszdaici przypadkow na szybsze wypracowanie sedaego kta wyprze-
dzenia w poréwnaniu ze sterowaniem yegnie aerodynamicznym, jak na rys.
1. i 5. Mniej skuteczna jest korekta gazodynamiozmarzypadku strzelania do
celu realizujcego manewr lotu do dotu (rys. 8.).

Mimo startu rakiety z tzw. obszaru skutecznegaestinia nie w kadym
przypadku cel moe zosté oshgniety, jak na rys. 5. i 8. dla wariantéw 5. i 7.
Cel, realizupc manewr obronny charakteryaay si mazliwie maksymala
krzywizma, maze unikra¢ trafienia, jak w przypadkach przedstawionych ma ry
5.1 8. dla wariantow 5. i 7.
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THE EVALUATION OF THE DEFENSIVE MANEUVERS
INFLUENCE ON THE MISSILE CONTROL

Abstract

The aim of the paper is to evaluate the poss#sliof reaching the target by a short-range
homing missile. The missile revolves around theitminal axis and it is equipped with a pair of
aerodynamic controls and optionally with a systdrnwo gas-dynamic small engines. The control
system has a single-channel apparatus and workénwifte relay mode generating the resultant
force determined after each revolution of the rféssthe target performs defensive maneuvers,
which are to lead to unsuccessful missile controkach case the missile is launched from the so-
called areas of effective shooting. It turns ouwtt ttiespite the favorable missile launch the target
can avoid being hit by performing defensive mamesivif the missile has a hybrid control system
it can work out a proper lead angle ahead of titnis.important because the missiles of this class
have to reach the right flight trajectory in a ghiime. Aerodynamic control is of little effective-
ness at the beginning of the flight. After launchthe missile’s velocity is too low for the generat
ed control force to change the trajectory in a ificant way. Gas-dynamic control is very effec-
tive at the beginning of the flight. Low speed loé¢ imissile soon after launching helps to generate
control force which is large enough to work out tight trajectory. When raising the flight veloci-
ty due to the rocket engine operation with laurtaiugt, aerodynamic control effectiveness grows,
while gas-dynamic control decreases. Thereforegésedynamic control is applied during the first
stage of the flight. Its effectiveness is proveddamputer simulations. The correct alteration ef th
trajectory in the first phase of the flight allofes developing the optimum lead angle and success-
ful homing during the operation of the missile emggivith the marching thrust.
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BEZtO ZYSKOWE MASZYNY ELEKTRYCZNE
W KONCEPCJI MORE ELECTRIC AIRCRAFT

Obecnie w lotnictwie trwa dynamiczny rozwéj wypgsaia poktadowego statkow
powietrznych zwizany z wdraaniem technologiiMore Electric Aircraft, kt6ra
zaklada stosowanie gkszej liczby systeméw wykorzystgych energi elek-
tryczma. Koncepcja ta oferuje mbwosci poprawienia warunkéwzaytkowania in-
stalacji i uktadéw wynikajcych ze zmniejszenia masy, rasaj niezawodngi
urzadzen, latwiejszej konserwacji, a przez to zWézenie bezpiecastwa lotu.
W odpowiedzi na te tendencje w Zakladzie AwionikUzbrojenia Lotniczego
Wojskowej Akademii Technicznep®pracowywane konstrukcje bezyskowych
maszyn elektrycznych (silniki, ganice, padnico-rozruszniki itp.). W pracy przed-
stawiono przykladowe rozwzanie, tj. bezigyskowy silnik elektryczny z ma-
gnesami trwatymi. Konstrukcja bezigskowego silnika elektrycznego, zaprojek-
towana zgodnie z koncepdMore Electric Aircraft, jest ukierunkowana na elimi-
nacg elementéw ograniczagych szybké¢ dziatania, jak réwnie na popraw pa-
rametrow pracy oraz warunkow eksploataejizedstawiono model matematyczny
takiego silnika oraz wyniki badesymulacyjnych i eksperymentalnych.

Stowa kluczowe: beziayskowe maszyny elektryczne, statki powietrzne, ariez
wodnasé

1. Beztayskowy silnik elektryczny

Silnikiem beztayskowym okréla sk maszyr elektryczma, w ktérej pole
magnetyczne wytwarza, oprécz momentu obrotowegolesvitacji magnetycz-
nej. W silniku takim klasyczne sgska kulkowe zostaly zagiione aktywnym
zawieszeniem magnetycznym. BXii temu zostaly wyeliminowane sity tarcia
migdzy wirnikiem a statorem silnika, usgto negatywne cechy eksploatacyjne
takiego ukladu, tj. nagrzewanie i zmvanie s¢ elementéw tcych, smarowa-
nie, wydzielanie ciepta i hatasu [1]. Silnik eleidzny z magnesami trwatymi
(rys. 1.) zostat zrealizowany wedtug regyhy+ 1 nawinicia uzwojé statora,

1 Krzysztof Falkowski, Wojskowa Akademia Techniczol S. Kaliskiego 2, 00-908 Warszawa,
e-mail: krzysztof.falkowski@wat.edu.pl

2 Autor do korespondenciji/corresponding author: igjaldenzel, Wojskowa Akademia Technicz-
na, ul. S. Kaliskiego 2, 00-908 Warszawa, tel2) @839858, e-mail: maciej.henzel@wat.edu.pl



240 K. Falkowski, M. Henzel

poniewa uzwojenie tayskowe musi b§ modulowane do nagi zasilajcych
uzwojenia silnikowego z dwa razy mniejszzstotliwoscia zasilania. | tak,
uzwojenie czterobiegunowe jest przeznaczone do ary@nia momentu obro-
towego, natomiast uzwojenie dwubiegunowe odpowizaldewitacg magne-

tyczm.

Czujnik potozenia

katoweowirnika Iroprgaowe czujniki

przemieszczenia

BEZLOZYSKOWY SILNIK
ELEKTRYCZNY

Rys. 1. Beztayskowy silnik elektryczny z magnesami trwaty-
mi[1, 2]

Fig. 1. The bearingless electric motor with pernmmaeagnets
[1,2]

Na rysunku 2. przedstawiono rozktad uzwoyeraz z generowanymi stru-
mieniami magnetycznymi. Zgodnie z prgyjmi oznaczeniami strumienie wy-
tworzone przez uzwojenia lewitacyjne w szczelingch 2", ,3" i ,4” sumuj a
sie ze strumieniami generowanymi przez uzwojenia lgiwie. Sterowanie ru-
chem wirnika w kierunku osixOprzedstawiono na rys. 3. Strurfiigagnetyczny
generowany przez uzwojenia silnikowe w szczelidié posiada zwrot dodatni,
a w szczelinie ,3” strumiewytwarzany przez uzwojenia silnikowe ma kierunek
przeciwny. Jeeli wirnik pozostaje w potzeniu nominalnym, to w uzwojeniach
sterupcych nie pltynie prd. Generowane sity magnetyczne posiadajsanm
wartas¢ i przeciwny kierunek — wypadkowa sita dziatz na wirnik jest réwna
zeru. Jeeli wirnik przemigci sig, to uktad sterowania zmieniqar w uzwoje-
niach silnikowych, przeciwdzialgg ruchowi wirnika. Strumienie magnetyczne
uzwojer Nima i Nsa W szczelinie ,1” sumuyj sie, a w szczelinie ,3” odejmaj(rys.
3a). Wypadkowa sita magnetycznadica r&nica sit w szczelinie , 1" i ,3"
przeciwdziata ruchowi wirnika (rys. 3b). Zmiana tkieku ruchu wirnika powo-
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duje zmiar kierunku strumienia magnetycznego. Strumienie rapgmzne
w szczelinie ,1” odejmuyj sig, a w szczelinie ,3” dodaj Prowadzi to do wyge-
nerowania przeciwnie skierowanej sityn@j od zera [2, 3].

a) b)
4 b
o

( ®\ i

Rys. 2. Strumig magnetyczny generowany przez uzwojenia silnikoaye ewitacyjne (b)
Fig. 2. Magnetic flux generated by motorized (aj &vitational (b) winding

Rys. 3. Wygenerowanie sity magnetycznej: a) przdeiatapcej ruchowi wirnika w kierunku
szczeliny , 3", b) zmiana orientacji strumienia magreznego w silniku beziyskowym [2]

Fig. 3. Generation of magnetic force: a) counteratar rotation in direction of ,3” gap, b) va-
riation of magnetic flux orientation in the beadiegs motor [2]



242 K. Falkowski, M. Henzel

Dokonupc pomiaru potaenia wirnika wzgtdem nabiegunnikow silnika
bezlazyskowego, ména tak zmienia wartgé¢ pradu w uzwojeniach lewitacyj-
nych, aby wirnik zawsze zajmowat state p@hoie. Jeeli zamiast prdu statego
w uzwojeniu silnikowym poptynie pd przemienny, to wytworzy simoment
obrotowy. Strumienie magnetyczne generowane przagojenie silnikowe
zmienk Swop orientacg. Utrzymanie stabilnego patenia wirnika w szczelinie
powietrznej wymaga, aby strumiesterupcy potazeniem réwnie sie obracat;
poniewa strumieh magnetyczny jest przez uzwojenia umieszczony 1oie,
to zmiar strumienia mena wymust przez generowanie jego skladowych.
Efekt taki uzyskuje gi przez modulagj sktadowych pgdu w funkcji prdkosci
katowej wirnika. W silniku beztpyskowym mana wykorzysta magnesy trwate
umieszczone na wirniku. Magnesy wytwarzajrumieh magnetyczny, ktérego
rozktad jest zbliony do strumienia wytwarzanego przez uzwojeniaiksilne
w maszynie elektrycznej bez magneséw. W takiej kaksji do sterowania
potozeniem wirnika w szczelinie powietrznej nie jest kamzne zasilanie uzwo-
jen silnikowych.

2. Model matematyczny bezhpyskowego silnika elektrycznego

Silnik beztayskowy rozpatruje sijako podpog lub nagd elektryczny ze
wzgledu na paiczenie w jednym uegdzeniu funkcji zawieszenia magnetyczne-
go i silnika elektrycznego. Ruch wirnika jest opigadéwnaniami rownowagi sit
i momentow [1, 4]:

d?x

m? = I:ex + Gx
dy _

mF = Fey + Gy (1)
do,

J el M, - M,

gdzie:x,y  — przemieszczenie wirnika w 9K i Oy,

W — predkos¢ katowa wirnika,
Fex Fey— sita elektromagnetyczna w @k i Oy,
M, — moment sity elektromagnetycznej
m — masa wirnika,
J — moment bezwtadioi w 0siOz

G, Gy — sita zewntrzna dziataggca na wirnika w kierunku o€xi Oy,
M, — moment obakzajacy silnik.
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Sity wytracajace wirnik z potaenia nominalnego obejmujskiadowe de-
terministyczne (radialne sity okgiajace wirnik, sity grawitacji itp.) oraz skia-
dowe stochastyczne sit zegirenych przytaonych do wirnika. Wart@ sity
magnetycznej zostanie wyznaczona jako pochodnagienmagnetycznejE
wzgledem wielkaci przemieszczenia wirnika wzdtosi Ox i Oy. Natomiast
moment sity elektromagnetycznbj, jest rowny pochodnej mody wzgledem
predkosci katowej wirnika ap. Uwzgledniajac zalenosci pradu i oraz indukcyj-
nosci wiasnejL i wzajemnejM uzwojer dwufazowego silnika beztgskowego,
réwnania energii magnetyczngji mocy P &3 opisane naspujacymi zalezno-
sciami:

Lma M mamb M masa M mas| I4
E= iT M mamb L mb M mbsa M mbs: 'i4 (2)
Mmasa M mbma L sa M sas| I2

Mmasb M mbsb M sasb L sb I2

Pz[uma umb usa USJ m (3)

Isb

Napiecie prdu elektrycznego przybmne do uzwojé silnika Nsa Nsp, Nma
i Nimp jest sum spadkdw naprcia na impedancji cewki i sity elektromotorycznej
zwiazanej z ruchem wirnika w polu magnetycznym orazzaeary wartcci
i kierunku w uzwojeniach silnika. lloczyn indukcgiti L oraz padui okresla
wartas¢ wytwarzanego strumienia magnetycznefgskojarzonego przez cewk
o N zwojach; warté¢ spadku naggrcia na impedancji cewek silnika elektryczne-
go opisuje zatenos¢ (4). Oprocz spadku nagiia na impedancji cewki jest réw-
niez generowana sita elektromotoryczag wywotana ruchem w polu magne-
tycznym (réwnanie (5)). Natomiast strumimagnetycznyy opisuje wzor (6).

R, 0 0 oi,
0 0 Ofi
ur - Rn -mb (4)
0 0 R Ofig
0 0 0 R ig
dy a. . d
Uy =——=—| —I1+L— 5
ind dt (dt dl} ( )
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l//ma Lma M mamb M masa M ma i
[/j — l//mb — M mamb L mb M mbsa M mb I
l//sa M masa M mbma L sa M sasl| I

l//sb Mmasb M mbsb M masb L sh I

(6)

Uwzgledniajac macierz indukcyjnéci w wyrazeniu na sig elektromoto-
ryczm Upng, a take fakt, ze w macierzy indukcyjri@i wysipuja wyrazenia
okreslajace przemieszczeniai y w kierunku osiOx i Oy orazze wirnik silnika
bezlazyskowego zmienia swoje pdlenie, to wyraenia macierzy indukcyjrigi
nie g state. lloczyn pochodnej po czasie macierzy ingiptasci L i wektora
pradui jest opisany rbwnaniem:

0 0 M’% —M’d—y
dt a |
i
0 0 M x|
dt M,% Mrd_y O O I'sa
dt at Igp
w® o
dt ot J
R, 0 0 O] ip L, 0 0 Oi,
U= 0O R, 0 O i_mb+j(o oL, 0 O i_”‘b+
0 0 R 0] ig 0 O Ly Ofig
0 0 0 R g 0 0 0 Lyig,
[di,
_ _ | dt
lsa e |[[dx Lma O Mx -Myjl g
-M .isb I sa dt _ 0 I-mb My MXx qt (8)
ima  Tmb Q Mx My L 0 %
I dt -My Mx O st_ dt
digp
L dt |

Dokonupc przeksztatae rownai (2)+(7), uzyskuje si wyrazenie opisujce
napkicie prdu elektrycznego dla poszczegdlnych uzwiognika beziaysko-
wego (8). W silniku bezlyskowym wysgpuja dwa uktady wspotradnych:
uktad nieruchomy zwizany ze statorem oraz ruchomy zwény z wirnikiem.
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Podczas analizy pratp, ze ruch wirnika w kierunku przeciwnym do ruchu
wskazéwek zegara oznacza dodatnartas¢ przemieszczeniagkowego. Pady
przeptywajce przez uzwojenia silnikowig,, imp Wytwarzap sitg magnetycza.
Natomiast pgd przeptywaqcy przez uzwojenia lewitacyjne oznaczong isp
Uwzgledniajac przedstawione zataosci, model silnika opisano réwnaniem
mechanicznym w postaci macierzowej oraz rownanilektgcznym [1, 4]:

m 0 O] X
0 m O y|=
0 0 J|¢
M cos 2 +6) Ml si{ 2t +6) 0 0 =G,
=| MI sin(2t +8) -MI  cof 21 +8) 0 0 i'sb + G,
0 0 -, sin( ) @, co§ ax)||.™| [-M,

mb

9)
3. Wyniki badan

Pierwszym z analizowanych parametrow byt rozktadtaici pola magne-
tycznego na powierzchni statora z magnesami trwiatydyniki analiz MES
przedstawiono na rys. 4a. Jak widpole pojedynczego bieguna jest polem nie-
jednorodnym, w ktérym wyspuja miejsca o zwjkszonej wartéci pola magne-
tycznego. Zwazane jest to z tymze w konstrukcji wirnika wykorzystano ma-
gnesy neodymowe o wymiarach 10 x 2,5 x 1 mm z kidem magnesowania

Rys. 4. Zasada generowania sity magnetycznej viksiloeztozyskowym [1, 2]
Fig. 4. The principle of magnetic force generaiiothe bearingless motor [1, 2]
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wzdtuz wymiaru 1 mm. Na pojedynczy biegun wirnika skilaiatablica z 65
magnesOw. Analizy teoretyczne zostaly potwierdzpreez badania ekspery-
mentalne (rys. 4b). Pomiary byty wykonywane na gnannasrodku magnesu,
z ktérego zostata zbudowana tablica magneséw naigkp maszyny elek-
trycznej [1, 2].

MoODUL INDUKCJI MAGNETYCZNEJ
UZWOIJENIA LEWITACYINE UZWOIENIA SILNIKOWE
powierzchnia zeba powierzchnia zeba

0.25

0.2

0.15

e
Y

0.05

o

12 14 16 8 10
Numer zeba

8 10
Numer zeba

powierzchnia ztobka powierzchnia ztobka

0.15

o
[

1* 2% 4* 6* 8* 0%  12*  14*  16* 1* 2% 6* 8* 0%  12*  14*  16*
Numer ztobka Numer ztobka

Modut indukcji magnetycznej [T}

o

o
o @
l—— ¢
l——
—o0
o N
F———o
—————o
—o0o:
o N
o N

o

o

@

Rys. 5. Modut indukcji magnetycznej w szczeliniatsta silnika dwufazowego [2, 5]
Fig. 5. The module of magnetic induction in the gathe stator of the two-phase motor [2, 5]

Na rysunku 5. pokazano wyniki eksperymentalne rhodtrumienia ma-
gnetycznego na obwodzie statora wetkn z i bez wirnika stalowego. Przed-
stawiony rozktad indukcji magnetycznej potwierdzgniki analiz teoretycz-
nych. Przedstawiono oddzielnie rozktad strumiemiaach iztobkach statora.
Charakter rozktadu strumienia w uktadach z i bemika jest analogiczny. Na
powierzchni zbéw w ukladzie z wirnikiem maksymalna waxtandukciji ma-
gnetycznej wynosi 168.0° T, a minimalna 197102 T. Na rysunku 6. przed-
stawiono przebieg parametréw rezystancji, impeddnodukcyjnasci wiasnej
uzwoje silnika. Z otrzymanych charakterystyk wynika, wartg¢ liniowa cha-
rakterystyki miéci si¢ w zakresie do 100 Hz. Dla szeregowego modelu uezwoj
nia rezystancja zmieniagsod 3,05Q (Nsg) i 3,04 Q (N dla czstotliwosci
20 Hz do 4,1Q (Nsp i 4,08 Q (Ngp). Parametry uzwojesilnikowych wynosz
4,54 Q (Nma) 1 4,57 Q (N dla czstotliwosci 20 Hz oraz 52 (Nmg) i 5,05Q
(Nmp) dla czstotliwosci 100 Hz. Natomiast rezystancja zmienia il 38,2 mH
(Nsg i 37,9 mH {gp) dla czstotliwosci 20 Hz do 38,1 mHNsy) i 37,7 mH(Nsy).
Parametry uzwojesilnikowych wynosz odpowiednio 40,8nH (N9 i 40,1 mH



Beziazyskowe maszyny elektryczne ... 247

(Nmp) dla czstotliwosci 20 Hz. Jak wynika z otrzymanych wynikow, w zadiee
roboczym do 100 Hz indukcyj§é wtkasna ma warkd stah, a impedancje
wszystkich uzwojé si¢ pokrywap.

Indukcyjnos¢ wiasna L, Impedancja Z

o
=
@
N

10° 10°

Rezystancja R

01 - . --iZ - - — --3 1 - - 2 ‘ - 3
10 10 10 10 10 10
Rys. 6. Charakterystyka parametréw elektrycznyagtiksilbezigyskowego [5]

Fig. 6. The characteristics of electric paramedéthe bearingless motor [5]

4. Podsumowanie

Prace badawcze prowadzone obecnie w Wojskowej é&kédlrechnicznej
stanowi, odpowied na panujce w tej dziedzinie tendencje. Wspotczesne statki
powietrzne g projektowane zgodnie z koncepdyjlore Electric Aircraft Nowa
konstrukcja bezlayskowego silnika elektrycznego jest ukierunkowaasdwno
na eliminacg elementow ograniczgych szybké¢ dziatania takich uktaddéw,
jak réwniez na popraw ich parametréw pracy oraz warunkéw eksploatadifi (e
minacja sit tarcia, chtodzenie, uproszczenie kasji itp.). Dodatkowo przed-
stawione rozwjzania eliminuj lub ograniczaj wptyw elementéw nieliniowych,
takich jak strefa nieczuioi, histereza. Oprocz poprawy parametrow technicz-
nych zastosowanie nowych rozawa poprawia bezpiecastwo i niezawodna
konstrukcji lotniczych.
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Nowadays in aviation the dynamic development odraft on-board equipment connected
with implementation ofMore Electric Aircraft technology which assumed the application of
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with permanent magnets is presented. The congirudf bearingless electric motor designed
according toMore Electric Aircraft conception, which are directed at elimination tEngents
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The mathematical model of such engine and resftiltsoth simulated and experimental studies
have been presented.
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ZAWIESZENIA MAGNETYCZNE W SYSTEMIE
STARTU | L ADOWANIA — PROJEKT GABRIEL

W pracy przedstawiono koncepcgystemu startu iatlowania wykorzystujca
uktad zawiesze magnetycznychZe wzgkdu na bardzo dobre wdeiwosci funk-
cjonalne zawiesze magnetycznych, np. praca w bardzo niskiej tempezat
i wysokiej pré&ni, rozwiagzania tego typu znajdujzastosowanie w technologiach
kosmicznych. Obecnie mpa zaobserwowabardzo dynamiczny rozwdj syste-
mow lewitacji magnetycznej i ich systematyczne wykstanie w rénych aplika-
cjach. Zastosowanie zawieszenia magnetycznego poprawigiduzastwo, nie-
zawodnd¢ i ekonomg startu i fdowania statku powietrznego. Ponadto zapropo-
nowane rozwizanie ma znaczenie ze wggli na popraw wskanikow ekolo-
gicznych, takich jak emisja szkodliwych czynnikdw dtmosfery oraz hatasu.
W dalszej czsci artykutu oméwiono prace badawczo-konstrukcyjreakizowane
w ramach projektu GABRIEL, ktére mgpa celu opracowanie systemu startar i |
dowania wykorzystacego uktad zawieshae magnetycznych do utrzymywania
statku powietrznego na torze.

Stowa kluczowe: zawieszenia magnetyczne, ndp lotnicze, bezpiecistwo,
ekologia

1. Wprowadzenie

Jednym z podstawowych manewrdw, ktére wykonujeektpowietrzny, to
start i hdowanie. Procedura startuadbwania jest uzaimiona od klasy i typu
statku powietrznego. Wksza¢ statkdbw powietrznych wykorzystuje drogi star-
towe do uzyskania pdkosci, ktéra zapewnia sitnosna, lub do wytracania
predkosci podczasddowania. Z drog startowych korzystagamoloty komuni-
kacyjne, wojskowe oraz lotnictwo dyspozycyjpaneral aviation. Drogi starto-
we wykorzystuj zatogowe i bezzalogowe statki powietrzne. W prigpalot-
nictwa poktadowego wykorzystujecssystemy wspomagae start i ddowanie.

! Autor do korespondencii/corresponding author: yi&zrof Falkowski, Wojskowa Akademia
Techniczna, ul. S. Kaliskiego 2, 00-908 Warszated; (22) 6939858, e-mail: krzysztof.fal-
kowski@wat.edu.pl

2 Krzysztof Sibilski, Politechnika Wroctawska, Wylete Wyspidiskiego 27, 50-370 Wroctaw,
e-mail: krzysztof.sibilski@pwr.wroc.pl
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System taki obejmuje katapelltvyrzucajca samolot, natomiast podczagld-
wania wywa sk systemu lin hamagych. Lotnictwo morskie jest wypasane
réowniez w specjalne statki powietrzne ushaviajace skrocony lub pionowy
start i hdowanie (VTOL). Male samoloty bezzalogowe startyr reki”.
W przypadku wgkszych samolotow wykorzystujeesidznego typu wyrzutnie
(pneumatyczne, gumowe, prochowe itp.hdbwanie tego typu statkbw po-
wietrznych mae by realizowane na wiele sposobéwdbwanie w przygodnym
terenie, wykorzystanie spadochrondw, siatek przgtljacych itp.). Praktycz-
nie mechanizmy i procedury startu oraddwania nie zmienity siod wielu lat.
Jednak gwattowny wzrost ruchu lotniczego oraz wayglekonomiczne i ekolo-
giczne prowadg do poszukiwania nowych rozadan technicznych i procedur
startu orazddowania. Poszukiwania obejmigystemy dla samolotéw liniowych
klasy Airbus A320 oraz samolotéw bezzatogowych [1].

Obecnie s prowadzone prace badawcze w ramach projektu GABRIE
ktére maj na celu opracowanie systemu startadolwania wykorzystuaicego
uktad zawiesz& magnetycznych do utrzymywania statku powietrznegdorze.
W konstrukcji systemu startugdowania zostat wyeliminowany kontakt ¢dzy
torem a statkiem powietrznym, co prowadzi do zmigngcedur startowych,
ktore charakteryzuaj sie lepszymi widciwosciami dynamicznymi i poprawiaj
znacznie wskaniki ekonomiczne i ekologiczne w eksploatacji statk po-
wietrznych.

2. Koncepcja systemu startu igdowania wykorzystujaca
zawieszenia magnetyczne

System startu iadowania jest zbudowany z toru, na ktorym jest umies
czony specjalny wozek z saniami (rys. 1.). Samptped startem znajdujecsia
wozku. Nastpnie samolot wraz z wozkiem jest umieszczany n@ashmagne-
tycznych. Do rozgdzania sa jest wykorzystywany liniowy silnik elektryczny.
Po uzyskaniu mdkosci startowej nagpuje oddzielenie samolotu od woézka.
Samolot przechodzi w zakres wznoszenia, natomése svraz z wozkiem ha-
muja. Po zatrzymaniu sanastpuje rozdzielenie z wozkiem. Sanie powracip
pozycji startowej lub przygotowajsic do przygcia ladujacego samolotu. Pod-
czas 4dowania (rys. 2.) procedura odbywa 8i odwrotnej kolejnéci. Po osi-
gnigciu pozycji decyzyjnej n&ciezce schodzenia (kurs i wysa¥) jest uru-
chamiany systematlowania. Sanie z wozkiem ragirap Sig, a po uzyskaniu
odpowiedniej pgdkasci nastpuje synchronizacja pdkosci sai i samolotu. Na
saniach znajduje siwdzek, ktérego zadaniem jest przechwycenghjhcego
samolotu. Po synchronizacji qoikosci samolotu i sé samolot wyrownuije,
a nasgpnie osiada na wozku. System wchodzi w zakres hamiay sanie wy-
tracap energé i po zatrzymaniu samolot wraz z wézkiemzelegja na miejsce
postojowe. System przygotowuje; glo kolejnego startu luadowania. Zasto-
sowanie takiego rozwrania wiaze st ze znacznymi korZgiami ekonomicz-
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nymi, poniewa start tego typu pozwala zaosgdzi¢ paliwo, ktére mana wy-
korzyst& podczas lotu (zwkszenie zagu). Dodatkowym atutem jest prosta
konstrukcja samolotu, nieztiny jest tylko system cumowania do wdézka, nato-
miast jest wyeliminowany uktad podwozia wraz z atstjami wymaganymi do
jego sterowania i kontroli pracy [1].

V

2 Wézek
Sanie

Tor magnetyczny |

Rys. 1. System startu GABRIEL
Fig. 1. The take-off GABRIEL system

=
%?3 ) . .
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— R ~=~>>;:m‘\:t‘,, i = T, = T,

Rys. 2. Systemptlowania GABRIEL
Fig. 2. The landing GABRIEL system

Kolejnym problemem jest emisja hatasu i zanieczysr, ktére dostaj sie
na matej wysokéci do atmosfery. Obecnie ekolodzy stosunkowo taskawi”
dla lotnictwa. Jednak coraz @riej pojawiaj Si¢ pytania dotycace emisji
szkodliwych czynnikbw do atmosfery przez statki petvene. Dlatego kale
ograniczenie emisji szkodliwych czynnikow i zgsenie jej energi elektryczm
jest dziataniem proekologicznym. Energia elektrycotecnie jest zaliczana do
zielonej energii. Dodatkowym czynnikiem jest popsabezpieczgstwa w za-
kresie wykonywania manewru startuadbwania oraz ruchu statkéw powietrz-
nych w porcie lotniczym [1].

3. Systemy zawieszemagnetycznych w projekcie GABRIEL

Jednym z podstawowych elementow systemu jest uldadeszé magne-
tycznych zapewniagych lewitacg magnetycza saa nad torem. Dokonaf
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wyboru systemu zawieszemagnetycznych, kierowanoeswzgledami ekono-
micznymi i funkcjonalnymi. Zawieszenia magnetycaigely sic na aktywne

i pasywne. Ze wzgtu na zlgona konstrukcg i koszt zrezygnowano z aktyw-
nych zawiesz@ magnetycznych. Do dalszej realizacji zostaly wylraawie-
szenia pasywne elektrodynamiczne i wykorzystej nadprzewodniki. Zawie-
szenia elektrodynamiczne do generowania sit leyvitaagnetycznej wykorzy-
stuja sity oddziatywania magnetycznego quizy zewrtrznym polem magne-
tycznym i padem indukowanym w przewodnikédrédiem pola magnetycznego
sa magnesy, ktére przemieszcgapk nad materiatem przewogtzym, indukug
w nim prdy. W przypadku zawieszenia pasywnego z nadprzeikaain wyko-
rzystuje st efekt Meissnera, ktéry wygiuje podczas wprowadzania nadprze-
wodnika w temperatgrponizej krytycznej.

Zawieszenia elektrodynamiczne

Zawieszenia elektrodynamiczne charakteryzayg bardzo dua Sita nosna
oraz bardzo prostkonstrukcy. Zawieszenie tego typu jest zbudowane z toru, na
ktorym jest umieszczony materiat przewachz (miedziane piytki — rys. 3.). Na
ramie g umieszczone cztery podpory (rys. 3.). Podporaziestiowana z zespo-
tow tablic Halbacha, ktGreasrozmieszczone edicowo. Jak mgna zauwaye,
sanie g wyposaone w kota, ktére petaifunkcje spoczynkowe oraz zapewniaj
wstepne ustawienie szczelin powietrznych magnesow dédych pedkosci.
Kofa s niezlzdne, poniewa lewitacja w tego typu zawieszeniach veystje po
przekroczeniu ok&onej prdkosci przez sanie. Dla matej qatkosci sanie poru-
szaj Sie po torze na kotach. W torach przeznaczonych denmzzenia diych
statkéw powietrznych stosujegsigémy miedziane z perforagj(rys. 4.).Zro-
dtem pola magnetycznega $ablice Halbacha zimne z magnesow si@en-
nych. Magnesy patzone g tak, aby uzyskasilne pole magnetyczne w okre-
slonym kierunku. Przyktadowa tablica jest przedstawsi na rys. 5. W wyniku
polaczenia magnesow moa otrzymd sinusoidala zmiarg indukcji magne-
tycznej o diugéci zalenej od wymiaréw magnesow. Diugofali dla tablicy
z rys. 5. wynosi 208 mm. Przesuw@g st nad torem tablica przemagnesowuje
tor z czstotliwoicia, ktora jest rowna stosunkowigaikosci i dtugasci fali.

Przemagnesowanie toru indukujegmw jego powierzchni (rys. 6a). Zasto-
sowanie perforacji w blachach prowadzi do ukierwawia padu w torze.
Przeptywajcy prad posiada sktadoavly, ktéra jest odpowiedzialna za genero-
wanie sity nénej zawieszenia. Perforacja ogranicza indukowariddw wiro-
wych. Na rysunku 6b przedstawionoesitagsna F, i site oporuF,. Dodatkowo
zaznaczono sjt boczm F,, ktéra mae prowadz do zsuwania gi sa
z toru. Jednak warfé sktadowej sityF, jest pomijalnie mata. Natg zauwayc,
ze maksymalne warfoi sity nasnej osagnigto powyzej 20 m/s. Z przeprowa-
dzonych analiz wynikaze zawieszenia elektrodynamiczne nadag do wycia
przy prdkosciach powyej 5 m/s. Takie ograniczenie eliminuje zastosowanie
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tego typu sytemu zawiesz@odczas startu atlowania matych samolotéw bez-
zalogowych.

Tablica Halbacha zawieszenia
elektrodynamicznego

Tablica Halbacha zawieszenia
elektrodynamicznego

Koto

Kot
Tablica Halbacha zawieszenia =

elektrodynamicznego

Tablica Halbacha zawieszenia
elektrodynamicznego

Miedziane plytki

Tablica Halbacha napedu Droga startowa

Tablica zawieszenia
magnetycznego

Phytka miedziana

Plytka miedziana

Tablica zawieszenia
magnetycznego

Rys. 3. Koncepcja elektrodynamicznego zawieszersgnmtycznego dla bezzatogowych statkow
powietrznych

Fig. 3. The conception of electrodynamic magnaigpgnsion for pilotless aircraft
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Rys. 4. Pgd indukowany przez tabkcHalbacha w torze (a) oraz sita magnetyczna
nosnaF, i oporuF, wyznaczona w funkcji pdkosci sa (b)

Fig. 4. The current induced by Halbac's array iackr (a) and magnetic lifE, and
resistancé-, forces determined as a function of sledge veldbily

Zawieszenia z nadprzewodnikami

Wady tej jest pozbawiony system zawigszaagnetycznych z nadprze-
wodnikami. Ten typ zawieszenia pasywnego pozwayake stabilry lewitacg
magnetycza dla zerowej pgdkosci liniowej. Zawieszenie takie jest zbudowane
z toru, na ktérymaumieszczone dwie biaie. Nad bieniami znajduje sirama
Zz zamontowanymi podporami. Pojedyncza podpora tenmak wykonany
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z aluminium, w ktérym jest umieszczona ceramikapmaewodzca YBCO.
Wybrany materiat charakteryzuje: semperatuy krytyczrg T, = 92 K, co ume-
liwia poprawrn, prag podpory przy zatopieniu nadprzewodnika w ciekiyzn-a
cie. Pojemnik, w ktérym jest umieszczony nadprzewikdmusi zachowywa
szczelné¢, zapewnid tatwe uzupetnianie cieklego azotu oraz utiwgaé odpa-
rowanie azotu. Dodatkowo pojemniki golowane warstw styropianu [2].

Pasywne zawieszenie magnetyczne z nadprzewodnikaykorzystuje
efekt Meissnera. Material nadprzewady po schtodzeniu porgj temperatury
krytycznej generuije silne gty powierzchniowe, ktore dziatajak ekran wypie-
rajacy pole magnetyczne z nadprzewodnika. @Gedtarakterystycznnadprze-
wodnika jest wektor magnetyzacji, ktéry w nadprzdni@u zawsze ustawiaesi
przeciwnie do linii zewegtrznego pola magnetycznego. Tor magnetyczny jest
zbudowany z dwu bimi. Na kadej biezni s3 umieszczone prostopadéenne
magnesy neodymowe z wektorem magnetyzacji ustawiogmpnowo. W poje-
dynczej warstwie znajdyjsic trzy magnesy. Magnesy zegtrene maj wektor
magnetyzacji o wartei dodatniej, natomiast magn&®dkowy posiada wektor
magnetyzacji o warkei ujemnej. Na rysunku 5. jest przedstawiony mdziel
tablicy zbudowanej z magneséw o takiej orientagki@erow magnetyzacji. Tak
zbudowana tablica magnesow wytwarza silne pole etgigane w obszarze
styku ich écian. Petne omowienie zjawiska koncentracji polagmegycznego
wykracza poza ramy artykutu.
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Rys. 5. Model 3D materiat nadprzewadego umieszczonego nad tahlimagneséw neo-
dymowych

Fig. 5. 3D model of superconductive material lodaseer the table of neodymium magnet

Na rysunku 6. przedstawiono rozklad pola magnesabsezarze styku ma-
gneséw. W pole jest wprowadzony materiat nadprzeamd ktory powoduje
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zagkcie linii pola magnetycznego. Na rysunku 6a pokazafekt Meissnera,
natomiast na rys. 6b indukcjmagnetycza przedstawiono jako wysoké
W obszarze nadprzewodnika indukcja magnetycznecavijest ,wycinana’
i sprowadzana do waia zerowych. Na rysunku 7. przedstawiono zmiaity
lewitacji magnetycznej przy oscylacyjnym ruchu naggvodnika. Sita zostala
wyznaczona w funkcji zmiany czasu (rys. 7a) i petma (rys. 7b — przemiesz-
czenie w szczelinie powietrznej nadprzewodnika)a [pojedynczej kostki
YBCO uzyskano s@t magnetycza o wartdci sredniej 6 N.
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Rys. 6. Nadprzewodnik w polu magnetycznym — efekidgnera
Fig. 6. Superconductor in magnetic field — Meissgfézct
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Rys. 7. Zmiana sity magnetycznej przy oscylacyjmathu nadprzewodnika w funkcji czasu (a)
oraz potaenia (b)

Fig. 7. The variation of magnetic force during datbry motion of superconductive as a function
of time (a) and position (b)

4. Podsumowanie

W pracy przedstawiono system startwddwania wykorzystuagcy zawie-
szenia magnetyczne. System ten jest propazitpra ma na celu ograniczenie
emisji szkodliwych czynnikéw, zwkszenie bezpiechstwa i popraw aspek-
tow ekonomicznych w lotnictwie. Prowadzone pracejoluja dwa kierunki.
Jednym z nichsprace majce na celu zbudowanie system startu dlaych
samolotow rejsowych (np. Airbus A320), drugi to gganad zbudowaniem sy-
temu dla bezzatlogowych statkdw powietrznych. Obeenprowadzone bardzo
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Zzaawansowane prace nad zbudowaniem takich systestadtu i hdowania dla
UAYV klasy micro. W zwizku z tym realizowany projekt przewiduje zastosowa-
nie zawieszé magnetycznych z nadprzewodnikami. Projektowanydst zbu-
dowany z sekcji o catkowitej diuga okoto 11 m i przeznaczony dla UAV star-
tujacych i khdujacych z pedkoscia do 2,5 m/s o masie catkowitej do 2 kg. Pro-
jekt ten jest na etapie wykonania stanowisk deteshia i badania sity $acsci

w ukfadzie z nadprzewodnikami [3]. Proponowane ligzanie mae by wyko-
rzystane w systemach startu pojazdoéw kosmicznyatePtakie $ prowadzone
przez rG@ne agrodki naukowe, jednak nie obejmuje ich projekt GABR
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Jerzy GRAFFSTEIN?!

ANTYKOLIZYJINY SYSTEM RADAROWY | JEGO
WSPOLPRACA Z POKEADOWYMI SYSTEMAMI
AUTOMATYCZNEGO STEROWANIA

Wzrastajce wymagania dotyaze poprawy bezpiecastwa w ruchu obiektéw la-
tajacych pilotowanych i bezzalogowych state shpulsem do podgia w ramach
konsorcjum kierowanego przez Instytut Lotnictwahyr&konstruowania systemu
antykolizyjnego. Celem przedsiziccia byto skonstruowanie autonomicznego
systemu do wykrywania nieruchomych i ruchomych gzkéd oraz okrdanie od-
legtosci od nich i pedkosci, z jaky Sig poruszad. Zastosowanie w systemie rada-
rowego detektora przeszkdd pozwala na skuteczmeviggorzystanie przy braku
widzialnadéci w nocy oraz we mgle lub zapyleniu. System pasiakszerzony za-
kres dziatania umdiwiajacy wykonywanie cyfrowego pomiaru wzginej wyso-
kosci lotu i predkosci pionowej, stanowicych podstaw do wykrycia zagrgenia
zderzenia z podiem. Przygotowano elementy oprogramowania, ktérerzy-p
szlasci zapewni, wspotprag systemu antykolizyjnego z innymi systemami auto-
matycznego sterowania lotem. Opracowany projekesys byt podstawdo zbu-
dowania pierwszego probnego egzemplarza. Przepmmmadna nim wsgpne ba-
dania laboratoryjne i pierwsze testy w locie. Wgyrapisano sposéb wspotdziata-
nia poszczegoinych wdzer oraz zakres wykonywanych przez nie funkgc;ji.

Stowa kluczowe systemy sterowania, systemy radarowe, systenkaligyjny,
detektor przeszkod

1. Cel i zadania systemu antykolizyjnego

Gtéwnym celem systemu antykolizyjnego jest wykeygirzeszkody, po-
miar jej odlegtdci od obiektu oraz ok#enie jej prdkosci. Istotra jego funkciy
jest sprawdzenie, czy istnieje zaggnie wysipienia kolizji z wykryt prze-
szkody [1, 2]. Waznym zadaniem jest pomiar oraz wyliczenie niglttych da-
nych koniecznych do wyboru i wykonania manewru lanligyjnego i manewru
omijania [3]. Zagadnienie dotygze manewru antykolizyjnego jest znacznie
zlozone ze wzgldu na istnienie bardzo dej liczby maliwych réznych sytuacii
i konfiguracji wystpowania przeszkdd ruchomych i nieruchomych, ichkeie
$ci i sposobu rozmieszczenia. Sam system antykolzjgst przygotowany do

1 Autor do korespondencji/corresponding authorzyl@raffstein, Instytut Lotnictwa, al. Krakow-
ska 110/114, 02-256 Warszawa, tel.: (22) 846064t1,271, e-mail: jgraff@ilot.edu.pl
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wykrywania nieruchomych i ruchomych przeszkdd. \Wpinie zagréenia

Z nieprzewidziam i wczeniej nieznan przeszkod w zaleznosci od sytuacii
powoduje konieczrig¢ podicia jednego z dwdch rodzajéw dziatavykonania
antykolizyjnego manewru i powro6t do lotu wzdlzaplanowanej trasy lub zmia-
na planu trasy w celu unilgtia kolizji. Druga z wymienionych nitiwosci
wymaga wykrycia przeszkody w dostatecznej odlegica co s z tym wize

— istnienia dostatecznej #ia czasu potrzebnego na pedg odpowiednich dzia-
tan zwiazanych z rekonfiguragjplanu lotu. Drugim istotnym warunkiem wyko-
nania takiej rekonfiguracji jest posiadanie przefrpzpoczciem kompletnej
informacji o wykrytej przeszkodzie. Najgriej wystpuja przeszkody nieprze-
widziane, na temat ktérych system nie posiada kempth informacji. Rada-
rowy detektor w trakcie lotu obiektu ,widzi” pogtkowo przeszkod tylko od
jednej strony, pozostate €zi przeszkody niesswidoczne. W zwizku z tym
w pracy nie jest rozwany sposéb pogbowania dla rekonfiguracji planu lotu,
a jako dopuszczalny przyp scenariusz powrotu do lotu wzdtaaplanowanej
trasy (ewentualnie lotu do celu). Pojawienig @izeszkody i wyapienie zagro-
zenia kolizji wymaga wykonania wielu dzi&taealizowanych w ramach dwaéch
podstawowych faz lotu:

« manewru antykolizyjnego,

« powrotu do lotu wzdka zaplanowanej trasy lub najkrégsarog do celu.

Manewr unikngcia kolizji jest takim ruchem obiektu lagaggo, ktéry ma
ten obiekt doprowadé&ido punktu (i takich parametrow lotu), w ktorym itig
dzie wystpowato niebezpiechstwo zderzenia z przeszkpdRuch omijania
przeszkody odbywa @iw niedwej, ale bezpiecznej odleglm od przeszkody,
uwzgkdniajacej zachowanie odpowiedniego marginesu bezpistaa [4].
Powr6t do lotu wzdha trajektorii zgodnej z planem lotu jest wykonywapy
zakaczeniu omijania przeszkody. Wykonanie bezpiecznagtmnomicznego
lotu wymaga, aby system antykolizyjdgisle wspotpracowat z innymi pokia-
dowymi systemami lotniczymi (rys. 1.). W dalszej&d rozdziatu zostanie
opisana propozycja wspotdziatania systemu antyfolego z pokladowymi
systemami autonomicznego lotu.

Po uzyskaniu informacji o zagreniu maliwoscia wystipienia kolizji sys-
tem zarzdzania manewrem antykolizyjnym uruchamia procedwszukiwania
odpowiedniego manewru antykolizyjnego. W systemmiykolizyjnym jest wy-
liczany czas, w ktérym najpdiej musi zost& uruchomiony manewr antykoli-
zyjny. System zarglzania lotem podejmuje decya) przerwaniu wykonywania
planu lotu i o uruchomieniu wybranego przez systartykolizyjny odpowied-
niego manewru. Wszystkie informacje niedbe do podjcia tej decyzji g do-
starczane przez system antykolizyjny. Kontrola ng#ionaniem zadania unik-
nigcia zderzenia z przeszkppest przekazywana przez system zdrania lotem
do systemu zagelzania manewrem antykolizyjnym. Dane o wybranym eman
rze antykolizyjnym g przekazywane do systemu zgizania powrotem na tras
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Rys. 1. Wspétpraca systemu antykolizyjnego z syateimautomatycznego sterowania
lotem

Fig. 1. Cooperation of anti-collision systems vsifstems of the automatic flight control

Przed zakaczeniem wykonania antykolizyjnego manewra wyliczane
wartasci zadane, wymagane do rozpeca wykonania fazy omijania przeszko-
dy i powrotu na tras Informacja o wykonaniu manewru antykolizyjnegstje
przekazywana do systemu zgizania lotem, ktéry przekazuje kontrao sys-
temu zarzdzania powrotem na trasNa tym etapie przebieg lotu jest podykto-
wany wymogami wynikajcymi z przygtego sposobu omijania przeszkody.
W tej czsci lotu s wykorzystywane informacje z systemu antykolizyjoeg
dostarczajcego uzupetniage dane o omijanej przeszkodzie. Orgig prze-
szkody o matych wymiarach (w porownaniu z obiektéub odlegtdcia,

z ktorej rozpoczto manewr) mge zosta wykonane w trakcie manewru antyko-
lizyjnego. Sposbéb powrotu do lotu po zaplanowaragie odbywa si zgodnie

Z przygtymi kryteriami, np. najkrotsza droga powrotu, majzy czas powrotu.
Fakt doprowadzenia obiektu na odpowiednio anadllegté¢ od planowanej
trasy jest sygnalizowany przez system gdrania powrotem i przekazywany do
systemu zakdzania lotem. Ten ostatni przekazuje kortrdd systemu zasz
dzania planem lotu i od tego momentu rozpoczyaaaentynuacja wykonania
pozostate] cZci planu lotu. W wygtkowych sytuacjach konieczne v sk
okaza cofniecie wzdhwz zaplanowanej trajektorii do wctgejszego wybranego
punktu lezacego na niej. Wykonanie powrotu seoby uwarunkowane wymo-
gami realizacji zaplanowanej misji na wézarjszym odcinku zaplanowanej
trasy. W tym celu nafsy sprawdzt, czy powr6t taki jest mdiwy z punktu wi-
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dzenia bezpiechstwa lotu, z uwzgldnieniem istnigjcej przeszkody, ktora
wczesniej zaktdcita lot obiektu. W takiej sytuacji ma slo czynienia z przypad-
kiem pewnej formy rekonfiguracji planu lotu.

2. Struktura systemu antykolizyjnego

Na schemacie przedstawiono ogpide; systemu antykolizyjnego AURA.
W jego sktad wchodgnastpujace elementy (rys. 2.):

» radarowy detektor przeszkod (RDP),

« cyfrowy radiowysokéciomierz (CRW),

» mikrokomputer AXMOD RDP,

« mikrokomputer AXMOD CRW,

- centralny komputer systemu antykolizyjnego,

« mapa terenu i baza przeszkad,

» system odniesienia AHRS.

Radarowy Detektor Radiowysokos$ciomierz
Przeszkod - RDP Cyfrowy - CRW
A A
Mikrokomputer AHRS System Mikrokomputer
AXMOD RDP | Odniesienia "| AXMOD CRW
A 4
Komputer
Mapa Terenu Centralny
Baza Przeszkod !

S W S

IZarzadzanie Manewrem | l Generator Manewrow |
Antykolizyjnym | Antykolizyjnych |

Rys. 2. Struktura systemu antykolizyjnego
Fig. The structure of anti-collision system

System jest autonomiczny i wykorzystuje traydta informacji o prze-
szkodach: radarowy detektor przeszkdd, cyfrowy aagisokaciomierz oraz
maye terenu z bagprzeszkéd. RDP wykrywa przeszkody ruchome i nieonee
oraz okréla ich odlegté¢ od obiektu, a dla ruchomych przeszkdd wylicza ich
predkosci przemieszczania. CRW wykonuje pomiary wysa@kdotu obiektu
wzglgdem powierzchni Ziemi oraz gatkos¢ zmian tej wysokéci. Przetwarzanie
pierwotnego sygnatu uzyskanego z RDP i CRW na odgnie wielkgci fi-
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zyczne jest dokonywane w mikrokomputerze AXMOD RDEXMOD CRW.
Baza przeszkdd jest zbiorem informacji dotmzh statycznych naziemnych
przeszkdd na obszarze obejpuyim zadan trajektor lotu. Zawiera take dane
dotyczce wysokdci powierzchni terenu. Komputer centralny jest priziziany

do zbierania przetworzonych informaciji z agizer pomiarowych i zaimplemen-
towania programu twoszego model otoczenia [3] oraz interfejsu z systemam
automatycznego sterowania. Jego zadaniem jestastgwie informacji otrzy-
manych z RDP i danych o ruchu lat@go obiektu uzyskanych z AHRS i CRW,
stworzenie zaktualizowanej bazy przeszkdd zawieepjodpowiednie ich repre-
zentacje w przestrzeni. W dym kroku, w ktérym nasgpuje odczyt nowych
danych z posiadanychrodet informacii, jest dokonywane sprawdzenie, czy
zaistniato niebezpiecastwo kolizji z wykryt przeszkod [2]. Spetnienie tego
warunku powoduje przestanie sygnatu do systemwdaania lotem.

3. Urzadzenia sytemu antykolizyjnego

Radarowy detektor przeszkdd jgmidstawowym urgdzeniem, ktére do-
starcza do systemu antykolizyjnego inforngacjaktualnej sytuacji w przestrzeni
otaczajcej latajcy obiekt. Sklada giz dwoch modutdbw nadawczo-odbiorczych
pracupcych z cestotliwoicia 24 GHz. Kady z nich jest umieszczony razem
z antenami nadawgZ odbiorcz na jednej pltytce elektronicznej, zamocowany-
mi w goérnej czsci sztywnej, obrotowej platformy po dwoéch przeciwhyjej
stronach (rys. 3.). Sygnat jest zbierany na przemigdnego i drugiego modutu
i jest formowany w modulatorze, a ngstie w filtrze dolnoprzepustowym
oraz wzmacniaczu. Tak przetworzony sygnat gazruchomej jest przekazy-
wany poprzez wielokanaloweazlze obrotowe (wypogane w piefcienie sli-
zgowe) do 16-bitowego przetwornika analogowo-cyegw znajdujcego st
w dolnej, nieruchomej e#ci obudowy RDP. Cyfrowy sygnat podlega nume-
rycznej obrébce w mikrokomputerze AXMOD-RDP. Wykarana jest tam
m.in. szybka transformata Fouriera. Na podstawieikéw analizy uzyskanego
widma sygnatu stwierdzacgsiczy w danym sektorze wyglita przeszkoda. Po
jej wykryciu s okreslane dwa istotne, charakterystyczne parametry:ghafié
pomigdzy obiektem a przeszkawraz pedkos¢ radialna wzgidem obiektu lata-
jacego. RDP ma nmiiwos$¢ wykrycia do piciu przeszkod w jednym sektorze
i przyporadkowania im wymienionych, charakterystycznych pargw. De-
tekcja jest realizowana w ptaszémje horyzontalnej w e&ci przedniej potsfe-
ry, mieszczcej sk w wycinku kota o wartéci 156° symetrycznie usytuowanym
wzgledem podtunej osi obiektu. Odpowiada to 13 sektorom o szeiwikmo 12°
kazdy. Pedkos¢ katowa platformy jest utrzymywana na statym poziorole
19 rad/s. Do pomiaru gakosci katowej w ukiadzie stabilizacji jest wykorzy-
stywany czujnik halotronowy. Zag dziatania detektora wynosi okoto 200 m.
Zalezy on od wielkdci powierzchni przeszkody i ksztattu oraz rodzajatenia-
tu, z ktérego jest zrobiona. Obudowa RDP (rys.m3g) ksztalt walca, ktdrego
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maksymalnasrednica wynosi 170 mm, a wysako150 mm. Catkowita masa
urzadzenia z obudow i umieszczonym w jej wgirzu mikrokomputerem
AXMOD-RDP nie przekracza 1,9 kg.

L] i T
b TN

Rys. 3. Radarowy detektor przeszkéd (RDP)
Fig. 3. Radar-based Obstacles Detector (ROD)

Uktad odniesieniaAttitude and Heading Reference System — AHRS) typu
IG-500N (rys. 4.), oferowany przez ficn6BG Systems [5], wykonuje pomiary
potozenia lgtowego i liniowego obiektu latagego w przestrzeni, a tak dostar-
cza trzy sktadowe jego gikosci liniowej i katowej oraz sktadowe przgiesze-
nia. Maksymalna estotliwos¢ prébkowania systemu AHRS wynosi 100 Hz.
Wbudowany uktad GPS wylicza paknie we wspoétrdnych geograficznych
z czstotliwoscia 4 Hz [5] oraz wysok& bezwzgédna korygowamn od czujnika
cisnieniowego. Uzyskane informacje z systemu AHRS Zzsmiu katowym
i liniowym oraz pedkaosci obiektu latajcego staa do wyliczenia bezwzgtine-
go potaenia i pedkaosci wykrytej przeszkody. Przyktadowo, doktadobsta-
tycznych pomiaréw &6w potazenia obiektu uzyskiwane z AHRS mieszcz

Rys. 4. System AHRS 1G-500N SBG
Fig. 4. The AHRS IG-500N SBG system
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sie w granicach +1°. Osgane dokladnixi pomiarow klasyfikup system
w sredniej klasie tego typu przyddw. Zaleh omawianego ukglzenia § jego
mate wymiary 36 x 49 x 22 mm i bardzo mata masg déez anteny GPS).
Cyfrowy radiowysokéciomierz (CRW), zaprojektowany i wykonany
w Instytucie Lotnictwa, dokonuje pomiarbw wysekD obiektu latajcego
wzglgdem powierzchni Ziemi od 0 do 300 m zstotliwoscia 20 Hz. Uzyski-
wana dokfadn& wynosi £1m w zakresie od 0 do 20 m, a pogyytego zakresu
nie jest gorsza niok. +5%. Pedkos¢ pionowa jest mierzona od +1 do £30 m/s.
CRW jest bardziej wiarygodnynmrddiem informacji o wysokizi wzglednej
w poréwnaniu z AHRS. Z tego powodu CRW petni istotolg, szczegolnie
w sytuacji, gdy nie jest mitiwe korzystanie z bazy danych dotgcgch wyso-
kosci terenu. Korelacja wysokoi wzglednej i tendencji jej zmian mie uma-
liwi¢ prognozowanie niebezpiedmtwa zderzenia latggego obiektu z po-
wierzchng terenu. Urzdzenia z systemem anten i mikrokomputer AXMOD-
-CRW g umieszczone w obudowie o wymiarach 204 x 91 x &% mjego cal-
kowita masa nie przekracza 1,1 kg. Baza danychtailkswania terenu sktada
sie z plikéw tekstowych (oferowanych np. przez fgrGeosystem), zawiekgj
cych informacg 0 wysokdci terenu z uwzgldnieniem obiektow znajdagych
sie na powierzchni Ziemi. Dane zostaty przygotowareeprwspomniaq firme
w prostolatnym uktadzie wspotginych z rozdzielcZeia 20 x 20 m.

4. Wnioski

System po odpowiednim dostosowaniu (gtéwnie w esikr oprogramowa-
nia) maze by wykorzystany w obiektach bezzatogowych z autonmtig ste-
rowanym lotem lub sterowanych zdalnie, aztalkw obiektach zatogowych
z pilotem. Zastosowanie opisanego systemu antyfokgo do lotéw autono-
micznych wymaga z jednej strony opracowania rozlahego systemu auto-
matyzacji lotu, z drugiej wykonania Zlonego oprogramowania, ktére pozwoli
na scista wspotprag systemu antykolizyjnego z systemami automatyZabiji.
W przedstawionym materiale zawarto istotne wskazaiotycace sposobu
zapewnienia odpowiedniej, programowej wspoétpracgnigdzy wymienionymi
systemami. Osobnym zagadnieniem jest sposéb pragjma kontroli lotu po-
migdzy systemem antykolizyjnym a modutem realizyim automatyczny lot
wzdtuz zadanej trajektorii lotu. Opisany system ze wdglna zasig RDP mae
znalez¢ zastosowanie na obiektach poruseggh sé z predkoscia nie wigksz
niz 50 m/s. Dokfadniejsza granica tegg@kosci jest maliwa do okrglenia po
uzyskaniu informacji o charakterystykach manewrdwyeybranego obiektu.
System byt poddany wginym badaniom podczas lotu ha dwuosobovgyniv
gtowcu A600 Talon. Uzyskane wynikwiadcz o koniecznéci przeprowadze-
nia dalszych badaw celu precyzyjnego sprawdzenia zapych parametrow
i wprowadzenia ewentualnych modyfikacji. Udoskon@aalgorytmow obrobki
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sygnatéw pomiarowych pozwoli na akiszenie odpornei systemu na zakié-
cenia i skuteczniejaavykrywalnasé¢ przeszkaod.
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ANTI-COLLISION RADAR-BASED SYSTEM
AND ITS COOPERATION WITH ON-BOARD
AUTOMATIC CONTROL SYSTEMS

Abstract

Growing requirements for an air traffic safetypiibt and pilotless aircraft were the impulse
to carry on the design of anti-collision systemnthe Institute of Aviation. The aim of the project
was the design of the autonomous system capahdetaxt both moving and static obstacles as
well as to estimate the distance between the #iranal obstacles and their relative velocity. Ap-
plication of radar-based obstacle detector in tystesn allows for effective its using in the no-
visibility conditions at night and in the fog or stiness. The system has extend scope of activity
capable to take digital measure of relative flighittude and vertical velocity which parameters
decided about detection of collision hazard ofifgllto earth. The software elements that in the
future will provide cooperation of anti-collisiorystem with other automatic systems of flight
control have been prepared. Based on the develapgecpof the system the test prototype has
been built. The preliminary laboratory testing dhght tests of the prototype system have been
performed. In the paper the method of cooperatibpasticular devices and the scope of their
functions have been described.
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Adam JAROSZEWICZ!

PROJEKT KONCEPCYJNY GLOBALNEGO
SYSTEMU NAWIGACYJNEGO DLA MARSA

Wspétczénie Mars stat si obiektem bezprecedensowegoseigu wielu pastw
w eksploracji planety, ktdrej ukoronowaniem ma sta® ladowanie ludzi na po-
wierzchni Czerwonej Planety. Zalogowa wyprawa na ddalzdzie wymaga
stworzenia globalnego systemu nawigacyjnego planedy zapewnienia dgitej,
szerokopasmowej transmisji danych z ZignWspéiczesna nawigacja sondemi
dzyplanetarnych znajcagych sé w dalekiej przestrzeni kosmicznej jest procesem
ztozonym, czasochtonnym i kosztownym, wymaggm do pracy ztgonej infra-
struktury naziemnej. Proces nawigacji jest catkésviieautonomiczny, sonda nie
jest w stanie, wykorzystaf aparatuy poktadows, okreli¢ swojego potaenia
przestrzennego w prapym ukladzie odniesienia. W pracy zostat przedstawi
projekt koncepcyjny dopplerowskiego globalnego esyst nawigacyjnego dla pla-
nety Mars, pozwalafego na okrédenie potaenia obiektu na powierzchni planety
i w bliskiej przestrzeni w czasie nieprzekragegin 2 h, oraz systemudzndci,
zapewniajcego wzajemitacznasi¢ pomidzy sondami /ddownikami i retransmi-
sje danych z powierzchni Marsa na Ziemi

Stowa kluczowe:Mars, system nawigacyjny, transmisja danych

1. Wprowadzenie

Mars fascynowat i kreowat wyobtai¢ cztowieka od tysicleci. Staraytni

Rzymianie nazwali jego imieniem swego boga wojnyolrazajac sobie,ze
jego rdzawo-czerwone zabarwienie powstato z krdéglgch wojownikovd [1].
Dotychczasowa eksploracja Marsa prowadzona przeEmvieka obejmuje 40
prob wystania sond maizyplanetarnych w kierunku planety, poczweapd
przelotu sondy w pobiu planety (np. Mariner 4, 6, 7), poprzez wprowadzen
sondy na orbit planety (tzw. Orbiter; np. Mars 2, 5, Mariner 9aid Odyssey),

1 Autor do korespondenciji/corresponding author: iAdaroszewiczPolitechnika Wroctawska,

N

Wybrzeze Wyspiaiskiego 27, 50-370 Wroctaw, tel.: (71) 3203772, eékmadam.jarosze-
wicz@pwr.wroc.pl

Odlegta¢ Marsa od Ziemi w zalmosci od wzajemnego porenia planet wzghlem Staica zawiera
sic od 5,57610" km (0,37 AU) — wielka opozycja do 4,018° km (2,52 AU) — koniunkcja gérna, co
odpowiada czasowi ,przebiegu” fali elektromagnetyej na trasie Mars — Ziemia 186 s (3 min 6 s

— wielka opozycja) i 1337 s (20 min 57 s — konicjakgorna). 1 AU (j.a.) — jednostka astronomiczna
—$rednia odlegté¢ Ziemi od Staca, 1 AU = 1,49610 km.
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ladowanie probnikéw na powierzchni (np. Mars 3, Vikifh, 2, Phoenix) i na
dostarczeniu autonomicznych ruchomych pojazdowéazi na powierzchgi
planety kaiczac (tzw. Lander/Rover; Sojourner, MER-A Spirit, MEBROppor-
tunity, MSL Curiosity), umaliwiajac prowadzenie prac badawczych nie tylko
w miejscu §dowania, ale tate w najblizszej okolicy [1, 2].

W ciagu ostatnich 20 lat nawigacja satelitarna roz¥eirsic z nauki ,ekspe-
rymentalnej” do dojrzatej technologii, ktéra zrewgjonizowata globalne sys-
temy nawigacji obiektéw ruchomych. Obecnie istnigzliwosé realizacji
praktycznie natychmiastowego pozycjonowania i nagjigoraz czndci dla
uzytkownikdw znajdujcych sé w dowolnym miejscu globu. Diametralnie ina-
czej sytuacja przedstawiaesiv przypadku nawigacji iatzncci dla obiektow
znajdupcych sé w ,gtebokiej” przestrzeni kosmicznej lub na powierzchhiac
innych ciat niebieskich. Nawigacja 4dznc¢ z sondami ngdzyplanetarnymi
znajdupcymi sk w Uktadzie Stonecznymasobecnie realizowane za pomoc
sieci Deep Space NetworlDSNY. Najtrudniejsze warunki doa¢zndici ko-
smicznej wysipuja nie tylko w przypadku dalekich misji kosmicznychaodle-
gte rejony Uktadu Stonecznego, ale zalkdla misji bliskich w okolice Wenus,
Merkurego lub Staca. W pierwszym przypadku wygluja znaczne ogranicze-
nia mocy sygnatoéw zytecznych ze wzgtu na odlegtéc, w drugim z& wplyw
silnych zakiocé elektromagnetycznych ze strony f3ta [3].

Systemy d4cznaici ze statkami kosmicznymi zapewniajwukierunkovy
transmisg danch, systemy nawigacji pozwalapkresli¢ potazenie obiektu
w przyjegtym uktadzie wspotrdnych [3, 4]. Nawigacja statku kosmicznego
w przestrzeni kosmicznej ma na celu:

» okreslenie aktualnego pokenia i planowanej trajektorii lotu,

» okreslenie parametrow pracy zespotu ndpwego (np. ¢ig, czas pracy),
korekcja aktualnej trajektorii lotu (np. wprowad&Ema orbi¢ wokot
planety — cel podiy).

Systemy nawigacji kosmicznej pozwalakresli¢ m.in. pedkosé¢ lotu son-
dy miedzyplanetarnej (w kierunku zgodnym lub przeciwnymrdchu Ziemi),
odlegta¢ od Ziemi, potaenie w przygtym uktadzie wspotrdnych (np. poto-
zenie na tle nieba) oraz panie w odniesieniu do celu misji (np. planety) po-
przez wykonanie np. serii zg@j (Optical Navigation OpNay — obserwacja
miejsca docelowego (np. powierzchni planety) celfwmkonania np. niezidl-
nych korekcji trajektorii lotu przecadlowaniem [5]. Rgdkos¢ lotu sondy ng-
dzyplanetarnej jest okslana na podstawie ,przesgnia Dopplera”, odlegia
za od Ziemi na podstawie czasu ,przebiegu” zakodowang&od czasowy

® Deep Space Netwoi©SN) — nadawczo-odbiorcza globalnaésirzych anten zarzizana przez Jet
Propulsion Laboratory (USA). DSN pozwala na nganie 4czndci pomidzy Ziemi a bezzatogo-
wymi sondami kosmicznymi eksploagymi Uktad Stoneczny za prednictwem sieci przekaikéw
z antenami csrednicy 34 i 70 m rozmieszczonymi w trzech kompéedks oddalonych od siebie
0 ok. 120 — Madryt (Hiszpania), Canberra (Australia) i Gotoe (Kalifornia, USA).
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— Time codesygnatu transmitowanego z Ziemi i retransmitovgaf\@rzez na-
dajnik poktadowy w kierunku powrotnym. Przy znangmdznieniu ,wnoszo-
nym” przez systemy pokiadowe sondy i adzenia naziemne oraz przy
uwzgkdnieniu wptywu atmosfery ziemskiej (np. refrakopmgsferyczna) mo
liwe jest okrélenie odlegtéci Ziemia — sonda radzyplanetarna z doktadéma
do pojedynczych metréw. Pdienie kitowe w przygtym ukladzie odniesienia
oraz prdkos¢ opierajc sk na przesurcie Dopplera, $ realizowane meted
op&nienia grupowego lub metad/LBI [3, 4, 6].

Sonda migdzyplanetarna

Karelator

ia

T T
— T e
1 1

Rys. 1. Metoda VLBI okrdania odlegtéci za pgrednictwem sieci Deep
Space Network

Fig. 1. The VLBI method of distance determinatioingsDeep Space
Network

Pomiar potéenia ktowego sondy mdzyplanetarnej metadvLBI® polega
na jednoczesnym odbiorze sygnatow transmitowanyekzpsond przez dwa
niezalene odbiorniki DSN umieszczone na powierzchni Zieoddalone od

4 PasmoX — facznadi¢ Ziemia — statek kosmiczny= 7,1457,235 GHz, statek kosmiczny — Ziemia
f = 8,406-8,500 GHz, pasm& — laczna¢ Ziemia — statek kosmiczry= 2,025-2,120 GHz, statek
kosmiczny — Ziemiaf = 2,206-2,300 GHz. Pasmdka — fczndé¢ Ziemia — statek kosmiczny

f = 34,206-34,700 GHz, statek kosmiczny — Zienfia 31,806-32,300 GHz. Cgstotliwos¢ sygnatu
retransmitowanego z poktadu sondycdziyplanetarnej jest ,przesuté” do czstotliwosci sygnatu
odbieranego w stosunku: pasf®e 240/221, pasm¥ — 880/749, pasmida — 3344/3599.

VLBI (Very — Long- Baseline Interferometjy— interferometria wielkobazowa. Proces ten wymaga
znajomdci doktadnego poleenia kadej stacji DSN w odniesieniu do lokalizacji osi rakiej

— wspoiczénie bhd ten nie przekracza 3 cm.
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siebie o odleg B (tzw. baza). W procesie detekcji koherentnej cdiebrsy-
gnaly zostaj poddane procesowi korelacji. Do dwoéch odbiornikdecieraj

dwa identyczne sygnaly transmitowane przez sopizesunjte w fazie ze
wzgledu na rénice drogp; i p,. Pomiar przesuncia fazowego pomidzy sygna-
tami (proces korelacji) unitiwia okreslenie ich wzajemnego opdieniaz i kata

podniesienia antery— ADOR (rys. 1.).

p,—p,=BEING - = Bsind - sid=rlt/B (2)

Takie rozmieszczenie odbiornikbw DSN pozwala, ndspawie pomiaru prze-
sunkcia fazowego fali elektromagnetycznej, zmigr&at 6 pomiedzy prosi
wyznaczan przez anteny w zakresie od 0° do 180° a umpliviia taczaca an-
tere z sond miedzyplanetara (tzw. linia namiaru). Wykorzystanie metod trian-
gulacji umaliwia okreslenie polaenia przestrzennego sondyenzyplanetar-
nej, jednake z powodu ,niedoktadnego” ustawienia anteny w ik sondy
sam pomiar jest obarczony znacznymdeim. Jako obiekty odniesieniRéfe-
rence sourcestuza m.in. kwazary, ktérych pozycje przestrzenmedskiadnie
okreslone metodami astronomicznymi (odlegftdkatowa <15°). Wspotczénie
doktadnd¢ okreslania pozycji w rejonie Uktadu Stonecznego (VLB#s} sza-
cowana na ok. 5 nrad (750 m na odlégid AU) [7, 8].

2. Nawigacja i hczncéé z Marsem — stan obecny

Wspoitczénie nawigacja i dcznag¢ z sondami kgzacymi wokot Marsa
i tazikami poruszajcymi sie po jego powierzchni jest realizowana za po#noc
sieci DSN. Wzajemna odledi® Ziemi i Marsa zmienia giprawie 7-krotnie
w zaleznosci od wzajemnego potenia planet, co ma znagx wptyw na jakéé
transmisji. Przy odlegkziach powyej 2,45 AU (planety po przeciwnych stro-
nach Staca) zaklécenia wnoszone przez gwiazataktycznie uniemdiwiaja
realizacg taczndici radiowej Mars — Ziemia [2]. Szybké bezpdredniej trans-
misji danych na trasie Mars — Ziemia z pokladéwikdéa marsjaskich zaley
m.in. od mocy poktadowyclirodet energii elektrycznej. Ograniczona pojem-
nos¢ ladownika determinuje rozmiary samego tazika, azéakozmiary i moc
poktadowychzrodet energii elektrycznej. Problem deficytu modgkérycznej
W znacznie mniejszym stopniu wyptijie w przypadku orbiteréw — sztucznych
satelitow Marsa kizacych po orbicie wokétmarsigkiej. Dwa ,aktywne”
sztuczne satelity Marsa: Mars Odyssey i Mars Rea@sance Orbiterasza-
silane za p&rednictwem paneli ogniw fotoelektrycznych: Mars Gslyy
— PLasimax = 750 W, Mars Reconnaissance Orbité?,sximax = 2000 W. Pozwala
to na zwikszenie mocy nadajnikow poktadowych, co jest rowazne ze

® ADOR -Delta Differential One-way Range r&nicowa metoda pomiaru odlegt poprzez jedno-
kierunkows emisg; fali elektromagnetycznej, np. sondaetddyplanetarna — Ziemia.
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wzrostem szybkii transmisji danych: Mars Reconnaissance OrbitBgsp =

= 100 W ), 35 W Ka); szybk&¢ transmisji z Ziemi 0,5+3,5 Mb/s, Mars
Odyssey Pyap = 15 W X); szybkd¢ transmisji z Ziemy 128+256 kb/s. Do-
datkowo sztuczne satelity Marsa uczestpmzretransmisji danych z/na poktad
tazikbw marsjaskich, co pozwala na ograniczenie mocy nadajnik@kigrlo-
wych tazikow (ograniczenie zycia energii elektrycznej) i wzrost szylsko
transmisjl. Wysoka¢ orbity sztucznych satelitbw Marsa, np. Mars Re@ism
sance Orbiter A = 250+316 km, umdiwia transmisg danych na Ziemiprzez
czas 10+11 h/SOL (rys. 2.) [2, 9].

DSN

Goldstone, California

MRO

Curiosity Q

___UHE_ PN

1o 316km

Odyssey

MARS N\ Tl

\ to dddkm

Rys. 2. System transmisji danych z pokladéw sondzikow
marsjaskich

Fig. 2. The data transmission system from deck afdprobes and
exploration rovers

3. Nawigacja i Bcznasé z Marsa — przyszié¢

Wspdiczesna nawigacja sondediyplanetarnych znajdagych st w dale-
kiej przestrzeni kosmicznej jest procesenmzatyym, czasochtonnym i kosztow-
nym, wymagajcym do pracy rozbudowanej infrastruktury naziemsgm pro-
ces nawigacji jest catkowicie nieautonomiczny; somik jest w stanie, wyko-
rzystupc aparatuy poktadove, okresli¢ swojego poteenia przestrzennego
w przyjetym ukitadzie odniesienia. DSN zapewnia doskonatelimosci nawi-
gacyjne. Jednak pozwala na jednoczesne prowadmamigacji tylko czterech

" Podczas 9 min z poktadu tazika, np. MSL — Curjosib Mars Recoinaissance Orbiter MRKIafs
Odyssey Orbitgr zostanie przestanych maksymalnie 8+9 MB danydentyczna liczba danych
bedzie przesytana bezgednio z tazika na Ziergiod 1,5 do 5 h.
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obiektow znajdujcych sé na powierzchni Marsa; mliwosci te s ograniczone
przez pedkos¢ rozchodzenia gifal elektromagnetycznych. Czas ten staje Si
kluczowym zagadnieniem, gdy npdbwnik sondy ,wchodzi” w kécowa faz
ladowania, np. na powierzchni Marsa. W pewnym moneggas trwania pro-
cedury hdowania kdzie krotszy, ni czas potrzebny do przestania przez DSN
na poktad 4downika (hdownik — Ziemia DSN —aldownik) niezlednych korekt
nawigacyjnych, co me mie decydujcy wpltyw na powodzenie misji. Dla
zdalnej nawigacji sond rilzyplanetarnych prowadzonych przez DSN z po-
wierzchni Ziemi praktycznie niemtiwy staje s¢ doktadny rozdziat systemow
poktadowych sond na systemy nawigacji i systegozAdci (transmisji da-
nych). Przyktadowo, nawigacja optyczna OpNav j&twadzona podczas po-
dejcia do hdowania (np. zdicia powierzchni Marsa), zgljia @ przesytane
przez systematzncci DSN (transmisja danych) do stacji naziemnychzigd
jest prowadzona procedura oiemia potaenia sondy wzgdem trajektorii
ladowania (nawigacja), naginie za sygnaty korekcyjne przez systeatnaci
(transmisja danych)asprzesytane do systeméw poktadowych sondy odpowie-
dzialnych za orientagjw przestrzeni.

Wspdtczénie funkcjonujce ziemskie systemy nawigacji satelitarnej (GPS,
GLONASS, BEIDOU) g takze systemami nawigacji i transmisji danych, przy
czym dla szerokiego spektrunaytkownikow jest udosipniona jedynie funkcja
nawigacji. Poszczegoélne satelity wymienionych sysw tworz rozbudowan
siet transmisji danych na trasie: Ziemia — satelitaigaayjny — Ziemia, a taie
pomicdzy satelitami systemu nawigacyjnego. Uaktualniefdaych nawigacyij-
nych retransmitowanych z poktadéw satelitow nawygagch do uytkownikow
jest realizowane przez systegeandci (transmisja danych) poruzy satelitami
i stacjami naziemnymi. dusystem Transit uniiwiat (oprécz nawigacji) re-
transmisg informacji pomédzy uprzywilejowanymi gytkownikami systemu
(US Navy). Przysziciowy europejski system nawigacji satelitarnej (@ali
bedzie oferowal, oprécz trybu nawigacii, taktryb hcznasci i transmisji danych
— serwis poszukiwania i ratowania SABe@rch and Rescue Seryic8atelitar-
ny system nawigacyjny, jakim beztpienia jest np. system GPS, jest de facto
systemem transmisji danych. O#lanie pozycji uytkownika systemu jest reali-
zowane w odbiorniku nawigacyjnym, zabudowanym ngelefonie GSM trzy-
manym w gce przez gytkownika, na podstawie danych nawigacyjnych opra-
cowanych w stacji segmentu naziemnego (gtbwnaastaajlzoru — baza sit lot-
niczych Shriever AFB w Colorado Springs, USA), aesmitowanych przez sie
sztucznych satelitbw systemu GPS w skali categbwgl®becnie w rinych
miejscach Uktadu Stonecznego znajduje i,czynnych” obiekt6w; z ktérymi
jest utrzymywanaaczna¢ i prowadzona nawigacja za gednictwem sieci

8 Voyager 1, Voyager 2, Cassini Huygens, New HarizdMars Express, Mars Odyssey Orbiter, Mars
Reconnaissance Orbiter, MER Opportunity, MSL —iGXity.
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DSN’. Znaczny wzrost liczby i edorodndci misji badawczych, ,bogactwo”
instrumentéw poktadowych i informacji gromadzonywhpameciach hdowni-
kow / tazikow, spowoduje zwkszenie liczby danych i wymusi konieczto
wzrostu szybkéci transmisji pomidzy prébnikami operggymi  zaréwno
w rejonie Marsa, jak i z Ziem Zalogowa wyprawa na Marsa postawi przed
projektantami catkowicie nowe wyzwania dotyce transmisji danych z gdo-
kiej przestrzeni kosmicznej, tj. zapewnieniegtej, szerokopasmowej transmisji
danych o przepustowoi co najmniej 50+100 Mb/s.

Reasumujc, proces statej eksploracji Marsa, ktérego ukoveariem ma
by¢ zatlogowa wyprawa na Marsagdzie wymagé budowy w petni autono-
micznego i niezawodnego systemu nawigacjadzhaci (transmisji danych)
w skali catej planety. Marsiaki system nawigacji ihkkznaci powinien zapew-
ni¢ m.in. [10]:

« mozliwos¢ okreslenia pozycji (informacje nawigacyjne)zytkownika

z wymagan doktadndcia w skali catego globld na powierzchni planety
i w bliskiej przestrzeni kosmicznej (np. wspomagamawigacyjne
w krytycznych fazach lotugtiowanie na powierzchni planety),

« retransmisj danych z poktadoéw atlownikow / tazikbw na Ziergi
— wzrost pedkosci transmisji (hcze laserowe) — ograniczenie mocy / zu-
zycia energii przezabdowniki / taziki marsjaskie,

 retransmisj danych pomddzy np. hdownikami, tazikami, balonami, sa-
molotami w skali catej planety (np. badania geatage, meteorologicz-
ne),

 globalne wsparcie w zakresigcknaci i transmisji danych dla wielu
uzytkownikéw (np. cztonkowie zatég),

« minimalizacg zmienndci pokrycia powierzchni planety i édéw okre-
slania pozycji aytkownikow z powodu ditugoterminowych perturbaciji
orbit satelitow systemu,

« maksymall efektywnd¢ dla danej konstelacji satelitbw oraz sprawno
systemu w przypadku np. ,utraty” jednego z satelit@wigacyjnych.

W wyborze optymalnego, satelitarnego systemu nasvigego dla Marsa

nalezy kierowa sie m.in.:

 zaskgiem i niezawodnsxia funkcjonowania systemu,

- doktadndcia i szybkdcia okreslania pozycji aytkownikow,

» dostpndcia i liczba uzytkownikow,

® Maksymalna prdkaosé transmisji danych na trasie orbita maisia — Ziemia nie przekracza 3,5 Mbl/s
przy ograniczeniach czasowych do ok. 11 h / SOJnikajacych z ruchu obrotowego planety. Przy
tej prdkosci ,przestanie” jednego zelfia powierzchni Marsa w wysokiej rozdzielézbna Ziemg
zajmuje ok. 90 min, co pozwala na przestanie adj& / SOL.
1 Dotychczasowa eksploracja Marsa prowadzona geegoictwem adownikéw i tazikéw byta sku-
piona gtéwnie na réwnikowym pasie powierzchni gigrzawartej pomdzy zwrotnikami (dla Marsa
— 24,936°N+24,936°S).
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« autonomicznécia i mozliwoscia ,zdalnej” konfiguracji elementéw sys-

temu,

« liczba satelitow i stacji monitorggych systemu nawigacyjnego.
Szacuje s, ze w czasie pierwszego etapu eksploracji Marsa diazigtkowni-
kéw systemu nawigacyjnego nie przekroczy kilkunaktikudzieskciu odbior-
cow.

Kolejnym celem jest wyb6r metody oktania powierzchni pozycyjnych
ktéra ma bezpawedni wptyw na organizagjsystemu nawigacyjnego, a§oedni
na jego autonomiczié. ,Ziemskie” satelitarne systemy nawigacyjne, wyier
stuace gtéwnie metod odlegidgciowa (GPS, GLONASS, GALILEOY, umaz-
liwiaja okreslenie potaenia w dowolnym punkcie globu w czasie nieprzekaacz
jacym kilku minut z doktadnéria kilku metrow. Dokladné i szybkaé okre-
slania pozycji jest jednak odkupiona rozbudowastruktup kosmiczm i na-
ziemmy systemow (GPS — 24 satelity, 12 stacji naziemny&hONASS — 24
satelity, 6 stacji naziemnych, GALILEO — 27 satelit 5 stacji naziemnych).
Marsjaiski system nawigacyjny ma éyystemem ,bezobstugowym”, w petni
autonomicznym, ktérego dane nawigacyjne retranswaite do aytkownikow
Sa opracowywane nie na powierzchni Marsa, lecz nanZigetransmitowane do
satelitéw systemu poprzez §iBSN. Dlatego te w pierwszym etapie eksplora-
cji Marsd® doktadné¢ i szybka¢ okreslania pozycji na powierzchni Marsa
wydaje st by¢ celem drugoranym na rzecz zasiu i niezawodngci sateli-
tarnego systemu nawigacyjnego. Dokawujanalizy ,ziemskich” systeméw
nawigacji satelitarnej podakem minimalnej liczby satelitbw niezbnych do
okreslenia pozycji uytkownika, autonomiczri@i systemu i liczby stacji na-
ziemnych ,obstugujcych” dany system nawigacyjny, najbardziej korzystn
rozwiazaniem w pierwszym etapie eksploracji Marsa wydajdy¢ dopplerow-
ski system nawigacji satelitarfigj

1 powierzchnia pozycyjna — miejsca geometrycznégunw przestrzeni odpowiadgie statej warto-
$ci mierzonego parametru (npatk, odlegtéci) — dla metody odlegkziowej powierzchnia kuli,
w srodku ktérej znajduje sisztuczny satelita. Wspélczee w radionawigacji jest znanychgpi
metod okrélania powierzchni pozycyjnych glowa, odlegtéciowa, r&nic odlegidci, pomiaru
predkosci radialnej satelity, dopplerowska), jednak tyldteie odczekaty si praktycznego zastoso-
wania:metoda dopplerowskZ RANSIT) i metoda odlegkciowa(np. GPS,GLONASS,GALILEO).
Okreilenie potaenia wytkownika (punkt przeecia sk powierzchni pozycyjnych) przez pomiar
odlegtaci pomiedzy kilkoma satelitami systemu nawigacyjnego (efemie satelitow (wspohadne)
w informacji nawigacyjnej) a obserwatorem.

Misje marsjaskie do chwili §dowania ludzi na powierzchni planety bez budowyegtaazy zatogo-
wej na powierzchni.

Doktadna¢ okreslania pozycji redu 1-2 km w czasie 60-120 min wydaje db zaakceptowania na
bezdrgach Marsa.

Jedynym istnigicym systemem nawigacji satelitarnej wykorzystym zjawisko Dopplera byt
Lhieczynny jui” system TRANSIT opracowany na pagzu lat 60. XX w. przez USA na potrzeby
amerykaskiej flotylli todzi podwodnych Polaris. W 1968 noksystem zostat oddany daytku
cywilnego pod nazwNNSS (Naval Navigation Satellite Systgn®ystem tworzyto 6 (7 od 1988 r.)
satelitbw nawigacyjnych, rozmieszczonych nassizeorbitach kotowych, biegunowycth 1100

12

13

14

15
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Systemy dopplerowskie opiegagic na pomiarze szybkoi zmiany odle-
gtosci od wytkownika do nadajnika, ktdrokresla czstotliwos¢ Dopplera dla
sygnatu emitowanego z pokfadu satelity [11]. Wigtkdopplerowskiego prze-
sunkcia czstotliwosci dla danego miejsca jest wprost proporcjonalnged-
kosci ruchu wzgtdnego satelityys i uzytkownika. Przecicie sk powierzchni
stazkowej (powierzchni pozycyjnej) odpowiadaeg] statej wartéci dopplerow-
skiego przesugtia cz;stotliwosci z powierzchry planety (np. Marsa) wyznacza
linie pozycyjra, zwary izodopp (rys. 3.). Pedkosé vy oblicza s¢ na podstawie
dopplerowskiego przeswtia czstotliwosci sygnatu odbieranego z satelity.
Okreslenie pozycji uytkownika jest analogiczne do metody wykorzystanej
w hiperbolicznych systemach nawigacyjnych, w ktbryew. baza (odlegks
pomigdzy stacjami bazowymi systemu — nadajnikami radio¥yjest rowna
odlegtdici ,pokonywanej” przez jednego sateliv wybranym przedziale czasu,
S+S, (tzw. punkty bazowe, np. satelity systemu Trapskonywaty w cagu 1 s
odlegtai¢ ok. 44 km). Potgenie wytkownika na powierzchni Ziemi okila sie
poprzez odniesienie go do ,znanej’ orbity sateligwigacyjnego (efemerydy
satelity). W celu okrédenia pozycji aytkownika w uktadzie wspoétezinych
geograficznych naly okresli¢ miejsce, w ktérym dopplerowska zmian&sin-
tliwosci zmienia znak, czyli przechodzi przez zero (4/3. W wyniku wzgéd-
nego ruchu satelity nawigacyjnego zytkownika otrzymuje si tzw. krzywe
zmian czstotliwosci dopplerowskiej, ktérych ksztalt zale od odlegtéci uzyt-
kownika od ptaszczyzny orbity satelity. W pablipunktu kulminacji wysipuja
coraz szybsze zmiany gstotliwosci odbieranej, ktére w granicznym przypadku
beda wysipowa nieskaczenie szybko w granicach &g+ fp dofy —fp (sateli-
ta znajduje i doktadnie nad lub najli#¢j odbiornika).

Rys. 3. Linie i powierzchnie pozycyj-
ne w dopplerowskim systemie nawi-
gacji satelitarnej: linidd-B — izodoppa
(potozenie uytkownika systemu),
S— punkt bazowy

Fig. 3. Position lines and surfaces in
Doppler satellite navigation system:
A-B line — isodoppa (position of sys-
tem user)S— base point

km) przesungtych wzgkdem siebie o 30°, nadajych w sposob agly sygnaly zawieragce doktadny
aktualny czas oraz parametry swojej orbity (efedgy. System byt obstugiwany przezpistacji na-
ziemnych. Informacja nawigacyjna odebrana z jedreggelity w kilku naspujacych po sobie od-
stpach czasu unitiwiata okreslenie pozycji odbiornika z doktadécia do 0,1 mili morskiej w skali
catego globu.
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S2 S3 S4
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I Rys. 4. Zmiany ogtotliwosci sygna-
ot f tbw odbieranych z satelity — efekt
NEED S _ Dopplera: S+S — kolejne 'pOhZe.nla
\\ satelity, A, B, C — odlegtdci odbior-
\ nika od satelity & najwigksza,C — naj-
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System Transit wykorzystywat sgesatelitbw nawigacyjnych rozmiesz-
czonych na szeiu kolowych orbitach biegunowyth poruszajcych s na
wysokaici ok. h = 1100 km. Satelity nawigacyjne systemu Transitazady
Ziemig w czasie ok. 108 min (13,5 razy/24 h). Ze wdgl na rozmieszczenie
orbit satelitéw kady odbiornik nawizywat jednoczesntaczncé przewanie
tylko z jednym satelit systemu. Poprawka pdienia mogta b§ wyznaczona
dopiero po tym, jak kolejny satelita znalazt sad horyzontem podczas wyko-
nywania kolejnego okgenia i odbiornik ponownie nawdat lczncg¢ z tym
satelih. Na srednich szerokiciach geograficznych wymagato to jedno- lub
dwugodzinnego oczekiwania na pojawieni@ rsastpnego satelity i wyznacze-
nie kolejnej pozycji, a w okolicach rownika — kigodzinnego oczekiwania.
Transit nie byt w stanie realizowadynamicznego (w czasie rzeczywistym)
okreslenia pozycji odbiornika zytkownika [6, 12, 13].

Glowm zalety dopplerowskiego systemu nawigacyjnego jestzlimmsc
okreslenia pozycji uytkownika z wykorzystaniem sygnatow tylko z jednego
satelity (systemy odlegéoiowe np. GPS wymagajw przypadku nawigacji 2D
— minimum trzech satelit, 3D — minimum czterechebgt wad za dlugi czas
i niska doktadné¢ wyznaczania pozycji. Odnagz parametry systemu Transit

% Orbita, ktérej ptaszczyzna pokrywa; s ptaszczyza potudnika lokalnego. Satelita porusmaj sk
po orbicie biegunowej przelatuje co pewien czad daoma biegunami ciata centralnego. Orbita
taka, w zalenosci od jej promienia, przecina ptaszczyzrownika przy kadym obiegu w innym
miejscu (Mars), przy kalym obiegu satelity obracagsd staty kt. Umazliwia to obserwag calej
powierzchni planety.
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do warunkoéw marsjaskich, zaktadaic 12 okpzen planety w cigu trwania doby
marsjaskiej — SOL, czas jednego akenia planetylsy i wysoka¢ orbity sate-
litbw hs 9 rowne:

Tey =SOL/12 - 7398's, hg=3

2
—} ~R, — hs= 509kr (2)

gdzie: u — parametr grawitacyjny Marsa= GMy — u = 4,27510" m¥/s’, przy
czym G — stata grawitacjiG = 6,67310 " N-m?/kg®, My — masa
MarsaMy = 6,418510% kg,
Ru —$redni promié Marsa,Ry = 3,38910° m.

Na konfiguragt satelitarnego systemu nawigacyjnego (liczba plaszc
orbitalnych i satelitbw kizacych) ma wplyw take na tzw. widzialn& satelity
nad horyzontem lokalnyth ,Przeloty” satelitow, dla ktérych dy elewacii
(wysokas¢ satelity nad horyzontem) w punkcie kulminagjinsniejsze ni 5° lub
wigksze nk 80°, nie § wykorzystywane do celéw nawigacyjnychatky okre-
Slajacy stret widzialndsci satelity:

n:arccosRﬁ -n= 296 BA= 592=r= 1757,7k (3)

Obszar d4cznaici z sateliy Marsa znajdujcego s¢ na orbicie kotowej
0 wysokaci hs = 509 km w najkorzystniejszym uktadzie geometryear(uzyt-
kownik znajduje si w plaszczynie orbity satelity) jest rowny 72 = 59,2°;
obejmie powierzchri Marsa ograniczanokregiem o promieniu = 1757,7km
(rys. 5.).

Rys. 5. Strefa widzialnigi 77 satelityS przez obserwa-
tora O: Sy — srodek Marsa,Ry — promié Marsa,
hs — wysokd¢ satelity nad powierzchpiMarsa

2

Fig. 5. Visibility zonen of S satellite by observe®d: g
Su — Mars centreRy — Mars radiushs — height of the
satellite over the Mars surface

7 Widzialnai¢ satelity jest, pomijac ujemny wptyw refrakciji troposferycznej (zatamamiazki pro-
mieniowania elektromagnetycznego), rownema z maliwoscia nawizania przez iytkownika
taczndici z sateliy — obszardczndici z satelig.
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Minimalna liczba satelitow nawigacyjnyd¢h dla zataonego czasu oczeki-
waniaAts = 120 min na ,przelot” satelity i okéenie pozycji uytkownika jest
réwna [6]:

« - 7(180) T,  180T1233mib 739%s . @
Aty 27 120 min59,2

Minimalna liczba satelitéw jest rowna 4; zkszenie tej liczby przy ustalonych
parametrach orbity skréci czas oczekiwanta Projektowany system nawiga-
cyjny Marsa tworzy 6 satelitbw poruszeych s¢ na sredniej wysokeci
hsy = 509 km (3898 km odrodka planety) na 6 kotowych, biegunowych orbi-
tach, ktérych plaszczyznya przesurngte co 30° dlugéci geograficznej, tzw.
dlugcici areograficznej wzta wstpujacegd® (wzglkdem réwnika Marsg).
Opierajc sk na rownaniu (4), otrzyma ¢skredni czas oczekiwaniats dla 6
satelitdbw: Ats = 62,5 min. Dodatkowe przesgnie satelitdw nagsiednich orbi-
tach w ptaszcziynie potudnikowej o & 30° (np. satelita 1. — 90°S, O°E, sate-
lita 2. — 60°S, 30°E, satelita 3. — 30°S, 60°Eeldat 4. — 0°N, 90°E, sateli-
ta 5. — 30°N, 120°E, satelita 6. — 60°N, 150°E (@hsgedne okrélaja rzut pozy-

cji satelity na powierzchaiMarsa)) skroci czas oczekiwania i zapewni optimum
widzialngsci, diugasci obserwaciji i doktadniwi wskaza (rys. 6.).

Satelita nawigacyjny

— et

Szerokosc geograficzna
(=]
0

600w 0o
Dtugosé geograficzna

Rys. 6. Przykladowy rzut trajektorii satelitow ngacyjnych na powierzchgi
Marsa

Fig. 6. The example of the projection of navigatsatellite trajectory on Mars
surface

8 punkt, w ktérym projekcja orbity sztucznego dateha sfet niebiesk przecina s z réwnikiem
niebieskim; satelita porusaay sk po orbicie z potudnia na poétnoc przecina ptaszogybwnika
niebieskiego i ,przechodzi” na potnacpétkule niebiesly (dodatnia deklinacja satelity).

° Dlugas¢ réwnika Marsalgm = 21 378 km.
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Kazdy satelita powinien obejmowaswoim zasigiem pas powierzchni
Marsa o szerolk&ei rownoleznikowej 30°, co przy teoretycznej strefie widzial-
nosci 2 = 59,2° umaliwi uzytkownikowi znajdujcemu s¢ w strefie rowni-
kowej nawazanie 4czndci z dowolnym satelit systemu w czasie do 60 min.
Utrata jednego satelity systemu, nie wptynie zneczna dokladn&, maze
jedynie wydhiy¢ sie czas okréania pozycji. Wplyw na doktaddé okreslania
pozycji wytkownika ma take stabilné¢ czestotliwasci sygnatlu emitowanego
z satelitéw. Stabilizacja estotliwaosci z doktadnécia 10'° s spowodujeze dla
czestotliwosci nasnej nadajnika satelitfy = 100 MHz niedoktadn& dopple-
rowskiej zmiany cgstotliwosci fp = 1 Hz daje hjd potazenia rzdu ok. 1 min
katowej (dla Marsa 0,989 km). Wptyw refrakcji jonosfeznej na wynik pomia-
ru maze by kompensowany zastosowaniem dwochstatliwosci nasnych fy;

i fxz (Wystarczajcych na matych srednich szerokixiach geograficznych).

System nawigacyjny Marsa musidgystemem w petni autonomicznym;
nie jest maliwa czsta korekcja poteenia satelitbw na orbitach, jak ma to miej-
sce w przypadku systeméw ziemskich, lub korekcjeogimmowania nawiga-
cyjnego transmitowanego dayikownikow. Autonomicznét te zwieksza ma-
liwos¢ umieszczenia wszystkich satelitbw systemu na achitworzcych tzw.
konstelaat Walkera (jednorodna i spdjna fazowo konstelacfelséw na iden-
tycznych orbitach biegunowych), w ktérej wszystkakidcenia ruchu satelitow,
np. grawitacyjne, wptywajw rownym stopniu na wszystkie satelity systemu.
Umozliwia to zachowanie geometrii orbit satelitéw bemmiernej ingerencji ze
strony stacji kontroli (zeycie paliwa— silniki korekcyjne). Konstelacja sateli-
tdw systemu nawigacyjnego Marsa tworzy konstel&¢plkera 90:6/6/%. Pro-
ces budowy w petni funkcjonalnego systemu nawigsaielitarnej Marsacolzie
przeds¢wzigciem wieloletnim, wieloetapowym [11, 14, 15]:

» etap 1. —ddowanie na powierzchni Marsa kilku bezzatogowygthoiv-
nikbw stanowacych stacje kontroli i sterowania systemem nawigacy
nym, lokalizacja potzenia poszczegélnychhdownikdw w marsjaskim
ukladzie wspotrzdnych (za pérednictwem orbiteréw kizacych po orbi-
tach Marsa/DSN} (tab. 1.),

- etap 2. — wystrzelenie na biegunowe orbity Marsast@lacji satelitow
nawigacyjnych, ,wsipne” trajektorie orbit okrdone za pérednictwem
orbiterow Marsa/DSN,

- etap 3. — ustalenie ,dokladnych” trajektorii satei nawigacyjnych
(efemerydy) z poziomwtlownikéw, np. poprzez wykorzystanie dalmie-

20 90 — Kt inklinacji —i, 6 — liczba satelitéw systemu, 6 — liczba ptaszozgrbitalnych (réwnomiernie
rozmieszczonych),— wzgkdna odlegté¢ pomidzy sisiednimi orbitami.

2L | adowniki / gtéwne stacje kontroli i sterowania praystemu nawigacyjnego wypasme W wyso-
kostabilne wzorce czasu, zasilane np. przez gemgr®TG (niezalenos¢ zasilania od warunkow
zewrgtrznych (poziom éwietlenia))— MSL Curiosity. W pierwszej fazie budowy systemuwviga-
cyjnego maliwe wykorzystanie istniecych hdownikow marsjaskich jako pomocniczych stacji
kontroli (tab. 1.).
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rzy laserowych @downiki); lustra zabudowane na poktadach satelitow
nawigacyjnych,

- etap 4. petna funkcjonald®systemu —ddowniki stanow4 stacje kontro-
li i sterowania pragsystemu nawigacyjnego; okresowa korekcialbw
nawigacyjnych (np. perturbacje orbit satelitéw rgadyjnych) poprzez
.Korekcje” oprogramowania nawigacyjnego transmitowanego égt-u
kownikow.

System d4cznaici dla Marsa ma za zadanie zapewnienie pethegaiego
pokrycia powierzchni planety i bliskiej przestrzektismicznej sieai bezprze-
wodowej hczndici radiowej w celu wsparcia logistycznego przyshtyatogo-
wych i bezzalogowych misji marsjskich [7]. Systemadczndici powinien za-
pewni utrzymanie cigtej dwukierunkowej dcznaici z wymagan szybkdacia
transmisji danych na dystansie:

« Ziemia (DSN)« ladownik / tazik / misje zatogowe-> pokczenie uyt-

kownikéw kaicowych na Ziemi i na Marsie,

« Ziemia (DSN)«— Mars — satelity systemu nawigaciji i taczoio— ob-
stuga / konserwacja, np. upgrade oprogramowaniezpyontrolerow”
z Ziemi,

» ladownik / tazik / misje zatogowe- ladownik / tazik / misje zatogowe
— wymiana informacji poneidzy poszczego6lnymi zespotami badaw-
czymi, np. badania sejsmograficzne w skali calepepty,

« Mars — satelity systemu nawigacji i tacioo— Mars Orbiter (np. sateli-
ta areostacjonarny) — transmisja danych w kierufikmi przez satekit
areostacjonarnego — wzrost szylkotransmisji i czasu gczndci”
Z Ziemi,

« Mars — satelity systemu nawigacjiacznaci «» Mars — satelity systemu
nawigacji i hczndgci — powigzania krzgowe pomédzy satelitami,
przydatne dla rinych trybdw funkcjonowania sieci, np. transfer damy
przekierowywanie transmisji danych, upgrade efeghesynchronizacja
czasu systemu, badania atmosfery,

« Mars — satelity systemu nawigaciji i taczoio— sondy m¢dzyplanetarne
/ misje zatogowe na trajektoradowania na Marsie / ,odlot” w kierunku
Ziemi, np. doktadna nawigacja podczaddwania precyzyjnego.

Szybkaé¢ bezprzewodowej transmisji danych jest proporcjoaah.in. do
czestotliwosci nasnej, mocy nadajnika i rozmiaréw anteny nadawczegp¥-
cz&nie aczna¢ migdzyplanetarna jest realizowana wéipege X (8 GHz), przy-
szigsciowe pasmaKa (32 GHz) umaliwi 2-, 3-krotny wzrost szybk trans-
misji danych (<5 Mb/s), co wydajeesby¢ jednak niewystarczage przy wy-
maganej dwukierunkowej transmisji danych dla zakegjo misji na Marsa
(100 Mb/s).



Projekt koncepcyjny globalnego systemu ... 281

Tabela. 1. Przykltadowa lokalizacja stacji kontsystemu nawigacyjnego Marsa
Table 1. The exemplary location of control statddmarc navigational system

Stacja kontroli Szerokas¢ areograficzna (°) Dlugd¢ areograficzna (°)

NetLander ¥ 270N 130,0 W

NetLander 2 12,5S 160,0 W
NetLander 3 350N 70,0 W
NetLander 4 325S 85,0 E
MER Spirit 1457 S 1755 E
MER Opportuity 195S 55W

Mars Polar Lander 76,0 S 1750 E

Phoenix Mars Lander 67,5N 120,0 W

Satelita
areostacjonarny

tacznosc
radiowa / laserowa
Satelity

komunikacyjno-
nawigacyjne

S o Ml

¢
—(l

Rys. 7. Satelitarny system nawigacji i tac&riqtransmisji danych) dla
Mars&®

Fig. 7. Satellite system of navigation and commatiin (data
transmission) for Mars

Wzrost cestotliwosci transmisji danych napotyka bakietechnologicza,
wzrost rozmiarow sondy wrilzyplanetarnej (antenarédita zasilania) — barier

22 NetLander — ,misja zawieszona” (planowana w 2899wspdlna misja CNES (Francuska Agencja
Kosmiczna) i ESA (Europejska Agencja Kosmicznayshania na Marsa orbitera i cztereaddw-
nikéw — hdowanie w czterech #dych miejscach na Marsie.

% gatelita aerostacjonarny — sztuczny satelita Marsjdujcy sk na orbicie aerostacjonarnej — odpo-
wiednik ziemskiej orbity geostacjonarnej dla Margsreo” od imienia greckiego boga wojny
Aresa (rzymski odpowiednik to Mars); wysgkoorbity aerostacjonarne = 17033 km nad
réwnikiem Marsa.
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.pojemndaci” rakiet nagnych (tab. 2.). Jedynym wigiem wydaje si by¢ wyko-
rzystanie transmisji optycznej — jednokierunkowéliars — Ziemia) 4cza lase-
rowego, co spowoduje wzrostestotliwosci pracy €300 GHz) przy jednocze-
snym wzrgcie szybkdci transmisji danych<100 Mb/s). Konieczn& zapew-
nienia statej (bez przerwjdzncci z Ziemp wymaga lokalizacji sondy rgilzy-
planetarnej w przestrzeni wokotmarsgliej, zapewniajcej caglty kontakt
optyczny z Ziemy [8]. Satelity systemu nawigacyjnegmkice na teoretycznej
wysokaici hgy = 509 km znajduj sie w cieniu Marsa przez ok. 33% (40,3 min)
czasu obiegu planety; przerwa y¢2naci z Ziema, systemdcznaci (transmi-
sji danych) dla Marsa powinien sktadsig z (rys. 7.):

- satelit niskoorbitalnychhg = 509 km) — satelity hawigacyjne zapewnia-
jace dodatkowo maiwos¢ transmisji danych w skali catej planety,

- satelit wysokoorbitalnych — satelity komunikacyjpposredniczce”
w tacznasci pomigdzy satelitami niskoorbitalnymi a Ziegni

Satelity komunikacyjne (wysokoorbitalne) powinnyajdowa sie w prze-
strzeni wokétmarsjaskiej zapewniajcej cagly kontakt optyczny z Ziemj co
jest maliwe dla:

« dwoch satelitow komunikacyjnych znajdaych sé w dwdch punktach
Lagrange’d”; polazenie takie zapewnia ok. 99,8% ,widziaket po-
wierzchni Marsa przez satelity, jedrakznaczna odlegié punktow od
powierzchni planety (ok. 1 min km) ,pogarsza” wakutaczncci Mars
<> satelita komunikacyjny; zasadniczym problemem gabilizacja po-
tozenia satelitbw w punktach Lagrangd’a— L,; taczna¢ radiowa / la-
serowa z Ziemj,

« trzech satelitow komunikacyjnych rozmieszczonychl@®° na orbicie
areostacjonatnepgso = 17033 km), zapewnigych ,widzialng¢” pra-
wie 100% powierzchni Marsa (ograniczona widziathmejonow wokot-
biegunowych).

Dla sztucznego satelity ddacego po kotowej orbicie areostacjonarnej ASO
(Taso = 24 h 39 m 35,244 s) czas przelotu satelity vefigtrcienia Marsa
T=4726,2s (1 h 18 min 46,2 s): 94,7% — stréfaietlona, 5,3% — strefa cienia
(okres rownonocy wiosennej / jesiennej). Zastosdgvdrzech satelitow roz-
mieszczonych symetrycznie na orbicie areostacj@jgmozwala na realizagj
,ciagtej” tacznaci Mars — Ziemia — Mars (rys. 8.) [16]. Podczasetasvej
transmisji jednokierunkowej Mars — Ziemia zastosowarzech zespotow od-
biorczych na ziemskiej orbicie geostacjonarnej (@0°) zapewni eaigtosé
transmisji przy ograniczeniu ttumienia azki laserowej w atmosferze Ziemi.
Szacuje g, ze dla zapewnienia ggtosci pofaczenia (brak ,zrywania” vazki

24 punkt libracyjny (punkt libracji, punkt Lagrang®’'— miejsce w przestrzeni w uktadzie dwéch ciat
powiazanych grawitagj, w ktorym ciato o pomijalnej masie m® pozostawaw spoczynku wzgh
dem ciat uktadu. Dla uktadu trzech ciat (np. i8ie, Mars, satelita) wygbuje pic¢ takich punktéw,
Li+Ls.
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laserowej) poteenie przestrzenne zespotéw nadawczych i odbiorcpge¥inno
by¢ stabilizowane z doktadioia rzedu 4 mrad.

Tabela. 2. Poréwnanie parametréw transmisji daqyzbz orbitery Marsa
Table 2. Comparison of data transmission parambtehdars orbiter

Misja marsjanska
Parametry Mars Mars Mars Mars Mars
transmisji Global Odvssev | Express Reconnaissance Telecommunications
Surveyor yssey P Orbiter Orbiter ®

Data startu 1996 2001 2003 2005 ?
Czas pracy 10 lat 6 lat 6 lat 10 lat 10 lat
Moczrodet | g gg 1w | 0,75kw| 0,5 kw 2 kw 1 kw

zasilania

Srednica 15 15 1,6 3 Ka/ 0,3 laser
anteny [m]

Pasmo X X S/ X X/Ka X/Kal/ laser
Szybka¢ 25+85 30+124 28+182 L 10000+30000
transmisji Kbls Kbls Kbis | 20078500 Kbis Kbs — laser

Technologia radio radio radio radio radio / laser

Satelita areostacjonarny

tacze
radiowe / laserowe

ZIEMIA

Satelita
areostacjonarny

Satelita areostacjonarny

Rys. 8. Przykladowe rozmieszczenie satelitbw assjmbarnych na
orbicie areostacjonarnej Marsa

Fig. 8. The exemplary arrangement of areostatiorsatgllite on
areostationary orbit of Mars

% Mars Telecommunications Orbiter — bezzalogowadadkosmiczna NASA, ktéra miata zostary-
strzelona w kierunku Marsa we wén@s 2009 r. Sonda miata byrzywana do przekazywania pakie-
téw danych na Zierai (hub) z r@nych hdownikéw znajdujcych sié na Marsie i sond kgacych
po jego orbicie przez co najmniej 10 lat zasrpdnictwem 4cza laserowego (Laser InfraRed,
A =1,06um, P =5 W + teleskogd = 0,3 m; powyej 2 GB danych dziennie). Odbiér na Ziemi
— teleskog@@ =5 m.
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4. Podsumowanie

W pracy dokonano analizy wspétczesnych systemowigaeii i tacznacci
z sondami ngdzyplanetarnymi w olkbie Uktadu Stonecznego, ze szczegdlnym
uwzgkdnieniem misji marsjeskich. Na podstawie obcnego poziomu eksploraciji
Marsa zostat opracowany projekt koncepcyjny systerawigacji i hcznaci
(transmisji danych) dla obiektéw znajdaych sé na powierzchni Marsa
i w przestrzeni wokétmarsiakiej. W pracy przedstawiono koncepeyykorzy-
stania konstelacji szeiu niskoorbitalnych sztucznych satelitbw nawigagygh
i trzech stacjonarnych satelitbw komunikacyjnycmaaliwiajacych realizag
ciagtej nawigacji i dwukierunkowej transmisji danycledbiektéw znajduf-
cych s& zar6wno na powierzchni Marsa, jak i w bliskiej gszzeni kosmicznej
za parednictwemaczy radiowych i optycznych (laser).

Literatura

[1] Chrzczonowski A. i in.: Projekt koncepcyjny marsjkiego samolotu zasilanego
ogniwami fotoelektrycznymi. Mechanika w lotnictwiél-XV, 2012.

[2] Godwin R.: Mars — historia podboju kosmosu. PréaskyMedia, Warszawa 2011.

[3] Sanctis M. i in.: Flower constellation of Orbitefsr Martian communication.
IEEE, 2007.

[4] Lauf J.iin.: Clock and iming in the NASA Deep 8pa\etwork. IEEE, 2005.
[5] Melbourne W.: Navigation between the Planets. SidieAmerican, June 1976.

[6] Bem D.J.: Systemy telekomunikacyjne, cz. Ill. Radhnika Wroctawska, Wroctaw
1991.

[7] OKeefe K.: Simulation and evaluation of the perf@nce of the proposed Mars
Network Constellation. UCGE Reports No. 20191. @nsity of Calgary, Calgary
2004.

[8] Palimerini G.: Design fo a Mars Relay and navigateatellite network. IEEE,
2003.

[9] Larson J.iin.: Space mission analysis and de$gley, Warszawa 1999.

[10] Tingting H.: A preliminary designation for constdibn distribution for Mars
GNSS. IEEE, 2009.

[11] Ely T.iin.: Mars network constellation designwaris and strategies. AAs, 99-301.
[12] Januszewski J.: Systemy satelitarne GPS. Galilewei PWN, Warszawa 2010.
[13] Pawelec J.: Radiosterowanie¢znas¢ kosmiczna. WKit., Warszawa 1991.

[14] Ley W.: Handbook of space technology. Wiley, Wavez2008.

[15] Zubrin R. iin.: Czas Marsa. Présiski i S-ka, Warszawa 1997.

[16] Jaroszewicz A. i in.: Wykorzystanie energii stonegjzw technice kosmiczne;j.
Aktualne kierunki rozwoju energetyki. Politechné&octawska, Wroctaw 2012.



Projekt koncepcyjny globalnego systemu ... 285

CONCEPTUAL PROJECT OF GLOBAL NAVIGATION SYS-
TEM FOR MARS

Abstract

Mars has become the object of an unprecedentedifanany countries in the exploration of
the planet, which is to become the crowning achiem of landing humans on the surface of the
Red Planet. Manned mission to Mars will requiredbmstruction of a global navigation system of
the planet and ensure continuous broadband datsntission to Earth. The contemporary naviga-
tion of interplanetary probes in outer space i®mmex, time-consuming and expensive process
required to operate a complex ground-based infretstre. The navigation process is fully non-
autonomous and the probe, using on-board equipmantnot find its spatial position in taken
reference system. The article presents the conaleptaject of Doppler global navigational sys-
tem for Mars planet allowing for finding positiori the object at the planet's surface and in space
at the time not exceeding two hours and the comeation system assuring mutual communica-
tion between probes/lander and data retransmiggionMars to Earth.
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PROPOZYCJA SYSTEMU ELIMINUJ ACEGO
SZKODLIWE ODDZIALYWANIE STRUMIENIA
ZASMIGELOWEGO W SAMOLOTACH
TURBOSMIGLOWYCH

Zjawisko asymetrii oddziatlywazespotu nagdowego na ruch samolotu jednosil-
nikowego z nagdemsmigtowym jest ztaonym, wieloaspektowym zagadnieniem
mechaniki lotu, ktére poatkowo ujawnito st po wprowadzeniu silnych ttoko-
wych jednostek naglowych oraz w latach 90. XX w., kiedy to w wielunsalo-
tachsmigtowych zacgto stosowa silniki turbinowe. Zauwzono wtedy,ze w wa-
runkach dysponowania #damoa pojawiaj Sie istotne utrudnienia w pilota sa-
molotu, powodujce znaczny dyskomfort pilota, a w szczegdlnych jpagkach
majce rownie wpltyw na bezpieczestwo lotu.W pracy dokonano analizy zjawi-
ska oddziatywania strumienia &aigtowego na samolot oraz przedstawiono wy-
brane metody ograniczgie to oddziatywanie. Kolejno zaproponowano ogolae z
sady integracji wigciwego automatycznego systemu CAiftrol Augmentation
System) oraz przedstawiono wyniki eksperymentu modelowpgowalajcego na
wstepna ocere przyjetego rozwizania.

Stowa kluczowe samolot jednosilnikowy, strumiezamigtowy, badania symu-
lacyjne

1. Wprowadzenie

W pracy zawarto elementy wiedzy teoretycznej edziny mechaniki lotu,
a w niektorych przypadkach zweryfikowano paej poghdy na zjawisko od-
dziatlywania optywu strumienia aaiglowego na dynamiksamolotu. Ogolnie
rzecz ujmujc, zjawisko wystipowania strumienia Zeigtowego nie jest nie-
Znane — przeciwnie jest ono niegeinie zwizane z dynamiklotu jednosilni-
kowych samolotowsmigtowych, od ktérych rozpoczynaesiozwdj calego lot-
nictwa. Historycznie efekt strumieniasmaigtowego uwydatnit s po wprowa-
dzeniu silnych ttokowych jednostek r@owych [1-3] w samolotach ralyw-

1 Autor do korespondencji/corresponding author: ier Krawczyk, Instytut Lotnictwa, al. Kra-
kowska 110/114, 02-256 Warszawa, tel.: (22) 84@0@kt. 521, e-mail: krawczyk@ilot.edu.pl
2 Jerzy Graffstein, al. Krakowska 110/114, 02-258r¥¥awa, e-mail: jgraff@ilot.edu.pl
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skich wykorzystywanych podczas Il wojiyiatowej oraz w latach 90., kiedy to
w wielu samolotachimigtowych zacgto stosowa silniki turbinowe. Wtedy
tez zauwaono,ze w warunkach dysponowaniazumoc pojawiah Si¢ istotne
utrudnienia w pilotau samolotu, powodage znaczny dyskomfort pilota,
a w szczegllnych przypadkach wwg wplyw na bezpiecastwo lotu. Jako
przyktad mana wymient dwa samoloty szkolne (wykorzystywane w Polsce
i USA): PZL-130TC-lll Orlik oraz Beechcraft T-6 Tar Il (rys. 1.). Kady

Z nich wyposaono w silnik Pratt & Whitney Canada PT6A o mocadpa@
wiednio 560 kW i 840 kW. Zjawisko efektu &miglowego zostato wic zaob-
serwowane stosunkowo dawno, niemniej aalstwierdzeé, ze adekwatna wie-
dza teoretyczna nie powstawata spojnie wraz z digmoym rozwojem calej
awiacji. Maze dlatego w ,bibliach” mechanikéw lotu [1, 2] zjasku temu po-
swigcono zaledwie parakapitow, w ktorych zamanifestowano wdavie jedy-
nie jego fakt istnienia.

a)
e

Rys. 1. Samoloty turBenigtowe: PZL-130TC-IIl Orlik (a) oraz Beechcraft Ti@xan Il (b)
Fig. 1. Turboprop airplanes: PZL-130TC-IlI OrliK) @nd Beechcraft T-6 Texan Il (b)

W pracy dokonano analizy zjawiska oddziatywaniarstenia zémigto-
wego na samolot oraz przedstawiono wybrane metgdgniczajce to oddzia-
tywanie. Kolejno zaproponowano ogoélne zasady iregrautomatycznego
systemu klasy CAS oraz przedstawiono wyniki eksperytu modelowego po-
zwalapcego na wsprna ocere przyjetego rozwazania.

2. Zjawisko efektu z&migtowego

W samolotach jednosilnikowych ngizanychsmigtem chgnacym przy-
czymy asymetrii oddziatyw@ zespotu naglowego na samolotasnastpujace
zjawiska:

« niesymetryczny optyw samolotu przez strumzsmigtowy SSE Gde

Sip Effect), ktéry w zwhzku z obrotemsmigta take obraca si wokot



Propozycja systemu elimirigego szkodliwe oddziatywanie ... 289

osi podhinej ukladu odniesienia zadanego z samolotem (rys. 2.), po-
wodujac niesymetryczny oplyw statecznika pionowego, geaaey
w konsekwencji moment odchyigly dziatajcy na samolot,

« tzw. efekt P P-effect), tj. wystipienie sktadowej poprzecznej sity (gene-
rujacej moment odchylagy), wywotany rénym od prostopadtego kie-
runkiem naptywu powietrza na ptaszczyasbrotusmigta, co jest zvg-
zane z réna wartcicia kata natarcia podczas obratmigta,

« oddzialywanie reakcyjne wywotywane przez opOr porzee przeciw-
dziatapcy ruchowi obrotowemymigta, wywolupce moment przechyla-
Jacy,

- efekt giroskopowy wywolywany przez wikge elementy zespotu nap
dowego.

Rys. 2. Asymetryczne oddziatywanie strumienignzgtowego w samolocie
Beechcraft T-6 Texan Il, na podstawie [2]

Fig. 2. Asymmetric action of slipstream in Beechtciiab Texan Il airplane, ac-
cording to [2]

Rezultatem wypadkowym tych zjawisk jest asymetngczachowanie sa-
molotu wzgtdem ptaszczyzny symetrii samolotu, ktére ujawnia zréwno
podczas wykonywania manewrdéw, jak t& ustalonym locie prostoliniowym
przy zmianach mocy, z jakpracuje zesp6t nadowy. Ddwiadczony pilot,
przeszkolony na samolotach jednosilnikowych zedam smigtowym i przy-
zwyczajony do ich specyfiki, doskonale orientuje wi mechanizmach powsta-
wania omawianego zjawiska i zwykle potrafi je kompewa zarowno w locie
ustalonym, jak te podczas akrobacji. W przypadku samolotéw szkoteaih-
gowych sytuacja jest jednak bardziejzzina.

Zgodnie z tendencjami pamgymi naswiecie szkolenie pilotow wojsko-
wych rozpoczyna siod jednosilnikowych samolotéw z ngfem smigtowym,
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specjalnie skonstruowanych, tak aby ich zachowamliaiciwosci lotno-pilota-
zowe i dynamiczne odzwierciedlaty jak najwierniejckawanie samolotéw
z nagdem odrzutowym, docelowych dla procesu szkoleniasamolotach ta-
kich asymetryczne oddziatywanie zespolu qupvego ujawnia si jednak
w stopniu znacznie mniejszymzniv samolocie z naglem smiglowym i spro-
wadza st wylacznie do efektu giroskopowego, powodowanego przeajayce
elementy silnika odrzutowego. W szczegdbigrzy ich pilotau nie pojawiag
sie efekty powodowane niesymetrycznym optywem przeansien zaésmigtowy.
Pojawia st zatem pytanie o0 sposéb, w jaki ina bytoby redukowaefekt asy-
metrii zachowa samolotu szkolno-treningowego z gedpm smigtowym, aby
przyblizy¢ jego reakcje do zachowaamolotu z nagglem odrzutowym i wyro-
bi¢ u szkohcego st pilota wiaciwe nawyki.

Rozwaany problem nie sprowadza; swytacznie do maksymalnie wierne-
go odtworzenia wixiwosci pilotazowych samolotu odrzutowego, imitowanego
przez wykorzystanie samolotu z rdpmsmigtowym. Chodzi tu take o popra-
wg komfortu sterowania oraz jego bezpietste/o — wptyw SSE na dynamik
poruszajcego s¢ samolotu, w kadym przypadku wymaga bowiem od pilota
podejmowania dziatakorekcyjnych, majcych na celu sprowadzenie samolotu
do stanu ustalonego.

3. CAS redukujacy wptyw strumienia zaémigtowego

Analizujac dostpnezrodia [1, 2, 4] opisujce charakter zjawiska, jakim jest
strumier za&migtowy, mazna stwierdat, ze dominujcy efekt jego oddziatywa-
nia wynika z zaburzenia symetrii optywu samolotozéstate efekty (b, ¢ i d)
maja zdecydowanie mniejszy wptyw na dynamisamolotu; w skrajnych przy-
padkach mog wrgcz nie wysgpowa, jak np. efekt giroskopowy wywotywany
przez wirupce elementy zespotu ngfowego, ktéry zwykle jest eliminowany za
pomoca odpowiednich rozwizan konstrukcyjnych silnikéw turbinowych (kom-
pensacja efektu giroskopowego w silnikach PT6A tP&awWhitney Canada).
Z tej przyczyny systemy CAS mge za zadanie redukcjvptywu strumienia
zamiglowego koncentraj sie gtéwnie na przeciwdziataniu efektom niesyme-
trycznego optywu, ktére uwidaczriagie gtdwnie w powstawaniu momentéw
aerodynamicznych w kanatach odchylania i przychglan

Analiza propozycji integracji takich systemow CAfatenty: US
4094 479, US 2 492 252, US 2 461 533, US 2006-023A1, US 5 465 211)
pokazujeze gtdbwny wysitek prowadzonych prac jest ukierunkowaa zapew-
nienie odpowiedniej wikeiwosci ukladu sterowania samolotem w kanale odchy-
lania. Innymi stowy, proponowane rozgania techniczne ograniczagic za-
sadniczo do wprowadzania elementow automatycznégyoveania w kanale
steru kierunku (wzghnie jego trymera), zakladgj, ze odpowiednie sterowanie
lotkami naley do zadé pilota. Podejcie to wydaje si stuszne, zwa/wszy na
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zdecydowanie wksze oddziatywanie niesymetrycznego optywy w karade
chylania, w stosunku do efektow, jakie daje onoandde przechylania.

Ztozonas¢ zjawiska oddziatywania strumienia smaigtowego na samolot
powoduje [2],ze analityczne metody wyznaczenia wiggiomomentu odchyla-
jacego funkcji parametrow lotu oraz konfiguracji (@anie klap i podwozia)
nie daj zadowalajcych efektow ze wzgtlu na konieczni@ uwzgkdnienia
indywidualnych cech geometrycznych analizowanegoaosetu. Podobnie obli-
czenia CFD Computational Fluid Dynamics) czy badania w tunelu aerodyna-
micznym, pomijagc ich wysoki koszt, nieasdostatecznie skuteczne. Dlatego
praktycznie jedynym rozwraniem pozostaj badania w locie, pozwalgje
okresli¢ w kategoriach iléciowych wplyw niesymetrycznego strumieniasimix
gtowego na analizowany obiekt latey.
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Rys. 3. Parametry zarejestrowane podczas prébiw loc
Fig. 3. Parameters recorded during the flight tests
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Badania w locie prowadzone przez Instytut Lotn&ctw2012 r. na samolo-
cie turbédmigtowym PZL-130TC-III Orlik pokazatyze dominugcymi parame-
trami mapcymi wplyw na powstawanie niepgdanego momentu odchydagpgo
wywotywanego niesymetrycznym strumieniensraagtowym si: predkosé lotu,
moc dysponowana przez pilota oraz konfiguracja $atmnoW praktyce badania
wykonywano w nasgpujacy sposob: po dyspozycji nowej, kolejnej wadio
mocy pilot stabilizowat prdkos¢ lotu, a nasfpnie w trybie ecznym trymowat
samolot w kanale steru kierunku. Kolejno rpsivata zmiana godkosci lotu
oraz adekwatne ustawienie trymera steru kierunkal.ry$unku 3. pokazano
przebieg wyznaczenie odpowiedniego felnia trymera steru kierunkd, dla
dysponowanej 80%nocy M oraz trzech wartei predkaosci lotu V 200 km/h,
250 km/horaz 290 km/h. Tym sposobem dla pragj konfiguracji gtadkiej
(klapy — 0, podwozie — wgijnicte) ostatecznie uzyskano (rys. 4.) reprezeatacj
ustawienia nominalnego trymera w funkcjiegkosci lotu oraz dysponowanej
mocy. Dla pozostalych konfiguracji samolotu badgmizeprowadzono wedtug
podobnego schematu.
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Rys. 4. Nominalne ustawienie trymera steru kierunkfunkcji predkosci
lotu i dysponowanej mocy

Fig. 4. Nominal setting of trimming tab of a rudder a function of flying
speed and disposed power

Analizujac koncepaj CAS trymera steru kierunku zaprojektowanego we-
dtug pokazanego na rys. 5. ogélnego schematu, &oiests¢, ze do widciwego
ustawienia trymera jest wykorzystywane jego nonmealstawienie wyznaczone
podczas préb w locie, korygowane regulatorenanyei na celu dostrojenie, tak
aby finalnie zostato wyeliminowane przggnie poprzeczn@,. Konieczngé
zastosowania dodatkowej regulacji wynika z pgzig uproszczonego modelu
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Rys. 5. Koncepcja CAS trymera steru kierunku
Fig. 5. Conception of CAS of a rudder trimming tab

zjawiska oddzialywania strumieniasmsigtowego, ktére w istocie, pozaepiko-
scia lotu V oraz dysponowanmoa M, jest take zalene (ch@ w mniejszym
stopniu) od innych parametrow lotu, takich jajstgs¢ powietrza, masa samolo-
tu czy jego pgdkosci katowe.

4. Symulacja numeryczna CAS

W procesie symulacji wykorzystano model dynamilihru dwuosobowego
turbasmigtowego samolotu traktowanego jako sztywna boykzdciu stopniach
swobody, o masie catkowitej nieprzekraazaj 2500 kg, stanowty ukitad
dwunastu nieliniowych réwmardzniczkowych [2, 5, 6]. Dodatkowo uwzgl-
niono stad predkos¢ katowa réwna 3°/s, z jaly jest obracany trymer steru kie-
runku samolotu PZL-130TC-lll Orlik. Efekt niesymgtznego optywu strug
powietrza byt reprezentowany przez wprowadzony dmletu adekwatny do
parametréw lotu moment odchyday, ktorego wart& okreslono podczas bada
w locie. Automatyczne sterowanie trymerem steruukiku zrealizowano zgod-
nie z ide zaprezentowanna rys. 5. Dodatkowo w modelu zastosowano stabili-
zack kata przechylenia oraz wysod@ lotu. Jako warunki poatkowe przygto
lot poziomy z pedkascia 50 m/s w warunkach ustalonych na statej wysoko
200 m. Czas symulacji trwat 100 s, w trakcie kt@regyskano stabilne rozuyi
zanie uktadu rownardézniczkowych dla krokudt = 0,01 s. Wprowadzone do
modelu samolotu zakidécenie odpowiadat@dolwi nominalnemu sterowania
potozeniem trymera (rys. 4.) na poziomie 7°. Na rysuBkuzaprezentowano
wyniki symulacji lotu dotyczce najbardziej reprezentatywnych dla badanego
zjawiska zmiennych: dta slizgu, kata przechylenia, d¢ta odchylenia, owego
potozenia trymera steru kierunku. W patzowej fazie lotu byly obserwowane
krétkotrwate nieprzekraczge 8 s ttumione oscylacjeyta slizgu, kata przechy-
lenia i potaenia lktowego trymera. Istnieniu niezerowegat& przechylenia
towarzyszyto powstanie adekwatnej zmianyakodchylenia. Ta ostatnia zmien-
na dla opisanych warunkow lotu i prgiggo czasu symulacji agineta wartgé
2,5°. Maksymalny &t slizgu, jaki wystpit dla rozpatrywanej gdkosci lotu, nie
przekroczyt 0,22°, co jest w petni dopuszczalnerdei dodatkowo pod uwag
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ze wielkas¢ ta jest czsto mierzona z porownywalnymebolem. Wychylenie &
towe trymera steru kierunku néi@ siec w dostpnych granicach konstrukcyjnych
dla tego typu powierzchni stesggj.
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Rys. 6. Wyniki symulacji lotu samolotu — przebiegrigsci kata slizgu, kata przechylenia, odchy-
lenia i kata potazenia trymera steru kierunku

Fig. 6. The simulation results of the airplanelftig- the variation of values of the aircsrew slip
angle, the angle of roll, the yaw angle and thdeanfposition of a trimming tab of rudder

5. Whnioski

Wyniki bada symulacyjnych trymera steru kierunku samolotu dgintd-
glowego (w cgsci zaprezentowane w pracy) wykazahe uktad sterowania
zamieszczony na rys. 5. dziata poprawnie. Uzyskah@olegaicy na wyelimi-
nowaniu szkodliwego oddziatywania strumienidrmamtowego, w tym na spro-
wadzeniu samolotu do ustalonego pelaia w przestrzeni, w ktérymakslizgu
i kat przechylenia ogpaja zerowe wartéci, a zmiana ta kursu po zakizeniu
procesu regulacji pozostaje na akceptowalnym przgtkownika samolotu
poziomie. Przez zastosowanie dodatkowego reguldtgsa5.) przygta metoda
automatycznego sterowania trymerem steru kierundkyest wraliwa na bkdy
wyznaczonych nominalnych padien trymera oraz niepewlé strukturalm
przyjetego modelu badanego zjawiskaoddiem tych bidoéw byta ograniczona
doktadnd¢ danych uzyskanych podczas badalocie, a take pozostate czyn-
niki wptywajace na efekt zanigtowy, ktoérych nie uwzgidniono w strukturze
sterowania. Ostateczne rozstrzygige kwestii poprawnici dziatania zaprezen-
towanego ukitadu sterowania zostanie uzyskane gmyegchomieniu na pokta-
dzie samolotu i wykonaniu adekwatnych badalocie.
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A PROPOSITION OF CONTROL AUGMENTATION SYSTEM
FOR DUMPING THE HARMFUL IMPACT OF SLIPSTREAM
IN TURBOPROP AIRPLANES

Abstract

Non-symmetrical impact of a slipstream (prop-wasfthe motion of single-engine, propel-
ler-driven airplane is a complicated multi-aspectpem of flight mechanics. At first this problem
appeared when high — powered piston engines entikeedviation, as well as in nineties of XX
century, when turbo — prop airplanes appeareda# then noticed that in high-level power dis-
posal the significant difficulties in aircraft ptlappeare. It resulted in considerable discomfort o
the pilot, and in special cases has also impadtigint safety. In the article the phenomenon of
interaction between the slipstream and airplanetiybis analysed and some selected methods for
dumping this interaction are presented. Generabkrfdr Control Augmentation System integration
are presented as well as some results of numesipariment enabling the assessment of proposed
solution.
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WYBRANE PROBLEMY BADA N NAHELMOWEGO
SYSTEMU WYSWIETLANIA PARAMETROW
LOTU SWPL-1 CYKLOP

W opracowaniu przedstawiono zakres i wybrane propldada nahetmowego
systemu wywietlania parametrow lotu SWPL-1 Cyklop. Zaprezergnw system
wspotpracuje z wieloma poktadowymi uktadami i gtéevz nich uzyskuje infor-
mack o parametrach lotu podlegeych zobrazowaniu. Informacja do systemu
jest przekazywana w postaci sygnatow analogowy@z @ygnatdw binarnych.
W ukfadzie dopasowania sygnatow r@siie standaryzacja sygnatow do postaci
akceptowanej przez komputery graficzne. Badanisaoptzeprowadzone w cza-
sie wdraenia wymienionego systemu gmigtowcu Mi-17. Badania obejmuza-
kres wykonany przez producenta systemu, akredytewaroratorium oraz zespoét
badawczy z udzialem przedstawiciefiytkownika. Obejmuj one badania istot-
nych parametréw wyszczegolnionych w wymaganiaghtkownika systemu. Wy-
konano zaréwno badania naziemne, jak i badaniecie.l8migtowiec Mi-17 z za-
budowanym systemem przeszedt péimig wszystkie etapy badanahetmowy
system wywietlania parametréw lotu SWPL-1 Cyklop zostat wianoy do eks-
ploatacji.

Stowa kluczowe:system celowniczyimigtowiec, badania w locie

1. Wprowadzenie

System wywietlania parametrow lotu SWPL-1 jest przeznaczoiasmi-
glowcow: Mi-17-1V, Mi-17 T/U, Mi-17 AE oraz innyctwersji $migtowca
Mi-17. System odbiera i przetwarza informacje zteyysdw poktadowychmi-
glowca oraz przekazuje je do $wietlaczy nahetmowych w postaci symboli
graficznych lub w postaci cyfrowej. System jestgarzaczony dla zatogmi-
gtowca Mi-17 w celu umdiwienia zatodze prowadzenia obserwacji terenu przy
jednoczesnej kontroli parametrow latmigtowca. System wizualizuje parame-

! Autor do korespondenciji/corresponding authorw8tair Michalak, Instytut Techniczny Wojsk
Lotniczych, ul. Kstcia Bolestawa 6, 01-494 Warszawa, tel.: (22) 6851448ail: slawo-
mir.michalak@itwl.pl

2 Jerzy Borowski, e-mail: jerzy.borowski@itwl.pl
3 Andrzej Szelmanowski, e-mail: Andrzej.szelmana@skwl.pl
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try lotu dla dowddcy zatogi — | pilota oraz Il pitg niezledne do realizacji misji
bojowej smigtowca. System nima wykorzystywd w warunkach dziennych
i nocnych. W lotach dziennych, bez wajh na naturalne warunkgwietlenia,
system pracuje z dziennym sSwyietlaczem nahetmowym DWN-1. W lotach
nocnych z wykorzystaniem gogli noktowizyjnych PNLs$stem pracuje z noc-
nym wyswietlaczem nahetmowym NWN-1 w kdych warunkach awietlenia
zewretrznego, przy ktérych nidiwe jest wykorzystanie gogli.

2. Obiekt badan

Obiektem badabyt system wywietlania parametrow lotu SWPL-1 Cyklop
dla smigtowcow Mi-17, ktérego schemat blokowy przedsiavad na rys. 1. Za-
prezentowany system wspotpracuje z wieloma poktgdavwktadami i gtdbwnie
z nich uzyskuje informagjo parametrach lotu podlegaych zobrazowaniu.
Informacja do systemu SWPL-1 Cyklop jest przekazyavev postaci sygnatow
analogowych oraz sygnatéw binarnych. W ukfadzie adogvania sygnatow
UDS-1 nas{puje standaryzacja sygnatow do postaci akceptowanzeiz kom-
putery graficzne KG-1. W ukladzie tym ngstije rownie rozdzielenie sygna-
tow na dwa niezalae tory zobrazowania informaciji dla | i Il pilotdomputery
graficzne KG-1, na podstawie informacji dostarczgmeez uktad UDS-1, od-
biornik GPS-155XL oraz centkalADU-3200, wypracowuyj informacg do zo-
brazowania w dziennym wwietlaczu nahetmowym DWN-1 lub nocnym wy-
swietlaczu nahetmowym NWN-1. Informacja z GPS-1550fkaz centrali ADU-
3200 jest przekazywana do komputerow graficznycklykorzystaniem szyny
ARING-429. Wyswietlacz nahetmowy jest typu przeziernego, tznotpwidzi
bez znieksztaldeotoczenie, a zobrazowanie parametrow lotu jegbwane na
siatkdwk; oka w uktadzie optycznym, gdzie pozorny obraz pgajesw nieska-
czondgci. Wykonanie to zapewnia jednoczeshe ostre widzearametrow lotu
i otoczenia pozamigtowcem, bez konieczioi akomodacji oka. Dzienny wy-
swietlacz nahetmowy DWN-1 jest pagizany do zicza szybko rozacznego
w kabinie pilota. Do tego samegoa@ta jest podiczany nocny w§wietlacz
nahetmowy NWN-1. W tym samym czasie jesteavimazliwa praca tylko
z dziennym albo z nocnym \yietlaczem nahetmowym. System SWPL-1 jest
systemem wieloprocesorowym o architekturze rozmosg wykorzystuicy
kilka standardéw zaréwno analogowych, jak i cyfrotwdla wzajemnej komu-
nikacji oraz komunikacji z systemami poktadowy$niigtowca. Posiada wielo-
poziomowy diagnostyk z monitorowaniem stanu technicznego, aktywéw-
niez w czasie lotémigtowca.

W systemie SWPL-1 Cyklop wwietlanych jest 16 wytypowanych para-
metréw pilotaowych, nawigacyjnych i pracy zespotu rdpwego, ktore $
prezentowane w postaci zarbwno cyfrowej, jak i agaWej. System posiada
réwniez sygnalizag ostrzegania WARN informaga o niebezpiecznych lub
granicznych stanach wygiujacych na pokiladziesmigtowca. Uwzgtdniono
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Rys.1. Schemat blokowy systemudmgetlania parametrow lotu SWPL-1 Cyklop
Fig. 1. The block diagram of the SWPL-1 Cyklop dispsystem of flight parameters
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w niej 14 standw sytuacji niebezpiecznych. Systemtioluje rownie wybrane
stany awaryjne i bly pracy systemow poktadowych i informuje pilotéviyah
stanach za pomacsygnalizacji FAIL. Wywietlanie informacji jest zorganizo-
wane przez wybér odpowiedniego zakresu pracy: resyigego NAV, opera-
cyjnego OPER oraz awaryjnego AWAR. System posiamhkdje swobodnego
wyboru zakresu wiwietlanych informaciji, definiowanego przezytkownika
na swoje potrzeby. Wybér zakresu pracy systemurézolvania) oraz wyga-
szanie informacji o sytuacjach niebezpiecznycheddth pracy systeméw po-
ktadowych g realizowane zgodnie z zagadOCAS.

Zastosowanie na pokladzéenigtowca systemu wiwietlania parametrow
lotu SWPL-1 Cyklop poprawidwiadoma¢ sytuacyjma pilotow podczas reali-
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zowania misji bojowych. Poprawia rowaidezpieczastwo pilotowaniasmi-
glowca podczas wykonywania skomplikowanych zadsystem zapewnia wi-
zualizacg petnej informaciji, nieztdnej do realizacji zada przy jednoczesnej
obserwacji otoczenia poza kabidmigtowca. Istotn cechy systemu SWPL-1
jest jego odporni na oddziatywanie czynnikévrodowiskowych. System zo-
stat tak skonstruowany, aby zapewniat poprawnetazm w szerokim zakresie
wartaci temperatury zewgirznej, wilgotndci, naraen mechanicznych oraz
zmian cénienia atmosferycznego. System jest odporny naialyeizanie kurzu

i pytu na terenach pustynnych orazmedowisku o daym zapyleniu [1, 2].

3. Zakres wykonanych bad& systemu

Badania systemu wwietlania parametrow lotu SWPL-1 Cyklop prowa-
dzono na wszystkich etapach konstruowania i wairea do eksploatacji. Zakres
bada byt scisle zwigzany z wymaganiami okénymi przez uaytkownika
w zatazeniach taktyczno-technicznych. Spetnienie tych wyaaspowodowato
koniecznd¢ dostosowania pierwotnej wersji konstrukcji systeinaprogramo-
wania do wizji systemu zwzanej z zadaniami wykonywanymi przez zatogi
smiglowca Mi-17. Badania wykonane na systemie SWPCyklop mana
przedstawd w postaci chronologicznej.

Badania producenta systemu SWPL-1 Cyklop

1. Badania konstruktorskie systemu. Badania te @daeno na etapie konstru-
owania systemu. Mialty one na celu sprawdzenie popmEci rozwiazan
konstrukcyjnych wybranych elementow systemu oraawgzenie i testowa-
nie oprogramowania. Na tym etapie wykonano réwng/brane badania
bardziej odpowiedzialnych eg&i systemu, co do ktérych wygtowata nie-
pewnd¢ konstruktora co do poprawnego dziatania wng@&h warunkach na-
razen srodowiskowych.

2. Badania typu systemu. Badania wykonano w cetunpskuteczriei i celo-
wosci wniesionych zmian do konstrukcji udzex po otrzymaniu szcze-
go6towych wymaga zawartych w ZTT. Pelny zakres tych badaykonano
dla sprawdzenia charakterystyk taktyczno-technickngystemu i elemen-
tow systemu. Badania te wykonano zgodnie z No@bronm NO-06-
-A105:2005.

3. Badania niezawodiciowe. Badania niezawodfmowe prowadzono od
pocatku wykonania pierwszego egzemplarza systemu caiatapie eksplo-
atacji w komplecie zabudowanego na pokfadzregtowca. Badania teas
w trakcie realizacji i &da prowadzone na pierwszych cztergohigtowcach
Mi-17 z zabudowanymi systemami SWPL-1. Majne na celu weryfikagj
wykonanych obliczeniowo podstawowych wgkkOw niezawodngci sys-
temu.
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4. Badania zdawczo-odbiorcze przed zabudoasmigtowcu. Badania zdaw-
czo-odbiorcze wykonuje gsiha kadym egzemplarzu wyprodukowanego sys-
temu w celu sprawdzenia, czyzkly komplet systemu SWPL-1 jest zgodny
z wymaganiami dokumentacji konstrukcyjnej. Badaoi@bioru dokonuje
przedstawiciel zamawigego w obecnii przedstawiciela producenta w za-
kresie i kolejnéci przewidzianej w WT. Badania dotyczakresu przewi-
dzianego przed zabudawa poktadzigmigtowca.

5. Badania zdawczo-odbiorcze po zabudowiégmigtowcu. Badania te wyko-
nano, opierajc sk nha metodyce zawartej w warunkach technicznych -zabu
dowy systemu na poktadzéenigtowca. Wykonano je po zakozeniu proce-
su technologicznego zabudowy systemu. Badaniazeppswadzono w celu
sprawdzenia poprawlai pracy przed przekazaniem systemu do dalszych
bada przez uprawnione instytucje i organy.

Badania systemu SWPL-1 Cyklop przez akredytowane
laboratorium w trybie Il OIB

Badania w tym zakresie mialy na celu wykazanesystem SWPL-1 za-
budowany n&migtowcu spetnia wymagania zawarte w specyfikaaghnicznej
(ZTT). Badania zostaly wykonane przez akredytowkimratorium zgodnie
Z przepisami zawartymi w ustawie z dnia 17 list@p@606 r. O systemie zgod-
nosci wyrobow przeznaczonych na potrzeby obraenopaistwa (Dz.U.
06235.1700 z pdn. zm.). W ramach tych badl@ostaty wykonane badania na-
ziemne i badania w locie.

Badania typu smigtowca Mi-17 z zabudowanym systemem
SWPL-1 Cyklop pod nadzorem komis;ji

Badania w tym zakresie byly nadzorowane przez kgniada typu, po-
wotam z udzialem przedstawicielizytkownika, 15 Rejonowego Przedstawi-
cielstwa Wojskowego, przedstawicieli zamawiggo oraz wykonawcy syste-
mu. Badania te przeprowadzono w celu potwierdzbeigpieczastwa wytko-
waniasmigtowca z zabudowanym systemem. W ramach tychrbadslizowa-
no badania naziemne i badania w locie.

Badania zdawczo-odbiorcze po badaniach typu dla sgsnu
zabudowanego namigtowcu

Po badaniach typu zgodnie z Nar@bronm, NO-06-A105:2005 ponownie
wykonano badania zdawczo-odbiorcze w zakresie stlwkngm w warunkach
technicznych na zabudewsystemu. Badania mialy na celu potwierdzenie po-
prawndgci pracy zabudowanego systemu po wykonaniu zal&oenisji i przed
przekazanierdmigtowca do aytkownika.
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Préby zdawczo-odbiorcze Zmigtowca z zabudowanym
udziatem przedstawicieli uytkownika

Proby zdawczo-odbiorcze z zabudowanym systemespmwadzono bez-
posrednio przed przekazaniefmigtowca do aytkownika. Proby obejmowaty
m.in. lot prébny kontrolny wykonany przez pilotow eelu kacowej oceny
poprawndci pracy systemu SWPL-1 Cyklop zabudowanego smagtowcu
Mi-17.

4. Wybrane zagadnienia bada systemu

Badania systemu wwietlania parametrow lotu na x@dym etapie wizaly
sie¢ z wieloma problemami, ktére byly rozyziywane przez konstruktoréw, pro-
gramistow i zespoét badawczy. W niniejszep&d zostal przedstawione wy-
brane problemy, ktére wymagaly szczegdlnej uwagizasprawiaty najvece;
trudnaici w ich rozwizaniu. Pierwsza ¢&¢ bada zwigzana z konstruowaniem
systemu jest niezmiernie waa ze wzgldu na dalsze skutki &déw i niedoci-
gnie¢ tego etapu. Konstruowanie musiewibyt szczegdlnie zvazane ze spet-
nieniem wymaga i metodykami badasystemu na dalszych etapach. Kwestie,
ktore wydaj sie czasami mato istotne na etapie konstruowania,anhgg bar-
dzo ucazliwe na dalszych etapach badapowodowa& konieczné¢ ingerenciji
w konstrukcg systemu. Bddy programowe fatwo jest wyeliminowav dalszych
etapach. Wymaga to ingerencji programisty i wykoaarowej wersji oprogra-
mowania. Btdy sprztowe g o0 wiele trudniejsze do wyeliminowania i wymaga-
ja czesto powtdrzenia badasrodowiskowych lub badakompatybilndci elek-
tromagnetyczne.

System wywietlania parametrow lotu SWPL-1 Cyklop jest pradém
potaczenia tradycyjnej technologii analogowe]j veystjacej na poktadziegmi-
glowca Mi-17 z nowoczeantechnologi cyfrowg zawarh w samym systemie.
Jednym z przyktadéw problematyki badawczej w tyrszalnze byto zapewnie-
nie doktadnéci odtwarzania i powtarzaldoi charakterystyki statycznej toru
pomiarowego wysok@i rzeczywistej (z radiowysokoiomierza). Okazato sj
ze proste metody przesytania informacji analogowsjrte na rénych przeka-
zach sygnalu analogowego byly niewystargeaj Widocznym efektem byto
znane zjawisko ,plywania” charakterystyk oraz sinaos¢ przy whczeniach
znacznych obaken na pokladziesmigtowca. Oczywdcie znana jest zasada
obowiazujaca dla tego typu przypadkdéw, polegzg na tymze sygnat analogo-
wy najlepiej jest przetworZyna posta cyfrowa w poblizu zrédta jego wytwa-
rzania, jednak czasami ze wagbw konstrukcyjnych jest to utrudnione lub
niemazliwe. Problem ten w systemie SWPL-1 Cyklop zosta#wiazany przez
potaczenie techniki rénicowego przekazywania sygnatu z dodatkowym pomia-
rem potencjatdw mas w wybranych punktachappénia systemu z konstrukcj
smigtowca. Osobnym utrudnieniem podczas kadekladndci odtwarzania
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charakterystyk statycznych w torach pomiarowych jeazliwos¢ ich zaburza-
nia przez sam pomiar. W przypadku toru pomiarowegsokaci rzeczywistej
problem polegat na tymze wytwarzany przez radiowysai@omierz sygnat
analogowy byt wykorzystywany na poktadZmigtowca przez dwa istnigge
systemy i konieczne bylo padizenie trzeciego systemu (toru z systemu SWPL-
-1 Cyklop). Podiczenie dodatkowego olgenia wymagato znacznego zki
szenia impedancji wgjiowej toru pomiarowedo aibyt zaktadany pierwotnie.

Innym problemem, jaki wyspit podczas badasystemu, byto wyelimino-
wanie wraliwosci toru pomiarowego dtoéw pochylenia, przechylenia i kursu na
zakidcenia wysfpujace na poktadziemigtowca. Na poktadziémigtowca wy-
mienione wielkéci 1 mierzone z wykorzystaniem uktadéw selsynowych.-Pod
taczenie techniki cyfrowej do uktadow selsynowych ay@to s¢ prost, opera-
Cja zwigzarg z przetwarzaniem sygnatu. Badania systemu w watmkabora-
toryjnych nie sygnalizowaly wygbowania tego problemu. Wygiit on dopiero
po zabudowie na pokiaanigtowca. Co weécej, nie wysipit on réwniez podczas
bada naziemnych systemu z wykorzystaniem naziemrgyodet zasilania pr
du przemiennego. Ujawnienie problemu apsBd dopiero po uruchomieniu
zespotu nagdowego. Widocznym efektem bylo wirowanie skal pdehia,
przechylenia i kursu w zobrazowaniu przez systemdic¢ te udalo s¢ roz-
wigza przez wprowadzenie w obwody pomiarowe specjalriygihw w obwo-
dach synchronizacji oraz obwodach fazy odniesienia.

Kolejnym problemem, jaki wyspit podczas badasystemu, byto spetnie-
nie wymaga kompatybilndci elektromagnetycznej. Badania systemu przepro-
wadzono dla nagpujacych wymaga Normy Obronnej NO-06-A200: KCS-01,
KCS-06, KCS-07, KCS-08, KRS-01, KRS-02, KCE-01, kKQE KRE-01,
KRE-02. Najweksz trudndgcia podczas badabylo spelnienie wymagadla
KCE-02 oraz KRE-02. Wymaganie KCE-02 dotyczy emsgewodzonych na
przewodach zasilagych, natomiast wymaganie KRE-02 — emisji promiasio
nych pochodacych od systemu, oston poduktadéw i wszystkich ikpblacze-
niowych. Spetnienie wymagadotyczicych dopuszczalnych pozioméw emisji
wymaga wykonania specjalnej konstrukcji obudowyadeen w celu zapewnie-
nia szczelnci elektromagnetycznej. Szczeldoelektromagnetyczna obudowy
zabezpiecza przed emisjami promieniowanymi, pocimauai gtdbwnie od pro-
cesorow. Zasilacze modutdéw elektronicznych znajckijsé wewratrz blokow
powinny posiadaspecjalne uktady filtracji na wagiach i wygciach eliminujce
poziom zaktdcg, pochodzcych gtéwnie od przetwornic elektronicznych pracu-
jacych w pdamie wysokich cgstotliwosci. Szczegola uwag; nalezy zwrock na
ekranowanie wizek przewodow zasilggych i sygnatowych. Aby byly spetnio-
ne wymagania dopuszczalnych poziomow emisji, kamediyto zastosowania
podwdjnego ekranowania. Ekrany przeciwzakioceni@astosowano na poje-
dynczych przewodach oraz na calychaziiach elektrycznych. Natg rowniez
pamkta¢ 0 odpowiednim palczeniu ekrandw wewitrznych, zewatrznych
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i mas dla eliminacji tych zakloae Przykladowe charakterystyki spetnienia wy-
maga dla KCE-02 i KRE-02 przedstawiono narys. 2. i 3.
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Rys. 2. Dopuszczalne wedtug KRE-02 i rzeczywistdguy emisji
Fig. 2. The allowable according to KRE-02 and reaission levels
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Rys. 3. Dopuszczalne wedtug KCE-02 i rzeczywistaguy emisji
Fig. 3. The allowable according to KCE-02 and reaission levels
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Badania w locie (rys. 4. i 5.) systemu SWPL-1 ©gklprzeprowadzano
zarowno w dzig, jak i w nocy, w rénych warunkach @vietlenia zewgtrznego.
Badania przeprowadzali piloci éleiadczalni. Ogolny czas lotéw prébnych pod-
czas badawynosit ok. 80 h. Po wykonaniu petnego programdahazaréwno
piloci, jak i komisja bada potwierdzili spetnienie wymagazawartych w ZTT
oraz bezpieczsstwo wytkowaniasmigtowca z zabudowanym systemem.

Rys. 4. Obstuga przedlotowa z dziennym
wyswietlaczem nahetmowym DWN-1

Fig. 4. Pre-flight service with day’s helmet-
-mounted DWN-1 display

Rys. 5. Obstuga przedlotowa z nocnym
wyswietlaczem nahetmowym NWN-1 -

Fig. 5. Pre-flight service with night's hel-
met-mounted DWN-1 display

5. Uwagi kaicowe

Wymienione problemy badazostaty pom$inie rozwihzane oraz uwzgt-
niono wiele dodatkowychryczen uzytkownika poprawiacych wiaciwosci
ergonomiczne systemu. Systemséwietlania parametrow lotu CWPL-1 Cyklop
spetnia wszystkie wymaganiazytkownika zawarte w zak@niach taktyczno-
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-technicznych. Potwierdzenie spetnienia wyntagakonato akredytowane labo-
ratorium oraz komisja badaypu. System otrzymat NagredPrezydenta RP na
XVII Mi gdzynarodowym Salonie Przemystu Obronnego MSPO’ @920 Sys-
tem SWPL-1 Cyklop jest wdvony do eksploataciji.
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SELECTED PROBLEMS OF TESTING OF THE HELMET-MOUNTED
SWPL-1 CYKLOP SYSTEMDISPLAYING FLIGHT PARAMETERS

Abstract

In the paper the range and some selected prolaétasting of the SWPL-1 Cyklop display-
ing the flight parameters have been presented eRiexd system cooperates with many on-board
systems and allows to obtain information aboutflight parameters subjected to imaging. Infor-
mation is transmitted to the system in the fornamélog and binary signals. Signals are standard-
ized into form accepted by graphic computers bysigeal fitting system. The tests were carried
out while implementing the helmet-mounted displa¥F_-1 Cyklop into the Mi-17 helicopter.
The researches were focused on the testing rargeccaut by the manufacturer system, the
accredited laboratory, and the research team,dimguthe end user's representatives. the research
scope includes the significant parameters spedifigde system user requirements. Both ground-
based and flight tests were carried out. At pregbietMi-17 helicopter with the SWPL-1 Cyklop
system built in has successfully completed all etagf the testing work. The helmet-mounted
display system SWPL-1 Cyklop has been introducemltim service.
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PROBLEMY ODWZOROWANIA
RZECZYWISTYCH CHARAKTERYSTYK
ZBIORNIKOW PALIWA SAMOLOTU

W WARUNKACH LABORATORYJNYCH

Informacja o ildci paliwa w zbiornikach statku powietrznego jestgmaetrem
szczegolnie istotnym dla bezpieggeva lotu. Ze wzgldu na zigone ksztalty

i liczbe zbiornikéw dla zapewnienia doktadnego pomiaru komny jest rozbudo-
wany system o diym stopniu skomplikowania konstrukcji. W celu kantipara-
metrow paliwomierza niezidne jest stanowisko laboratoryjne, wiernie odwzoro-
wujace rzeczywiste charakterystyki zbiornikéw paliwatkti powietrznego, dla
ktérego urzdzenie zostato zaprojektowane. W pracy opisanolgnop jakie mu-
sieli rozwhzat konstruktorzy stanowiska pomiarowego dla paliwozyePPM-1
eksploatowanych w samolotach typu M-28. Przedstawipaleénosci pomiedzy
poszczegdllnymi elementami stanowiska a nadajnikastélowanymi w rzeczywi-
stych zbiornikach samolotu i ich pokeniem z poktadowym systemem pomiaru
i wskaza paliwa. Oméwiono pokrotce zasady pomiaru masywazakv zbiorni-
kach i sposéb wzorcowania kompletéw paliwomierzy stanowisku, a tale
czynniki mogice zdestabilizowapomiary lub ograniczayich doktadnéc.

Stowa kluczowe zbiornik paliwa samolotu, paliwomierz, bezpietztavo lotu

1. Wprowadzenie

Zbiorniki paliwa na statkach powietrznych k konstruowane, aby mak-
symalnie wykorzystywaty woln przestrzé, a jednoczénie nie miaty nieko-
rzystnego wplywu na stabilé tych statkow [1]. Umieszczac¢sie zardwno
w kadtubach samolotowsmigtowcédw, jak i w skrzydtach samolotow. Wymiary
zbiornikéw i ich konstrukcja mugzby¢ tak dobrane, aby nitwe byto ograni-
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czenie do minimum przemieszczania pgaliwa podczas lotu. Poniewaystem
zasilania w paliwo zawiera zwykle od kilku do kikastu wzajemnie pgtzo-
nych zbiornikdw, paliwomierze mugdy¢ urzadzeniami konstruowanymi in-
dywidualnie dla okrdonego typu statku powietrznego. System pomiargcilo
paliwa pozostaicej w zbiornikach ma podstawowe znaczenie dla leezgi-
stwa lotu [2, 3]. Szczegllne wea jest doktadng wskaza w koncowej fazie
lotu, gdy paliwo jest na wyczerpaniu, co pozwalarac maksymalny czas lotu
do miejscaddowania. Zachowanie sprawdtd paliwomierza macisty zwiazek
Z laboratoryjnym stanowiskiem pomiarowym, ktore jggkorzystywane w celu
uruchamiania, wzorcowania i kontroli paliwomierzytiakcie ich eksploataciji.
Problemy, z jakimi musg sie zmierzy konstruktorzy stanowisk do wzorco-
wania i sprawdzania ztonych systemow paliwomierzy lotniczychgda przed-
stawione na przyktadzie paliwomierza PPM-1 (lub PPB) do samolotu M-28
[4, 5].

2. Paliwomierz pojemndgciowy do M-28

Na system paliwowy samolotu M-28 sklada sisiem zbiornikéw roz-
mieszczonych symetrycznie w lewym i prawym skrzy@geto zbiorniki: gtéw-
ne rozchodowe, gtébwne, dodatkowe skrzydiowe i cghéitu, opréniane
w trakcie lotu w kolejnéci odwrotnej do wymienionej. Ze wzglu na miejsce
zabudowy zbiorniki te majztozone ksztatty, s ,ptytkie”, o duzej powierzchni,
wypetniapce skrzydta o rozptosci okoto 20 m. W celu pokrycia catego zakresu
zmian poziomu paliwa i zminimalizowania wplywu wahpoziomu paliwa
przemieszczagego st w trakcie lotu konieczne bylo zastosowanie 20 jmada
kéw poziomu paliwa, montowanych bezpadnio w gornej powierzchni skrzy-
del.

Opracowany w Instytucie Lotnictwa paliwomierz magadPPM-1 (i PPM-
-1B) [4, 5] (rys. 1.) dziata na zasadzie pomiariepmaici elektrycznej konden-
satora wsrodowisku dielektrycznym. Pojemféiokazdego nadajnika zmieniagsi
liniowo w funkcji poziomu paliwa. Zastosowane w ipaimierzu dwa dodatko-
we nadajniki kompensgjzmiany statej dielektrycznej paliwa, a spednio
wplyw jego temperatury i zanieczyszaze sygnalizatory reszty paliwa twarz
niezaleny ukfad ostrzegania o spadkusito paliwa pontej bezpiecznej rezer-
wy. Korzystajc z wprowadzonych do pasai cyfrowych charakterystyk wia-
cych poziom paliwa w kalym ze zbiornikdw z jego olfjoscia, sygnaty z na-
dajnikéw pomiarowych i kompensacyjnyci grzetwarzane w bloku elektroniki
na informacje o masie paliwa w poszczegdlnych mikaich oraz o sumarycznej
masie paliwa i w§wietlane na wskaniku cyfrowo-analogowym i dwoch
wskaznikach cyfrowych dwukanatowych [5].

Paliwomierz PPM-1, dla ktérego jest przeznaczdaeavisko laboratoryj-
ne, dziata na zasadzie przetwarzaniadisego poziomu paliwa, w ktérymy s
zanurzone jego nadajniki, na pojens@elektryczn. Kazdy z nadajnikéw pali-
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Rys. 1. Struktura paliwomierza PPM-1 (PPM-1B) pragzonego do samolotu M-28
Fig. 1. The structure of PPM-1 (PPM-1B) fuel gaugsigned to M-28 aircraft

womierza PPM-1 jest elementem biernym — kondensatalektrycznym, zbu-
dowanym z trzech umieszczonych wspoétosiowo cylindrd ktérych dwa we-
wnetrzne tworza okladki kondensatora pomiarowego, a zetrany pohczony
z mag stanowi powierzchri ekranujca. Pojemné¢ C kondensatora cylin-
drycznego, zibonego z dwbch wspotosiowych rur (rys. 29rednicachD1, D2

i dtugdsci L, jest opisana nagiujaca zaleznoscia:

Coe [T =& &, 2L
" In(D2/DY’

gdzie ¢ jest przenikalnécia dielektryczra materialu umieszczonego pamky
oktadkami kondensatora, wyiagaca stosunek jego przenikalém dielektrycz-
nej do przenikalnéei dielektrycznej w priéni &, i bedaca wielkoscia stah.

N
[a)

Rys. 2. Geometria kondensatora

Fig. 2. Geometry of condenser

Poniewa stata dielektryczna paliwa lotniczego (np. Jetd&t A-1, JP-5,
JP-8) w temperaturze 20 jest okoto 2,12+1,5% razy wksza ni powietrza
(pusty zbiornik), to wypetnianie kondensatora pami#ego paliwem powoduje
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proporcjonalny do poziomu napetnienia zbiornika agtrjego pojemriei elek-
trycznej. Pojemn& elektryczna nadajnikéw paliwomierza w danym zbiloun
jest przetwarzana na zafe od niej liniowo warté¢ napkcia w bloku elektroni-
ki paliwomierza BEPPM-1. Naginie na podstawie afipsciowych charaktery-
styk zbiornikdw zapisanych w pagai mikroprocesora w bloku BEPPM-1 jest
cyfrowo wyliczana bigaca ilos¢ (masa) paliwa w kalym ze zbiornikow,
z uwzgkdnieniem kompensacji zmian statej dielektrycznagjemndci elek-
tryczne kompletu nadajnikébw umieszczonych w posgélrg/ch kanatach po-
miarowych wynosz przy pustych zbiornikach od ok. 70 pF dla dodatkciw
zbiornikéw skrzydtowych do ok. 310 pF dla zbiornikd@téwnych. Wobec tak
niskiej wartaci przewody 4czace nadajniki z blokiem elektronicznym, ktérych
dtugas¢ wynosi kilkadziesit metréw, musg by¢ starannie zaekranowane w celu
wyeliminowania wptywu ich pojemr$gei na pomiar. Przykladowo, pojemito
nieekranowanej pary przewodéw o przekroju 0,35°mnzaleznosci od wza-
jemnej odlegtéci miedzy nimi wynositaby ok. 10+40 pF naidy metr dlugo-
SCi.

Kazdy wyprodukowany komplet paliwomierza musi spetnigymagania
okreslone w warunkach technicznych. Jego wskazania gniogz mozliwie bli-
skie rzeczywistej masie paliwa, jkskaze paliwomierz po zamontowaniu na
poktadzie samolotu. Do precyzyjnego wzorcowaniaaspotencjometry regula-
cyjne w kanale pomiarowym kdego zbiornika. Podczas wzorcowania gaist
je kompensacja rozrzutu watd elementéw w bloku elektroniki, a tzd drob-
nych r&nic w napéciach odniesienia i parametrach przebiegéw elektrych
uzywanych podczas pomiaru pojensnboraz w wykonaniu i skuteczéa ekra-
nowania wizek elektrycznych.

Teoretycznie w trakcie wzorcowania paliwomierzdajaiki mazna bytoby
zastpi¢ kondensatorami o odpowiednio dobranych pojejoiach. Jednak wo-
bec malych wartii tych pojemnéci stwarza to powane utrudnienia niepozwa-
lajace na uzyskanie wymaganej doktaglriotolerancja pomiaréw, wptyw ro-
dzaju i ut@enia przewoddéw pomiarowych). Po paxieniu do paliwomierza
dobranego w zagbstwie kondensatora wskazaniedbie tez nieco inne i
Z nadajnikiem, na co majvplyw pojemndci rozproszone. Aby uzyskavysola
doktadnd¢ paliwomierza, konieczne jest gt przeprowadzanie wzorcowania na
stanowisku laboratoryjnym, ktére pozwoli zapetwmiarunki pracy nadajnikow
i ich polaczen jak najblizsze warunkom rzeczywistym.

3. Stanowisko laboratoryjne paliwomierza

Paliwomierze lotnicze dla wkszych statkéw powietrznychy sirzadzenia-
mi projektowanymi ,na miaf’. Konieczna jest wic wspoipraca z konstrukto-
rami konkretnego obiektu latgjego z co najmniej dwoch powodow: paliwo-
mierz powinien maliwie wiernie wskazywa ilos¢ paliwa w zbiornikach, ale nie
moze mi&€ negatywnego oddziatywania na amizenia pokiadowe statku, na
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ktérym jest zabudowany. Rozwiania wymaga jeszcze jeden problem: jak
w warunkach laboratoryjnych udowodnize zaprojektowane lub produkowane
urzadzenie spetnia zalone wymagania. Jak juwspomniano, elementy pali-
womierza, w szczegoldoi nadajniki i sygnalizatory,asrozmieszczone na pta-
towcu wcisle okrelony sposéb. W zwazku z tym gtébwnym zadaniem stano-
wiska laboratoryjnego musi bywierne odtworzenie rzeczywistych warunkow
pracy uradzenia. Dwa gtébwne problemy do roag@nia to odwzorowanie
W przestrzeni geometrycznego paaia nadajnikéw i odwzorowanie wzajem-
nych pohczer elektrycznych. Poniewaw omawianym paliwomierzu nadajniki
sa miernikami poziomu paliwa iasmocowane prostopadle do powierzchni
skrzydta o aerodynamicznym profilu, ich pzémie wzgédem lustra paliwa jest
inne dla kadego nadajnika w skrzydle. Ideowo najprostszym iqzaniem
byloby ustawienie w laboratorium skrzydet samolatozeczywistymi zbiorni-
kami. Byloby to rozwizanie bardzo kosztowne, wymagzg duego pomiesz-
czenia, olbrzymich iléci paliwa, czasochtonnego procesu napetniania éopr
niania zbiornikéw oraz spetnienia ktopotliwych wygtw przeciwpaarowych

i przeciwwybuchowych. Zna¢ zasad pracy paliwomierza, nmima ominé te
niedogodnéci.

Stanowisko laboratoryjne musi wiernie odtwarzgarunki pracy wszyst-
kich nadajnikow na poktadzie samolotu. Z zasadpidria nadajnika, w ktorym
zewretrzny cylinder spetnia relekranu, wynikaze jego wskazanie nie zale
od rozmiar6éw zbiornika, w ktérym jest zanurzony. héo tego dla kalego
z dwudziestu nadajnikdw poziomu paliwa i dwéch lgmatoréw reszty paliwa
zaprojektowano osobne zbiorniki w ksztalcie walc@vminimalnejsrednicy
i dlugaosci zapewniajcej ich zabudow, co w efekcie pozwolito na ograniczenie
catkowitej ilasci niezkzdnego paliwa do kilkudziegiiu litrébw. Poszczeg6lne
zbiorniki pohczono w odpowiednie grupy, zapewn@jw nich przy napetnianiu
i opréznianiu zmiany poziomu warunki identyczne z tymi paaoymi w rze-
czywistych zbiornikach samolotu. Podobnie jak wigdacu samolotu, w stoisku
zasymulowano zbiorniki (rys. 3.):

« rozchodowy lewy i prawy (wyodbnione w zbiornikach gtéwnych),

w ktérych g zabudowane nadajniki poziomu paliwa NP-3, NP-¥igha-
lizatory reszty paliwa SRP-1,

« gtéwny lewy i prawy, w ktérych szabudowane nadajniki poziomu pa-

liwa NP-5, NP-6, NP-7, NP-8,

« centroptatu lewy i prawy, w ktérychh zabudowane nadajniki poziomu

paliwa NP-1, NP-2,

» skrzydtowy dodatkowy lewy i prawy, w ktérycla gabudowane nadajni-

ki poziomu paliwa NP-9, NP-10.

Wysokaci ustawienia nadajnikbw na stanowisku i ichtyk pochylenia
wzgledem ,lustra” paliwa g identyczne z parametrami w zbiornikach samolotu.
Do kompensacji zmian stalej dielektrycznej zakj od widciwosci paliwa
i jego temperatury sha dodatkowe kondensatory, konstrukcyjnie zabudowane
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w nadajnikach NP-3. Do pomiaru aktualnego pozionalina w wybranym
zbiorniku stanowiska sity rurka pomiarowa z podziatktaczona z tym zbiorni-
kiem za pomog zaworéw hydraulicznych. W stanie ustalonymziivee jest
okreslenie poziomu z doktadioia do £0,5 mm.
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Rys. 3. Rozmieszczenie nadajnikéw paliwomierza PPMstoisku
Fig. 3. The arrangement of PPM-1fuel gauge trariersiin the stand

Wiazki przewoddw dczace na ptatowcu poszczegdllne podzespoty paliwo-
mierza majg dziesitki metrow dtugdci, w tym olbrzyma liczbe przewodow
pomiarowych prowadzonych bezpednio w paliwie, oraz kilkudziestiozyto-
we wiazki analogowo-cyfrowe midzy blokiem elektronicznym a wskaikami
[2]. Gdy wykonano podobne wiki taczace podzespoly na stanowisku laborato-
ryinym, nie uzyskano wystarczagj zgodnéci pomidzy wskazaniami pali-
womierza na stanowisku i na poktadzie samolotute&asvanie w wjzce labo-
ratoryjnej typowych rozwizan niwelujacych wptyw zaktoce, spadkow nagt,
sprzzen miedzy przewodami, takich jak: ekranowanie, eglanie par przewo-
doéw, dodatkowe umasienia, nie podniosto wystaacrapowtarzalnéci wska-
zan. W zwiazku z tym (w odrénieniu od aycia rzeczywistych zbiornikdw sa-
molotu, ktére byto niemdiwe) rozwiazaniem byto zastosowanie na stanowisku
oryginalnych, poktadowych wzek samolotu z wszystkimi przepustami i po-
srednimi zhczami. W celu wyeliminowania wszelkich afic wiazki zostaty
wykonane przez producenta samolotu. Na stanowikiang przewodow i obu-
dowy wszystkich podzespoléw muashyé polaczone z mag zasilania paliwo-
mierza. Ekranowanie i umasienia mydzy¢ wykonane starannie i w sposéb
trwaly, poniewa kazda zmiana rezystancji pmizenia mae objawi& Sig
znaczmn réznica wskaza.

Paliwomierz PPM-1 jest wypogany w uktad umeliwiajacy dopasowanie
do charakterystyk zbiornikbw konkretnego egzemplasamolotu. Pozwala on
na skompensowanie indywidualnychzméc wskazé zwiazanych z poziomem
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zamocowania nadajnikéw, nieznacznym wplywem kaztatiiornikow, drob-
nymi rénicami w wykonaniu i przebiegu wiek elektrycznych. Wzorcowaniu
na stanowisku laboratoryjnym (rys. 4.) podlegz@rowno paliwomierze nowe,
jak i paliwomierze sprawdzane okresowo lub naprawiprzez Organizag]
Obstugows Instytutu Lotnictwa. Paliwomierz po umieszczenia stanowisku
wzorcuje st w dwéch punktach pomiarowych dlazkiego zbiornika, tj. catko-
wicie opr&nionego i petnego. Wzorcowanie polega na reguladjloku elek-
troniki ,zera” i ,skali” kazdego wewntrznego nagicia, ktére jest liniow funk-
Cja poziomu napetnienia kompletu nadajnikéw obstagugh odpowiedni zbior-
nik. Podczas wzorcowania przy zerowym poziomievgalprzyjmuje si tylko
ujemry tolerancg btedu ustawienia nagtia, tak aby w praktyce unikf sytu-
acji, gdy paliwo skaczy sk fizycznie przed zégiem wskaza paliwomierza do
zera. Po przeprowadzeniu wzorcowania stanowiskipugsvane kadorazowo
do przeprowadzania prob zdawczo-odbiorczych korappetliwomierza. Pod-
czas tych préb w trakcie spuszczania paliwa kolegjkazdego zbiornika wyko-
nuje sk sprawdzanie doktaddo wskaza paliwomierza w wielu punktach po-
miarowych. Budujc stanowisko, dotmno wszelkich stara aby maliwie
wiernie odwzorowywato rzeczywisty samolot. Paliwenzi po laboratoryjnej
procedurze skalowania wymagaz jtylko niewielkich regulacji po zabudowie
w pfatowcu.

Rys. 4. Widok stanowiska laboratoryjnego paliwomyePPM-1
Fig. 4. The view of the laboratory stand of PPMxélfgauges

Paliwomierz PPM-1 mierzy ikd paliwa w jednostkach masowych [Ibs,
kg]. Poniewa wartcici wzorcowe wskazawykorzystywane w uggdzeniu g
okreslone dla normalnych warunkéw otoczenia, pomieszezem ktérym znaj-
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duje st stanowisko, musi charakteryzoévaie okreslona w warunkach tech-
nicznych stabila temperatuy. Réwniez uzywane paliwo musi spetriaokreslio-
ne wymagania. Powodem niedoktaéciovzorcowania mee by bfad odczytu
poziomu paliwa na podzialce, a w szczegétnajawisko paralaksy i menisku
wklestego paliwa w rurce pomiarowej. Najetez zwrécic uwag: ha odpowie-
trzenie stanowiska, poniewawentualne gherzyki powietrza powodsj ze
odczytywany poziom paliwa #i si¢ od poziomu w zbiornikuZrédtem bedow
moze by tez rozregulowanie pozioméw ustawieniadt&w pochylenia zbior-
nikbw stanowiska, zmiana parametréw qoaen elektrycznych oraz zmiana
(z biegiem czasu) waiwosci paliwa (statej dielektrycznej). Blly te mog
narasta podczas eksploatacji, a sliminowane podczas wymaganej, okresowej
legalizacji stanowiska.

4. Podsumowanie

Zaprojektowane i wykonane w Instytucie Lotnictvaddratoryjne stanowi-
sko paliwomierzy PPM-1 sprawdzitogszarOwno na etapie opracowania, bada-
nia prototypow, jak te produkcji i weryfikacji eksploatowanych paliwomigr
Zastosowanie stanowiska pozwolito na znaczne skiédeuproszczenie ugi-
liwych prac z ayciem paliwa, zapewniag przy tym maliwos¢ sprawdzenia
i diagnostyki wszystkich parametréw paliwomierzapetnym zakresie zmian
poziomu paliwa w zbiornikach samolotu. W trakcigydticzasowej, kilkunasto-
letniej eksploatacji z jego wykorzystaniem przevexavano i sprawdzono dzie-
siatki kompletéw paliwomierzy typu PPM-1.
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PROBLEMS OF REPRESENTATION OF THE REAL AIRCRAFT FUE L
TANKS CHARACTERISTICS IN LABORATORY CONDITIONS

Abstract

Information about the quantity of fuel remainedaircraft tanks is especially important for
a safe flight. Considering complicated shapes aechtimber of tanks, a built-up and compound
measuring system it is necessary to ensure reqadearacy. A special laboratory test stand, that
exactly represents real aircraft fuel tanks charatics, must be constructed for each type of
aircraft fuel measuring systems to be calibratednspected. This paper presents problems that
had to be solved by constructors of the laborastapnd made for the M-28 aircraft PPM-1 fuel
measuring system. Relationship between particutardselements and on-board fuel transmitters
installed inside fuel tanks, as well as bundlegiuse electrical connections has been described.
The article also presents principles of the capaci& method of fuel mass measurement and the
manner of calibrating the measuring set. In the amidhors name some factors that can disturb
measurements or affect their accuracy.
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MO ZLIWO SCI BADAWCZE ZAWIESZE N
MAGNETYCZNYCH W LABORATORIUM
BADAN NAPEDOW LOTNICZYCH WAT

W pracy zostalo opisane Laboratorium Badéapzdow Lotniczych w Wojsko-
wej Akademii Technicznej, ktére powstato w wynikiealizacji projektu
POIG.02.02.00-14-022/09 Programu Operacyjnego lawgjma Gospodarka.
W laboratorium powstata m.in. Pracowania Zawiéskkagnetycznych, w ktorej
sa prowadzone unikatowe w skali kraju i Unii Europég$ numeryczne oraz do-
swiadczalne badania nad zawieszeniami magnetyczniginipptymalizacj, ste-
rowaniem, zasilaniem itp. Ze waglu na bardzo dobre wiiciwosci funkcjonalne
zawieszé magnetycznych, np. takich jak praca w bardzo ofskemperaturach
i wysokiej pré&ni, rozwiagzania tego typu znajdujzastosowanie w technologiach
kosmicznych. Obecnie mpa zaobserwowabardzo dynamiczny rozwdj syste-
mow lewitacji magnetycznej i ich systematyczne wykstanie w rénych aplika-
cjach. Dzialalné laboratorium jest nakierowana na rozmyiwanie probleméw
napdow lotniczych i istotnie przyczynigido rozwiazywania probleméw eksplo-
atacyjnych, umgiwi modernizacg testowanych konstrukcji, jak réwrigrojek-
towanie nowych.

Stowa kluczowe zawieszenia magnetyczne, ndyp lotnicze, optymalizacja, ste-
rowanie

1. Wprowadzenie

W Wojskowej Akademii Technicznej i na Politechnidéarszawskiej jest
realizowany projekt POIG.02.02.00-14-022/09 pt. ¢dmizacja i budowa no-
wej infrastruktury badawczej Wojskowej Akademii Tieaznej i Politechniki
Warszawskiej na potrzeby wspoélnych numerycznéwiidczalnych badalot-

! Aleksander Olejnik, Wojskowa Akademia Techniczoh,S. Kaliskiego 2, 00-908 Warszawa,
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niczych silnikowturbinowych”. Bezpérednim celem projektu jest modernizacja
i budowa nowej zintegrowanej infrastruktury badagjcz zakresu badasilni-
kow lotniczych oraz wzmocnienie potencjatu badawoczerspotpracujcych ze
soky Laboratorium BadaNapeddw Lotniczych WAT oraz Laboratorium Aero-
dynamiki Turbin Lotniczych i Spalania Politechnifarszawskiej. W obszarze
bada przeptywu w turbinowych silnikach odrzutowychda prowadzone prace
naukowo-badawcze dotygze zagadnie aerodynamiki kanatéw przeptywo-
wych turbin, a take kanaléw midzytopatkowych wigécéw dyszowych i wirni-
kowych, aerodynamiki oraz aerospystasci pojedynczych topatek dyszowych
i wirnikowych oraz ich palisad z wykorzystaniem ddiderystyk otrzymanych

Zz bada wagowych modeli w tunelach aerodynamicznych ofalicoen nume-
rycznych. Oprocz wypogania i oprogramowania jest przewidziany zakup do
dyspozycji laboratorium m.in. zmodernizowanych wnegh projektu tuneli
aerodynamicznych matych i gych prdkosci. W zakresie statyki i dynamiki
lotniczych zespotoéw napowych Laboratorium dulzie sé zajmowa& modelo-
waniem numerycznym zespotéw wirnikowych i ich elemdsv, np. badaniem
zjawiska flatteru topatek. Wyznaczanedhp wiasciwosci dynamiczne konstruk-
cji na podstawie modeli numerycznych, a wynikddp poréwnywane z wynika-
mi bada eksperymentalnych. W zakresie pomiaréw ciepinyeta badane
wielkosci gazodynamiczne w uktadach przeptywowych orazeweosci ciepl-
ne materiatdw stosowanych do budowy turbinowychilsilw lotniczych i ener-
getycznych turbin gazowych. Wypcasaie ledzie obejmowéa przyrzady do
pomiaru dyfuzyjnéci cieplnej, przewodrii cieplnej, ciepta wkciwego oraz
rozszerzalngci cieplnej materiatbw na potrzeby innych badarowadzonych
w Laboratorium. W zakresie aktywnych zawia@szeagnetycznych Laborato
rium bedzie prowadzi unikatowe w skali kraju numeryczne orazwi@dczalne
badania nad opracowywaniem pasywnych i aktywnychieszé magnetycz-
nych, ich optymalizagj sterowaniem nimi, zasilaniem itp. Laboratoriurjnda
sie takze dostosowaniem sysk magnetycznych oraz ich osgiz dla konkret-
nych aplikacji w lotniczych silnikach turbinowycl©becnie § prowadzone
m.in. prace nad beztgskowymi maszynami elektrycznymi (silniki, genergto
pradnico-rozruszniki).

Laboratoria WAT i Politechniki Warszawskiegdy takze stuzy¢ podnosze-
niu kwalifikacji kadry naukowo-badawczej i doktotdw. W laboratoriach
przewiduje s rowniez prowadzenie za¢ dydaktycznych oraz dyplomowych
prac kaicowych na studiach | i Il stopnia.

2. Pracownia zawiesz& magnetycznych

Jednym z zespotdéw realiagych gtéwny cel projektu jest utworzona
w Laboratorium Pracownia Zawiesz&lagnetycznych. Pracownia ta prowadzi
badania naukowe ukierunkowane na wykorzystanieigi@avaktywnej i pasyw-
nej lewitacji magnetycznej w technice lotniczejprigich wyniki byty publiko-
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wane na wielu konferencjach krajowych i zagranicinjl, 2] oraz w czasopi-
smach naukowych [3-5]. Obecnie ma zaobserwowabardzo dynamiczny
rozwdj systemow lewitacji magnetycznej i ich sysétywzne wykorzystanie
w aplikacjach lotniczych i kosmicznych. Systemyyek magnetycznychas
wykorzystywane w:

« silnikach turbinowych,

« lotniczych uktadach wykonawczych,

» beziayskowych napdach, generatorach,qoinico-rozrusznikach,

» systemach startu adowania, inercjalnym systemie sterowania i stabili-
zacji potazenia w przestrzeni obiektéw kosmicznych,

» kinetycznych akumulatorach energii utiwiajacych zasilanie pojazdu
kosmicznego przy wchodzeniu w gigiemi,

- aktywnych systemach zawieszenagnetycznych do ttumienia, monito-
rowania, diagnozowania i sterowania drganiami,

» beziayskowych napdach liniowych i obrotowych (ugglzeniach, w kté-
rych faczy st zjawisko lewitacji magnetycznej i generowanie matae
obrotowego lub sity poggowej),

» beziayskowych padnico-rozrusznikach dla lotniczych silnikow turbi-
nowych kczacych funkcg tozyska, silnika elektrycznego iqanicy,

 ciagach transportu magnetycznego uivaiajacego przenoszenie tadun-
kéw w warunkach braku grawitaciji,

« wyrzutniach liniowych z lewitagj magnetycza dla statkbw powietrz-
nych i kosmicznych,

- inercjalnych przyrazdach pomiarowych — giroskopach i przyspieszenio-
mierzach dla systemow nawigacyjnych o bardzzefiprecyzji pomiaru
parametrow ruchu.

Ze wzgkdu na bardzo dobre véi@wosci funkcjonalne zawiesdemagne-
tycznych (praca w bardzo niskich temperaturachsokiej préni) rozwiazania
tego typu znajduj powszechne zastosowanie w technologiach kosmibzfgjc
Na rysunkach 1. i 2.asprzedstawione przyktady konstrukcji wykonanych
w WAT. Zespot badawczy realizuje projekty obejaug wykonanie sitowni-
kow, zasilaczy, systeméw sterowania gysk pomiarowych. Prowadzone s
réwniez prace majce na celu wykonanie bezigskowych maszyn i generato-
row [2].

Obecnie zesp6t badawczy prowadzi prace nad zbudewalotniczych
ukltadéw wykonawczych z beztgskowymi nagdami elektrycznymi i syste-
mami tazyskowania silnikdéw lotniczych orazg@nikdéw pojazdéw podwodnych.
Badane s nowe konstrukcje napdéw elektrycznych dla lotniczych ukfadow
wykonawczych. Na rysunku 3. jest przedstawiony degakowy silnik elek-
tryczny. Badaniom poddano silniki synchronicznesyrechroniczne. Inpgrupm
badanych naglow elektrycznych g liniowe silniki elektryczne, ktére unmib-
wiaja zamiar energii elektrycznej na ruch liniowy bez dodatkeWvyelementéw
i uktaddw, jak to ma miejsce w uktadach wykonawdrycsilnikami obrotowy-
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Rys. 1. tayska magnetyczne opracowane i wykonane w WAT: a) pa
sywne promieniowe, b) aktywne heteropolarne

Fig. 1. Magnetic suspensions developed and perfibratethe Military
University of Technology, types: a) passive radilactive heteropolar

Rys. 2. tayska magnetyczne opracowane i wykonane w WAT: a&yvale
heteropolarne fysko osiowe, b) aktywne heteropolarngyeko promieniowe

Fig. 2. Magnetic suspensions developed and perfbahéhe Military Universi-
ty of Technology: a) active heteropolar axial surgi@n, b) active heteropolar
radial suspension

Modut tozyska Modut czujnikéw

spoczynkowego

Rys. 3. Beztayskowy napd elektryczny dla
lotniczego uktadu wykonawczego

8 BEZLOZYSKOWY . . . . .
SILNIK Fig. 3. Bearingless electric drive for aircraft

PLYTA MONTAZOWA | ELEKTRYCZNY execution system
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mi. Konstrukcja modelu laboratoryjnego silnika jgszedstawiona na rys. 4.
Napedy tego typu w ukladzie betbbkowym g obecnie konstruowane na po-
trzeby projektu GABRIEL (Grant UE nr 284884), kigoecelem jest zbudowa-
nie systemow startu iadlowania statkdw powietrznych. W ramach projektu
PBS1/B6/7/2012 ,Wykorzystanie nowych technologikyinierii powierzchni

i tozysk magnetycznych w budowie miniaturowego turbingasilnika odrzu-
towego” jest opracowywany systemzyskowania magnetycznego dla silnika
odrzutowego. Dodatkowoasprowadzone prace nad modelowaniem silnika,
przygotowaniem i konfigurowaniem systemow akwizymjgaz elementami au-
tomatyzacji.

Rys. 4. Liniowy uktad wykonawczy z nggem liniowym na stanowisku laboratoryjnym w konfi-
guracji do badania wdaiwosci statycznych

Fig. 4. Linear execution system with the linear onain the laboratory stand in the configuration
for testing of static properties

3. Infrastruktura pracowni

W ramach realizowanego projektu przygotowano wgpase i infrastruk-
turg pracowni do:

 projektowania wysoko sprawnych zasilaczy i systenedektroenerge-

tycznych na potrzeby systeméw sterowania aktywnego,

» projektowania zaawansowanych systemow sterowania,

« projektowania obwodow elektromagnetycznych uktadéwkonaw-

czych,

« integracji i testowania systeméw zawigspeagnetycznych.

Pracownia jest wypogana w stanowiska unbwiajace wyznaczanie cha-
rakterystyk statycznych i dynamicznych aktywnychvieszéh magnetycznych
(rys. 5.). Kade stanowisko skladaeste stabilnej ramy dostosowanej do abci
zenia o wartéci 600 kg. Na ramie nmima zbudowa linig wirnika o diugdci do
5 m. Poszczegodlne elementy, takie jak czujnikicdapozyska osiowe i promie-
niowe, § mocowane do uniwersalnych podpér. Dodatkowo prioygano spe-
cjalistyczny osprat, ktéry umaliwia pomiar sit osiowych i promieniowych
w funkcji potazenia wirnika i padéw ptymcych w uzwojeniach maszyny elek-
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trycznej. Doktadné¢ ustawienia wirnika wynosi do im, a uggcie wirnika

5 um przy maksymalnym zakresie pomiarowym czujnikéty. Catas¢ stano-
wisk dopetniag systemy akwizycji i rejestracji parametrow. W praoi do
rejestracji i archiwizacjiswykorzystywane systemy firmy National Instruments
oraz dSpace. Pomiary mpQy¢ realizowane w czasie rzeczywistym z wykorzy-
staniem systemu PXI i CRIO. Dodatkowo stanowiskavgposaone w sprat

i oprogramowanie, co unaliwia szybkie prototypowanie i testowanie cyfro-
wych ukltadoéw sterowania praagych w czasie rzeczywistym.

Rys. 5. Stanowisko do pomiaru charakterystyk statych (a) i dynamicznych (b) zawiegze
magnetycznych

Fig. 5. The stand for measuring the static (a)@&mthmic (b) properties of magnetic suspensions

Pracownia zawiesaemagnetycznych jest rowriiavyposaona w oprogra-
mowanie przeznaczone do tego typu Aad@odstawowe zadania projektowe,
testowe i weryfikacyjne aswykonywane wsrodowisku Matlab-Simulink oraz
LabView. W zakresie komputerowego wspomagania Rtojeania pracownia
jest wyposaona w oprogramowanie do projektowania elementowheeicz-
nych, elektrycznych, elektronicznych, elektromagoetych i magnetycznych.
Podstawowe programy wykorzystywane w pracowni toto®esk Inventor,
Altium Designer, MultiSim, Comsol Multiphysics, ISKlinx, Opera, LabView,
Matlab-Simulink. Posiadane oprogramowanie alimga wymiane danych mg-
dzy poszczegollnymirodowiskami i ich integraej w ramach projektowania
zlozonych systemow mechatronicznych. Przyktadem takjpapegcia s tozy-
ska magnetyczne, w ktdrych procesie projektowar@ana wyr&ni¢ nastpuja-
ce fazy:

1. Wstpne obliczenia projektowe — najéziej wykonywane wsrodowi-

sku programu Matlab z wykorzystaniegayka skryptowego.

2. Wykonanie geometrii 2D i 3D z uwzghieniem ograniczetechnolo-

gicznych w programie AutoDesk Inventor.

3. Wygenerowanie z wykorzystaniemive Link for Inventor modeli

niezlgdnych do analiz metadelementéw skaczonych wsrodowisku
Comsol Multiphysics.
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4. Wykonanie analiz statycznych i dynamicznychadgelementow sk
czonych.

5. Wygenerowanie Wrodowisku Comsol Multiphysics z wykorzystaniem
Live Link for Matlab m-plikbw, ktére § wykorzystywane do symula-
cji dynamicznych vérodowisku Matlab-Simulink.

6. Wykorzystanie proceddrodowiska Matlab w programie Comsol Mul-
tiphysics do automatyzaciji i przyspieszenia aaic

7. Szybkie prototypowanie wrodowisku Matlab-Simulink i LabView
uktadow i praw sterowania oraz integracja zawamsych praw z wy-
korzystaniem MathScript w LabView.

8. Wsparcie otrzymanych wynikéw przez analizyradowisku NI Multi-
Sim i jego integracja z LabView.

9. Wykonanie prototypéw uktadow elektroenergetycini ich testowanie
w srodowisku NI MultiSim i Altium Designer.

10. Integracja i wykonanie testow z wykorzystamigrograméw NI Multi-
Sim, LabView, Matlab i Comsol Multiphysics (dokzenie modeli elek-
trycznych zasilania ,modele 1D” do symulacji wylemych w Comsol
Multiphysics).

Rys. 6. Pracownia optymalizacji obwodéw magnetychnfp) oraz pracownia sterowania i pomia-
row (b)

Fig. 6. Magnetic circuit optimization workshop (ahd the workrshop of control and measu-
rements (b)

Wybér oprogramowania nie jest przypadkowy i ukidmwany na giboka
integracg na potrzeby szybkiego projektowania zawansowasysteméw me-
chatronicznych. Pracowania jest réwnigyposaona w inm, aparatug nauko-
wo-badawcz czotowych producentéw, obejmgh:

 czujniki do pomiaru wielkéci mechanicznych (parametry ruchu),

« przyrzady do pomiaru i rejestracji parametrow elektrycamymierniki,

oscyloskopy, mostki pomiarowe RLC/M),

« pomiar wielk@ci magnetycznych (dwu-, tréjosiowe sondy dla gausso

mierza),
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» generowanie sygnatéw i zasilacze,

» przetwarzanie sygnalow,

 specjalistyczny spet programowalny z wykorzystaniem systeméw cza-

su rzeczywistego i uktadéw FPGA.

Do wykonywania tak zkonych zada zostata przygotowana odpowiednia
infrastruktura. Na zdgiach g przedstawione pomieszczenia pracowni wzmac-
niaczy aktywnych taysk magnetycznych, optymalizacji obwodéw magnetycz-
nych oraz sterowania i pomiaréw (rys. 6.).

4. Podsumowanie

Pracownia zawiesaemagnetycznych jest przeznaczona do prowadzenia
badaa mapcych na celu wdranie technologii zawiesie magnetycznych
w technice lotniczej i kosmicznej. Przez realizagjojektu POIG.02.02.00-14-
-022/09 zbudowano odpowiedninfrastruktue, zakupiono aparatgmaukowo-
-badawcz i oprogramowanie. Dgki temu utworzono unikatoavw Unii Euro-
pejskiej placowk przygotowan do prowadzenia prac z zakresu aktywnych
zawieszé magnetycznych. Ponadto zespot naukowy posiadajetnigci reali-
zacji zada i jest gotowy do ich podgia. Przejawia sito zainteresowaniem
placowek naukowych z kraju i Unii Europejskiej pamzonymi badaniami
w WAT w omawianym zakresie. Ponadto zesp6t badaweczgmach pracowni
jest gotowy do podgia innych zada zwiagzanych z wyposaniem awionicz-
nym, automatyk, sterowaniem i mechatronilotnicz. O takich maliwosciach
swiadcz realizowane przez zespot badawczy projekty betpilgch apara-
téw latapcych typu Quadrotor, glowic obserwacyjnych orazast@nia takimi
obiektami.
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NAHELMOWY SYSTEM CELOWNICZY NSC-1
ORION DLA POLSKICH SMIGLOWCOW
WOJSKOWYCH

W pracy przedstawiono wygiujacy w formie demonstratora technologii nahet-
mowy system celowniczy NSC-1 Orion, ktory zostatampwany i zbudowany
w ramach projektu badawczego na rzecz obrécinobezpieczéastwa pastwa
pt. ,System nahetmowego sterowania uzbrojensemgtowca W-3PL Gluszec”.
System ten jest przeznaczony do nahetmowego starayataeniem stanowiska
ruchomego z karabinem 12,7 WKM-B oraz innych eleentizbrojeniasmi-
gtowca. Umdliwia nahetmowe wywietlanie parametrow pilotawych zaréwno
w dzien, jak i w nocy. Projekt obejmagy budove systemu NSC-1 Orion, jako
gldwnego elementu systemu nahetmowego sterowatieojgniem, zostat zreali-
zowany przez polskie konsorcjum naukowo-przemystoemrezentowane przez
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych (Warszawa)qgdidera projektu. Oggnie-

ty poziomséwiatowy oraz zastosowane nowatorskie technologigmvrozwiazaniu
zyskaly uznanie na XX Mdzynarodowym Salonie Przemystu Obronnego w Kiel-
cach, gdzie 6 wrzaia 2012 r. nahetmowy system celowniczy NSC-1 Ouay-
skat prestiowe wyr@nienie DEFENDER.

Stowa kluczowe system celowniczysmigtowiec, sterowanie

1. Wprowadzenie

Nahetmowe systemy zobrazowania i wskazywania (eW. zintegrowane
celowniki nahetmowe) stajsie obecnie [1-3] podstawowym wypasgiem
nowoczesnych wielozadaniowych samolotodmigtowcow bojowych. Stano-
wig one take istotny element przetargowy programéw modernizstefszych
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technologicznie statkéw powietrznych. Gltéwnym cel@in zastosowania jest
zwiekszenie tzwswiadomdci sytuacyjnej pilota i bezpiecastwa lotu, a take
efektywndci i skutecznéci uzycia uzbrojenia poktadowego oraz zddicio
przetrwania zatdg na wspotczesnym polu walki [4ahstmowe systemy pre-
zentacji danych w wersji klasycznej wykorzystdizienne wywietlacze okula-
rowe i gogle noktowizyjne (rys. 1.), stanaaé standardowe wypasanie m.in.
wojskowychsmigtowcdw bojowych AH-1 Cobra i AH-64 Apache [5]mdzli-
wiaja one nie tylko bezpwednie (tj. wywietlane przed oczami pilota) informo-
wanie o parametrach pilagiawo-nawigacyjnych (co jest bardzo e podczas
lotbw manewrowych), ale tak podag komendy dyrektywne (nakazgge czyn-
nosci niezkzdne do wykonania zadania) lub ostreeia o sytuacjach awaryjnych
lub niesprawngciach (otrzymywane z ukladéw kontroli stanu techn&go
systemow poktadowych). Nahetmowe systemy prezeandacjych § wykorzy-
stywane take do sterowania uzbrojeniem ruchomym statku pomnego (np.
w zakresie nahetmowego wskazywania celu dla dziatkaakiety kierowanej)
oraz w systemach poszukiwawczo-ratowniczych (doost@nia potgeniem
katowym gtowicy obserwacyjno-celowniczej lub reflekdgodwieszanego).

Rys. 1. Nahetmowy system celowniczy ANVIS dhaigtowca AH-1 Cobra (a) oraz zobrazowanie
okularowe w noktowizji (b)

Fig. 1. The helmet-mounted ANVIS sight system fdt-A Cobra helicopter (a) and noctovision
view in the eyepiece (b)

Prace rozwojowe systemow nahetlmowej prezentacjyacta i sterowania
uzbrojeniem poktadowym to konstrukcje hetmow pragstvanych do dziatania
w cyberprzestrzeni, np. system nahetmowy HMDS fiM8/ dla samolotu F-35
[3]. W Polsce podobny projekt, finansowany przenisterstwo Nauki i Szkol-
nictwa Wyzszego oraz Narodowe Centrum Badarozwoju, obejmowat budo-
wg systemu NSC-1 Orion jako gidwnego elementu systaahetmowego ste-
rowania uzbrojenierdmigtowca W-3PL Gluszec. Projekt ten zostal zrealiao
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ny przez polskie konsorcjum naukowo-przemystowekiadzie: Instytut Tech-
niczny Wojsk Lotniczych (Warszawa) jako lider pidje Wytwornia Sprgtu
Komunikacyjnego ,PZLSwidnik” S.A. (Swidnik), Zaktady Mechaniczne ,Tar-
néw” S.A. (Tarndw), FAS Mariusz Fido(Bielsko-Biata) oraz Przemystowe
Centrum Optyki/BumaFotnierz S.A. (Warszawa). Qgjnicty poziomswiatowy
oraz zastosowane nowatorskie technologie w tym itgzamiu zyskaty uznanie
na XX Migdzynarodowym Salonie Przemystu Obronnego w Kielcaydrie
6 wrzenia 2012 r. nahetmowy system celowniczy NSC-1 Orapskat presti-
zowe wyr&nienie DEFENDER.

2. Nahetmowy system celowniczy NSC-1 Orion

Wychodac naprzeciw potrzebom i standardémiatowym, w Zaktadzie
Awioniki ITWL (we wspotpracy z firm PCO i FAS w ramach konsorcjum na-
ukowo-przemystowego) opracowano i zbudowano [6]elrabwy system ce-
lowniczy NSC-1 Orion (rys. 2.). Za pompebudowanego nahetmowego syste-
mu celowniczego NSC-1 Orion riwa sterowé potozeniem lgtowym stanowi-
ska ruchomego z karabinem 12,7 WKM-B (w wersji zinudnej w ramach
demonstratora technologii) oraz innych elementéstesyu uzbrojenia pokta-
dowego, m.in. ruchomej gtowicy obserwacyjno-celavzej Toplite, a take
koordynatoréw kierowanych pociskow rakietowych (wergji rozwojowej).
W celu zapewnienia dzialania system ten jestegpryy z komputerem misji
KM-1 (zabudowanym namigtowcu W-3PL Gtuszec) oraz wymaga nahetmo-
wego uktadu okrdania potaenia ktowego hetmu i nahetmowego uktadu zo-
brazowania danych procesu celowania (w tym tzwydazelowniczego unme
liwiajacego powstanie osi celowania dla oka pilota).

a)

Rys. 2. Elementy nahetmowego systemu celownicze§€-ill Orion (a) i stanowisko ruchome
z karabinem WKM-B (b) dlamigtowca W-3PL Gtuszec

Fig. 2. Elements of the helmet-mounted NSC-1 Osigit system (a) and the mobile stand with
WKM-B fifle (b) for W-3PL Gluszec helicopter
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Budowa nahetmowego systemu celowniczego w postgsiemu NSC-1
Orion, ze wzgldu na jego specyfiki role na wojskowym statku powietrznym
w realizowaniu zada[7], byla zwhzana z wieloma powaymi problemami
badawczymi. Obejmowaty one zaréwno zakres praetgcznych (m.in. opra-
cowanie koncepcji dziatania systemu i wykorzystyejarasady dziatania), jak
i bada funkcjonalnych zbudowanego ukfadu w wersji dem@tsta technolo-
gii [8]. Wsrod nich wysgpowaty problemy zwizane z:

» polaczeniem budowanego systemu ze zintegrowanym SyBieaveo-
nicznymsmigtowca W-3PL Gluszec (wymaganym dla zapewniera d
starczania danych nawigacyjno-celowniczych do systeraz zarmza-
nia systemem nahetmowym),

« wyswietlaniem nahetlmowym danych (sposobem zobrazowdaia/ch
celowniczych na nahetmowym dwietlaczu przeziernym),

« miniaturyzacj gabarytow i masy wywietlacza nahetmowego i gogli
noktowizyjnych (zapewnieniem jak najmniejszego agenia kegostupa
szyjnego pilota),

- zapewnieniem ptynrsci obracania i dokladsoi pozycjonowania ru-
chomego stanowiska strzeleckiego (oraz pozostakigmwanego na-
hetmowo uzbrojenia poktadowegmigtowca W-3PL Gluszec).

Gléwnym zagadnieniem badawczym byto gleaie maliwosci i ograni-
czer metod funkcjonowania nahetmowych systeméw celomyub (stosowa-
nych na wybranych wojskowych statkach powietrznjuh nowo opracowa-
nych), analizowanych w realizowanym projekcie bug@ystemu NSC-1 Orion
[7]. Celem przeprowadzonych prac byta ocena tychoth€przedstawionych
w ich realizacjach technicznych wykonanych w ITWigd katem dokladnéci
wyznaczania polenia ktowego hetmu pilota i wybor najbardziej korzystnej
w stosunku do posiadanych w kraju ziosci technologicznych [8]. W wyni-
ku przeprowadzonych analiz opracowano projekt kpog@y systemu na-
hetmowego sterowania uzbrojeniem z nahetmowym Byste celowniczym
NSC-1 Orion. Schemat blokowy zbudowanego nahetmovesgtemu sterowa-
nia uzbrojeniensmigtowca W-3PL Gtuszec przedstawiono na rys. 3.

W odniesieniu do zastosowanej zasady dziataniatmawy system ce-
lowniczy NSC-1 Orion jest autorskim, opracowanym|TWL rozwinigciem
metody elektrooptycznej (korygowanej przez jej lygyzacg z uktadem iner-
cjalno-magnetycznym). Zostato ono zrealizowane kokgystaniem optoelek-
tronicznych elementéw wskazgjych potaenie hetmu pilota oraz algorytmow
opartych na sztucznej sieci neuronowej do wyzndazago potgenia lktowe-
go. Jako uklad dzialgfy w ramach systemu nahetmowego sterowania uzbroje-
niem zbudowanego dkmigtowca W-3PL Gluszec system NSC-1 Orion realizu-
je funkcje nahetmowego procesu celowania i steréavanag srodkow bojo-
wych (stanowiskiem ruchomym z karabinem 12,7 mm WRMoraz wspétpra-
cuje z gtowig obserwacyjno-celowniazToplite. Nahetmowy system celowni-
czy NSC-1 Orion jako system wydzielony korzystanfoimacji pochodacych
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Rys. 3. Schemat pgdzenia nahetmowego systemu celowniczego jako nowego
systemu z zintegrowanym systemem awioniczégnigtowca W-3PL Gluszec

!

Fig. 3. Schematic of the connection of the helmetinted sight system as a new
system integrated with aviation system of W-3PLs2&c helicopter

od zintegrowanego systemu awionicznego (zabudoveameg poktadziesmi-
glowca W-3PL Gluszec). W szczegddaob system ten wspotpracuje z dalmie-
rzem laserowym gtowicy obserwacyjno-celowniczej liteporaz poktadowym
elektroenergetycznym uktadem zasilania. Wspo6tdaiataystemu NSC-1 Orion
Z systemem awionicznym i innymi ukladami pomiarovwyna smigtowcu
jest realizowane za pomgdnterfejsow: MIL-1553B, ARINC-429, RS-485,
ETHERNET 10/100 oraz USB. Elementem integeyin system nahetmowy
NSC-1 Orion jest komputer graficzny KG-1HC (rys). wspétpracujcy z kom-
puterem misji KM-1, stanowcym gtowny element zagdzapcy praa zinte-
growanego systemu awionicznegoigtowca W-3PL Gluszec.

Podstaw montazowa demonstratora technologii jest makieta kabimyi-
gtowca W-3PL Gluszec (wykonana przez WSK ,PRidnik”), na ktorej zo-
staly zabudowane wybrane elementy zintegrowanegtemsyl awionicznego,
niezkedne do uruchomienia systemu nahetmowego i spravi@zego wspot-
dzialania ze zintegrowanym systemem awionicznymra@pvanym przez
ITWL), oraz adaptowane na potrzeby projektu staskavruchome z karabinem
WKM-B (wykonane przez ZM ,Tarn6w”). Nahetmowy systecelowniczy NS-
C-1 Orion spetnia w systemie nahetmowego sterowansojeniemsmigtowca
W-3PL Gluszec funkcje: wizualizacji symboli celowmych na nahel-
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Rys. 4. Komputer graficzny KG-1HC nahetmowego systerelowniczego NSC-1 Orion (a)
i komputer misji KM-1 (b) dl&migtowca W-3PL Gtuszec

Fig. 4. KG-1HC graphic computer of the helmet-mod#SC-1 Orion sight system (a) and the
computer of KM-1 mission (b) for W-3PL Gluszec kelfpter

mowym wyswietlaczu przeziernym (uwzgdniajacej aktualnie gywane uzbro-
jenie oraz jego dane balistyczne), wycelowania agbgo systemu uzbrojenia
ruchomego namigtowcu do celu zewgirznego (przez operatora systemu), po-
miaru latow azymutu i elewacji hetmu pilota waglem kabinysmigtowca

i przestania ich w postaci cyfrowej do aplikacji prgcowujcej dane balistycz-
no-celownicze w komputerze misji. W sterowaniu sygtm uzbrojenia zbudo-
wany demonstrator technologii systemu nahetmowegmwania uzbrojeniem
smigtowca W-3PL Gluszec obejmuje adaptowane ruchsiaeowisko strzelec-
kie (z 12,7 mm karabinem WKM-B) oraz stanowiskosgyonulacji wybranych
parametrow funkcjonalnych gtowicy obserwacyjno-geiaczej Toplite (symu-
lator SGT-1 zbudowany w ITWL).

3. Podstawowe funkcje i doktadn&¢ pozycjonowania hetmu

W obszarze rozwran technologicznych przedstawiony system NSC-1
Orion jest oparty na innowacyjnych rozaniach niespotykanych w skalvia-
towej [6]. Zastosowane rozg@ania konstrukcyjne i technologiczne w zbudo-
wanym systemie nahetmowego sterowania uzbrojesmigtowca W-3PL Gtu-
szec § ha najwyszym poziomie technologicznym. Przetlomowym rozak
niem w realizowanym projekcie jest zastosowanidéretogii sztucznych sieci
neuronowych do ok&ania potaenia ktowego hetlmu pilota (opracowanej
w ITWL) oraz zintegrowanego wwietlacza dzienno-nocnego WDN-1 (zbudo-
wanego w PCO), wykorzystywanego do celéw nahetmowaiprazowania in-
formacji pilotazowo-nawigacyjnej i celowniczej z implementatgchniki nokto-
wizyjnej (zminiaturyzowane gogle noktowizyjne PNMZbudowane w PCO).

Dzialanie systemu nahetmowego NSC-1 Orion polegsakim sterowaniu
uzbrojeniemsmigtowca, w ktorym ruch gltowy pilota w zakresie amytu i ele-
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wacji powoduje odpowiedni ruch osi celowania ruclkgm stanowiska strzelec-
kiego z karabinem 12,7 mm WKM-B. Umiwia to prowadzenie ognia bez
odrywania gk od elementow sterowania i nahetmowego wskazyweslia oraz
szybkie przeiczanie systemu na sygnaty gtowicy obserwacyjnoveeicze]
wykorzystywane do strzelania precyzyjnego. st badania doktadsa kre-
slania katow potazenia przestrzennego hetmu pilota dla nahetmowegtesw
celowniczego NSC-1 Orion byly wykonywane na starséwi pomiarowym,
zbudowanym w ITWL do uczenia sieci heuronowej wylstywanej w meto-
dzie elektrooptycznej i hybrydowej [6]. Stanowistakie dla badanej aplikacji
z siecy neuronow zapewnia: zautomatyzowane zadawanie i pormjgivk azy-
mutu i elewaciji osi celowania, zautomatyzowany oniotazenia przestrzen-
nego hetmu poprzez wyznaczenigdw azymutu i elewacji osi wizowania hel-
mu za pomog systemu pomiaru, przestanie tycltdw w postaci cyfrowej do
aplikacji pomiarowej w celu archiwizacji i dalszalizy, okrélanie dokfadno-
$ci wyznaczania pofeenia ktowego.

Stanowisko w wersji uproszczonej (z modelowaniestojenia hetmu na
obrotnicy PAN/TILT) pozwala na zadawanie pgaia przestrzennego hetmu
poprzez zmiag jedynie jego ktow azymutu i elewacji wzgtlem dwoch pro-
stopadtych osi obrotu, bez uwgdhiania przemieszcaebocznych. Wykonane
badania dla metody hybrydowej wykazahge doktadné¢ tak wyznaczanych
katow azymutu i elewacji hetmu (dla azymutu #80° i elewacji do£12°) jest
rzedu +£0,5° (dla azymutu) oraz0,2° (dla elewacji). Kacowe badania doktad-
nosci okreslania katéw byly wykonywane na stanowisku w wersji petregpu-
dowanym w kabiniesmigtowca W-3PL Gluszec. Stanowisko w wersji peingj
(z hetlmem umieszczonym na gltowie operatora syst@ozyvala na rzeczywiste
zadawanie poteenia kitowego hetmu z uwzgtinieniem ruchéw bocznych gto-
wy i tutowia pilota wystpujacych w procesie celowania. Wykonane badania dla
metody hybrydowej wykazatye dokladnéc¢ tak wyznaczanychakdw azymutu
i elewacji hetmu (dla azymutu de80°, dla elewacji dat12°) jest rzdu +0,6°
(dla azymutu) oraz0,3’ (dla elewac;ji).

Na podstawie wynikéw badavykonanych w ITWL stwierdzonae obec-
nie najbardziej dogodndo zastosowania w nahetmowym systemie celowniczym
NSC-1 Orion jest metoda hybrydowa. Stanowi onanede sposobow zwek-
szenia dokladri@i wyznaczania pofenia ktowego helmu przez pagizenie
kilku metod sktadowych (elektrooptycznej i inergjgj). System ten nie by
optymalizowany w zakresie liczby i rodzaju sygnaidmaz sposobu ich przetwa-
rzania (np. gywajac filtru Kalmana). Niebagatedrzale systemu NSC-1 Orion
jest zbudowanie go na podstawie zintegrowanegesystawionicznegémi-
glowca W-3PL Gluszec, wykorzystgiego cyfrowe szyny danych MIL-1553B
(w zaradzaniu prag systemu nahetmowego) i MIL-1760 (w sterowaniu prac
systemu uzbrojenia). Unatiwia to zabudowanie go na innych, nowych lub mo-
dernizowanychsmigtowcach bojowych ze zintegrowanym systemem aigion
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nym [8]. Zbudowany nahetlmowy system celowniczy NEO+ion jako demon-
strator technologii wspomaga proces testowania shwyetod (oraz uszlzen
do ich realizacji technicznej) i me stanowt podstaw do dalszego ich rozwoju
w ramach przemystu krajowego.

4. Podsumowanie

Nahetmowy system celowniczy NSC-1 Orion zostatddwany do nahet-
mowego sterowania ruchomym stanowiskiem strzeleaklmarabinem 12,7 mm
WKM-B oraz wspotdziatania z gtowicobserwacyjno-celowniazToplite (za-
budowanymi na poktadziémiglowca W-3PL Gluszec). System ten jest elek-
tronicznie sprgzony ze zintegrowanym systemem awioniczngmigtowca
W-3PL Gtuszec. Dzki temu jest on przygotowany do pracy w tzw. syséem
sieciocentrycznym, urnitiwiajacym realizagg zaawansowanego szkolenia lot-
niczego personelu latgjego i spetniacym warunki aycia go do realizaciji
misji bojowych na wspétczesnym polu walki wzkigch warunkach dobowych
(dzienno-nocnych). W wersji rozwojowej system teozensterowa potazeniem
katowym gtowicy obserwacyjno-celowniczej (z wnhisvoscia nahetmowego
zobrazowania informacji z niej otrzymywanej) oramze by¢ wykorzystany do
nahetmowego wskazywania celu dla pociskéw kierowhnftypu ,powietrze-
powietrze” i ,powietrze-ziemia”).

Nowoczesn&t systemu NSC-1 Orion polega na tyge jest zbudowany
w architekturze otwartej, przeznaczonej do zabudoagmigtowcach posiada-
jacych odpowiedni poziom technologiczeo(m.in. W-3PL Gtuszec). Do reali-
zacji funkcji nahetmowego sterowania uzbrojenignigtowca system ten okre-
sla w tych samych ukltadach wspdaidnych potaenie hetmu, gtowicy i stano-
wiska ruchomego. Niezbine dane dla nahetmowego systemu celowniczego
NSC-1 Orion g pobierane z ¢#ci nawigacyjnej zintegrowanego systemu awio-
nicznego zabudowanego &aigtowcu W-3PL Gluszec. Aby zapewnérgono-
micznai¢ i skrocenie procesu przygotowania dgaia uzbrojenia poktadowego,
parametry pilotaowo-nawigacyjne oraz dane dla procesu celowasiaobra-
zowane na zintegrowanym wwietlaczu dzienno-nocnym WDN-1, zamontowa-
nym na hetmie pilota. System wspotpracuje z najgws (opracowanymi
w PCO) zminiaturyzowanymi goglami noktowizyjnymi BM, zmniejszaj-
cymi obchzenie kegostupa szyjnego pilota.

Zbudowany system nahetmowego sterowania uzbrajefést wykonany
z uwzgkdnieniem zada stawianych przed wspotczesnysmigtowcami bojo-
wymi. Nahetlmowa prezentacja danych pifmt&o-nawigacyjnych zastosowana
w systemie NSC-1 Orion bezfrednio przyczynia gi do zwkkszenia bezpie-
czenstwa lotu i walorow bojowychsmigtowca W-3PL Gluszec. System ten
otrzymat Nagrod DEFENDER na XX Mgdzynarodowym Salonie Przemystu
Obronnego MSPO’2012 w Kielcach.
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HELMET-MOUNTED SIGHT NSC-1 ORION SYSTEM
FOR POLISH MILITARY HELICOPTERS

Abstract

In the paper the demonstration of the helmet-nedisight System NSC-1 Orion developed
and built within a framework of project for natidndefense and security named “A Helmet-
mounted system to control the armament system @&PW-Gluszec helicopter” is presented. The
NSC-1 Orion system is dedicated to helmet-mountedrol of the homing position of turret gun
12,7 WKM-B and other armament elements of the hpt@mo Furthermore, it allows to helmet-
mounted display the pilotage parameters duringdtheand night flights. The project has focused
on the designing of the NSC-1 Orion system as thm mlement of the helmet-mounted system of
the armament control and it has been realized éyPthlish scientific-industrial consortium repre-
sented by the Air Force Institute of Technology (¥éav) as the project leader. The achieved
world level of the NSC-1 Orion system and innovattechnologies used in this solution receive
recognition at the 20th International Defence InduExhibition in Kielce, where on 6th Septem-
ber, 2012, the NSC-1 Orion sight helmet-mountedesyshas received a prestigious award DE-
FENDER.
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AUTOMATYCZNA STABILIZACJALOTU
SAMOLOTU O KONFIGURACJI NIEKLASYCZNEJ

Samolot zbudowany w konfiguracji nieklasycznej zmonvykazywa niestatecz-
nos¢ w pewnych obszarach obwiedni lotu dla pewnych igumécji masowych lub
by¢ catkowicie niestatecznym. W celu uzyskanigksizej efektywnéci aerody-
namicznej g budowane samoloty o konfiguracji innegrilasyczna. Jednz ta-
kich konfiguracji jest konfiguracja latajego skrzydta bez wyfaie zaznaczonej
bryty kadtuba lub bryta kadtuba wkomponowana w biptata. Potaenie srodka
masy jest jednym z parametrow wymiayjch stateczni@ kazdego samolotu. Pa-
rametr ten decyduje o wdawosciach pilotaowych samolotu oraz determinuje
odpornag¢ uktadu automatycznego sterowania. Ze waglna niekonwencjonadn
konfiguracg ptatowca latajce skrzydia bywaj niestateczne. Ponadto wzgah
samolotach ma sido czynienia z przemieszczaniera 8bdka masy, ktory dodat-
kowo wplywa na destabilizagjsamolotu. W pracy zostat przedstawiony wptyw
wedrowki srodka masy na stateczigosamolotu o konfiguracji nieklasyczne;.
Przedstawiono rowniestruktug uktadu automatycznego sterowania dla tego sa-
molotu oraz wyniki badawptywu potazeniasrodka masy na efektywsé uktadu.

Stowa kluczowe latajpce skrzydta, sterowaniérodek masy, whiwosci pilota-
zowe

1. Wprowadzenie

Obecnie zdecydowana &kiszgsi¢ samolotow jest budowana w ukfadzie
klasycznym, ktérego gtdwnymi cechanai symetria wzgidem pionowej ptasz-
czyzny poditunej, posiadanie kadtuba, ptatasnego, statecznikdéw poziomego
i pionowego umieszczonych w ki ogonowej samolotu oraz posiadanie kla-
sycznej konfiguracji powierzchni sterowych (lotkter kierunku i ster wysoko-
sci). W celu uzyskania wkszej efektywnéci aerodynamicznejasbudowane
samoloty o konfiguracji innej miklasyczna. Jednz takich konfiguracji jest
konfiguracja latajcego skrzydta. Samoloty tego typu magsztatt skrzydia bez
wyraznie zaznaczonej bryty kadtubfyfng-wing) [1-3]; bryla kadtuba mize by
wkomponowana w brygtptata plended body, blended wing) [3-5]. W wiekszo-
sci przypadkoéw samoloty tego typa budowane rowniew konfiguracji bez-

! Autor do korespondencji/corresponding author: dfarZugaj, Politechnika Warszawska,
PI. Politechniki 1, Warszawa, tel.: (22) 23459841mail: zugaj@meil.pw.edu.pl
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ogonowca, czyli nie posiadaptatecznika pionowego, poziomego lub obu sta-
tecznikow. Rozwizanie takie catkowicie zmienia sposéb sterowaniaosatem,
ktore jest realizowane przez powierzchnie sterdvlepg) umieszczone na kra-
wedzi sptywu pfata flying-wing) oraz na krawdzi sptywu kadtuba kjended
body).

W ostatnim czasie wzrosto zainteresowanie budofugodystansowych
samolotéw komunikacyjnych o ukladzie lazggo skrzydta [6, 7]. Przewiduje
sie, ze gtdbwry zalet, takiego liniowca bdzie mniejszy koszt eksploataciji ze
wzgledu na zwakt konstrukcg o powierzchni kilku tysicy metréw kwadrato-
wych, ktéra pomigci blisko tysac pasaeréw. Jednym z waiejszych zagad-
nien zwigzanych z budow takiego statku powietrznego jest stategznioste-
rownas¢. Ze wzgkdu na niekonwencjonadnkonfiguracg ptatowca latajce
skrzydta bywaj niestateczne. Ponadto wzgah samolotach magdo czynie-
nia z przemieszczanienxsirodka masy, ktéry dodatkowo wpltywa na destabili-
zacg samolotu. Wdrowka srodka cézkosci jest spowodowana zmniejszaniem
si¢ ilosci paliwa w zbiornikach, ale w przypadku takzdgo samolotu me by
rowniez wynikiem nierébwnomiernego rozmieszczenia pasaw w kabinie.
W normalnym locie paserowie lkeda rozmieszczeni réwnomiernie. Naje
jednak przewidzie sytuacg zagraenia (np. pgar), w ktérej pasgerowie teda
sig przemieszczaw sposob niekontrolowany w miejsca niegbjtym zagrae-
niem. Dlatego budowa tak gych samolotéw o konfiguracji nieklasycznej sta-
wia szczegdllne wymagania co do stateéendtdra mae by zapewniona tylko
dzigki uktadom automatycznego sterowania.

W pracy przedstawiono anajiavptywu wedréwki srodka cizkosci na
wiasciwosci dynamiczne ruchu podinego duego samolotu pasgarskiego
zbudowanego w konfiguracji latajego skrzydta. Zaproponowano dwa rogwi
zania uktadu automatycznej stabilizacji oraz pokazanaliz ich efektywndci
dla r&nych potaen srodka ceézkosci. Na koniec przedstawiono symulacju-
meryczmn lotu sterowanego.

2. Dynamika samolotu

Przedmiotem badabyt duzy samolot paseerski (powierzchnia rima row-
na dwa tysice metréw kwadratowych, masa¢set ton) w uktadzie latagego
skrzydta. Samolot do sterowania wykorzystuje zegtaj rozmieszczonych na
calej powierzchni sptywu. Centralna klapa jest wylstywana jako ster wyso-
kosci do sterowania pochyleniem samolotu. Do barastat wykorzystany nie-
liniowy model samolotu, ktéry przedstawia rownani@ostaci [5]:

x =f,(x)+f,(x, 8)+f5(x,d1) 1)

gdzie: f; — wektor funkcji obeizen od sit i momentéw sit bezwtadéad, cigzko-
sci oraz aerodynamicznych,
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f, — wektor pochodnych sity i momentu aerodynamigened stero-
wania,

fs — wektor sit i momentéw od nagu,

0 — wektor sterowania powierzchniami aerodynamioziny

Or — wektor sterowania zespotem adpwym: wektory stanu zawiera-
ja predkaosci liniowe i katowe, lkaty orientacji przestrzennej oraz
pozycg samolotu.

Na podstawie tego modelu opracowano zlinearyzovieazyvymiarowy [8]
model ruchu poditnego samolotu w locie z mapredkoscia na matej wysoko-
$ci w postaci:

dx .

d—szAxL+BuL (2)

X = i ﬂ i o, f:ZUOt (3)
U, U, 2, c

gdzie:u — prdkos¢ podtwna,
w — prdkos¢ pionowa,
g - prdkos¢ katowa pochylania,
8 - kat pochylenia,
Uo — prdkosé¢ podiuzna w stanie ustalonym,
c - $rednia cgciwa aerodynamiczna,
u. — warté¢ wychylenia steru wysokei odniesiona do warfci mak-
symalnej

u = 4
) 5Emax ( )
W celu zbadania wigiwosci dynamicznych model samolotu zlinearyzo-
wano dla 11 rénych potaen srodka ceézkosci wzdtuz osi podtinej samolotu
Axg: dla poteenia referencyjnego 0% oraz przestego o +2,5%, +5%, +10%,
+15%, +20%, przy czym znak minus ofleeprzesunjcie do przodu, a znak plus
do tytu. Za referencyjne pateniesrodka cezkosci przyjeto potazenie dla mak-
symalnej masy startowej przy robwnomiernym raefoiu tadunku. Do analizy
przyjeto samolot z maksymadnmas tadunku oraz zbiornikami paliwa wypet-
nionymi w 30%. Przeprowadzone analizy wykazaky,postacie ruchu podiu
nego analizowanego samolotumé sie od postaci ruchu samolotu klasycznego.
Na rysunku 1. pokazano przebiegie&d rzeczywistych i urojonych waroi
whasnych w zalenosci od potaeniasrodka cizkosci. W odr&nieniu od samo-
lotéw klasycznych ruch podimy wykazuje trzy postacie: dwie pierwszege-rz
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du A; i A, oraz jedn drugiego rzdu Az, chocia ta ostatnia przeksztatcagsi
w dwie postacie pierwszegoed przy kilku procentowym przesugiu srodka
ciezkosci w przdd. Analiza wektoréw wilasnych wykazate, trzecia postaru-
chu ma wptyw gtéwnie na pdkos¢ podiwna oraz kt pochylenia, czyli wyka-
zuje cechy ruchu fugoidalnego. Pdsthuga istotnie wptywa na gutkos¢ pio-
nowa, natomiast ma znikomy wplyw naegoikos¢ podiuzna. Pierwsza posta
istotnie wptywa na & pochylenia, jednak jej wplyw na qutkos¢ pochylania
i wzdtuzna, zwtaszcza dla przesuwoia srodka cezkosci do przodu, jest mata.

a) b)

0.5 T T T T T T T 0.04

Rys. 1. Wartéci wkasne: a}l;, A,, b) A3
Fig. 1. Eigenvalues: aj, A,, b) A3

Pierwsza posta A; jest stateczna dlgrodka cgzkosci przesungtego
w przéd wzgédem potaenia referencyjnego. Dla pdienia referencyjnego oraz
przy przesuriciu srodka cézkos¢ w tyt postd ta staje sie niestateczna. Druga
post@ A, jest stateczna w catym zakresie zmigimn@otazeniasrodka cezko-
sci. Trzecia postaruchu reprezentowana przézma charakter oscylacyjny. Dla
srodka cézkosci przesunitego w tyt oraz w przdd o wiej niz 10% posta ta
jest stateczna. Mdzy —10% a 0% postarzecia jest niestateczna, przy czym
w okolicach 2,5% przestaje bpostaci drugiego rzdu. W obszarze tym wyod-
rebniaja sie¢ dwie postacie pierwszegoedu As; i A3, Z Czego pierwsza jest nie-
stateczna. Na rysunku 2. pokazano czasy sttumamigotowy i zdwojenia am-
plitudy dla poszczegdlnych postaci ruchu. Wraz zprieszczaniem skrodka
cigzkosci od skrajnego przedniego poémia do tytu czasy sttumienia amplitudy
postaci pierwszej i trzeciej rogna postaci drugiej maleje. Zidijac sk do poto-
zenia referencyjnego pierwsza pd@stachu staje si niestateczna, w zadku
z tym czas zdwojenia amplitudy aga wartdci ekstremalne, po czym maleje
w sposéb wyktadniczy. W przypadku trzeciej postagihu czas zdwojenia
wystepuje w mniejszym przedziale i pojawia siieco wczéniej (miedzy —10%
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a 0%), nk w przypadku postaci pierwszej. Okres oscylacgdigj postaci ruchu
znacznie wzrasta dlaxg w poblizu —5% i 0%, co jest zwkane z rozbiciem na
dwa ruchy nieoscylacyjne (rys. 3.). Na rysunku #efstawiono wartg wy-
chylenia steru wysokai, ktéra zapewnia wyrownowanie (trymowanie) samo-
lotu dla poszczegdlnych przesghisrodka cezkosci. Wykres ten pokazujee
dla przesuricia srodka cézkosci o wiecej niz 10% do tylu wyréwnowzenie
samolotu nie jest nitiwe ze wzgédu na przekroczenie maksymalnychtdw
wychylenia steru wysokai.

a) b)

T1/2 , T2 [bezwymiarowe]
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Rys. 2. Czas zdwojenia/ttumienia amplitudyAa)A,, b) A3
Fig. 2. Doubling time of amplitude: d), A,, b) A5
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Rys. 3. Okres oscyladji Rys. 4. Wychylenie steru wysoia
Fig. 3. Oscillation periods Fig. 4. Elevator displacement

Z analizy wynikaze ruch podtany badanego samolotu jest stateczny jedy-
nie dlasrodka cezkosci przesunitego o wecej niz 5% w przéd. Przesugtie
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srodka ckzkosci do tylu powodujeze samolot jest niestateczny, a czas zdwoje-
nia amplitudy pierwszej postaci ruchu maleje. Omtime wydaje si przesurg-

cie srodka cezkosci do przodu o okoto 5%. W tym obszarze tylko tiaqmosté

jest niestateczna, ale czas zdwojenia amplitudydi@s dtugi. Ponadto w obsza-
rze tym lat wychylenia steru wysokei potrzebny do wyréwnowania samolo-

tu jest najmniejszy, co poprawia \é&awvosci pilotazowe i redukuje ziycia pa-
liwa.

3. Automatyczna stabilizacja samolotu

Ze wzgkdu na niestateczi6, jaka wykazuje badany samolot, zbadano
zachowanie gidwoch przygtych ukladéw automatycznej stabilizacji. Pierwszy
uktad U, jest typowym uktadem stabilizacji dla samolotéwlmizonej statecz-
nosci (relaxed stability) [9], ktérego schemat pokazano na rys. 5. Drugia r
wazanym rozwizaniemU, byt uktad sterowania geedniego [10] (rys. 5.). Pa-
rametry obu uktadow zostaty dobrane dla refereremygnpotaeniasrodka cez-
kosci.

a) b)

% 3 Ko/ (> Cy ()| Cq [
9 3 Kils (53 " - - -
f - q ] Fe [ > ke [
q Kq g’
Rys. 5. Schematy uktadéw stabilizacji:ld), b) U,
Fig. 5. The flowcharts of stabilization systemsta) b) U,

Zaproponowane rozazania ukladu stabilizacji zostaly poddane analizie
w celu zbadania wptywu gdrowki srodka cezkosci na ich efektywn&t. Na
podstawie wnioskow z analizy statecgriosamolotu przygto, ze badania ukia-
dow stabilizacji zostanprzeprowadzone jedynie dla przesgnirodka cezko-
$ci od —10% do +5%. Charakterystyki impulsowe ukiadikazano na rys. 6.,
a charakterystyki skokowe na rys. 7. Charakterysiylpulsowe pokazuj ze
oba uklady dobrze radzobie ze stabilizagjpochylenia mimo zmiany pate-
nia srodka cezkosci, przy czym ukiad sterowania fgedniegoU, reaguje szyb-
ciej i nieco doktadniej 1t U;. Charakterystyki skokowe pokazupe ukiad ste-
rowania péredniego nadaje sido sterowania pdkoscia pochylania. W odrd
nieniu od uktadu pierwszego jest on stabilny, cabf@go stabilné¢ jest wrea-
liwa na przesugcie srodka cézkosci.

Oprocz analizy stabildoi zbadano réwnie zachowanie samolotu wypo-
sazonego w ukiad stabilizacji w locie sterowanym. Whtgelu przeprowadzono
symulacje sterowania pochyleniem samolotu, wykdtgys nieliniowy model
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Rys. 6. Odpowiedlimpulsowa dla uktadu stabilizacji: &, b) U,
Fig. 6. The impulse response for stabilizationeysta)U,, b) U,
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Rys. 7. Odpowietlskokowa dla uktadu stabilizacji: &y, b) U,
Fig. 7. The step response for stabilization syst@d;, b) U,

samolotu. Zarejestrowano zmigbezwymiarowej pydkosci katowej pochylenia
oraz zmiagR wychylenia steru wysokaci (stosunek #a wychylenia do maksy-
malnej wartéci wychylenia) dla rénych wartdci przesunicia srodka cézko-
sci. Na rysunku 8. pokazano wyniki dla samolotu hédadu stabilizacji.
W przypadku tym zasymulowano sinusoidalrmiarg kata wychylenia steru
wysokaici o amplitudzie 0,16 i estaéci 0,2 rad/s. Jak mima zauway¢, samo-
lot jest sterowalny w obszarze stabilnym, czyli pitaesunicia srodka cézkosci
wigkszego i réwnego —5%. Wykonano rownitesty sterowania samolotem
z wykorzystaniem uktadu stabilizatji, (rys. 9.) oradJ, (rys. 10.).
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Rys. 8. Lot bez uktadu stabilizacji: apkos¢ pochylania, b) wychylenie steru
Fig. 8. Flight without stabilization system: a)gtitrate, b) control surface displacement
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Rys. 9. Lot z uktadem stabilizadji;: a) pedkaosé¢ pochylania, b) wychylenie steru
Fig. 9. Flight withU, stabilization system: a) pitch rate, b) contraface displacement

Testy polegaly na utrzymaniu zadanejdiosci katowej pochylania, ktorej
wartas¢ zmienia s¢ sinusoidalnie z amplitwd0,05 rad/s (wartd bezwymiaro-
wa 0,008) i cegstaicia 0,2 rad/s. Wyniki pokazaj ze odpowied uktadu péred-
niegoU, w poréwnaniu z ukfaderd; na zmiag predkaosci katowej pochylania
jest identyczna niezateie od potaenia srodka cezkosci, chocia amplituda
odpowiedzi jest o ok. 15% mniejsza od zadanej. Ponadzna zauwayc¢, ze
oba uktady umdiwiaja stabilizacg lotu, o ile kgt wychylenia steru wysokaei
nie osagnie wartéci maksymailnych.



Automatyczna stabilizacja lotu samolotu ... 345

a) b)

- R A R T

| | | | | [ | |

0.008

0.006

0.004

o
=)
3
>

-0.002

q [bezwymiarowe]
=)

-0.004

-0.006

-0.008

[
| | |
I ! ~ I
20 40 60 80 100 120 140 160 180 200 ) 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
t [bezwymiarowe] t [bezwymiarowe]

Rys. 10. Lot z uktadem stabilizatji,: a) prdkos¢ pochylania, b) wychylenie steru
Fig. 10. Flight withU, stabilization system: a) pitch rate, b) contraface displacement

4. Podsumowanie

Badany samolot o konfiguracji latepgo skrzydia jest niestateczny dla

potozenia srodka cgzkosci w otoczeniu wartei referencyjnej, wynikajcej

z zatoen konstrukcyjnych. W przypadku tym optymalne patoiesrodka cez-
kosci musi by kompromisem pomtzy statecznizia samolotu zakena od po-
tozeniasrodka cezkosci, a sterowngcia determinowai przez warunki wyréw-
nowazenia samolotu w locie ustalonym. Wykorzystanie déta automatyczne-
go sterowania do stabilizacji samolotu uhwia jego lot mimo niestateczhoi.
Jednak ich efektywrié zalery do przemieszczeniodka cezkosci. W zwiazku

z tym konieczne jest zastosowanie bardziegjahych ukladow sterowania ak-

tywnego [9].
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AUTOMATIC FLIGHT STABILITY OF NONCLASSICAL
AIRCRAFT CONFIGURATION

Abstract

Aircraft built in non-classical configuration caeveal instability in some areas of the flight
envelope, for some mass configuration or can beptataly unstable. In order to achieve greater
aerodynamic efficiency the aircrafts different frahassical configuration have been constructed.
One of these configurations is flying wings constien without sharply outlined fuselage body. In
different configuration the fuselage body is congabs1 aerofoil body. The position of the centre
of mass is one of the parameters that decide omstislity of each airplane. It determines the
aircraft handling qualities and robustness of aftcautomatic flight control system. Due to non-
conventional airframe configuration the flying wihgre unstable. Furthermore, in large aircrafts
occurs displacement of the centre of mass whiclitiaddlly destabilizes the aircraft. In the paper
the influence of the centre of gravity positiongiability of the aircraft of nonclassical configura
tion has been presented. Furthermore, the struofutee automatic flight control system, and the
results of the influence of the centre of masstmsion system efficiency changes are also pre-
sented.
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