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Stanistaw ANTAS!

DYFUZOR ZAKRZYWIONY
(O KONTROLOWANYM ZARYSIE)

Zastosowanie sprarek promieniowych i osiowo-promieniowych w silngka
smigtowych, smigtowcowych i dwuprzeptywowych nie wymaga konstrukcji
matych §rednic dyfuzora w celu uzyskaniazetej masy i mniejszej powierzchni
czotowej. Konwencjonalne dyfuzory wylotowe cechdjre srednice w przekroju
wyjsciowym dla wartéci liczb Macha mniejszych od 0,2 oraz niskich zawian
strumienia w komorze spalaniaagtkonstrukcja kanatu przeptywowego dyfuzo-
réw wylotowych o matychrednicach, zwanych dyfuzorami o kontrolowanym za-
rysie lub dyfuzorami zakrzywionymi, jest ziona. Zarys przekroju poprzecznego
kanatu przeptywowego takiego dyfuzora zmieneaosl okngtego przez owalny na
eliptyczny, a nagpnie prostoktny z dwoma promieniami bocznych zaglen.

W pracy przedstawiono oryginalrmetod; wyznaczania parametrow strumienia
w kanale oraz w przekroju wigiowym dyfuzora zakrzywionego, stanaaego
uktad wylotowy spgzarki promieniowej lub osiowo-promieniowej z dyfuezon
rurkowym. Zaprezentowano tak nowa metod okreslenia parametrow geome-
trycznych tego dyfuzora. Wymienione metody mdmyy¢ stosowane w trakcie
realizacji projektu koncepcyjnego sparki z wykorzystaniem twierdzenia Pitago-
rasa, wkaciwosci elipsy, rownania @gtosci, rownania zachowania energii, pierw-
szej zasady termodynamiki, rownania momentécilouchu Eulera, funkcji gazo-
dynamicznych oraz definicji stosowanych w teoriiszyn wirnikowych. Przed-
stawiono take zasady doboru obliczeniowej wakbsprzu sprzarki z dyfuzo-
rem rurkowym.

Stowa kluczowe:sprzarka, uktad wylotowy, dyfuzor zakrzywiony

1. Wprowadzenie

Dyfuzor zakrzywiony (rys. 1.) jest klasycznym,axrazem jedynym rozwi
zaniem konstrukcyjnym uktadu wylotowego siarki promieniowej z dyfuzo-
rem rurkowym, a ich liczba jest rowna liczbie kavatego dyfuzora. Za ¢fcia
stazkowa wszystkich kanatéw przeptywowych dyfuzora rurkowdgnstrukcja
kadluba tego dyfuzora zawiera gniazda mocowaniazybw zakrzywionych
(rys. 2.). Na rysunku 2. oznaczonoakpomocniczy lewosktny uktad wspot-
rzednych o osiacix1, Y1, Z1.

! Autor do korespondencii/corresponding author:nBtaw Antas, Politechnika Rzeszowska,
al. Powstacéw Warszawy 8, tel. (17) 8651501, e-mail: santasz@gdu.pl
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Rys. 1. Widok pojedynczego dyfuzora zakrzywionegodraz zespotu dyfuzoréw zakrzywionych
(b): 1 — kadtub dyfuzora rurkowego (dki uprzejmdci firmy Pratt and Whitney — dar dla Poli-
techniki Rzeszowskiej)

Fig. 1. View of a single controlled-contour diffus@) and controlled-contour diffuser assembly
(b): 1 — body of the pipe diffuser (a gift from Rrand Whitney Company to the Rzeszow Univer-
sity of Technology)

X1

Y1

7 R4 \\K\:A

Rys. 2. Przekréj poprzeczny dyfuzora rurkowego:dniazdo mocowa-
nia dyfuzora zagiego

Fig. 2. Cross section of a pipe diffuser: 1 — maumtpad for the con-
trolled-contour diffuser

Os dyfuzora zakrzywionego 1§ w plaszczynie wyznaczonej przez osie
Y1iZ1, przy czym é Z1 przechodzi przez punkl lezacy na promienilR, dy-
fuzora rurkowego i jest prostopadia do ptaszczymsunku. Dyfuzor zakrzy-
wiony przedstawiony na rys. 3. jest wykonywany adbly ze stali nierdzewnej
przez ttoczenie dwdch potowek (gornej i dolnejprikt nastpnie s wzdhwznie
taczone lutowaniem. G%¢ wlotowa ma ksztatt cylindra &rednicy wewmtrznej
d; dyfuzora stakowego, a w celu usztywnienia jest lutowana doi twletowej
dyfuzora zakrzywionego. Tuleja dyfuzora zakrzywigogrodkowana w gnie
dzie mocowania znajdagego st w kadtubie dyfuzora rurkowego, jest lutowana
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do tego kadtuba lub zawiera dodatkowo kotnierz maony do kadtuba za po-
moc srub [1].
a) b)

S
|

\

1

P

4— —4

Rys. 3. Kanat przeptywowy (a) i schemat (b) dyfuza@akrzywionego z oznaczeniem
charakterystycznych przekrojow: 1 — tuleja wlotowa

Fig. 3. Flow passage (a) and scheme (b) of theraited-contour diffuser with markings
of the characteristic sections: 1 — inlet sleeve

2. Parametry strumienia na wylocie dyfuzora
Parametry powietrza w przekroju ¥giowym (5-5) dyfuzora zakrzywio-

nego (wlotowym komory spalania) oma wyznaczy w nas¢pujacej kolejnagci.
Praca sit tarcia w dyfuzorze zakrzywionym:

C4?
Irys = 54,57 (1)
gdzie wspotczynnik strat przeptywu w dyfuzorze zgikvionymé, s =~ 0,19 [1].
Predkos¢ krytyczna dwieku w przekroju wyjciowym:
2kR *
Qrs = Aikra = |11 14 2)

gdzie warté¢ temperatury spirzenia na wloci,” jest znana z obliczepro-
jektowych dyfuzora rurkowego.
Predkos¢ strumienia w przekroju wygiowym:

Cs = AsQprs (3
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gdzie warté¢ liczby Lavala pgdkosci bezwzgédnej strumienia w przekroju
wejsciowym komory spalania wybieragsz zakresuls = 0,11+0,22 [1].

lub

Temperatura statyczna strumienia w przekroju (5-5)

To=T, — 5 (4)
5 =14 TAR
k-1
Cy%—C5?
Ts=T,+ 42k_R5 (5)
k-1

Wyktadnik politropy spgzania w dyfuzorze zakrzywionym wyznacza Si

z pierwszej zasady termodynamiki:

n k Ir,
4,5 — _ 4,5 (6)
Ngs—1 k-1 R (Ts—Ty)

Oznaczajc praw strore réwnania (6) przez

— ks
b= 7o (7)

wartas¢ wyktadnika politropyn, s okreila rownanie:

E

Nys =—— (8
Cisnienie statyczne strumienia w przekroju $gypwym wyznacza réwna-
nie politropy:
- 4,5
ps = pa ()" 9

Wzglgdna gstas¢ strumienia masy powietrza w przekroju ¥gypwym [2]:

q(s) = 25 (1 - Easz)ﬁ (%)ﬁ (10)

Funkcja gazodynamiczna temperatury:

T(As) =1 -2 25" (11)

Funkcja gazodynamicznanienia:
k

m(s) = (1-222,%) (12)
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Temperatura sgirzenia strumienia w przekroju végjiowym:

« _ Ty
s =709 (13)

Powinna by spetniona relacja:* = T,".
Cisnienie spitrzenia strumienia w przekroju (5-5):

* Ps
p5 - T (AS) (14)

Stopier strat cénienia spitrzenia w dyfuzorze zakrzywionym:

O45 =1— (ﬁ) $as (1 - Ehz)ﬁ 142 (15)

Sprawdzenie doktad&o wyznaczenia wartgi cisnienia spitrzenia stru-
mienia w przekroju wyciowym:

ps* = 045 ps” (16)

Obliczona wartéc cis’nieniaps* powinna by rowna wartéci cisnienia spitrze-
nia okrélonej ze wzoru (14).

Pole powierzchni pojedynczego kanatu dyfuzora zakionego na wy-
locie:

-
Fsi ik i (17)

AT Zprspsta (As)sinas Ko

gdzie kt wyptywu z dyfuzora zakrzywionegas = arc tg % powinien za-

wieraé sig w granicachas = 75+90, natomiastK,, = 0,97+0,98 [3]. Jeeli
as < 75°, na wylocie dyfuzora zakrzywionego stosuje miostownice strumie-
nia (rys.1a) o wydfeniu topateths = hs/b = 0,4+0,5.

Sumaryczne pole powierzchni dyfuzora zakrzywionag@rzekroju wyj-
sciowym:

Fs = Zp, F5,1 (18)

Stopier dyfuzorowdci kanatu przeptywowego dyfuzora zakrzywionego:

Foa=72 (19)

Fyq

Stopier dyfuzorowdci kanatu dyfuzora zakrzywionego powinien speiniela-
CJQ F5’4 S 7 [3]
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3. Parametry geometryczne dyfuzora zakrzywionego

Wylot dyfuzora zakrzywionego charakteryzuije lssztattem (zarysem) oraz
srednia zewrgtrzmng Ds, | wewrgtrzmg D, (rys. 4.).Srednice te okrédaja sredni-
cg sredni arytmetyczn

Dsz+Dsy
Dsg = SZTS (20)

oraz promié sredni

Dsgr
Rsgr = ; (21)

w
Rssr,

5
I
‘ RSZ

Rys. 4. Schemat ilustragy rozmieszczenie wylotow dyfuzoréw zakrzywio-
nych

Fig. 4. Scheme illustrating the arrangement ofdbwetrolled-contour diffu-
ser outlets

Przyjmupc zarys wylotu pojedynczego kanatu dyfuzora zakrapego
jako prostoktny z dwoma promieniami (rys. 4.) oraz grébdlachy scianki
g = 0,6+1,2 mm, pole powierzchRi ; mazna wyrazé nasgpujaco:

F5'1 = h5 . a,5 + A T'52 (22)

gdzie promié wylotu kanaturs oraz wysoké¢ kanatu wylotowegahs wigze
zaleznose

hs = 275 (23)

natomiast przea's 0znaczono podstayprostolta.
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Biorac pod uwag oczywist, relacg

% — (b0 +29) Zp, = a's + 275 (24)

gdzie luz obwodowy, = 0+4g [4], otrzymuje si:

’ 7 Dsgr

s == =~ (4o +29) Zp, — 215 (25)

Po podstawieniu formuty (25) do wzoru (22) i pyast przeksztatceniach
promiea wylotu kanatu dyfuzora zakrzywionego oblicza siréwnania kwadra-
towego:

2T D5§T
Zpz

(m—4)7s? + | — 2 (8o +29) Zps| 75— F51 =0 (26)
Diugos¢ prostoliniowej podstawy prostata a's wyznacza si z zalenaosci (25),
wysoka¢ za kanalu wylotowegohs ze wzoru (23), przy czym zazwyczaj
h5 = (O,7+1,15¢4 [3‘5]

Profilowanie dyfuzora zakrzywionego t® przebieg& w nastpujacej
kolejncici: przyjmuje s¢ diugas¢ osi kanatu przeptywowego dyfuzora zakrzy-
wionegol; = (10+12,5), oraz jej sktadowe odcinki prostoliniow&A' o diugo-
scily = (2+4), [5] i B'-5 o dtugdci |, = (2,3+4,2Y,, a take eliptyczny przebieg
zagkcia (rys. 5.).

v | %-rﬂ gt
7 bl {
i 5
A a1 |4}
I1‘ 4 R l
Rys. 5. Schemat ilustragy parametry aY E*I
. V| lc| 4 Y
geometryczne dyfuzora zakrzywione- | -7
go - ls -
Fig. 5. Scheme illustrating geometrical R
parameters of the controlled-contour !
diffuser -2z

W celu okrélenia wartdci potosi matej elipsy zakrzywienia dyfuzora za-
krzywionegob,

bl = l4 - ll (27)
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oraz potosi wielkiej elipsy; zakrzywienia dyfuzora zakrzywionego
a; =l -1 (28)

niezkzdna jest znajom@ dtugdsci odcinkow s i 14 Zazwyczaj przyjmuje si
I3 = (6+9,50,, natomiast, = (5+9), [3-6].

Promier R' stanowacy miar odlegtaci punktu osi dyfuzora zagego od
0si z;, pomocniczego uktadu wspéédnych s, y1, 1), réwnolegtej do osk (osi
obrotu wirnika), gtbwnego uktadu wspdadnych §, y, z) zmienia st nastpuja-
co:

» na odcinku prostoliniowynCA' promier R'L] (0, 14),

» na odcinku krzywoliniowyn®A\'B' promier R' wyznacza formuta

R'=li+y (29)

gdzie wspotrzdm y; okresla sk z rownania elipsy

A A 30
HAG =

skad
2
Yi=b 1_%
' (31)
zmienia s¢ w zaleznosci od przygtej wartgci wspotrzdnejz L1(0, ay),
 na odcinku prostoliniowynB'5 promiei Ri' okresla zaleznose
R'=1l1+b (32)

Poniewa obwddO elipsy wyznacza wzor

0=113(a +b) - /(3 +b,)(a,+ D) |

= TIB n(a +b)- @} (33)

rzeczywish dtugas¢ osi kanatu dyfuzora sprawdza siastpujaco:

Iz:|1+g{%(ai+b1)_\/;b1}+lz (34)
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Powinna by spetniona zalmos¢ |, = (10+12,5),. Jezeli warunek ten nie jest
spetniony, nalgy zwickszye wartasé |5 lub 1.

W celu okrélenia wartdci wspotrzdnych kanatu przeptywowego dyfuzora
zakrzywionego niezfzina jest znajomig odlegtaci R osi dyfuzora zakrzywio-
nego (przechodzra przezsérodki geometryczne powierzchni przekroju po-
przecznego) od osi obrotu wirnika & ogtdwnego uktadu wspotgdnych dyfu-
zora zakrzywionego (rys. 6.). Naje zauway¢, ze pomocniczy uktad wspot-
rzednych &, y1, z1), w ktérym wymiaruje s dyfuzor zakrzywiony, oraz gtéwny
uktad wspoétrzdnych §, vy, 2) sa ze soh scisle zwigzane, poniewardéwnolegte
osiez i z obu uktadow s potazone wzgtdem siebie w odlegkoi promieniaR,
(rys. 2.1 7.).

Rys. 6. Glowny uktad wspot-
rzednych kanatu przeptywowe-
go dyfuzora zakrzywionego 6

Fig. 6. Main coordinate system
of the flow passage of the z
controlled-contour diffuser X

X4
Y1

R/
2y c
Ri
Rys. 7. Wzajemne usytuowanie po- k
mocniczego i gtéwnego ukladu 0;/

wspbtrzdnych i R4

Fig. 7. The mutual position of the y
auxiliary and main coordinate sys- oV
tem z X

v
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Pomocniczy uktad wspokdnych dyfuzora zakrzywionego, w ktérym jest
zdefiniowana jego geometria, jest odstyiod osiz obrotu wirnika spgzarki o
wartas¢ promienia wylotu z dyfuzora rurkowed®, a wspotrzdne 0siz; i z 3
tozsame

z=27 (35)
Réwnanie przéfgia od ukltadu pomocniczego do uktadu gtéwnego, zimo

wiajacego okrélenie promienieRi osi dyfuzora zakrzywionego (odlegt pun-
ktu osi dyfuzora od 0%), zgodnie z twierdzeniem Pitagorasa przyjmuje ggost

R = \/W (36)

Kat skierowany (amplitugl punktu osi dyfuzora zakrzywionego) wyznacza
formuta:

R.
O, =arctg— (37)
R,

Promier sredni wylotu dyfuzora zakrzywionego (odleggokoncowego
punktu osi dyfuzora od ogiw przekroju 5-5) okréda relacja:

Ry =R +12 (38)

Zatem promienie zewitrzny i wewrgtrzny:

Ry =Ry, +23 39)
Ry =R =2 (40)

Wartas¢ promieniasredniego uzyskana ze wzoru (38) powinng bdwna
wartaici tego promienia okétonej z zalenosci (21). Srednice zewetrzna
Ds, = 2R, oraz wewstrzna Dg, = 2Rs, powinny mié& zblizone wartéci do
przyjetych ze wzgtdéw konstrukcyjnych komory spalania. Przy znaczogji-
cy wartagci promieniasredniego, okréonej z formut (38) oraz (21), naig
zmienic wartdici 1,. W celu wyznaczenia higcych, rosacych wartdci pol
powierzchni przekroju poprzecznego dyfuzora zakiepego F; pomicdzy
przekrojem wejciowym (4-4) a przekrojem w§giowym (5-5) mana zakladéa
liniowa zmiarg wysokaci kanatu przeptywowego dyfuzora od wadod, na
wlocie do wartéci hs na jego wylocie (rys. 8.).
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Owal Elipsa i Owal

Prostokat
z dwoma promieniami

bl = »

Rys. 8. Schemat ilustragy zmiarg wysokaci kanatu dyfuzora zakrzywionego
Fig. 8. Scheme illustrating the change of heigtthefcontrolled-contour diffuser duct

4. Parametry strumienia w przekrojach parednich dyfuzora

Przyjmupc liczbe przekrojow kontrolnychl(= 6+10) dyfuzora zakrzywio-
nego oraz ich odlegéci od przekroju wlotowegd; (z przedziatul; L1(0],)),
wyznacza s wartaci stopnia strat énienia spitrzenia od przekroju wlotowego
(4-4) do bigacego (-i) z zalenodsci:

[,=1
04 = 04,5+¥(1_04,5) (41)
gdzie
0, =2 (42)
Pa

Znajoma¢ wartcci stopnia strat énienia sptrzeniao,; umazliwia wy-
znaczenie @énienia sp¢trzenia w dowolnym przekroju-() dyfuzora:

p =0, b, (43)

Zakladajc liniowa zmiare wartasci predkosci bezwzgédnej w dyfuzorze, obli-
cza sg jej wartgsi¢ w dowolnym przekroju:

IZ_Ii

GC=C+

(C,-Cs) (44)

z

Wiaze sk to z przygciem zataeniaC; = Cy orazCs = Cs,.
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Poniewa w dyfuzorze wysipuje przeptyw energetycznie odosobniony
(izoenergetyczny), temperaturagpienia zachowuje warté stah:

T =T, =T, (45)
Predkose krytyczna dwigku wynosi:

2kR _.
Qi +1 " ( )

=~

Liczbe Lavala pedkosci bezwzgbédnej okréla sk ze zwiazku definicyj-
nego:

A= (47)

A

Znajoma¢ liczby LavalaA, umaidiwia wyznaczenie wartei funkcji gazody-
namicznych temperatury istiienia z zalenosci definicyjnych [7]:

r(A)= [1—‘;—;142) (48)
(k-1 e

Temperatug statyczam i cisnienie statyczne obliczaest rowndgci:
T =T 7(4) (50)

p = pi* T[(/]i) (51)

Liczba Macha strumienia wynika ze wzoru definiego:

M, =—— (52)

natomiast gstas¢ statyczm czynnika wyznacza sz rownania stanu:

=P
P =Rt (53)
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Wzgledna gestas¢ strumienia masy okéta formuta:
1 1
k-1 k-1 k+1\k-1
A)=A|1-——=A% — 54
q( |) i ( kK+1 i j ( 2 j ( )

Pole powierzchni dowolnego przekroju poprzeczneg@jedynczego kanatu
przeptywowego dyfuzora zagego wyznacza siz réwnania cigtosci:

25,5 q(A)sina Km

Fia

gdzieF; [l (F44, Fs1) Orazzp, = zy,, natomiast w relacji (55) przyjmujegsivar-
tos¢ kataa; =90°.

Przeptywowi powietrza przez dyfuzor zakrzywiongdpbnie jak kademu
przeptywowi przez kanat zakrzywiony, towarzygezeptywy wtérne. W rezul-
tacie przeptywéw wtérnych torami gztek g linie srubowe, std predkos¢ bez-
wzgledna strumienia w dowolnym przekroji+i] dyfuzora zakrzywionego ma
dwie sktadowe: osiowC, (wzor (44)) oraz obwodowC,;, ktéra wyznacza i
z réwnania ildci ruchu Eulera (dla przeptywu bez tarcia):

C< :C4u R4'

ul R

Kat kierunkowy pedkosci bezwzgtdnej opisuje wyrzenie:

a, = arctg% ‘

ul

5. Profilowanie zarysu zewgtrznego

Zespot dyfuzorow zakrzywionych jest uktadem wyleyon spezarki pro-
mieniowej lub osiowo-promieniowej z dyfuzorem runkan. Dyfuzory @ sto-
sowane w sgrarkach tych typéw ze wzglu na zwarté& konstrukcji. W ze-
stawieniu z dyfuzorem rurkowym pozwala na uzyskarm@czaco mniejszej
srednicy zewntrznej spegzarki na wylocie nawet do 20% [3], co prowadzi bez-
posrednio do zmniejszenia masy sgarki silnika smigtowego ismigtowcowe-
go, a w przypadku silnika dwuprzeptywowego dodatoso wzrostu cigu
czotowego. Dysponag okre&lona diugascia w kierunku osiowym, przeptyway
cy czynnik mana bardziej opfni¢ w dyfuzorze zakrzywionym niw uktadzie
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wylotowym spezarki innego typu. Dyfuzor zakrzywiony pozwala bowmieizy-
skiwat stopier dyfuzorowdci o bardzo wysokiej wartgi Fs4 <7 [3].

Pomocniczy uktad wspokdnychx,, yi1, zy dyfuzora zakrzywionego pot
czono zesrodkiem kanatu dyfuzora rurkowego na jego wyloaies(2.), @ y;
ma z& kierunek osi symetrii tego dyfuzora. Uklad wspéthzych przygty
w taki spos6b stanowi podstawdentyfikacji parametrow geometrycznych ka-
natu dyfuzora zagtego. Profilowanie zarysu zewtnznego kanatu przeptywo-
wego dyfuzora zakrzywionego w przekrojachnganich prowadzi gi magc ha
uwadze faktze pole powierzchni przekroju poprzecznego pojedggozanatu
dyfuzora zakrzywionego na wlockg, ; jest znane z oblichedyfuzora rurkowe-
go, jego zarys zewitrzny stanowi z& okrag o srednicyd;. Znane jest roOwnie
pole powierzchni przekroju poprzecznego pojedynozkgnatu dyfuzora za-
krzywionego na wylocid=s; (wzér (17)), jego zarys zewtnzny i parametry
geometryczne, tj. warié podstawy prostata a's = 2a; oraz promié zaokg-
gleniars (rys. 4.). Znajom& wartasci pola powierzchni dowolnego przekroju
poprzecznego pojedynczego kanatu przeptywowego zdyéu zakrzywionego
Fi1, przy znanej wartzi potosi matej owalu:

h =1 (56)

gdzie wysokéc¢ kanatu dyfuzora zakrzywionego w punkdie)(
Ii

IZ

h=d,- (d4 - hs) (57)

pozwala na przygie wartdgci pétosi wielkiej owalua; z przedziatug; U (d4/2,
as) (rys. 9.).

Dysponowanie wartgiami pétosi owalus; orazb; umazliwia wyznaczenie
wspohrzdnych owalnego zarysu zegtrznego kanatu przeptywowego dyfuzora
zakrzywionego w przekrojach frednich wedtug rGwnania podanego w pracy

[3]:

en em
(ﬁj {i} -1 (58)
a B
Wartasci wyktadnikéw e, i e, przyjmuje s¢ rowne 2 dla elipsy, dla gza
owali lezacych w pobliu wylotu dyfuzora 8 (i wicej). Pola powierzchni po-
szczegOlnych owali zarysu zegtrenego kanatu przeptywowego dyfuzora okre-
sla sk przez planimetrowanie, a ich waito powinny by zblizone do wartéci

Fi1 wyznaczonych z rOwnaniaagtosci (wzor (55)). Ptynné& przebiegu kanatu
przeptywowego dyfuzora zakrzywionego ima sprawdzi za pomog zinte-



Dyfuzor zakrzywiony (o kontrolowanym zarysie) 367

growanych systemow tréjwymiarowego modelowania 3DATIA, Unigra-
phics) (rys. 9.).

Rys. 9. Schemat ilustragy sprawdzenie ptynroi przebiegu ka-
natu przeptywowego dyfuzora zakrzywionego, na padit [5]

Fig. 9. Scheme illustrating the check of smoothnafsishtail
diffuser flow duct course, according to [5]

W pracy [5] przygto liniowa zmiennd¢ pola powierzchni kanatu przepty-
wowego dyfuzora zakrzywionego:

Fi,1:F4+(F5_F4)|_i (59)

Nalezy zauway¢, ze pojedynczy kanat dyfuzora zakrzywionego wediug
patentu Vrany [6] miat obry$cianek w przekroju poprzecznym o zarysie koto-
wym, wedtug z& patentu [4] — zarys przedstawiony na rys. 1.,rdz®. Skpa
liczba informacji dotycacych zagadnig obliczania parametréw i profilowania
dyfuzora zakrzywionego w daginej literaturze przedmiotu zmusita autora ni-
niejszej pracy do poszukiwania wtasnej drogi gostvania, ktéra daje mb-
wos¢ skutecznego operowania zmianami parametrow stniaieraz geome-
trycznymi kanatu przeptywowego z dostatecdokiadngcia dla praktyki irzy-
nierskiej.

6. Uwagi kaicowe

Wartas¢ sprezu zarowno spzarki promieniowej, jak i osiowo-promie-
niowej mg, powinna by wigksza od wartéci sprzu spezarki g zadanej
w obliczeniach termo-gazodynamicznych silnika, gpawiadajcej wart@ci
tego parametru na linii wspotpracy sgarki i turbiny. W lotniczym silniku tur-
binowym spegzarka bezpérednio wspotpracuje z zasilanym przez watym
kanatlem przeptywowym silnika, stanawym ukitad diawdcy (przepustnie na
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wylocie ze spgzarki). W uktadzie silnika wartg sprzu spkzarki s okresla sk
zwykle podczas prob odbiorczych, migrzjego warté¢ na linii wspotpracy
sprezarki z nagdzajpca spezarke turbing.

Rys. 10. llustracja okéeenia zapasu
statecznej pracy sprarki: 1 — grani-
ca pracy statecznej, 2 — linia wspot-
pracy S-TS, 3 — krzywa dlawienia
N, = idem

Fig. 10. lllustration of determination
for surge margin compressor: 1 — sur-

(;” ) * ge line, 2 — working line, 3 — correc-
lzr lgr Mg ted speed of impellets,, = idem

llosciowa ocere odlegtcci linii wspétpracy S-TS od granicy statecznej
pracy spezarki (rys. 10.) umdiwia zapas statecznej pracy sgarki, zdefinio-
wany wyraeniem [8]:

”;gr/(ml zr)gr_ng/ml zr (60)

g/ My 2y

AKS =

gdzie:my . i (My,) gr — 0dpowiednio zredukowany strumienasy powietrza
okreslony na wlocie do sprarki w punkcie wspotpracy i na granicy statecznej
pracy przyng, = idem; mg i mg,, — odpowiednio sz spkzarki na linii
wspotpracy S-TS i na granicy statecznej pracy gy = idem.

W zaleznosci od typu konstrukcyjnego sgrarki, sposobu regulacji i zasto-
sowania silnika zapas statecznej pracy wynosi ze#Kls = 0,1+0,2 dla spra-
rek promieniowych oraAKs = 0,15+0,25 [8] dla osiowych. Badania ekspery-
mentalne spzarek promieniowych z dyfuzorami rurkowymi wykazadiiny
wptyw liczby Macha pgdkasci strumienia w przekroju wgjiowym, tj. gardzieli
dyfuzora rurkowegoM; na przebieg krzywej dtawienia sgparki. Przebieg
krzywej dtawienia sgtzarki promieniowej dla wybranej, obliczeniowejegko-
sci obrotowej charakteryzuje minimalna watostrumienia masy powietrza
w przekroju wejciowym spezarki 1y min = (M4 4r)gr, Odpowiadajca mak-
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symalnej wartéci jej SPRzuU g4, = Tsq, Oraz maksymalnej warol strumie-
nia masy powietrza w przekroju wejowym spezarki m, g = M4 5 Stano-
wiagca odcgta pionowego odcinka charakterystyki, ktoreggdiza w najwy-
szym punkcie odpowiada sgowi g na linii wspdtpracy S-TS. Rysunek 11.
ilustruje zalgnoge Timax"Mamin — ¢ p. i) uzyskam z rezultatu badaekspe-

M1 max

rymentalnych sprarek odrodkowych zawieragcych dyfuzory rurkowe o t6
nych ksztattach kanatéw przeptywowych w przekrapprzecznym [9].

M1 max—M1min

m1 max
0,32
® 32(a)
028| O 24(0)
O 20(c)
L—T
0,24| & 24(d) M3=0,85

pd — \\
0200~ P M3=0,95
ol S\
N

™~

Fa

/
0,12 M3=150 Ve \\\
M3=1,65 77T h-o“~~. \\
0,08 il e N

N

Y el T—t— So X
/ /// ,’ﬂ ) \"\___ \\s \ \
// it “‘\‘\ SN N,
0,04 My=1,15—7" SO N
Ms=1,20 VN :
0 | I3
-7 -6 -5 -4 -3 -2 -1 0 1 2
Rys. 11. Przebiegi iIorazam“';n?"_—M od liczby MachaVl; oraz kta natarcida; w dy-
1max
fuzorach rurkowych o rdych ksztaltach gardzieli i liczbie kanatéw: @), = 32,

gardziel kotowa, b)z,, = 24 gardziel kolowa, c)zp, = 20 gardziel kwadratowa,
d) zp, = 24 gardziel owalno-prostakna, zp, — liczba kanatéw dyfuzora rurkowego, na
podstawie [9]

Fig. 11. Courses of quotielzlii“’;n‘,”‘_M versus Mach numbeif; and incidence angle

1max

i; for pipe diffusers with different throat shapeslaumber of passages: &) = 32,
circular throat, by, = 24 circular throat, c}p, = 20 square throat, d),, = 24 oval-
rectangular throag,, — passage number of pipe diffuser, accordinglto [9

Z rysunku 11. wynikaze wraz ze wzrostem wasim liczby Macha w prze-
kroju wyjsciowym dyfuzora beztopatkowegMl; maleje warté¢ parametru
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M dla z& M; = 1,2 oraz kta natarciai; > 0 krzywa dlawienia

M1 max

przebiega niemal pionowo. Spgrobliczeniowy, na ktérego waié projektuje
sie sprzarke promieniows, powinien zapewniajej prac z zadowalajca warto-
Scia zapasu statecznej pracy. Wzdy, = g, i relacg (60) mana wic zapisa
W nastpujacej postaci:

AK. = TS0 /M min—Ts/M1 max (61)

- T[;‘/ml max
skad obliczeniowa wart® sprzu spezarki promieniowej

(1+AKg)ms

T[SO - 1+(m1 max—M1 min)/ml min (62)
lub
« _ (1+AKg)TS
SO0 T 14m (63)
gdzie
— mlmax_mlmin
m= Mimin (64)

W przypadku spzzarki promieniowej z dyfuzorem rurkowym znany jest
przebieg ilorazu (rys. 11.):

m, = Mm—;’”’“ (65)
Zatem po uwzgidnieniu formuty (64) otrzymuje si

MMMy i = My My max (66)
Poniewa z relacji (65) wynika bezgoednio

M4 min = My max (1 — m1) (67)

po podstawieniu zakaosci (67) do wzoru (66) uzyskujegsi

m = (68)

1—m1

Uwzgledniajac wzér (68), obliczeniowwartas¢ sprezarki promieniowej z dyfu-
zorem rurkowym mzna wyznacz§ z formuty:

5o = (1 + AKg)mg(1 —my) (69)
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Ze wzoru (69) jest wyznaczana obliczeniowa wérteprezu spezarki
promieniowej z dyfuzorem rurkowym po przgju wartagci jej zapasu statecz-
nej pracyAKs. Z obliczeéd dyfuzora beziopatkowegm gnane parametry stru-
mienia w jego przekroju wygiowym (3-3), tj. warté¢ liczby Macha pgdkosci
bezwzgtdnej C; — M5 oraz Igt kierunkowy tej pedkosci ;. Niezkedna do
okreilenia wartgci parametrun; (rys. 11.) warté& kata natarcia; wyznacza
si¢ wedtug formuty (9):

i3 = azg — a3 (70)

gdzie kt konstrukcyjny okréla relacja [10]

Qg = arc cos% (71)
3

Sprzarka osiowo-offodkowa jest najkorzystniejszym wariantem dla silni
kow turbinowych o malych strumieniach masy powietrz = 2 + 6 kg/s
i umiarkowanych sgraché < mg < 12. W spezarce osiowej dla tych wydat-
kow i spezy topatki kaacowych stopni § zbyt krétkie, co wptywa ujemnie na
wartcs¢ jej sprawnéci izentropowej. Szczegotewprocedug podziatu spgzu
Ssprzarki osiowo-promieniowej #¢ pomkdzy Czs$¢ osiowa —mg, | odsrodko-
wa — g podano w pracy [11]. Poniewaprz sprzarki osiowo-promieniowej
jest iloczynem spry jej czsci sktadowych:

m§ = s i (72)

Zatem obliczeniow wartg¢ sprzu spezarki osiowo-promieniowej okééa
relacja:

5o = (Tsa)o * (Tsr)o (73)

gdzie obliczeniowa ward sprzu czSci osiowej spezarki jest wyznaczana
analogicznie do sprarki osiowej.

(msa)o = mia (1+734) (74)

Obliczeniowa wartg¢ sprezu czsci promieniowej spgzarki osiowo-od-
srodkowej(mgg)o Wyznacza si z formuty (69).

Obliczenia ukfadu wylotowego, a zarazem obliczgmizeptywowe spr
zarki promieniowej lub osiowo-promieniowej mta uwaaé za poprawne, i
w rezultacie obliczeé uzyskano rzeczywistwartd¢ sprzu obliczeniowego
sprezarki, definiowanego jako stosunelkémienia spitrzenia w przekroju wyj-
sciowym uktad wylotowego y,,, do cknienia spitrzenia w przekroju wej-
sciowym spezarki —p;1:
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(T50)rs = 2 (75)
1

zblizona do wartdci teoretycznej (wzér (69) lub (73)). Zaleca,saby bhd
wzgledny wartgci wymienionych spgzy nie przekraczat dla projektu wphe-
go 1% [12], dla z&projektu koncepcyjnego 5% [13].zdd blad wzgkdny rze-
czywistej wartéci sprzu obliczeniowego (wzor (75)) oraz wadtbteoretycznej
przyjetej na pocatku obliczeér przeptywowych sprzarki (formuta (69) lub (73))
przekracza wartd dopuszczaly wowczas obliczenia sgrarki naley po-
wtérzy¢, przyjmupc inm wartgs¢ sprawndci hydraulicznej — mniejsz przy
(T50)rz < Tso | Wigksza Przy (1s,)rz > s,

Nalezy takze zauwayc¢, ze dopiero dysponowanie charakteryatykspe-
rymentaln, (uniwersalm) sprzarki umazliwia projektantowi sprawdzenie war-
tosci zapasu statecznej pracy gfarki dla zakresu obliczeniowego (np. starto-
wego), ktérego wspotezine w punkcie wspotpracy (rys. 10.) olega wartasé
zredukowanego strumienia masy powietrza na wlodespkzarki m,,, oraz
sprz sprzarki g, okreslone na linii wspotpracy sprarki S-TS. Wedtug auto-
réw pracy [14] praktyka projektowa w Anglii dopugacdodatkowe kryterium
stosunku wartei strumienia masy powietrza w punkcie wspotpraeymiano-
wicie My, /Myimax = 0,92 dla spezarek promieniowych z dyfuzorem topat-
kowym, natomiast w Stanach Zjednoczonych dlagzgwek promieniowych
(z dyfuzorami promieniowymi wszystkich typow) zadesk spetnienie relacji
przyblizonejmy 5./ max = 0,98.
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CONTROLLED-CONTOUR DIFFUSER
WITH CONTROLLED PROFILE

Abstract

The application of radial and axial-centrifugalnguressors in turboprop, turboshaft and
turbofan engines may require the construction ddlstiameters diffuser in order to obtain lower
weight and smaller frontal area. Conventional exhdifusers typically have large outlet diame-
ters for exit Mach numbers lower than 0.2 and levirlslow to the combustor, hence the design
of channel of the low-diameter diffusers called teolted-contour, fishtail-shaped diffuser or
diffusing trumpet is complex. The cross-sectioi@® of these channels is varied from circular to
oval to elliptic and to rectangular. The paper prgs an original method for determining the flow
parameters in the channel and at the outlet seofitime downstream diffusing trumpet for a pipe
diffuser, which constitutes the downstream ductefradial or axial-centrifugal compressor with
the pipe diffuser. It also illustrates a new metlfmddetermining the geometrical parameters of the
diffuser. Mentioned methods (for conceptual desija compressor with pipe diffuser) are based
on Pythagorean theorem, properties of ellipse, temuaf continuity, energy equation, first law of
thermodynamics, Euler's moment of momentum equatiasodynamic functions and definitions
used in theory of turbo-machines. The final parthef article includes principles of selection af th
computational value pressure ratio for the comprestth the pipe diffuser.
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EFFECT OF FRICTION CONDITIONS
ON CHANGE OF SHEET SURFACE
ROUGHNESS DURING DEEP DRAWING

The article deals with problems related to analgéisiction existed in sheet metal
forming. In order to determine the influence offane parameter value of the
sheets, surface parameters of the rollers andyreegsrce on friction coefficient
value the strip-drawing friction tests have beerfqgened. Furthermore, the analy-
sis of the effect of friction conditions on the olge of sheet roughness parameters
has been done. The topographical analysis of tasstegbles was carried out by us-
ing the measurement system Alicona InfiniteFocus.tife testing materials low-
carbon deep drawing quality steel sheet has besth Us case of rolls with surface
roughness parameter value Rd = 0.63 and 1.2%um the smoothing of peaks
roughness during the friction process was obsertd. the roll with surface
roughness value d®a = 2.5um the highest deviation of the surface after foicti
tests in respect of the reference surface exidtsvbthe reference surface. In all
analyzed frictional conditions the decreasing ef ¥alue of the surface roughness
parametersssk and Sku characterizing the topography of the sheets wéisath
During tests realized in dry friction conditionsthalue of surface roughness pa-
rameterSsk was smaller than for lubrication conditions. IrseafSku parameter
the reverse dependence was observed.

Keywords: coefficient of friction, friction, sheet metal foing

1. Introduction

During processes of sheet metal forming with thedp hof rigid tools
a meaningful influence on frictional resistance édnavacro- and microgeometry
of contact surfaces. Moreover, resistance to fnictilepends on physical and
chemical factors acting on the contact surfaceadyos of load, temperature
[1-4] and directionality of sheet surface topogmaph]. In majority of sheet
metal forming processes existence of frictionaistasce is undesirable phe-
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nomenon and case: strain non-uniformity especiallthin-walled drawpieces,
increasing of forming forces, decreasing of tofd And quality of product con-
formance. A huge number of friction tests for siatidn of friction conditions in
different regions of formed drawpiece was developed tested [2, 4, 6].

During sheet metal forming initially there is ordylocal contact of peaks of
roughness so a real area of the contact is sliddetJthe influence of pressure
force the peaks of roughness was deformed and caime=xistence contact
surface is sufficient to load transfer. In the rdceesearch [7, 8] it was found
that dependence between the friction coefficiettieyaand normal pressure is
nonlinear. Microgeometry of the contact characeztiby 2D and 3D roughness
parameters has essential influence on nature wdldigical phenomena in the
contact zone and the friction force value. In tieem drawing process the strip
drawing test simulating the friction phenomenonsted between a punch and
a wall of the drawpiece. During the friction tesdlaeet strip was pulled between
two rollers. The parameters influencing on changeictional resistance during
the strip drawing test are clamping force of thkers, lubrication conditions,
pulling speed and surface roughness of the rolldrs.strip drawing friction test
was proposed by Weinmann et al. [9], in such fixttire flow of metal around
the punch corner was reproduced stretching a meiplaround two fixed roll-
ers and monitoring and recording the strains invia# portions and in the bot-
tom portion of the specimens. Such data were atllito calculate the corre-
sponding tension values and from these the frictionfficients were deter-
mined. Many researchers have used the strip-drafsiciipn test and showed
that friction strongly influences the formabilityn i various regions of
the formed drawpiece. An original multi-pass stdpawing test in cylin-
der/sheet/cylinder contact geometry is presenteddasmemphasize the influence
of certain factors rarely taken into account in #eerimental simulation.
A small friction coefficient does not always leadawer tribological loads [10].
Choudhury et al. [11] has observed that, with timdase of friction coefficient
the blank holder force decreases. Costa and Hgsh[d2] strip-drawing
test were used to investigate the effect of surtagtiring in tribological appli-
cations involving mixed lubrication and plastic dehation.

2. Experimental procedure

The friction tests were carried out using thepstidrawing test using
a special device [8] mounted in tensile machinen@as were prepared as
a strip having 20 mm width and about 200 mm length,along transverse di-
rection of the sheet. The strip was clamped witbcsjgd force between two
cylindrical rolls with a diameter of 20 mm made aufid-work tool steel NCB6.
The low-carbon deep drawing quality (DDQ) steel wekected as a testing ma-
terial. Spatial surface roughness parameters (THbleere measured using the
measurement system Alicona InfiniteFocus. The nreasarea is then 1.4301 x
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1.0849 mr with point size 438 x 438 nand a polynomial fit of the measured
area.

Table 1. The surface roughness parameters of stedtsheets

Root .
Arithmetical mean |Root mean valle Skewness KOL;”S?JS;'_S
mean height| square square |Surface flui dy of surface face
Material of the sur- height |gradient of | bearing retention height height
face of the |the surface| index . distribu- neig
Sa surface Sdq Sbi index tion distribu-
Svi tion
[um] Sq [pm/pm] Ssk Sku
[um]
DDQ 1.79 2.21 0.133 0.246 0.109 0.0286 2.82

Varioustribological conditions were obtained by using eddl with different
values of surface roughness parameRasglefined asRa": 0.63, 1.25 and 2.5
pm. These parameters were measured along geneliagngf rollers. The to-
pography of rollers has been shown in Fig. 1. Asialpf surface topography of
tested sheets for different rollers allows obseywisible directionality of geo-
metrical structure of surface. Values of both ferahe clamping forc&c and
the pulling forceFp, were constantly recorded using electric resigastcain
gauge technigue, 8-channel universal amplifier 8t QuantumX data ac-
quisition system and computer PC.

a)

Height
Subran

ge

um

35 -'
34

25

2

15

1
05+
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Fig. 1. Views of surface of rollers with value B& parameter equals: a) 0.8,
b) 1.25um, c) and 2.5um; measured area: 3.2228 x 2.816 mm



378 A. Bazan, T. Trzepieaiski

The value of clamping force is changed simultasBoduring the test in
the range of 0.22 kN. The range of clamping force variation wasuassd
based on the adequacy principle to real conditidrdeep drawing. The Hertz's
contact pressure during strip-drawing test maydderchined by using following
equation:

o, = /o.41b8; F.E 1)

where: Fy — clamping force of rollerg;c = 0.252 kN,
E - Young’'s modulus of sheet material, for low-carksieel it was
assumedt = 205 GPa [13],
b — width of sheet strih = 20 mm,
R - roller diameterR =10 mm.

In processes of sheet metal forming of drawpieaés complex geometry
in different parts of formed element exists extrgmarious values of normal
pressure which significantly change the contactddéams. Values of Hertz's
contact pressure related to assumed range of aigniprce value are equal
about 216600 MPa. The maximum of contact pressure is relaedontact
pressure values existed during deep drawing [1d].rd8alize various friction
conditions both rollers and specimens were degdebgaising acetone for dry
conditions, and for oil conditions the LAN-46 oila& used. The mean value of
the friction coefficient is determined accordingdq. (2) for the stabilized range
of values ofFp andF¢:

(2)

where: Fp — pulling force,
Fc — clamping force.

3. Results and discussion

The influence of different friction conditions @hange of surface parame-
ters value of tested sheets has been determinedgéreral relationship was the
decrease of the friction coefficient value as tlemping force value increases
for both dry and oil conditions (Fig. 2). It can beplained by the fact that after
exceed a certain value of normal pressure theioakitip between the friction
force and pressure force is nonlinear. Consequémlyriction coefficient value
is not constant and changes as the pressure foreEases. As thea parameter
of rollers surface increases the coefficient aftfon also increases for both ana-
lyzed friction conditions. The variation of valué foction coefficient determi-
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ned in dry friction conditions versus determinedoihconditions for all clam-
ping forces has been shown in Fig. 3. For all abtlamping forces and all
rollers the percentage of reduction of friction fficeent value in oil conditions
is similar. It was found, that relationship betweetues of friction coefficient
determined in dry and oil conditions is approxinhateear. The coefficient of
determinatiorR? was equal about 0.93.

Variation of contact conditions determines theiateon of surface topogra-
phy of the sample (Table 2). Topographical analggisamples was carried out
by using optical 3D surface measurement systemsoAdi Infinite- Focus.
Measurements of surface roughness were carriefoosamples tested idry
andoil conditions for clamping force of 0.8 kN and usadbrollers. The meas-
urements of functional parameters of surface mieooggtry after strip drawing
tests do not give unequivocal response how thegehan friction conditions
influences on variation of surface topography afesb.

a) b)
[ *Ra=25um =*Ra=125um *Ra=0.63um |
0.3 0.24
= g 0.22
5026 5 02
ks < 0.18
= 0.22 =
3 50.16
2 2
2018 S0.14
O ©0.12
0.14 0.1
200 300 400 500 600 200 300 400 500 600

Contact pressure. MPa Contact pressure. MPa

Fig. 2. Value of the friction coefficient versuslwa of contact pressure dry (a) andoil (b)
conditions
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Fig. 3. Value of the friction coefficient determthen dry friction
conditions versus determinedan conditions
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Table 2.Surface roughness parameters of the DDQ sheetdrifton tests

Ra" of rollers | Friction Sa Sd . i
[um] conditions | [um] [Er?ﬂ [um/Sm] S i S Sku
0.63 oil 1.29 1.56 0.085 0.814 0.09p 0.0134 2.29
dry 1.12 1.40 0.087 0.86¢ 0.107 -0.1981 2.38
195 oil 1.59 1.94 0.081 0.42( 0.104 0.0113 2.87
dry 1.32 1.56 0.092 0.403 0.095 -0.1722 2.45
25 oil 1.98 2.44 0.123 0.583 0.1 -0.0025 2.89
dry 1.89 3.32 0.112 0.439 0.097 -0.0892 2.62

For Ra of rollers equals to 0.63 and 1.@B the friction process causes the
decrease of value of amplitude parame&rsandSg. For the highest roughness
of rollersRa = 2.5um the increase of amplitude parameters was obsekved
brication in a lesser degree influences on deargasf these parameters. It is
connected with smoothing of sheet surface as dtrebylastic squeezing of
asperities of surface roughness. Furthermore, titeabde surface topography
determines occurring oil pockets that influencetloe decreasing of frictional
resistance by producing oil cushion [15]. The aitlets perform a role of oil
reservoir and cause the decrease of the coeffiofefriction. This leads to sig-
nificant elimination of friction-welded connectioasid consequently decreasing
of frictional resistance more than in dry frictioanditions. The friction process
accompanied decreasing of a value of b&dh and Svi parameters. For both
friction conditions occurs the increase of initi@lue of Soi parameter value.
Topography of sheet before the friction tests fentshown in Fig. 4.

Height

358 um
3

Fig. 4. Surface topography of DDQ
sheet surface before friction test; area
1.4301 x 1.0849 mfn

The shape of the contact area and surface rouglofientact bodies’ in-
fluence on the type of the contact and stress stdtes surface layer and also on
the value of tangential force necessary to overctimeresistance to friction.
Deformation occurs in the regions of contact spettablishing stresses that
oppose the applied load. The real area of the cbotamstitutes the sum of the
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areas of all contact spots. The real area of théacbis a function of the surface
topography, material properties and loading coadgi For most contact metal-
lic surfaces the real area of contact is a smadition of the apparent area of the
contact. The change of real area of the contaoivalto ceaseless change of the
contact area. As the total load increases the ctingasurfaces bring closer to-
gether and the number of asperity contacts inceeaBee number of contact
spots is roughly proportional to the load, andftlaetion of the load carried by
elastic contacts will not change — even thoughattiginal elastic contacts have
become plastic. The estimation of surface roughobasge is carried out for
DDQ steel sheet. The tested samples were cut frersame fragment of the
sheet. The friction tests were carried out for éhaeithmetic averages of rollers
Ra" (Table 3) in dry friction conditions.

Table 3. The results of sheet strip drawing test

Contact pressure Ra" Friction
[MPa] [um] coefficient

0.63 0.231

240 1.25 0.273

25 0.291

0.63 0.223

360 1.25 0.262

25 0.275

The surface profiles of the sheets after frictiests carried out at normal
pressures of rollers equals 240 MPa and 360 MRBaafe presented in Figs. 5
and 6. In case oRa" = 0.63um the dominating phenomenon during friction
process was smoothing of surface asperities. Rbrdmmtact pressures of rollers
the initial profile height was similar. The increasf arithmetic averag&a"
value causes ridging of the sheet surface. Howdeoecontact pressure of roll-
ers 360 MPa during the increase of arithmetic ayeRa" from 1.25um to 2.5
pm the increase of resistance to friction causimging process was not ob-
served (Table 3). This may be explained by the faat the increase dRa"
complies with ridging process is balanced by desingpof the real contact area.

The comparative analysis of surface profiles ditietion testing with ref-
erence object has been performed by using AlicoffimiteFocus optical 3D
micro coordinate measurement system. The referebfext was the original
surface profile of the sheets before friction tegtilt was assumed that the sur-
face profile of the sheet before friction testingepresentative for sheet surface.

The results of comparative analysis of sheet sarkgefore and after friction
tests are presented in Table 4. In all analyzedsc#®e friction process causes
decreasing of surface roughness. In case of rolitls surface roughness
Ra" = 0.63um andRa" = 1.25um the largest volume roughness variation was
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above the reference surface (roughness smootting)ollers surfac&a" = 2.5
pm the highest deviation of the tested surface $peet of the reference surface
exists below the reference surface, which is cabgéddteraction of high surface
roughness of rollers. The increaseRal’ parameter value causes the increase of
tool roughness penetration into the sheet surfacasequently, the minimal and
maximal deviation of the tested surface from tHerence surface increased.
Many researches use standard 2D (3D) surface ptessRa (Sa), Rq (S9)
to describe the surface topography. In analystb@influence of surface rough-
ness parameters on the friction tRek and Rku parameters provide a better
knowledge about topography th&a (Sa) andRqg (S9) [16]. ParameteRa (Sa)
does not describe contact surfaces entirely, sstncempletely different surface
can have similar or even identical value of averag#ace roughness, and vice
versa. The value of botsk and Sku parameters after the friction tests carried
out using all rollers becomes smaller (Fig. 7). Thetion process undedry
conditions causes the decrease of the value op&sdmeter. Iroil conditions
decreasing ofSsk parameter value was lesser thandiy conditions. Friction
processes carried out in batty andoil conditions cause decreasing of kurthosis
Sku parameter, but in case @f conditions the reduction &u value is higher.

Fig. 5. Change of surface topography of DDQ steeks tested under rollers pressure equals
240 MPa and for: éfa" = 0.63um, b)Ra" = 1.25um, c)Ra" = 2.5um

a) b)
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Yohbhbbios

Fig. 6. Change of surface topography of DDQ steeeskested under rollers pressure equals
360 MPa and for: afa" = 0.63um, b)Ra" = 1.25um, c)Ra" = 2.5um

Table 4. Results of comparative analysis of surfhedsre and after friction process

Contact Ra Surface deviation after friction Volume change in relation
ontac of rolls process from reference surface to reference surface
pressure W
Ral [um] [um?]
[MPa] -
[pm] min max mean above below
0.63 -3.687 5.2309 -0.0153 127783 113024
240 1.25 -5.5176 4.009 -0.0309 144368 121157
25 -6.6996 | 4.4872 -0.2787 15370( 248358
0.63 -3.7411| 5.4508 -0.0064 129493 104458
360 1.25 -5.122 4.0808 -0.024 155633 135419
25 -11.705 6.1676 -0.3285 165294 2407471
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a) b)
0.05 T 29
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Friction conditions Friction conditions

Fig. 7. Value of skewnessk (a) and kurtosi$sk (b) parameters versus friction conditions for
rollersRa = 0.63um

4. Conclusions

The article deals with problems related to analgs$ithe friction coefficient
value determined in a strip-drawing test. The vadfighe friction coefficient
decreases with increasing of the clamping forceobiérs. It can be explained
by nonlinear dependence between friction force preksure forceConse-
guently the value of the coefficient of friction @t constant and changes with
the increase of the pressure force. Achieved sty be summarized as fol-
lows. Variation of contact conditions determines thariation of surface topog-
raphy of the sheet. F&ta of rollers equals to 0.63m and 1.25um friction pro-
cess causes decreasing of the value of amplitudenedersSa and Sg. For the
highest roughness of rolleRa = 2.5 um the increase of amplitude parameters
was observed. The friction process accompaniecedstrg of value of botfdq
and Svi parameters. For both friction conditions occurs ihcrease of initial
value ofShi parameter value. Analysis of surface topographistied sheets for
different rollers visibly exhibits directionalityf @yeometrical structure of sur-
face. The value of botfisk andSku parameters after the friction tests carried out
using all rollers becomes smaller. The frictiongass undeoil conditions caus-
es smaller decrease of valueSsk parameter than for dry friction conditions. In
oil conditions the decrease 8u parameter value was greater thardip fric-
tion conditions.
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WPLYW WARUNKOW TARCIA NA ZMIAN E CHROPOWATO SCI
POWIERZCHNI BLACH PODCZAS TLOCZENIA

Streszczenie

W pracy przedstawiono zagadnienia geine z analig tarcia wys¢pujacego podczas
ksztattowania blach. Aby okée¢ wptyw wartdici parametrow chropowata blach oraz watkow,
a takee wartdgci naciskdw na wartg wspotczynnika tarcia, przeprowadzono testy prgguiia
paska blachy. Ponadto przeprowadzono agaligtywu warunkéw tarcia na zmiarparametrow
chropowatéci blach. Analiz topograficza badanych prébek wykonano za pomagystemu
pomiarowego Alicona InfiniteFocus. Testowanym matem byly niskowglowe gkbokottoczne
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blachy stalowe. W przypadku rolek o parametrze pbwatdci Ra = 0,63 um i 1,25 um
zaobserwowano wygtadzanie wierzchotkéw nierosendlachy podczas procesu tarcia. Dla rolki
o chropowatéci Ra = 2,5 um najwiksze odchylenie powierzchni poddanej tarciu wagm
powierzchni referencyjnej wygtito ponizej tej powierzchni. W analizowanych warunkach trci
obserwowano zmniejszenie waito parametrow chropowaioi powierzchniSsk i Sku, ktére g
podstawowymi parametrami charakterymyjmi topografé powierzchni blach iywanych do
tltoczenia. Podczas batlgprowadzonych w warunkach tarcia suchego warfwarametru chro-
powatdci Ssk byla mniejsza i podczas tarcia w warunkach smarowania, dla parangiti
zaleznosé jest odwrotna.

Stowa kluczowe:wspétczynnik tarcia, tarcie, ksztattowanie blach
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ANALIZA PRZEKSZTALTNIKOW ZASILANYCH
Z POKLADOWYCH SIECI PODWY ZSZONEJ
CZESTOTLIWO SCI

W sprzcie, szczegOlnie wojskowym i lotniczym, wyptija odbiorniki napgcia
przemiennego 400 Hz i napia stalego. Dotychczas stosowane dwa generatory
i dwie sieci zasilajce (AC i DC) g rozwigzaniem nieekonomicznym i trudnym
technicznie. Obecny stan techniki, a zwlaszczaterli i energoelektroniki po-
zwala na zmniejszenie liczby systeméw elektroertgegaych do jednego syste-
mu — do sieci AC, pozostawigj awaryjnezrodia zrealizowane z wykorzystaniem
baterii akumulatoréw. Nowoczesne uklady energosbeiitzne z powodzeniem
pozwalaj na budow przeksztattnikdw dopasowagych jedm sie pradu prze-
miennego do wszystkich odbiornikéw niezalee od wartéci i rodzaju napicia
(AC i DC). Wymaga to jednak baflaotyczcych uzyskiwania w systemie odpo-
wiednich wartéci wspotczynnika mocy (PF) i ksztattu sygnatéw (THNiniejsza
praca dotyczy badazmierzajcych do wykorzystania tylko jednego generatora
AC i jednej sieci prdu przemiennego 400 Hz do zasilania wszystkichdneh
elektrycznych i elektronicznych. Zasilanie odbi&dw poktadowych wymaga
jednak zastosowania przeksztattnikow dostosaeyah.

Stowa kluczowe:generator AC, odbiornik poktadowy, przeksztattrilemyii

1. Wprowadzenie

Sieci padu przemiennego (AC) podwszonej czstotliwosci w przedziale
400600 Hz g stosowane w obiektach uzbrojenia, lotnictwa i mariki. Na
0go6t systemy @ uzupetniane sieciami gaiu statego (DC) z naggiami o r@-
nych wartdciach, dopasowanych do odbiornikbw pracych na poktadach.
Obecny stan techniki, a zwtaszcza elektroniki irgoelektroniki pozwala na
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zmniejszenie liczby systeméw elektroenergetyczrnyohednego systemu — do
sieci AC, pozostawiaf awaryjnezrodia zrealizowane z wykorzystaniem baterii
akumulatoréw. Wspéiczesne uktady energoelektromizpowodzeniem urnie
liwiaja budowe przeksztattnikow dopasowvagych jedn sie pradu przemienne-
go do wszystkich odbiornikbw niezalge od wartéci i rodzaju napicia (AC

i DC). Problem stworzenia jednolitego systemu etektergetycznego i wpro-
wadzenia przeksztattnikdw pétprzewodnikowych wymaednak bada doty-
czacych uzyskiwania w systemie odpowiednich wgetavspotczynnika mocy
(PF) i ksztaltu sygnatéw (THD). Wspotczynnik moas§ bowiem elementem
efektébw ekonomicznych, a ksztatt sygnatéw elementachowania kompaty-
bilnosci elektromagnetycznej [1, 2].

2. Mozliwosci rozwigzania problemu

Typowym rozwizaniem sieci elektroenergetycznej w lotnictwie iiedach
uzbrojenia jest siezawierajca generator podwgzonej czstotliwosci (400 Hz)
napkcia przemiennego, generator lub generatory guépistalego, akumulator
jako zrédto rezerwowe (zasobnik energii). Waibznamionowe napé wymie-
nionych zrodet (skuteczna AC drednia DC) zwieraj sie ha ogét w granicach
do wartdci napkcia znamionowego generatora AC, czWjac (najczscie
Unac = 400 V) [3, 4]. Przeksztatcanie energii AC podesone] czstotliwosci
na napicie stale rozpoczynaesprzez zastosowanie prostownika. Wéttéred-
nia napgcia wyprostowanego, jakmozna uzyské w ukfadzie trojfazowym
dwukierunkowym (mostkowym) z filtrem pojemsmowym z kondensatorem
0 bardzo dgej pojemndci, to warté¢é amplitudy napicia midzyfazowego
pomniejszona o spadki napina diodach, a tak o ¥2 amplitudy pulsacji napi
cia wyjsciowego [3, 4].

Ugo = J2u NAC (1)

Zastosowanie filtru pojemioiowego z kondensatorem o bardzozeju
pojemndci na wyjciu prostownika wywotuje przebieg impulsowyagu z sieci
zasilapcej, a wec generag wyzszych harmonicznych nieparzystych (harmo-
niczna podstawowa ma gstotliwos¢ 400 Hz) (rys. 1., 2.). W rzeczywistych
warunkach wart& srednia tego napcia wyprostowanego jest mniejsza o spa-
dek nap¢cia na przewodgych przyradach potprzewodnikowych (diodach).
Spadek stanowi utamek procenta i w analizach odticevych przewznie sk
go pomija. Wartét ta jest take mniejsza z powodu wygtujacych gtnien na-
piecia wyjsciowego, wywotanych impulsowym tadowaniem i rozta@miem
kondensatora wygiowego. Dla stanu jatowego przy nagu zasilania (warta
skutecznalUnac = 400 V napicie wyprostowane uktadu wynobigp = 540 V.
Napiccie 540 V jest na ogoét znaczniegkze od nagt znamionowych odbior-
nikéw, powinno zatem kyzredukowane (obnane) za pomeacimpulsowych
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przeksztaltnikbw nagcia statego DC/DC typu buck. W systemach elektroene
getycznych uzbrojenia i lotnictwa mogracowa odbiorniki DC o ré@nych
napkciach. Zasilanie tych odbiornikow jest miave takze przez prostowniki
sterowane bezpgeednio z sieci prdu przemiennego AC. W tym przypadku
w zalenosci od mocy mana zastosowa prostowniki zaréwno jedno-, jak
i trojfazowe. Jednak optymalne wydaje sastosowanie prostownika tyrystoro-
wego mostkowego 6T lub tyrystorowo-diowego 3T-3Rlddy wzia¢ pod uwa-
ge wyskpowanie w prostownikach zasilanych z sieci 400 Miekszonych
spadkoéw napicia na wygciu w zwiazku z procesem komutacji (gkisza reak-
tancja komutacyjna) oraz odksztatceniador sieci ptyncego do prostownika.
Niezaleznie systemy te posiadagasobniki (magazyny) energii DC — akumula-
tory. Rozwhzanie systemu elektroenergetycznego 400 Hz w rzemyan przy-
padku pokazano na rys. 3288 odbiorniki AC i/lub DC wymagaj regulacji lub
stabilizacji napicia, uktad musi ulec rozbudowie o kolejne przelszitda regu-
lacyjne. Znacznie mniej skomplikowany jest ten peai dla odbiornikéw DC,
poniewa po wyprostowaniu nageia przemiennego nzoa bezpérednio wyko-
nat operac regulacji nagicia statego za poma@rzeksztattnika DC/DC buck,
ktory jest sterowany systemem modulacji szetokimpulsu PWM (rys. 4.).

/NDI /ND3/N D5
L1O— Vg ips MEs

1

120— ¢ ~oa] ] Tud

2
Rys. 1. Schemat ideowy prostownika mostko- 73—
wego 6D z filtrem pojemniciowym C i3 iry s | ip

Fig. 1. Schematic diagram of thedge rectifie A\p4 ND6/\ D2
6D with capatitive filter C

u, i
Upp Uz Uz Uz Uz Uz

AN
KERAEARE
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Rys. 2. Charakterystyczne przebie-

gi pradu jednej fazy w ukladz
prostownika mostkowego 6D z fil- 0
trem pojemnéciowym C, i; =
=ip—ipg

Fig. 2. Characteristic courses
single-phase current biyne bridg
rectifier 6D with capatitive filter C
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Generator AC
@ Sie¢ AC, 400 V, 400 Hz

SIZ Prostownik 6D
Odbiorniki AC 400 Hz F[L”IrlR DC~ ~540V
I 1
Przeksztattnik DC/DC ~|K ‘|K Przeksztaltik DC/DC
typu buck typu buck
Ul.)C' Upc:

Odbiorniki Odbiorniki
DC, Uy, DC, Uys N

Akumulator

Rys. 3. Schemat blokowy sieci elektrycznej 400 Hadbiornikami psadu prze-
miennego, prdu stalego i zasobnikiem energii DC (akumulatordd@,= — napé-
cie stale niestabilizowane zawieyeg sktadow zmienry

Fig. 3. Block diagram of 400 Hz power supply netwaikh AC/DC loads and DC
energy accumulator, D& — direct non-stabilised voltage including variabtem-
ponent

W przypadku odbiornikéw AC wymaggych regulacji parametrow elek-
trycznych (napicie, pad, czstotliwos¢) mazliwy jest do zastosowania ukiad
bardziej ztaony. Podobnie jak dla uktadéw AC zestotliwoscia 50 Hz, naley
zastosowa przeksztalcenie naggia AC na nagicie DC za pomag prostowni-
ka, najlepiej diodowego z filtrem pojemimaowym C, a nagpnie przeksztatce-
nie z powrotem na naggie AC za pomog falownika napicia w uktadzie tréj-
fazowym mostkowym szeiotranzystorowym sterowanym systemem modulacji
szerokdci impulséw PWM (rys. 5.). Akumulator spetnia gadasobnika energii
i jest wykorzystywany przede wszystkim w sytuacjagtaryjnych, np. w przy-
padku awarii generatora AC. Wowczas wprost do akatora mog by¢ podh-
czone tylko odbiorniki 0 naptiu znamionowym réwnym lub zlbnym do
napkcia znamionowego akumulatora. Pozostale odbiornipkcia stalego
musz otrzyma& napkcie dostosowawcze otrzymywane przez przeksztattnik
impulsowy DC/DC typu boost poduszapcy napécie. Rozwizanie ukladowe
tego typu pokazano na rys. 6.

W tym przypadku warg srednia napicia na wyjciu przeksztaitnika jest
znacznie wiksza od wartéci sredniej napcia zasilaniaWpc >> Ug). Awaryj-
nie zasilane z akumulatora odbiornikow AC wymadaeazastosowania prze-
ksztattnika DC/DC podwjszapcego napicie, a nasipnie przeksztattnika
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Rys. 4. Schemat ideowy przeksztattnika DC/DC typukbnle-
nizajacego napicie state (sterowanie PWM)

Fig. 4. Schematic diagram of the DC/DC buck type eoter
reducing direct voltage (PWM control)
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Rys. 5. Schemat blokowy uktadu z przeksztaltnikie@/AC
i falownikiem PWM

Fig. 5. Block diagram of the system with DC/AC congednd
the PWM inverter
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Rys. 6. Schemat ideowy przeksztattnika DC/DC typusboo
podwyzszajcego napicie state (sterowanie PWM)

Fig. 6. Schematic diagram of the DC/DC boost typeveder
increasing direct voltage (PWM control)
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DC/AC - falownika sterowanego systemem PWM dopagmego parametry
elektryczne (nagcie, pad) do wymaga danego odbiornika. Rozgdanie to
zaprezentowano na rys. 7. Zastosowanie regulatgpalsowego DC/DC boost
jest rozwazaniem wymagagym zastosowania dodatkowego dtawikd. (War-
tos¢ srednia napicia Upc zalezy od wspotczynnika wypetnienia impulsd
i mozna f okresli¢ z zalenosci [2-4]:

1 _t

Upc 0—=-Uy, 0=+~ 2
oo O~ Vsr 55¢ @

gdzie: t; — czas zakzenia tranzystord,
tc — czas trwania cyklu.

Przeksztaltnik DC/DC boost petni gghnalogicza do transformatora, ktory
podwyzsza napicie DC i powinien zabezpiecz@dpowiedmi wartags¢ napkcia
statego na wégiu falownikaUpc, aby ten z kolei mogt generowanamionowe
napkcie i prad odbiornika lub odbiornikéw pdu przemiennego. Niestety prze-
ksztattniki impulsowe DC/DC boost charakteryzgg nieco mniejsz sprawno-
$cCig energetyczipw poroéwnaniu z innymi przeksztattnikami impulsowiym

Akumulator Przeksztattnik DC/DC boost Falownik 3 fazowy 400Hz
L D Une
YL, N

4

1 3 5
+s KB KF
L
( o odb AC
N o :5” Ype i L2
* I}
| @

Rys. 7. Schemat uktadu zasilania odbiornikéw AC araldatora

Fig. 7. The diagram of the system of AC loads sw&giltiy the accumulator

Dokonano pomiaréw sprawfm energetycznej przeksztattnikbw DC/DC
boost przy obaizeniu Ipc = 50 A, napiciu Upc = 540 V, czstotliwosci im-
pulsowania tranzystord (rys. 6., 7.)f = 7500 Hz { = 13,3 ps) i nagtiu
Uy = 24 V. Uzyskana w takich warunkach sprawing = 0,982. Problemem
energetycznym prezentowanego ragsinia jest praca prostownika diodowego
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6D z pojemnéciowym filtrem wyjsciowym C wytego do prostowania najgia
przemiennego 400 Hz na neqie state (rys. 1.). Bd ptymcy z sieci ma prze-
bieg impulsowy (rys. 2.), genengly wyzsze harmoniczne. Na og6t przebieg ten
jest symetryczny wzgtlem osi czasu, dlatego wgptijace harmoniczneasrzg-
dow nieparzystychn = 3, 5...

1 3 5
+F K5 -
400Hz
X

L2 O—rM_" == ath g

Rys. 8. Konwerter AC/DC z ohgieniem C daiczony do sieci
AC 400Hz

Fig. 8. AC/DC converter with capatitive filter C in AMDO Hz
supply network

100.00 ,

-100.00

-150.00 |

230.00 23200 234.00 236,00 2aé.oo 240.00
Time (ms)
Rys. 9. Oscylogram pdu jednej fazy ptyacego z sieci 400 Hz wyliczony przy obei
zeniulgay) = 50 A i indukcyjndci siecils= 5110 H
Fig. 9. Oscillogram of single-phase current flovbrbugh the 400 Hz power network
evaluated under loadirigay, = 50 A and network inductantg = 510°H

Podstawowa harmoniczna posiadastatliwos¢ 400 Hz, zatem filtrowanie
wyzszych harmonicznych o e¢ztotliwosciach 3 x 400 Hz, 5 x 400 Hz itd. jest
0 wiele fatwiejsze i przy podobnych odksztatceniach w klasycznych aici
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energetycznych 50 Hz. Ograniczenie zatemrsmych harmonicznych jest tu
mozliwe przez zastosowanie filtréw biernych LC lukirfiw aktywnych z wyko-
rzystaniem techniki impulsowej. Najkorzystniejszyorwiazaniem wydaje sgi
wigc zastosowanie konwertera AC/DC sterowanego w systeodulacji PWM

Z szécioma zespotami ,tranzystor — dioda zwrotna” w dldi@ mostkowym, jak
to pokazano na rys. 8. Konwerter AC/DC sterowarygegtotliwoscia 7500 Hz
umazliwia uzyskanie przebiegow gldw sieci zblkonych do ksztattéw sinuso-
idalnych. Oscylogram przebieguadu w jednej fazie sieci 400 Hz przedstawia
rys. 9.

Wspétczynnik odksztalcenia tychaoibw dla podanych warunkoéw stero-
wania, indukcyjnéci siecils = 5(10° H | obchzenialyay = 50 A wynosi zale-
dwie THD = 0,005. Odbiorniki wymagage regulacji nagicia DC, np. nagdy
z silnikami DC o regulowanej gkosci wirowania, mog by¢ zasilane z wy-
tworzonej sieci DC (przez prostownik 6D z filtremidd przez prostownik tyry-
storowy 6T lub tyrystorowo-diodowy 3T-3D) bezpednio z sieci AC. W takim
rozwiazaniu naley zwrécic uwag: na wikksz usepliwos¢ charakterystyki ob-
ciazenia za spraw wiekszego spadku nagmia w wyniku komutacji zaworow
(tyrystoréw, diod) przy podwaszonej czstotliwosci [3].

_
AUy =— X 3
d 2T[kd ()

gdzie: g — liczba pulséw,
I — warta¢ srednia padu odbiornika,
X = 21fL — reaktancja sieci,
f =400 Hz.

3. Podsumowanie

Zastosowanie jednego generatora (AC) w @&pez (np. zbrojeniowym)
posiadajcym systemowo odbiorniki AC 400 Hz i odbiorniki DCréznych po-
ziomach wartéci znamionowej Upci, Upco) jest maliwe z wykorzystaniem
wspoétczesnych rozwkan uktadow energoelektronicznych pragyjch impul-
sowo. Dostosowanie do poziomow ngpDC w systemie jest realizowane przez
przeksztaitniki DC/DC buck w procesie obaia napicia oraz przeksztattniki
DC/DC boost w procesie podwgzania nagcia DC. Podwyszanie nagcia za
pomoa przeksztattnika DC/DC boost najestosowa tylko w stanach awaryj-
nych (brak gtéwnego nagiia 400 Hz). W sieci 400 Hz jest utatwiona filtracj
wyzszych harmonicznych w procesie zamiany eegipi AC na napicie DC
(prostowanie) ze wzgtlu na émiokrotnie wyzszy czestotliwos¢ napkcia zasi-
lania i wyzsz czstotliwos¢ wyzszych harmonicznych generowanych przez
przeksztattnik AC/DC.
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ANALYSIS OF THE POWER CONVERTERS SUPPLIED
FROM ON-BOARD NETWORKS OF HIGH FREQUENCY

Abstract

In hardware, particularly the military and thecaaft, there are receivers of alternating volt-
age 400 Hz, and DC voltage. The up to now used &veiators and two power supply networks
(AC and DC) are non-economic (low efficiency) anchtgcally difficult. The present state of the
art, especially electronics and power electronitsra reducing the number of power electronic
systems to one AC power supply and remaining emeygenergy sources based on accumulator
batteries. Modern electric systems successfullynabbuilding power converters which adjust the
AC power supply network for all AC and DC voltage iigees. Hovewer, it demands the investi-
gations about obtaining in the system appropriatees of power factor (PF) atdtal harmonic
distortion (THD).This work concerns on the research aimed at teeonly one AC generator
and one AC power supply of 400 Hz to supply allled electrical and electronic equipments. In
that case power supply on-board receivers requitestable converters.
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METODY SKANOWANIA PRZESTRZENI
W SYSTEMIE ANTYKOLIZYINYM BSP

Wiedza o rozmieszczeniu obiektow na trasie przelmmzatogowego statku po-
wietrznego (BSP) jest zagadnieniem bardzo istotnyurktu widzenia nawigacji

i sterowania statku powietrznego. Pozwala przedeystkim na wyznaczenie tra-
jektorii lotu omijajcej obszary niebezpieczne dla statku powietrznég@akta-
dzie Awioniki i Uzbrojenia Lotniczegoasprowadzone badania maeg na celu
opracowanie systemu antykolizyjnego dla bezpilothwytatkow powietrznych
(BSP) pionowego startu hdowania. Wykorzystug czujnik URG-04LX firmy
Hokuyo, zaproponowano dwie,ariace sé sposobem skanowania, struktury tréj-
wymiarowego laserowego skanera przestrzeni. Zadaddania skanera wynika
przede wszystkim z prztej trajektorii ruchu czujnika i pozwala na uzysian
odmiennych chmur punktéw obrazaych obiekty wokét BSP. W przypadku gdy
ruch czujnika jest ortogonalny do ptaszczyzny skearda, skanowanie jest reali-
zowane metog liniowa. Natomiast metoda skanowania polggaj na obrocie
ptaszczyzny skanowania wokét osi skierowanej zgednivektorem ruchu statku
powietrznego zostata nazwana metabrotova. Wymienione metody posiadaj
okreslone, unikatowe cechy, ktére zostaty opisane nasfawde poréwnania uzy-
skanych wynikéw déwiadczalnych.

Stowa kluczowe:bazzatogowy statek powietrzny, metody skanowasyistem an-
tykolizyjny

1. Wprowadzenie

Wykrywanie przeszkdd na trasie przelotu BSP jegfadnieniem bardzo
istotnym z punktu widzenia nawigacji i sterowanfdiedza o rozmieszczeniu
obiektow pozwala przede wszystkim na wyznaczemigktorii lotu omijajcej
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obszary niebezpieczne dla statku powietrznego. dRomae ona w znacznym
stopniu wspomagaproces okréania pozycji. W przypadku lotow na otwartej
przestrzeni do okétania potaenia stosuje giprzede wszystkim ukfady zlicze-
niowe wspierane przez system nawigacji satelita@®eS. Z kolei wewsirz
pomieszcze, gdy GPS nie jest w stanie oklié pozycji, informacje pochodeze

z systemu antykolizyjnego magnvspomagé korygowanie bigacych wspot-
rzgdnych BSP. W literaturze mina znale¢ przyktady rGnych rozwazan sys-
temow nawigacji i wykrywania przeszkod westnz pomieszcze[1-3]. Wyzna-
czanie pozycji oraz wykrywanie przeszkod jest mmliane przez specjalnie
w tym celu opracowane algorytmy dzialeg¢ na podstawie informacji pocho-
dzacych z czujnikow ultragvickowych lub wizyjnych. W prezentowanym pro-
jekcie zrealizowanym przez zespoét z Zakladu Awionildzbrojenia Lotniczego
Wojskowej Akademii Technicznej zastosowano czujagerowy Hokuyo URG-
-04LX o dtugaci fali z zakresu podczerwonego. Utrhwia on skanowanie
przestrzeni w jednej ptaszcaye w zakresie 240 stopni, a jego zgswynosi

5 m. Poprzez wprowadzenie czujnika w ruchzlinee jest uzyskanie tréjwymia-
rowej chmury punktéw.

2. Poréwnanie metod skanowania przestrzeni

Urzadzenie pomiarowe zostato zaprojektowane tak, abilime byto, wy-
korzystupc te same elementy mechaniczne, a zmignigdynie potaenie
czujnika i oprogramowanie mikrokontrolera, zastosoig obydwu opracowa-
nych metod skanowania przestrzeni. Pierwsza metédalona jako liniowa
polega na ruchu czujnika w kierunku ortogonalnynptiszczyzny skanowania
(rys. 1a). W tym przypadku obszar skanowany przezdaenie okréla prze-
strzen w postaci ostrostupa czworgtkego o kcie wierzchotkowym réwnym
120 stopni [4]. W drugiej metodzie ptaszczyzna skegamnia jest obracana wokot
osi skierowanej réwnolegle do osi pozthej samolotu (rys. 1b). Metoda ta zo-
stata okrélona jako obrotowa, gdyw skutek obrotu ptaszczyzny skanowania
punkty pomiarowe uktadajsic w postaci koncentrycznych aigoéw, a skano-
wany obszar oki&ba przestrzé w ksztalcie steka o kacie rozwarcia rownym
120 stopni [5]. Za pomacpodstawowych wzorow matematycznych zma ob-
liczy¢, ze przestrze obejmowana przez czujnik w metodzie liniowej jestkoto
21,5% wiksza nk w metodzie obrotowe;j.

Wprowadzenie w ruch czujnika laserowego URG-04L>olwydwu opra-
cowanych metodach odbywag sta pomog serwomechanizmu modelarskiego
o duzym momencie obrotowym. Na orczyku serwomechanizest jawieszona
obudowa skanera wykonana ze stopu aluminium. Z letdéenent wykonawczy
jest zamontowany do podstawy zaprojektowanegadaemia wykonanej réw-
niez ze stopu aluminium. Za sterowanie czujnikiem m&enechanizmem od-
powiada mikrokontroler AT90USB firmy Atmel. Zostain wybrany przede
wszystkim ze wzgldu na udospnienie przez producenta bibliotek do obstugi
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a)

Rys. 1. Poréwnanie zasady dziatania liniowej (@priotowej (b) me-
tody skanowania

Fig. 1. Comparison of operation principle of linéay and rotational
(b) scanning methods

urzadzen USB CDC, niezbdnych do pajczenia z czujnikiem laserowym. Mi-
krokontroler za pomagjednego z interfejsow RS232, SPI lub 12C komurekuj
si¢ z komputerem poktadowym BSP. Z komputera pokiadmnjest wysytana
informacja o inicjalizacji pomiaru zawietgja jako parametr waré skoku
serwomechanizmu z zakresu od 1 do 9 stopni. Poazakaiu skanowania do
stacji bazowej gprzesylane dane zawiegeg trzy parametry dla kdego punk-

tu pomiarowego: odlegéd, kat odchylenia promienia lasera orag kstawienia
serwomechanizmu. W zateosci od wybranej metody zostat zastosowany od-
powiedni algorytm transformacji danych do prostokgo uktadu wspotez-
nych, ktére nagpnie zostaj zapisane oraz przestane do stacji naziemnej. Opra-
cowane algorytmy wykrywajobszary niebezpieczne w tak otrzymanej chmurze
punktow [6].

Zmiany wartgéci skoku serwomechanizmu powogupzne rozdzielcz£ci
pomiarow. W przypadku metody liniowej zkiszanie skoku powoduje po-
mijanie odpowiedniej rosicej liczby linii (rys. 2.). Skutkuje to problemami
z wykrywaniem niewielkich obiektéw usytuowanych mmo, o0 wysokéci
nieprzekraczagej kilkunastu centymetréw. Z kolei w metodzie dbweej na-
wet dla najwikszego skoku obszar bezZpednio przed skanerem jest obrazo-
wany z wiksz rozdzielczdcia niz dla najmniejszego skoku w metodzie linio-
wej (rys. 3.). Ponadto dla kdej skanowanej linii jest wykonywany pomiar od-
legtosci do obiektéw znajdagych sk na przedhaeniu osi obrotu czujnika zgod-
nej z osi podtwzna statku powietrznego.

Zastosowany czujnik powoduje nagksze ograniczenia funkcjonalne za-
projektowanego systemu. Przede wszystkim czas skama w jednej plasz-
czyznie niezalenie od ustawionego zakresu pomiarowego wynosi 160 m
Z tego powodu catkowity czas nieziny do otrzymania chmury punktow
Z najwieksz dokladndcia wynosi kilkandcie sekund. System ten umwieC
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Rys. 2. Zobrazowanie wykrywania ptaskiej tablicymetodzie liniowej dla
wartaici skoku serwomechanizmu: &), b) 3, ¢) 7, d) &

Fig. 2. The presentation of detection of flat boaydusing linear method for
the following values of servomechanism stroke:“apl 5, ¢) 7, d) &

Rys. 3. Zobrazowanie wykrywania ptaskiej tablicymetodzie obrotowej
dla wartdci skoku serwomechanizmu: &,b) 5, ¢) 7, d) &

Fig. 3. The presentation of detection of flat boaydusing rotational method
for the following values of servomechanism strakel’, b) 5, c) 7, d) &

by¢ stosowany wycznie w obiektach, ktére majmaozliwos¢ utrzymywania
statej pozycji w zawisie, a wykonywanie pomiarowrakcie ruchu pogpowe-
go powoduje kidne wskazania. W celu skrécenia czasu pomiaru sastmo
zmienry wartcs¢ skoku serwomechanizmu. W metodzie liniowej ustawiego
na wkcej niz 5 stopni uniemdiwia poprawr interpretagi wynikéw zaréwno
przez opracowane algorytmy wykrywania przeszkdkl, jgperatora obserway
cego wizualizagj na ekranie stacji naziemnej. W takim przypadkaskie
przedmioty § bardzo cgsto omijane przez uktad pomiarowy, najac BSP na
kolizje. Problem ten zostat rozgdany poprzez opracowanie metody obrotowej,
ktéra wyr&nia sk kilkoma zaletami w stosunku do metody liniowejz&ide
wszystkim niezalenie od ustawionego skoku serwomechanizmu punktyiggom
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rowe tworz wspokrodkowe okegi, a nie § rozmieszczone w réwnych oest
pach, co w znacznym stopniu ograniczazimmsé pominicia przeszkody.
Umozliwia to znaczne skrocenie czasu skanowaniaz gaywet przy najvek-
szym skoku algorytmyasw stanie okréi¢ obszary niebezpieczne dla lotu. Po-
nadto w kadym potaeniu serwomechanizmérodkowy pomiar jest wykony-
wany wzdtz osi podtuinej statku powietrznego, co pozwala na opracowanie
algorytmu, ktéry umgliwi w trakcie wykonywania przelotu weryfikagjobec-
nosci obiektéw na trajektorii lotu.

Przeprowadzono wiele badaveryfikujacych zdolnéci wykrywania prze-
szkdd przez opracowany system antykolizyjny. Wkezaci przypadkow obie
metody rownie wiarygodnie okilaly obszary niebezpieczne dla BSP. Jak ju
wspomniano, najbardziej problematyczne ze adglna maliwosci detekcyjne
czujnika | waskie poziome i pionowe obiekty. Podczas lotow wavwnbudyn-
kow tego typu elementy najgxiej wysktpuja jako pety, rury i belki. Z tego
powodu jeden z cykli badaobejmowat wykrywanie krat wykonanych zepiyw
o srednicy 15 mm i ktownikdéw o grubéci 35 mm (rys. 4a). W metodzie linio-
wej zadowalajce efekty uzyskano jedynie w przypadku pomiaréw angnych
w odlegtéci mniejszej nt 1,0 m pomgdzy czujnikiem i obiektem ze skokiem
1 stopnia. Wéwczas wykrywane bylty zardwngidwniki, jak i niektore pgty.
Powyzej 1,5 m i dla wgkszych wartéci skoku serwomechanizmu pojawiaty Si

Rys. 4. Wykrywanie kraty (a) umieszczonej w odlégtd,0 m od czujnika w metodzie
obrotowej dla wartéci skokéw serwomechanizmu: b), k) 5, d) 7

Fig. 4. Detection of grate (a) placed in the distanf 1.0 m from sensor by using rota-
tional method for servomechanism stroke: h)c) 5, d) P
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wytacznie pojedyncze punkty, ktére nie mogly zégtaprawnie zinterpretowa-
ne przez algorytm. Zdecydowanie lepsze wyniki otrago dla metody obroto-
wej (rys. 4.) — w odlegkei 1,0 m krata byta wykrywana w przypadku zmiany
skoku & do 7 stopni. Powsej tej wart@ci mazliwe byto wykrycie jej elemen-
téw wytacznie przez kilkgrodkowych punktéw pomiarowych, geynawet przy
najwigkszym skoku rozdzielczé dla tych punktéw jest wksza ni przy naj-
mniejszym skoku w metodzie liniowej. Ponadto fragityekraty byly wykrywa-
ne juz z odlegtdéci 2,0 m.

Wizualizacja danych me by przeprowadzona w dwojaki sposob. Przede
wszystkim stay do tego odpowiedni modut w opracowanej aplikdgjiobstugi
systemu. Punkty pomiarowe zostaobrazowane na plaszénye, gdzie odle-
gtosé jest okrélona poprzez zmiankoloru od zielonego, przemtty, do czer-
wonego. Ponadto po wyeksportowaniu danych pomiacbwyaliwa jest ich
wizualizacja w dowolnym programie przeznaczonym mtacy z chmurami
punktoéw. Bardziej czytelne wyniki dla ludzkiego okaotrzymywane metad
liniowa. Nalezy zauway¢, ze w metodzie obrotowej da wigkszy wptyw na
poprawne odzwierciedlenie skanowanego obszaru nkéadiok¢ wykonania
i montau elementéw mechanicznych. W przypadku gdy podststamowiska
i obudowa czujnika nieasumieszczone w ptaszczyznach wzajemnie ortogonal-
nych, pojawiaj sig bledy w postaci braku spojsa danych (rys. 4b-d).

3. Podsumowanie

W wyniku prowadzonych badav Zakiadzie Awioniki i Uzbrojenia Lotni-
czego Wojskowej Akademii Technicznej opracowano gystemy skanowania
przestrzeni na potrzeby budowy systemu antykolegindla BSP. Zdecydowa-
nie lepszymi parametrami charakteryzuje system wykorzystacy metoc
obrotows. Niestety najwiksze ograniczenia funkcjonalne zaprojektowanych
urzadzean narzuca zastosowany czujnik, dlatega praktyczne zastosowanie
oraz dalszy rozwoj systemu jest uzalieny od zasipienia obecnie zywanego
uktadu pomiarowego innym o lepszych parametrachnieznych przy zbfo-
nych lub mniejszych parametrach, takich jak: zagmitowanie na enekgimasa

i wymiary.
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The knoweledge of the objects arrangement on itheay of unmanned aerial vehicles is
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determine the flight trajectory passing by themace dangerous for aircraft. In the Department of
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trajectory of the sensor and allows to obtain d#fe¢ point clouds visualizing objects around
UAV. When the sensor movement is orthogonal tostt@nning plane, such scanning is performed
using linear method. On the other hand, the methadhich scanning is performed by rotating
scanning plane around axis parallel to headingovexftthe UAV was called rotational. Mentioned
methods have determined, unique features, whicle wescribed basing on comparison of ob-
tained experimental results.

Keywords: unmanned aerial vehicle, scanning methods, afiisicm system

DOI:10.7862/rm.2013.35

Otrzymano/received: 15.09.2013r.
Zaakceptowano/accepted: 22.11.2013r.



ZESZYTY NAUKOWE POLITECHNIKI RZESZOWSKIE) 288, Mechanika 85

RUTMech, t. XXX, z. 85 (4/13), paZdziernik-grudzien 2013, s. 405-411

Bartosz BRZOZOWSKI*
Przemystaw KORDOWSKI?
Zdzistaw ROCHALA?
Konrad WOJTOWICZ *

SYSTEM ANTYKOLIZYJINY Z WIZUALIZACJ A
OTOCZENIA DLABSP

Wykonywanie bezpiecznych lotow wewtre pomieszcae przez bezpilotowy sta-
tek powietrzny (BSP) wymaga zastosowania odpowiddomtijnikdw umaliwia-
jacych wykrywanie przeszkod. W Zaktadzie Awioniki zhtojenia Lotniczego jest
projektowany system antykolizyjny wykorzystay laserowy skaner przestrzeni
jako zrédto informacji o otoczeniu BSP. Wprowadzenie whrebrotowy czujnika
URG-04LX firmy Hokuyo wykonujcego pomiary w jednej ptaszeaye pozwala
na uzyskanie tréjwymiarowej chmury punktéw obrazygh obiekty wokét BSP.
Otrzymane w ten spos6b dane, eltizizastosowaniu odpowiednich algorytmoéw,
pozwalaj na okrélenie obszaréw niebezpiecznych dla lotu, wyznaezéaijekto-
rii oraz wizualizag otoczenia statku powietrznego. Ruch obrotowy skafest
tak wykonywany,ze srodkowa laserowa wika pomiarowa, niezataie od kta
obrotu czujnika, jest zawsze skierowana zgodnieektovem ruchu statku po-
wietrznego. Takie rozwzanie zapewnia ggty pomiar odlegtéci oraz zagszcze-
nie chmury punktéw przed BSP.

Stowa kluczowe:bezzatogowy statek powietrzny, system antykoligyjwizuali-
zacja otoczenia

1. Wprowadzenie

Bezpieczéastwo wykonywania lotéw przez BSP jest jednym z siajniej-
szych zagadnie rozwazanych podczas projektowania systeméw autonomicz-
nych. W przypadku statkbw powietrznych przeznaczbngo wykonywania
zada na otwartej przestrzeni nagliszy nacisk jest kiadziony na rozwania
awaryjnego ddowania, natomiast problem zderzenia z przeszlest czsto
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pomijany. Dzieje & tak, gdy wysoka¢ lotu, na ktorej jest przeprowadzana
misja, jest dobierana w okolicach 100 m nad powteng ziemi. Wéwczas
przekracza ona warsgnkoron drzew, ale znajdujegsponizej minimalnej do-
puszczalnej wysokai lotu dla samolotéw Emigtowcow zatogowych. W ten
sposOb ogranicza esiprawdopodobigstwo kolizji z innym statkiem powietrz-
nym i przeszkodami stacjonarnymi. Aby catkowiciealminowa zagraenie,
sa projektowane czujniki wykrywage obiekty oraz s prowadzone badania
majace na celu opracowanie algorytmow ich omijania JJlLéty w terenie zur-
banizowanym i wewstrz pomieszcze sa mozliwe wytacznie w przypadku po-
siadania wiarygodnych informacji o otoczeniu BSBdé¢zas sterowaniggzne-
go stosuje si kamery przekazage w czasie rzeczywistym obraz do operatora.
Dzieki temu maliwe jest sterowanie w trybie FPV (angirst-person view),
w ktérym pilot widzi obszar przed statkiem powielym i na bieaco wybiera
bezpiecza trajektork lotu. Z kolei systemy autonomiczne wymagekreslenia
obszaréw dozwolonych i zabronionych do wykonywdota i na tej podstawie
zaimplementowane algorytmy wyznacgzajas; omijajaca przeszkody. Do ich
wykrywania obecnie najgciej s stosowane systemy optyczne [1-3]. &dize-
nie opracowane w Zaktadzie Awioniki i Uzbrojeniathiwzego Wojskowej
Akademii Technicznej jest przeznaczone dla bezapigth statkdbw powietrz-
nych pionowego startu adlowania klasy mini, wykonagych misje wewstrz
pomieszcze [5, 6].

2. Budowa i zasada dziatania systemu

Zaprojektowany system antykolizyjny jest oparty laaerowym skanerze
przestrzeni URG-04LX firmy Hokuyo (rys. 1.). Jestdzujnik optyczny emitu-
jacy spoéjm wiazke promieniowania podczerwonego dhdgpfali 785 nm, mo-
dulowanej cestotliwosciami 46,55 MHz oraz 53,2 MHz. Pomiar odleglojest
dokonywany na podstawie adicy faz sygnatu nadawanego i odbieranego. Za-
sieg skanera nie przekracza 5 m, a doktadvaynosi +2% zmierzonej odlegto-
sci. W celu wykonania pomiaru w ptaszeémye zastosowano zwierciadta obra-
cane z uyciem silnika ze statpredkascia 600 obr/min. Oznacza tee pojedyn-
czy pomiar dla catej ptaszczyzny jest wykonywangiggu 100 ms, a zastoso-
wana cgstotliwos¢ wysytania pojedynczych impulséw pozwala na otrzgiea
rozdzielczdci ok. 0,36 stopnia. Konstrukcja ydzenia ogranicza efektywnytk
dokonywania pomiarow do 240 stopni [7].

Na potrzeby opracowania skanera tréjwymiarowegecydowano si
ograniczy kat pomiarowy czujnika do 120 stopni. Wynikalo to ezyjetego
zalazenia,ze projektowane unzizenie ma analizowaprzestrzé znajdujca Sie
przed BSP. Wprowadzone ograniczenie nie miato wptga czas wykonywania
pomiardéw, ale dwukrotnie zmniejszyto liczprzetwarzanych danych w stosun-
ku do nastaw maksymalnych. Ponadto na podstawigpmwadzonych analiz
i bada stwierdzonoze wystarczajca rozdzielczécia na potrzeby systemu an-
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tykolizyjnego jest 1 stopie Poniewa rozdzielczé¢ czujnika jest ponadtrzy-
krotnie wiksza, postanowionage trzy kolejne pomierzone wasti odlegiaci
beda usredniane. Pozwolito to na kolejne zredukowanielicdanych. W celu
uzyskania tréjwymiarowej chmury punktow czujnik URBLX wprowadzono
w ruch obrotowy. Zostal on umieszczony na podstawy&onanej ze stopu
aluminium, ktég przymocowano do serwomechanizmu modelarskiego spwy
kim momencie obrotowym i zakresie ruchu 180 sto@rujnik umieszczono
wzgledem serwomechanizmu take lustro pomiarowe znajdujeesdokiadnie
w osi obrotu jego uktadu wykonawczegas @brotu pokrywa si ze srodkowym
(szes¢dziesatym) stopniem pomiarowym czujnika i jest skierowadenolegle
do osi podtanej statku powietrznego. Rozganie to umgliwia ciagty pomiar
odlegtcci przed BSP, niezatleie od potgenia serwomechanizmu skanera,
a punkty pomiarowe twogzna ptaszczinie wsporodkowe okegi (rys. 2.).
Otrzymane dane pomiarowe grzesytane do komputera poktadowego.

‘.' g
Rys. 1. Czujnik URG-04LX firmy Hokuyo N
Fig. 1. A Hokuyo URG-04LX sensor i

Rys. 2. Zasada dziatania skanera tréjwymiarowego

Fig. 2. Principle of operation of the three-dimensil
scanner

Komputer poktadowy stanowi jednostkadrzdna odpowiedzialn za pra-
widtowe dzialanie catego systemu awionicznego. W tyypadku jednym z za-
dan jest zarzdzanie trojwymiarowym skanerem przestrzeni i praeganie
otrzymanych od niego danych pomiarowych. Komunikajbywa si w zalez-
nosci od konfiguracji za paednictwem interfejsu RS232, SPI lub 12C. Do
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obstugi czujnika i serwomechanizmu zastosowanot@alyi mikrokontroler
ATO0USB firmy Atmel (rys. 3.). Czujnik jest wdzeniem klasy USB CDC
(ang.Universal Serial Bus Communications Device Class), z ktérym komunika-
cja po zainstalowaniu odpowiednich sterownikow oddysk tak samo, jak
wysyta polecenie wykonania pomiaru patej zmianie pozycji serwomechani-
zmu. Kat skoku serwomechanizmu jest ustalany przed rozjpgen pomiarow
w zakresie od 1 do 9 stopni, co determinuje szetokmiany sygnatu sterage-
go PWM (angPulse Width Modulation) w kazdym kroku. Po wykonaniu przez
serwomechanizm obrotu o 180 stopni punkty pomiarsyweysytane z mikro-
kontrolera do komputera poktadowego w postaci dwkaidw i odlegicci.
Pierwsza wart@ kata jest zawarta w przedziale 60 stopni i dkaevdchylenie
wiazki pomiarowej z potgeniasrodkowego, druga z kolei determinuje pade
nie serwomechanizmu. W komputerze poktadowym zamphtowano algo-
rytmy transformujce pozyskane dane do prostimlego uktadu wspéteinych,
umazliwiajac ich wykorzystanie do wyznaczenia obszardéw nieieezpych lub
wizualizacf po przestaniu do stacji naziemnej.

Wizualizacja danych reprezentaych otoczenie BSP me by zrealizo-
wana z wykorzystaniem kilku niezatgych programéw. Pierwszym jest opra-
cowana aplikacja do obstugi trojwymiarowego skanéhmazliwia ona zapre-
zentowanie punktow pomiarowych na ptaszeug XY z uwzgkdnieniem odle-
gtosci reprezentowanej poprzez zmgalmarwy punktu (rys. 4.). Kolor ustalaesi
w formacie RGB (angRed, Green, Blue), podajc trzy zmienne catkowite
w zakresie od 0 do 255, odpowiagag kolejno barwom: czerwonej, zielonej
i niebieskiej. Zobrazowanie przedstawia punkty atb®000 mm. Dla punktow
w zakresie od 0 do 2500 wasédbarwy czerwonej jest ustalana proporcjonalnie
do wartdci wspoirzdnej Z, wartg¢ barwy zielonej jest stata i rowna 255, war-
tos¢ barwy niebieskiej wynosi 0. Dla punktow w zakreste2500 do 5000 war-
tos¢ barwy czerwonej jest stata i rowna 255, wattarwy zielonej jest ustalana
proporcjonalnie do warkoi wspotrzdnejZ, a warté¢ barwy niebieskiej wyno-
si 0. Uzyskane w ten sposOb zobrazowanie przedstadiegié¢c w zakresie
barw od zielonej, przezita, do czerwonej. Zaprojektowana w ten sposéb apli-
kacja pozwala na automatyezwizualizacy kazdego pomiaru, jednak posiada
znaczne ograniczenia funkcjonalne. Przede wszystk@rdaje meliwosci zo-
brazowania catego pomieszczenia, a jedyniegjedi@goscian. Do zastosowia
w ktorych niezlhdna byta wizualizacja perspektywy lub tréjwymiaromodel
otoczenia, korzystano z ogélnodgstych programoéw, takich jak MeshLab czy
CloudCompare, przeznaczonych do pracy na wczytamytku danych o prze-
strzeniach tréjwymiarowych. Ostatnim roazéniem, z ktérego korzystano,
byta biblioteka PCL (androint Cloud Library) przeznaczona do implementac;ji
algorytméw przetwarzania chmury punktéw pomiarowyah wiasnych aplika-
cjach.
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Bezpilotowy statek powietrzny

Skaner 3D

20 skaner

serwomechanizm

MU

Rys. 3. Schemat funkcjonalny skanera 3D
Fig. 3. Functional diagram of the 3D scanner

Rys. 4. Zestawienie skanowanego obszarl§
i jego cyfrowej wizualizacji

Fig. 4. lllustration of registration of the
scanned area and its digital visualisation

Algorytm wykrywania przeszkod oparto na dgstych w bibliotece PCL
funkcjach analizujcych wzajemne pof@nie punktu skanowania oraz wynikow
pomiaréw. Na ich podstawie okteno punkty niebezpieczne (rys. 5.), czyli
takie, ktore znajdowaly sinajblizej czujnika i jednoczmie najdalej od ptasz-
czyzny tla. Wizualizacja tych punktow zostata praygyvana wyicznie na po-
trzeby weryfikacji poprawnizi dziatania zastosowanych algorytmow. W syste-
mie antykolizyjnym wyznaczenie obszarow niebezpigch odbywa si
w komputerze poktadowym, a informacje o ich geloiu naley uwzgkdnic
w algorytmach wyznaczania trajektorii lotu i systai sterowania automa-
tycznego.
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Rys. 5. Wyznaczone punkty niebezpie-
czne

Fig. 5. Determined dangerous points

3. Podsumowanie

Zaprojektowany w Zaktadzie Awioniki i Uzbrojeniaotniczego system
antykolizyjny jest kompaktowym rozazaniem przeznaczonym dla BSP klasy
mini, ktory ma maliwos¢ zawisu w zadanym pateniu. Podczas baflaveryfi-
kacyjnych stwierdzon@e pomimo stosowania sprawdzonych i poprawnie dzia-
tajacych algorytmow korekcji pol@nia czujnika otrzymywano wyniki znacznie
bardziej zblkone do rzeczywistych, gdy czujnikgsnie poruszat. Ponadto ska-
nowanie w zawisie jest niegthhe w przypadku wykonywania pomiarow przy
maksymalnej rozdzielczé, gdyz calkowity czas skanowania przestrzeni wy-
nosi blisko 40 s. Rekomendowany krok pomiarowy senechanizmu wynosi
5 stopni, gdy czas petnego pomiaru skraca db niecatych 8 s, a system jest
jeszcze w stanie wykéypionowe pety o srednicy 10 mm znajdage st w odle-
gtosci 1 m od skanera (rys. 5.). Ponadto otoczenigenzosta zwizualizowane
z akceptowalsn doktadngcia. Dalsze zwgkszanie kroku pomiarowego skutkuje
znacznym zaweniem efektywnegoadta pomiarowego, co oznacza wiary-
godne wyniki otrzymuje gijedynie dla kilkunastdgrodkowych stopni. Przepro-
wadzone testy laboratoryjne, nieuwatniajpce poprawek poleenia przestrzen-
nego czujnika, mogty spowodowdrak petnej zgodrioi wizualizacji w sto-
sunku do rzeczywistego ksztattu obiektow, jedieakie miato to znaezego
wplywu na poprawné@ dziatania algorytmu wykrywania punktéw niebezpiecz
nych. Dalsza rozbudowa systemu uwgglia integragj przyspieszeniomierzy
i giroskopow z podstagvskanera trojwymiarowego w celu wprowadzenia do-
ktadniejszej poprawki jej pof@nia przestrzennego. Ponadto jest planowana
zmiana czujnika na ugdzenie o w¢kszej rozdzielczeri i predkosci skano-
wania.
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ANTI-COLLISION SYSTEM WITH SURROUNDING
VISUALISATION FOR UAV

Abstract

To perform safe indoor flights by an unmannedaerehicle (UAV) it is necessary to use
suitable sensors in order to detect obstacleqdrDepartment of Avionics and Air Armament an
anti-collision system is being developed, whichsuseser range scanner as an information source
about surrounding of the UAV. Rotating the Hokuyo ®B4LX sensor which conducts meas-
urements in one plane allows to obtain three dimeas point cloud of objects around the UAV.
With data obtained in that way, after applying abi¢ algorithms, areas dangerous for flight can
be determined, trajectory computed and surroundisigglised. Scanner’s rotational movement is
performed in such a way that the middle laser nreasent beam, regardless sensors rotation
angle, always point in a direction parallel to Hegdvector of the UAV. This method guarantees
continuous distance measurement and concentrdtjpoirdts cloud in front of the UAV.

Keywords: unmanned aerial vehicle, anti-collision systemtaunding visualization
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REGULATOR ROZMYTY DO STABILIZACJI
LOTU PLATFORMY UAV

Syntezy praw sterowania dla danego obiektimaalokond, opierajc sk na zna-
nym modelu matematycznym sterowanego obiektu labviedzy eksperckiej, jak
danym obiektem sterowaW pierwszym przypadku najgiej ma s¢ do czynie-
nie z klasycznymi regulatorami PID, natomiast wginu mazliwe jest zastosowa-
nie regulatorow rozmytych. Jednym z elementéw ragué rozmytego jest baza
regut, budowana najegciej na podstawie wiedzy eksperta danej dziedZmacji
przeznaczenia projektowanego regulatora do stabjliiotu niewielkiej platformy
UAV, do zbudowania bazy regut wykorzystano wigdzodelarza RC, ktory stow-
nie opisat sterowanie niewielkiego modelu samol@aprojektowany regulator
zostat zaimplementowany w mikroprocesorowym ukiadaitopilota. Ze wzgtlu
na tatwd¢ implementaciji wybrano regulator Takagi-Sugeno.¢KiZiizycznej im-
plementacji sprawdzono jego dziatanie zarbwno paslcgymulacii, jak rownie
podczas prob w locie, do ktérych wykorzystano madetoszybowca ,Cularis”.
Przeprowadzone préby w locie wykazaly popraséndziatania zaimplementowa-
nego regulatora oraz realizacji stawianych przedzada. W pracy opisano regu-
lator rozmyty przeznaczony do stabilizacji lotutfdemy UAV. Przedstawiono re-
guly dla sterowania kanatem przechylania oraz psny sterowania przed
i po dostrojeniu regulatora. Proces strojenia r@gud przeprowadzano, zmienia-
jac parametry funkcji przynateosci bez modyfikacji bazy regut. Publikacja
wskazuje rownig mazliwy kierunek wprowadzania zmian w zaimplementowany
regulatorze.

Stowa kluczowe:bezzatogowystatek powietrzny, regulator rozmyty, stabilizacja
lotu

1. Wprowadzenie

W klasycznych zagadnieniach dotycych sterowania niezdna jest zna-
jomas¢ modelu sterowanego obiektu. Zbudowanie odpowieggnimodelu cg-
sto jest zagadnieniem trudnym, wymaggm niejednokrotnie wprowadzenia
uproszcza. Zastosowanie zbioréw rozmytych ugiwia zbudowanie regulatora
bez koniecznéri znajomdci modelu sterowanego obiektu. W takim przypadku
regulator mae by opracowany jako system ekspercki z wigdzsterowaniu

! Autor do korespondencji/corresponding author: dtaiDerei, Eurotech Sp z 0.0., ul. Wojska
Polskiego 3, 39-300 Mielec, tel. (17) 7887760, @tnm.deren@eurotech.com.pl
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obiektem (w odrénieniu od systeméw z wiedod obiekcie). Opis syntezy praw
sterowania oparty na modelu obiektuzma znale¢ w publikacji [1], przegid
z& metod syntezy w pracy [2]. Niniejsza praca przad& zrealizowany
w praktyce regulator rozmyty do stabilizacji lotiewielkiej platformy UAV.
Regulator projektowano z iy o maldiwosci budowy systemu sterowania
opartego na wiedzy o sterowaniu platfarmAV, niewymagagcego identyfika-
cji obiektu. Po zaimplementowaniu regulatora dokanpggo sprawdzenia pod-
czas symulacji, a nagtnie podczas prob w locie na modelu RC celem wiaayfi
Cji przyjetego zataenia.

2. Regulator rozmyty dla platformy UAV

Typowy regulator rozmyty sktadagst czterech blokow: bloku rozmywania
(fuzyfikacji), bazy regut, bloku wnioskowania orbioku wyostrzania (defuzy-
fikacji). Opis poszczegoélnych blokéw mma znaleé¢ np. w pracy [3]. Dla
zwigkszenia uniwersalrfoi projektowanego regulatora ¢sto wprowadza gi
dodatkowe bloki normalizacji oraz denormalizacji. [Regulator rozmyty miae
pracowa samodzielnie — i takwersg przyjeto w prezentowanym rozazaniu —
lub w roli nadrzdnego uktadu dla klasycznego regulatora (np. [83.jakaé
pracy projektowanego regulatora mayptyw wszystkie wymienione bloki.
Istotnym zagadnieniem jest zbudowanie poprawney lbagut, definiugcej ste-
rowanie danym obiektem. W przypadku projektowanisteamu z wiedz o ste-
rowaniu konieczne jest zbudowanie poprawnej bagytrea podstawie wiedzy
eksperckiej. Wiedg ekspercl na temat sterowania samolotemzm® znalec¢
w wymienionej ju literaturze [1, 2] lub te uzysk& od pilota. W przypadku
niewielkich platform bezzalogowych wiego sterowaniu mma réwnie za-
czerpra¢ od modelarza steragego samolotami RC. Modelarz RC nie zna do-
ktadnego modelu matematycznego platformy, potrafij@nak sterowa Opi-
sujac proces sterowania,zywa okrélen nieprecyzyjnych, jak ,wychyl lotki
mocno w prawo”, ,delikatnie oddaj wysadd, stad naturalne wydaje swyko-
rzystanie jego wiedzy do budowy bazy regut rozmgtegstemu sterowania.
Taka wiedz wykorzystano podczas projektowania prezentowamnegolatora.

W pierwszym etapie prac uzyskawiedz wykorzystano do zaimplemen-
towania algorytmu stabilizacjiakbw przechylenia i pochylenia. Jako $@@ dla
regulatora postyty uchyby wartdci katéw (réznica wartdci zadanej i warteci
aktualnej) oraz odpowiadgje im pedkosci katowe. Wyjciem regulatora jest
zadane wychylenie odpowiednich powierzchni sterdwy¥ dalszej agci opi-
sano regulator dlaska przechylenia. Regulator posiada dwaseiaj — wefcie
uchybu lgta przechylenia oraz wajie predkosci katowej odchylania, ktére ule-
gaja rozmywaniu. Wy§jciem regulatora jest ostra waitazadanego wychylenia
lotek. Dla stabilizacji &ta przechylenia w najprostszej wersji ina zbudowé
reguk — wychyl lotki przeciwnie do obrotu wykonywanegozgz platform,
proporcjonalnie do pdkosci katowej. Regulator dla stabilizacjata przechyle-
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nia w zaimplementowanej wersji zawiera zbiory sgjwe zdefiniowane jako:
uchyb dodatni, uchyb ujemny, goikkos¢ dodatnia i pgdkos¢ ujemna. Z prostej
kombinacji wynika,ze mazliwe jest zbudowanie czterech regut. Przeprowadzo-
ne symulacje oraz loty wykazatye dla kta przechylenia wystarczae jest
zaimplementowanie dwoch regut:

1. JEZELI uchyb jest dodatni | pdkos¢ jest ujemna, TO wychyl lotki

W prawo.
2. JEZELI uchyb jest ujemny | pokosé¢ jest dodatnia, TO wychyl lotki
w lewo.

Wykorzystugc jedynie te dwie reguly, jak wykazaty przeprowanz@ro-
by, regulator potrafit wypracowasterowanie konieczne do utrzymaniaqua-
nej wartdci kata przechylenia. Na rysunku 1. przedstawiono piasae stero-
wania zaimplementowanego regulatora rozmytego. Jak&cje rozmywania
wybrano arbitralnie nieliniowe funkcje klasy s oildasy z. Zaréwno uchyb, jak
i predkos¢ katowa zostaty znormalizowane w celu gugiiccia wiekszej uniwer-
salngci rozwigzania. W przypadku regulatora rozmytego dla stzduifi kata
pochylania baza regut sktadat& i czterech regut, wynikagych z maliwych
kombinacji zbioréw zdefiniowanych jak dlatla przechylenia. Praktyczne proby
z zastosowaniem jedynie dwoéch regut nie przyniastgowalajcych rezulta-
tow.

R 08

Rys. 1. Wyjciowa ptaszczyzna sterowania regulatora
Fig. 1. Initial control plane of the controller
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3. Implementacja regulatora i proby w locie

Opisany regulator zostat zaimplementowany na 82alyim mikrokontrole-
rze w gzyku C. Wybrano implementacfegulatora Takagi-Sugeno, w ktorym
nastpniki regut przyjmug okreslone wartdci. Implementacja zostata poddana
prébom zaréwno na stanowisku symulacyjnym, jakdqzas prob w locie. Pod-
czas testow symulacyjnych wykorzystano model zbudtgwna podstawie pracy
[1] oraz stanowiska HIL (andhardware in the loop). Obliczenia dla modelu
byly wykonywane na komputerze klasy PC, obliczeagulatora zaw uktadzie
mikroprocesorowym. Wymiana danych pediy modelem a regulatorem od-
bywata s¢ przez magistral CAN. Przy domylnych ustawieniach regulatorow
wystapito znaczne przeregulowanie oraz oscylacje wartkata przechylania,
co pokazano w pierwszej gxi wykresu przedstawionego na rys. 2. Druga
czes¢ wykresu przedstawia dziatanie regulatora po jeggirdjeniu, dokonanym
poprzez zmiag parametréw funkcji przynatecsci.

i fi, :
(deg] ! ' ! ! ! ! ! !
: fi [deqg] :
— : : E ! i ! E E
30 e _'""'_""__""""""""'"""'"""_"_'"""""'}"""'_"":"""'""'r""'""'"‘""_"""""_"'""'_

i : ' i !
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fi_zadane [deg]

-20
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Rys. 2. Dziatanie regulatora — dla waddiodomysinych (do 40 s) oraz po zmianie wastbpara-
metréw funkcji przynalenosci

Fig. 2. Controller operation — for default valuep (@ 40 s) and after change of the values of
membership function’s parameters

Do prob w locie wykorzystano model motoszybowcallglis”. Przygto
nastpujace podstawowe parametry modelu (za producentem [6])

» rozpietos¢ — 2610 mm,

- dlugas¢ kadtuba — 1260 mm,

« masa modelu (szybowiec) — 1400 g,
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« masa modelu (elektryk) — 1680 g,

« powierzchnia néna — 55 drfy

« obcizenie powierzchni nmej — 27 g/drh

- sterowanie: wysoki, kierunek, lotki, klapy, regulacja silnika.

Pierwsze przeprowadzone préby wykazatly zgodniezekiwaniami ko-
niecznd¢ dostrojenia regulatora. Podobnie jak w przypadkaidacii, zmianie
ulegty funkcje fuzzyfikacji (poprzez zmianparametréw funkcji przynateo-
$ci), nie zmieniano natomiast bazy regut, metod wkiovania i defuzyfikacji.
W trakcie kolejnych préb eksperymentalnie dokonyavamiany parametrow
regulatora, a do uzyskania zadowalgmego efektu. Powierzchpisterowania
regulatora po jego dostrojeniu przedstawiono na3y3dak nie trudno zauvwa,
powierzchnia sterowania zachowala charakterystydazyatt (jak na rys. 1.),
wynikajacy z zastosowanych zbioréw przynaiesci oraz regut wnioskowania.
Tym samym meéna wskazé dalszy kierunek budowy regulatora uniwersalnego
dla danego typu platformy poprzez ksztattowanierakterystyk zbiorow wej-
sciowych oraz zakreséw normalizacjidkosci i uchybéw sterowania.

Rys. 3. Plaszczyzna sterowania regulatora
Fig. 3. Control plane of the controller

4. \Wnioski

Przedstawiony prosty regulator rozmyty okazal skutecznie speinta
postawione zadanie stabilizacji. Napk$za zalet zastosowania regulatora
rozmytego wydaje si by¢ fakt braku konieczrwi znajomdci doktadnego
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modelu sterowanej platformy. Strojenie regulatayanrytego przy przytych
funkcjach przynalenosci sprowadza gi do zmiany parametrow tych funkcji,
bez konieczn&i modyfikacji bazy regut czy metod wnioskowaniaiziple-
mentowany regulator mioa ulepszy poprzez wprowadzenie cztonu cakeg-

go lub dodanie dodatkowych przedziatéw funkcji pralgznosci. Mozna row-
niez wzbogaat baz regut kosztem wkszego skomplikowania procesu dostra-
jania.
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FUZZY LOGIC CONTROLLER FOR UAV FLIGHT STABILIZATION

Abstract

The synthesis of control algorithms for a givefjeebcan be accomplished in two ways. The
first one is based on the mathematical model ofcthr@rolled object. The other method uses the
expert’'s knowledge of how to control the objecteTiormer approach usually means applying
classic PID controllers, whilst the latter enablising fuzzy logic controllers. One of the crucial
elements of fuzzy logic controller is the knowledmgse with rules formulated usually by an ex-
pert. Due to the fact that the controller descriltete is intended to stabilize the flight of
a relatively small UAV platform, the knowledge oR& model expert (who described the process
of a model plane controlling) has been used foahdishing the knowledge base rules. The con-
troller has been implemented in the microprocesgestem of the autopilot. Takagi-Sugeno con-
troller has been chosen in order to provide an @apjementation. The physical implementation
enabled checking controller’'s work both duringight simulation and a real flight test. The latter
has been carried out using ,Cularis” glider. Thd figght tests proved the implemented controller
was able to work properly and meet all the expemstat The article describes a fuzzy logic con-
troller intended to stabilize the flight of UAV gfarm. It also contains a description of rules for
controlling roll direction and control surface, hdbefore and after controller’'s tuning. The con-
troller's tuning process has been accomplished byhe t change of



Regulator rozmyty do stabilizacji lotu platformy WA 419

membership function parameters, without the maodtiion of the knowledge base. In addition, the
article points out the direction of possible futahanges in the implemented controller.

Keywords: unmanned aerial vehicle, fuzzy logic controlléight stabilization
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AVIONICS SYSTEMS SOFTWARE DEVELOPMENT
ACCORDING TO THE METHODOLOGIES CON-
FORMING DO-178B

Avionics systems software of modern aircraft musfilfrigorous requirements of
reliability because of executing critical tasks gthhave a direct impact on flight
safety (safety critical software). Development atls software is a tremendous
project which main goal is to produce software adity to the methodology con-
forming DO-178B guidelines. The paper answers thestion how generally
known and widely used standards for software deretmnt influence the reliabil-
ity of software being developed. Special emphasis placed on the coding phase
(development of the source code). The paper presx@mples of software bugs
that result from lack of adherence (or violation)rtiles and guidelines of stan-
dards. It discusses their impact on the softwark generally on the system, and
their consequences. Basing on own experience, th®raconvinces that obeying
the standards not only unifies both documentatiod #he source code making
them more readable and maintainable but also, istatkey importance from re-
liability point of view, prevents producing softveabugs.

Keywords: DO-178 standard, avionics systems software, fligtiety

1. Introduction

Airborne systems of modern aircraft must fulfigeious requirements of
reliability because of executing critical tasks @hihave a direct impact on
flight safety 6afety critica). Software reliability can be achieved by follogin
three concepts during software development:

« error avoidance (by following safe practices),

« use of fault tolerance mechanisms (e.g. redundahagnostics, BIT),

- testing (error detection and elimination).

Complete error avoidance in the software is impmessiTherefore there is an
absolute necessity to minimize the probabilitytefdccurrence. This is the main
goal of DO-178B standard [1] that delivers guidesrior software development.
Confirming these guidelines assures developingesmploying a highly reliable

1 Autor do korespondencji/corresponding author:yizzof Glowacki, MTU Aero Engines Pol-
ska, Tagcina 108, 36-002 Jasionka, tel. (17) 7710482, d:-idazysztof. GLOWACKI@mtupol-
ska.com
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software development methodology. Guidelines of 8B standard are used
widely in projects provided by MTU Aero Engines $l@. Software Department
of Engine Control and Monitoring Systems from iexw beginning takes part
within e.g. the following software development arettification projects pre-

sented in Table 1.

Table 1. Software development and certificatiorjquis

Aircraft Project Unit
Eurocopter Tiger MTR390 ECMU Engine Control and Moriitg Unit
. TP400 ECU Engine Control Unit
Airbus A400M - ; — -
TP400 EPMU Engine Protection and Monitoring Unit
Eurofighter Typhoon EJ200 DECMU Digital Engine Cohtand Monitoring Unit

2. DO-178B in practice

DO-178B standard divides the area of software yetidn into three key
processes: SW Planning Process, SW Developmenes$dand Correctness
Process. The last one includes all activities émaure correctness and quality of
software. According to DO-178B standard, effectplanning is a determining
factor in producing software. The software life leyadhe software development
methodology and its model are defined during tlenping phase together with
methods and tools that will be used to producestifavare as well as specific
plans and standards for each phase of softwardogenent. It is worth noting
that these plans and standards are developeddandld of particular project
(therefore they are called as project plans anggratandards). This is required
by the certification process. Project plans anddsdeds constitute the basis for
certification, it means that certification authgrét first approves them, and then
checks if the software development was conductedrding to the project plans
and verifies the adherence of the software andcagsd documentation to the
project standards. Considering SW Development BsycBO-178B standard
distinguishes its 3 stages, for all of them it ieggicorrespondingly three project
standards:

» Software Requirements Process,

- Software Requirements Standard (SRSTD),

- Software Design Process,

» Software Design Standard (SDSTD),

- Software Coding Process,

- Software Coding Standard (SCSTD).

Project standards used in different avionics saftwprojects are similar.
The differences can result from establishing différmethods and practices of
software development, different tools or programgmianguages used, and fi-
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nally different hardware platforms. Similaritiesnge first of all from the fact

that most likely almost all project standards aegalioped on the basis of well-
known and widely used software standards. Therenareerous popular and
acclaimed guidelines and standards for softwareldgment. It is worth men-
tioning as examples standards of programming lagemdC, C++, Ada) pub-
lished by such organisations as ANSI, IEEE, IOT&S2. Additionally, there is a

full range of standards for integer and floatingnpa@rithmetic, interface stan-
dards (ABI, EABI, API, ASI), and many others. Aligse, if they are helpful in
particular project, can be used as a basis forlderent of project standards.

3. Standards

Every software engineer is aware that low quabtyuirements can lead to
their incorrect interpretation, and in consequetwc¢heir incorrect implemen-
tation in the software. To prevent this kind of mi®s rules and guidelines of
standards dedicated for software requirements twabe followed. Below there
are of key importance attributes of high qualitygueements according to
ANSVI/IEEE 830-1998 standard [2]: correctness, urigodusness, comple-
teness, coherence, verifiability, modifiabilityateability. Standards dedicated
for software architecture contain the architectdesign concepts, methods,
principles and practices of modelling and reprasgreoftware architecture. The
most popular concept widely used especially indapgojects is a functional
decomposition method according which system is dmo#fown into parts that
are easier to conceive, understand, program anctamai The paper presents the
examples of principles and rules that need to bbewed in the modern airborne
systems software: modularity, encapsulation, lcamepling, partitioning, port-
ability, reusability. As an example of the knowrcldatecture standard that is
worth mentioning, is ANSI/IEEE 1471-2000 stand&8H Boftware coding stan-
dards (coding conventions) are a set of guidelaras rules for a specific pro-
gramming language that recommend programming spyéetices and methods
that used to improve the readability of the sowode, to make the software
maintenance easier and to avoid making errors (oind software bugs). Cod-
ing standard rules cover such areas like progragmstiyle (e.g. indentation,
nesting, capitalization), naming conventions (stgfeuser-defined identifiers
names, such as functions, types, variables, file®mment conven-
tions (style of code comments, documenting charags;riptions of algorithms)
and programming constructs (programming languageerdent rules that in-
clude both, recommended and forbidden structuras réssults e.g. from con-
straints of target hardware platform or developntents). From the software
reliability point of view, the most important arnéleés connected to recommended
and forbidden programming constructs [4-8]. Beloviea of them are men-
tioned as examples:
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« avoid hazardous techniques (some of them are ubafutequire great
care)
- use ofgo tostatement,
- use of pointers and pointer arithmetic,
- use of parallel computing,
- use of floating point arithmetic,
- handling of interrupts and exceptions,
- use of recursion,
- use of dynamic memory allocation,

- apply safe techniqueddfensive programmifng
- data protection techniques (modularity, encapsanatnemory mana-

gement),
- check for null pointers,
- check for data validity (checksums, consistencyckserange checks),
- check for response time (prevehtscking of the systerj
- check for divisions by 0,
- check for overflows/underflows,
- initialisation of all variables to safe values,
- care about special cases and boundary conditianptyesets, infini-
tive loops).

4. Examples

4.1. Time conversion (Ada95)

The programmer’s task was to implement the follmvsoftware require-
ment into the source code in Ada95 programmingdagg: ,Convert time read
from RTC (Real Time Clock) device into secondsmé&iread from RTC device
was stored within the following variable:

- Tinme read from RTC (Real Tine O ock)
rtc_time : RTC_TIME T;
Variable type was defined as follows:

type RTC_TIMET is
record
HOURS : UINT_8; -- Possible values in range 0..23
M NUTES : U_INT_8; -- Possible values in range 0..59
SECONDS : U INT_8; -- Possible values in range 0..59
end record;

Calculated time in seconds was stored in a variddf@ed as follows:

- Time as seconds
time_as_seconds : S_INT_16;
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The Table 2 presents types of variables used wiltisnpaper and their ranges.

Table 2. Typer of variables and their ranges

Type Purpose Range Range
S INT_8 | Signed Integer 8 Bit 242" -1 -128127
S_INT_16 | Signed Integer 16 Bit B | —3276832767
S _INT_32 | Signed Integer 32 Bit B i | —21474836482147483647
U_INT_8 | Unsigned Integer 8 Bit 0++28 -1 0-255
U_INT_16 | Unsigned Integer 16 Bit 0++2%6 -1 0:65535
U_INT_32 | Unsigned Integer 32 Bit 0++2%2 -1 0-4294967295

The programmer wrote the following lines of code:
-- Calculate tine in seconds
tinme_as_seconds := S INT_16(rtc_tinme. HOURS * 3600) +
S_INT_16(rtc_time. MNUTES * 60 ) +
S INT_16(rtc_ti me. SECONDS );

During execution of tests on the software it hasrbobserved that indica-
tions of time in seconds are correct only at thgirfb@ng of software execution.
It is observed that approximately after 5 minutegetin seconds starts to indi-
cate incorrect and random values. Analysis confifimat the Source Code pre-
sented above contains software bugs. Compiler didgenerate any error or
warning (Green Hills Software Ada 95 Compiler). Ars&s of the source code
have been started in search of software bug fraptint of view of possible
overflows.

-- Sum of maxi num val ues of each el ement can not be greater than
-- maxi mum val ue of tinme_as_seconds range
ti me_as_seconds : =

S INT_16(rtc_time. HOURS * 3600) + -- max = 23 * 3600 = 82800 | > 32767
S INT_16(rtc_time. MNUTES * 60 ) + -- max = 59 * 60 = 3540 |
S_INT_16(rtc_time. SECONDS ); -- max = 59 = 59|

-- SUMA = 86399 | > 32767

The results were the following:
» overflow oftine_as_seconds (its maximum value 86399 is not contained
in ranges I NT_16),
« overflow ofrtc_ti me. HOURS * 3600.
(Its maximum value 82800 is not contained in ranger_16).
It can be easily calculated that the detected towesf will cause incorrect soft-
ware behaviour after 9 h, 6 min and 7 s. Duringhierr analysis stated the fol-
lowing facts:
« compiler considers multipliers (values 60 and 36@0pe alsou_i NT_8
type, because only then it can multiply elemesitis and m NuTES by
these factors,
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» (note: type checking is specific for Ada programgianguage, opera-
tion of multiplication, addition, etc. are allowexhly if data is of the
same type, otherwise compiler generates an eripeeciude software
build),

« the result of these multiplications is storedias_s.

The following conclusions were reached:

- overflow of value 3600 (value 3600 is not contaimecangeu_I NT_s8)
3600 1110 00010000
255 : 11111111

Compiler considers the value 3600wasnT_8. So it cuts the most sig-
nificant byte of value 3600 represented in binamyrfat leaving the least
significant byte. The value that was left in thadesignificant byte in
decimal format is equal to 16. Therefore the casiolu is that the ele-
mentHours is not multiplied by 3600, but always by 16,

« overflow ofrtc_time. MNUTES * 60 (its maximum value 3540 is not con-

tained in range_I NT_8)
3540 1101 11010100
255 : 11111111

The overflow occurs when elementwres reaches value 5.

The general conclusion is that the detected emdlsause incorrect soft-
ware behaviour after 4 min and 59 s. The followdotution was presented. First
of all, the range ofime_as_seconds should be increased (its type was changed
from s_INT_16 t0 s_INT_32). To avoid overflow of factor 3600, and products
rtc_time. HOURS * 3600 andrtc_time. M NUTES * 60, the type casting order was
changed. Elementsours and m nuTes should be type casted o1 nT_32 first,
then multiplied by values 3600 and 60 (note thatftictors will be considered
by the compiler in this case to be NT_32 type).

- Calculate tinme in seconds
tine_as_seconds := M S INT_32(rtc_time.HOURS ) * 3600 +
M S INT_32(rtc_tinme. MNUTES) * 60  +
M S _INT_32(rtc_timnme. SECONDS);

The source code above is correct, however it doe®tow the following rule:
L,untyped constants (named numbers) shall not be ude’

The rule says that values which have specified imgain the software should

be represented by constants with defined type. iiiares can be e.g.: value 0
(initialisation value), value 1 (incrementing, dexwrenting). The solution follow-

ing the rule above is:

- Calculate time in seconds
time_as_seconds := S_INT_32(rtc_tine. HOURS ) * HOUR TO SEC CS +
S INT_32(rtc_tinme. MNUTES) * M NUTE_TO SEC CS +
S INT_32(rtc_tinme. SECONDS) ;

where constants should be defined as follows:

-- Constant converting mnutes to seconds

M NUTE_TO SEC CS : constant S INT_32 := 60;

- Constant converting hours to seconds
HOUR_TO_SEC_CS : constant S_INT_32 := 3600;
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Note that if the programmer follows the rule prased above writing this
part of code, compiler would generate an error pratiude software build.
Then the programmer would need to provide typeragsaking full responsibil-
ity for correctness of these operations.

4.2. Boolean type variables (C)

There are three basic versions of C programminguage known as ANSI
C / C89 / C90, C99 and C11 defined by correspondtagdards published by
organisations ANSI, 1ISO and IEC. All three versi@me very similar, however
there are some differences. On the basis of C894D@0C99 comparison this
example shows the difference of the usage of Bootgae and discusses mis-
understandings resulting from this difference td@at lead to producing software
errors. Within C99 there is a built-in Boolean tyddis means that including
proper header (in this cas& dbool . h>) the programmer can use it. Within C90
there is no built-in Boolean type. That means itstribe defined by the pro-
grammer manually (e.g. as a typedef or enum, aepted below).

/* Bool ean definition by typedef */

typedef int bool ean

#define TRUE 1

#define FALSE 0

/* Bool ean definition by typedef */

typedef int bool ean

#define TRUE (1==1)

#define FALSE (! TRUE)

/* Bool ean definition by enum */

typedef enum { FALSE, TRUE } bool ean
All three Boolean definitions presented above wiarla program equally how-
ever in a different manner than the C99 Booleame.tyihe difference is shown
by the following programming experiment.

There have been two very similar programs writied separately built by
using the compiler GCC 4.5.3 (GNU Compiler Collen)i configured for two
versions of C programming language, correspondi@@ &d C99. In both pro-
grams three Boolean variables have been creatdule(B. The task of both
programs was to display the logical values of themgables and the results of
conjunctions between them (Table 4). Conclusioomfthis programming ex-

periment are presented in Table 5.

Table 3. Boolean variables

Standard C90 Standard C99
bool ean bl = FALSE; bool bl = FALSE
bool ean b2 = TRUE; bool b2 = TRUE
bool ean b3 = 8; bool b3 =8
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Table 4. Logical values of Boolean variables

Standard C90 Standard C99
bl : O b2 : 1 b3 : 8 bl: O b2 : 1 b3 : 1
bl & b2 : 0 bl & b2 : 0
bl & b3 : 0 bl & b3 : 0O
b2 & b3 : 0 b2 & b3 : 1
b2 & 8 : 0 b2 & 8 : O
b2 && (boolean)8 : 0 b2 && (bool)8 1

Table 5. Conclusions from this programming expenine

Standard C90 Standard C99
Operands have logical values Operands have logical values
- 0 (FALSE) when operand is equal to 0 - 0 (FALSE) when operand is equal to O
- 1 (TRUE) when operand is equal to 1 - 1 (TRUE) when operand is not equal to 0

- undefined when operand is not equal to 0 and
not equal to 1
boolean b3 =8 bool b3 =8

is NOtTRUE and notFALSE is TRUE

Programmers using C99 version are safe but thodmg in C90 that do
not know the difference discussed above can produoftevare errors like this
one presented below. The statuses of temperatuasurement are read from the
following buffer elements:

rx_buffer[4] /* Sensor status (Bool) UINT_8 */

rx_buffer[5] /* Signal status (Bool) U.INT_8 */
It is assumed that buffer elements 4 and 5 corgttuses of correspondingly
sensor and signal failures, where value O indictisre occurrence, value 1
lack of failure. If at least one failure is detattthe program should set the
global temperature measurement flagrae, otherwise taraLse. The program-
mer wrote the following lines of code:

/* Set the tenperature measurenment failure flag */

if (rx_buffer[4] == 1) || (rx_buffer[5] == 1)
{ tenp_neasure_fail = TRUE }

el se

{ tenp_neasure_fail = FALSE;, }

The source code presented above is not correctadtiee fact that sensor
and signal statuses are stored in buffer elemetypeiu_i NT_s (possible value in
range 6-255). Therefore, in case of data corruption orgnaission failure there
is a possibility that buffer element 4 and/or 5teamthe value other than 0 and
1. In such case the program will set the flagp_reasure_fail to FALSE indicat-
ing lack of sensor and signal failures. This cadléo confidence that the tem-
perature measurement and its value are correct.pféigrammer produces a
software bug because he did not follow the follaywiale:

.Boolean data shall be tested against 0 value (FAIES.”
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According to this rule the software requirementudtidoe implemented in one of
the following two correct ways:

if (rx_buffer[4] == 0) && (rx_buffer[5] == 0)
{ tenp_neasure_fail = FALSE, }
el se
{ tenp_neasure_fail = TRUE, }
or
if (rx_buffer[4] !'=0) || (rx_buffer[5] != 0)
{ tenp_neasure_fail = TRUE, }
el se
{ tenp_neasure_fail = FALSE; }

It is worth a mention that the source code builubing compiler configured for
C99 version of C programming language would geeem&rrect program
(tenp_neasure_fail would be set taruE).

5. Summary

The main goal of software production accordindpt®-178B standard is to
increase the software reliability by avoiding esroluring its development. For
that purpose there is a necessity to strictly folthe rules and guidelines de-
fined in standards. The examples presented withingaper show that follow-
ing these rules prevent producing software bugsdéia be undetectable during
software build, and hidden or latent errors thaeat after some time of soft-
ware run what is especially dangerous for airb@ystems software. Conform-
ing the rules and guidelines in the end saves &@ntkeffort needed for analysis
of software requirements and source code in oménd and eliminate software
bugs.
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COMPARATIVE STUDY OF WALL THICKNESS
CHANGE AT DEEP DRAWING OF BOX-SHAPED
PRODUCT USING FLAT RESTRICTION BARS

In the paper the deep-drawing method using flatioti®n bars to restrict plastic
flow of sheet material at straight parts of drawitig by increasing of resistance to
friction between a blankholder, a die and a blaslpiesented. Mentioned bars
provide enough radial stresses in the drawpiedatyggé to prevent the excessive
material flow into the drawing die. Parametershef leep drawing process such as
the blankholder force and the restriction bars’nmalrforce, given by filling pres-
sure of gas springs were tested and adjusted o di@sving of a bathtub model.
The wall thickness change was measured by thegdiage and by photogramme-
tric method using 3D optical system ARGUS. The eixpents were done using
the cold rolled steel sheet for enameling KOSMALZ02with thickness of
0.6 mm. The results of measurements of bathtub tvalkness reduction by using
both considered methods showed the same tendeuntyhdre is a difference in
values of thickness reduction. The measurementdbas the non-contact 3D op-
tical system ARGUS gave the lower values of walltkhess reduction at critical
areas of the bathtub model equals of ¥0167%, compared to ones measured by
the dial gauge.

Key words: deep-drawing, box-shaped drawpiece, flat restrctiar, friction,
ARGUS system

1. Introduction

When box-shaped products are drawn, the resmittgads at straight walls
of drawn parts are used to prevent the excessiveriaadraw-in into the draw-
ing die cavity. The restriction beads provide umifomaterial plastic flow into
drawing die cavity by additional material defornoati- bending and unbending.
The restriction beads are usually placed on thekblalder and slots are placed
opposite onto the drawing die. This technology a®llwas con-
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structional feature requires enough blank sizerdwide its function through the
deep drawing process and to bring up enough rattigds on drawing die radius
as well [1, 2]. The position of the restriction Healefined by dimensioe;
(Fig. 1) should comply with drawpiece’s shape aodstructional strength in the
area of drawing die radius. When flanged drawpieresdrawn, the restriction
beads are placed to the distance beyond the edtee dfange. It requires an
additional material, what increases the blank arm gets worse both, the mate-
rial utilization and the economy of production.

T

= 0
<\>%; %
< &
= F2
-
bw
1 Fig. 1. Forces at deep-drawing with
= restriction beads

Nowadays, in the forming praxis are used differdasign concepts of
forming dies to control material plastic flow inettilange at deep drawing of
complicated drawpieces, such as large automotiuelpar stainless steel sinks.
Dieffenbacher developed Multi Point Cushion syst&ig. 2) for deep drawing
of stainless steel sinks as presented by Pahi[&In reviewed various practical
MPC systems and described using of nitrogen, hyidratupneumatic cylinders
to apply a constant blank holder force through ghess stroke [4]. Doege [5]
presented the application of pliable blank holdgstem allowing to achieve
a more homogeneous blank holder pressure. Pliddohk Iholder system results
in a uniform pressure distribution in the flanged amproves material plastic
flow during deep drawing [5]. The other ways howctmtrol blank holder force
summarized Trzepiet$ki as systems using a multi-segmented flat anereab
blankholders, pulsatory and elastic blankholdense@lbsas intelligent multi input
multi output (MIMO) systems with numerically conllerl blankholder force [6].
Most of mentioned processes are based on numeda#iolling the blank hold-
ing force in separated areas of the flange by dkbsep control circuits.

The important parameter after the deep drawingge® is the drawpiece’s
wall thickness change as a result of stress aadhslistribution during the deep
drawing. The wall thickness change react precisdlgn parameters of deep
drawing such as the blankholder force and theidncare changed and anisotro-
py of steel sheets is considered as well. Thus,soreay the wall thickness
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change allows finding out the critical areas afpd@&awing. The change of sheet
metal thickness is usually measured using the ghalge with coned flat tips
along drawpiece’s contour in specified sectionss Tianual method is not very
precise and time consuming. The precision of tresknmeasurement is in-
creased by the number of measurements [7]. Nowadaysmated measurement
systems have been developed, such as the optatainsyArgus by GOM mbH
based on photogrammetry. The Argus is the conésst-lmeasuring system
based on optical scanning of deformation grid aftewpieces’ plastic defor-
mation. The deformation grid had to be etched dhtoblank before its pro-
cessing. Pictures of the deformed drawpiece wiflordetion grid have to be
taken from different angles. Then, from picturesl aecognized coded points,
using software image processing are computed 3idswdes of grid points and
computed distances between them. Based on volumgtacwy law major and
minor strains, thickness reduction or critical are® drawn part are computed

[8].

<1 Guide plate

— Restriction bars

= J Blankholder
plate

|
|
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‘ _ MPC hydraulic

I
Fig. 2. Design of a drawing die using flat re- /i"};
i units

striction bars (Multi Point Cushion by Dieffen-
bacher) e

The optical measuring system Argus is now estiadétisn the forming prac-
tice as well. Facz et al. [9-11] used the Argus system for vertfaa and opti-
mization of the numerical simulation of sheet mébaining process. They have
used the system for direct experimental verificatd computer simulation re-
sults and the selection of boundary conditionsiimukations. They have found
that this system does not provide acceptable acgurathe measurement of
certain areas of the drawpiece, especially thoseiticlude internal, small radii.
Slota et al. [12] tested the sensitivity of the #ggsystem by using a photo or
a video camera to take the pictures, using therafiéixive spray and comparing
the strains computed by the numerical simulatiod anes measured by the
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Argus system. Authors have observed great sengitbidifferent factors on the
measured values of strains, such as the time bingtcetching process parame-
ters, type of measuring grid, quality of sheetacefin pre-production phase and
type of used camera, application of developerrpaiation parameters, different
lighting conditions, angles of the camera view #mgl number of captured pic-
tures in post-production phase.

2. Experimental procedure

The aim of the contribution is to compare resaftthickness change meas-
ured manually and by optical system Argus. The arpmntal work has been
done on the drawpiece of the bathtub model usiegrhthod of deep drawing
with flat restriction bars. In the Department ofchaologies and Materials
Technical University in KoSice the drawing die wiflat restriction bars has
been developed to control material plastic flowdaep drawing of bathtub
model drawpiece [13, 14]. The material plastic flewegulated by changing
friction forces between flat restriction bars ahd blank as well as the blank and
the blankholder. The friction force value is regethby normal force derived
from gas springs placed under the die. Gas spangplaced at the straight sec-
tions of the die cavity as it is shown in Figs.rla. The gas springs (6 and 7)
act to the flat restriction bars 4 through thegpgl 5 against the blankholder 3,
when the blankholder touches down on the blankglyn the restriction bars.
Then, the normal forces of gas springs generatdrition forces when the
blank is draw-in into the die cavity. The normatdes of gas springs are con-
trolled separately for each gas spring by itsnijlipressure using the regulation
unit 8. The scheme of the control unit and gasnggriconnections is shown in
Fig. 5. The steel sheet KOSMALT 240 with thickn@€3 mm was used for deep
drawing. The properties of the experimental makenia shown in Table 1. The
polyethylene plastic foil was used as a lubricant.

Table 1. Mechanical properties of the KOSMALT 24€e$ sheet with a thickneag of 0.6 mm

osr.‘éi‘i!l?ﬁ n [|\F/€| Pal [MRFT al [ﬁ/ff]0 r Fin Ar n M
0 101 307 | 409| 152 - | - |oz221| -
45 195 310 | 33.4| 1.35 1488 0275 | 0218 | 0.219
o0° 176 305 | 369| 173 - | - | oz219]| -

As it is shown in Fig. 4, the restriction bars ptaced from the side of the
blank where they did not affect the surface appearabecause of possible
scratches when material moves through the resitnicbars. Note that the
blankholder surface must be free of any slots. Ja®springs number and posi-
tion depend on drawpiece’s shape (the length afgétt wall) and it is shown in
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Fig. 5. At the gas spring dimensioning we assuraegts spring forcegF must
initiate the friction forceTg, on unit length of flat restriction bar between the
blank and the blankholder as well as the blank taeddrawing die, see Fig. 6.
Coming out from assumptions presented in the titeea[12] the force~g we
can calculate as follows:

— I:rmax — Jr maxl:[EL B'0

BL 24 2u

where: g max — maximum uniform stress of processed steel shget; length of flat
restriction bargy — steel sheet thickness, u — friction coefficient.

Based on the calculation were chosen the gas spsimgwn in Table 2 connect-
ed as it is shown in Fig. 5.

Fig. 3. Parts of experimental drawing

die: 1 — punch, 2 — die, 3 — blankholder, -
4 — flat restriction bar, 5 — pillar, 6 — gas !
spring (75 kN), 7 — gas spring (30 kN), \?\
8 — regulation unit, 9 — pressure hose 8

Fig. 4. The drawing die with flat
restriction bars
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Cnoao

L AR

Fig. 5. Scheme of control unit and gas
springs connections: 1 — control unit,
2, 3 — connector, 4 — high pressure tube,
5, 6 — gas springs, 7 — T-connector
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| e A
1 ,_Tz 7// \
T 7 ,
i 7 Fig. 6. Forces on contact surfaces at
Or = Orma i’ 7 deep drawing with flat restriction
bars
Table 2. Gas springs filling pressure
Gas sprin Pressure Pressure at stroke
pring [bar] [kN]
TPF 3000 x 10 C 85 38
TPF 7500 x 10 C 45 38

At deep drawing with flat restriction bars it important to set pressure in
gas springs to reach the drawpiece without logsriofiary (wrinkles under the
blankholder), secondary (wrinkles in free wallsdowpiece) and tertiary (frac-
ture) stability. The blankholding force was seB# kN due to using the poly-
ethylene plastic foil as lubricant. The gas sprifidjag pressure was decreased
step by step in both pairs of springs (5, 6) frtwa maximum filling pressure to
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the values as it is shown in Table 3, when the giraee without cracks and
wrinkles has been drawn. The research of wall tiesk reduction was realized
on the drawpiece in longitudinal axis (section A#)d in the bathtub corner
(section B-B) as it is shown in Fig. 7. The secthoi fits to the steel sheet roll-

ing direction 0° and section B-B fits to directidh® against rolling direction.

The wall thickness was measured by the dial gauge aened flat tips on cut

drawpiece in distance of points 5 mm. Thicknessicgdn was then calculated
as relative value of initial ap and final a sheet thickness:

(a; —ag)/ay - 100%.

B T
’</ 339 Section A-A
N\ 149,1 155,3

_f@ N ﬁy\ EF S H |
Y

Fig. 8. The bathtub drawpiece with coded points

The other way to measure wall thickness reductias to use the non-
contact optical 3D deformation measuring systemudrdPrior the deformation
of the initial blank was etched by electrolytic imed using the etching device
EU Classic by Ostling and the electrolyte. The fagwpoint’s pattern was
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Image 87 (1). |

Fig. 9. Grid of identified points

applied to the surface of the blank with point aiigte 2 mm. After deformation
by deep drawing with flat restriction bars, codeihpwas positioned round the
drawpiece and set of pictures of the bathtub ofditzevpiece model in several
different positions with different views have baexorded using the video cam-
era with 5-megapixel resolution. The bathtub draepi with coded points is
shown in Fig. 8. Recognized points and grid createsl/aluation mode is shown
in Fig. 9.

3. Results and discussion

The changes of wall thickness reduction measureldrigitudinal section
A-A are shown in Fig. 10 and the changes in thé@e®-B through the bathtub
corner are shown in Fig. 11. The values of waltkhess reduction measured by
dial gauge with coned flat tips are shown in daslmel The values of wall
thickness reduction measured by optical system $\ae shown in solid line.
The values of maximum local thinning measured & dauge with coned flat
tips have been found as follows:

a) in the section A-A two local thinning are lazal in transitional radius
of wall to bottom D-E with the value of 23.28% dar20.28%; in
transitional radius of slanted wall to bottom I localized the third
local thinning with the value of 28.33%,

b) in the section B-B through the corner with otaion 45° to longi-
tudinal bathtub axis the local thinning of 32.9484transitional radius
of wall to bottom D-E was identified.
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The values of maximum local thinning measured pfical system Argus

have been found as follows:

a) in the section A-A two local thinning are lazal in transitional radius
of wall to bottom D-E with the value of 11.11% dari5.34%; in
transitional radius of slanted wall to bottom e third local thinning

with the value of 25.34% is localized,
b) in the section B-B through the corner with otation 45°

to longi-

tudinal bathtub axis the local thinning of 29.10%ransitional radius of

wall to bottom D-E was identified.
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Table 3. Comparison of wall thickness reduction mess$
by the dial gauge and the 3D optical ARGUS system

Wall thickness Section A-A Section B-B
reduction [%] 1-K D-E
Dial gauge 28.33 32.94
ARGUS 25.34 29.10
Difference -10.6% -11.7%

The values of maximum local thinning are compdidboth methods of
measuring in Table 3. If the maximum values ofkhi&ss reduction are consid-
ered, the non-contact 3D optical system Argus gitieslower values at critical
areas of the model of the bathtub drawpiece —10i68%ection A-A and
—11.7% in section B-B, comparing to ones measuyedi&l gauge. The differ-
ences of maximum local thinning measured by thecabtsystem Argus are
given by two factors: the first one is the qualifythe etched deformation grid
and the second ones are the appropriate shootimdjtioms to take pictures of
the drawpiece and positioned coded points. Conogrthie quality of the etched
deformation grid, the regular round point and thghhcontrast with the sur-
rounded surface are necessary. Thus, the blankcsuguality is also the impor-
tant and the surface must be free of any corrogibntallow and other defects.
The quality of etching is connected with the tinfeetching, etching process
parameters and an appropriate electrolyte. Ovénirgjcor inadequate etching
may cause the irregularity of the point, so theicaptsystem identifies even
though small, but the incorrect position and dinnems of the point and then
differences in the strain calculations may occure Beformation of the etched
grid on the blank surface also shows the initialpénfections as it was
found by Facz et al. [10] when they have investigated theiseitg of the opti-
cal system Argus as well. Concerning the shootimgdtions, the most
important factors are lighting, aperture and shgpeed, the number of captured
pictures taken at shooting, angles of camera vé¢gev,The aperture and the shut-
ter speed have been chosen to reach the maximutin defocus. The number
of pictures is dependent on the total accuracyptital measuring of 0.04 pixels
as recommended in the literature [8]. The most mamb factor influenced on
the results we consider the lighting conditiong;ehese used fluorescent light is
not the most convenient for shooting.

4. Conclusions

Based on the experiments of deep drawing of thdeiof the bathtub
drawpiece and evaluation of thickness reductionsmes by the dial gauge and
by the non-contact 3D optical system Argus, follegvbutputs can be stated:

1. The experiments verified the method of the ddegwing with flat

restriction bars. The controllable gas springs hasen used to restrict
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the material plastic flow into the drawing die dgvby friction forces
between the blank and flat restriction bars gerdray normal forces of
gas springs. The flat restriction bars have beagceaa in the straight
walls of the drawing die cavity as it is given la¢ deep drawing with re-
striction beads.

2. Two methods of wall thickness reduction measer# were compared
— measurement of the thickness by the dial gaugeégrthe non-contact
3D optical system Argus. The results of measuremehbathtub wall
thickness reduction showed the same tendencyhbu is a difference
in values of thickness reduction. Measurementscdasghe non-contact
3D optical system Argus gives the lower values afl whickness reduc-
tion at critical areas of bathtub model equal dd.-6% in the section A-
A and —11.7% in the section B-B, comparing to omesmsured by the
dial gauge. Some possible reasons have been disGessthe most im-
portant we consider the surface quality of the kbléree of corrosion,
oil etc.), the quality of the etched grid and tighting used at shooting.

3. The more precise method for wall thickness c&do measurement
authors consider the contact method using thegdiagie with coned flat
tips with measuring realised along contour of dfgiece in specified
sections, even though the method is consideredoasvery precise
and time consuming. The precision of thickness nmessent can be in-
creased by the number of measurements.

[%]
30.40

22.50

15.00

-15.00

-22.50

-29.95

Fig. 12. Thickness reduction of the bathtub draegimeasured by the non-contact optical
system ARGUS

4. The difficulties in measurement of small ralyi the optical system
Argus as it was presented by€z et al. [9] have been proved. The wall
thickness reduction on the drawing die radii carb®imeasured by the
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Argus; the values shown in Fig. 12 are averagedgusalues of sur-
rounded points.

References

[1] Eary D.F., Reed E.A.: Techniques of pressworkingesimetal. Prentice-Hall Inc.,
Englewood Cliffs, New Yersey 1974.

[2] Pollak L.: Stamping dies design. ALFA, Bratisla\a/8.

[3] Pahl K.J.: New developments in multi-point die-doshtechnology. J. Mat. Proc.
Technol., 71 (1997), 168-173.

[4] Altan T., Penter L.: Application of modern cushigystems to improve quality and
productivity in sheet metal forming. Proc. CIRP €odachine-Process Interac-
tions, Vancouver 2010.

[5] Doege E., Elend L-E.: Design and application oélplie blank holder systems for
the optimization of process conditions in sheet ainébrming. J. Mat. Proc.
Technol., 111 (2001), 182-187.

[6] Trzepiechski T.: Advances in sheet metal forming technolsgigeszyty Naukowe
Politechniki Rzeszowskiej Mechanika, 84/4 (2013, /®.

[7] Pollak L.: Anisotropy and drawability of steel she#lfa, Bratislava 1978.

[8] ARGUS User’s Guide, 2011.

[9] Fracz W., Stachowicz F., Trzepiéski T.: Investigations of thickness distribution
in hole expanding of thin steel sheets. Arch. ®ech. Eng., 12 (2012), 273-289.

[10] Fracz W., Pieja T., Stachowicz F.: Aspekty weryfikacpptymalizacji symulacji
numerycznych procesu ttoczenia blach z wykorzystansystemu fotogrametrycz-
nego. Wydaw. AKAPIT, Krakow 2012, 187-200.

[11] Fracz W., Stachowicz F., Pieja T.: Aspects of verifica and optimization of sheet
metal numerical simulations process using the mivatometric system. Acta
Metall. Slovaca, 19 (2013), 51-59.

[12] Slota J., JuiSin M., Gajdos I., SpiSdk E.: The sensitivity ofphotogrammetric
method in formability analysis. Acta Mech. Autoneati 7 (2013), 117-123.

[13] Hudak J., Tomas M.: Experimental drawing die witastic flow regulation for
complicated pressings shapes. Acta Mech. Slova6ag), 163-168.

[14] Hudak J., Tomas M.: Intensification of deep drawjmgcess for production of
square cups. Kovarenstvi, 44 (2012), 61-64.

Acknowledgement

The contribution was working out with the suppdrigeant projects VEGA 1/0824/12
“Study of tribology aspects of formability of codtsteel sheets and tailored blanks”,
VEGA1/0396/11 “The research and optimisation of methimdsvaluation strength and
plastic properties of tin steel sheets” and as auteof project implementation: Centre
for research of control of technical, environmenthd human risks for perma-
nent development of production and products in raeical engineering (ITMS:

26220120060) supported by the Research & Developrogerational Programme

funded by the ERDF.



Comparative study of wall thickness... 443

BADANIA POROWNAWCZE ZMIAN GRUBO SCI SCIANKI
WYTLOCZEK SKRZYNKOW YCH KSZTALTOWANYCH
ZA POMOC A PLASKICH TRZPIENI DODISKOWYCH

Streszczenie

W pracy przedstawiono metodytebokiego ttoczenia z wykorzystaniem ptaskich trzpien
dociskowych ograniczagych ptynicie materiatu blachy na ptaskich powierzchniach rypegt
poprzez zwgkszenie oporéw tarcia poedizy dociskaczem, matryci odksztalcam blach.
Wspomniane trzpienie zapewniayvystipienie duych napezen promieniowych w Kkotnierzu
wyttoczki, zapobiegafc nadmiernemu plyaciu materialu do wetrza matrycy. Parametry procesu
giebokiego tloczenia, takie jak sita docisku oraz naima sita oporu trzpienia sterowana za
pomoe cisnienia w spgzynach gazowych, byly badane i ustawiane podczaseloodnia
gigbokiego ttoczenia wanny. Zmiana grgbb scianki byta mierzona za pomocprzyrzadu
czujnikowego oraz metody fotogrametrycznej z wylstaniem systemu optycznego 3D
ARGUS. Badania eksperymentalne przeprowadzono diehipl stalowej zimnowalcowanej do
emaliowania KOSMALT 240 o gruloi 0,6 mm. Wyniki pomiaréw redukcji gruba scianki
wanny za pomagobydwu rozwaanych metod wykazaty podobmnendengj, zauwaono jednak
roznicg w wartaci redukcji grubéci $cianki. Pomiary przeprowadzone za pomaystemu
ARGUS opartego na bezkontaktowej metodzie optycpoepiaru wykazaty mniejsze wakt
grubdici blachy w obszarach niebezpiecznych (w zakre8i€-111,7%) w poréwnaniu z meto-
dami pomiaru za poma@rzyrzdu czujnikowego.

Stowa kluczowe: gigbokie tloczenie, wytloczka prostopaétéenna, ptaski trzpie oporowy,
tarcie, system ARGUS

DOI:10.7862/rm.2013.39
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METODA GENEROWANIA MODELU DYNAMIKI
STATKU POWIETRZNEGO ZASTOSOWANA
W SYMULATORZE KABINY

SAMOLOTU PASAZERSKIEGO

Modelowanie dynamiki lotu statku powietrznego jesicesem, w wyniku ktérego
mozna uzyska odpowied na pytania: jak zachowujessbadany statek powietrzny
oraz jak naley nim sterowd, aby wykonat przewidziane zadanie. W ramach prac
prowadzonych w Zaktadzie Awioniki i Uzbrojenia Ladtrego Wojskowej Aka-
demii Technicznej zbudowano dydaktyczny symula@biky wspoétczesnego sa-
molotu paszerskiego z zaimplementowanym modelem ruchu stabkvigirznego.
Oprécz symulacji pracy przygddéw poktadowych stanowisko e stwzy¢ do ana-
lizy wplywu poszczegolnych parametréw geometrycimymasowych i innych
charakterystyk statku powietrznego na jego zachav@zieki temu maliwe jest
podczas zaf dydaktycznych przebadanie wielu konfiguracji sastwlbez roz-
wiazywania trudnych zagadrienatematycznych. Studenci mpgiec wiecej cza-
su péwieci¢ na rozpatrywanie edych przypadkéw i analézjakosciowa na pod-
stawie przeprowadzonego wirtualnego lotu.

Stowa kluczowe:dynamika lotu, statek powietrzny, symulator kabstgtku pasa-
zerskiego

1. Wprowadzenie

Modelowanie dynamiki lotu statku powietrznego &mwansowany proces,
w wyniku ktérego ména z daym przyblizeniem okréli¢ zachowanie badanego
obiektu pod wptywem wielu tdych czynnikow. Liczba i jakd otrzymanych
wynikéw zaley przede wszystkim od wiedzyAypnierow zajmujcych sg tym
zagadnieniem. Niezidna jest znajonmi@ mechaniki lotu, aerodynamiki, teorii
sterowania oraz umignos¢ postugiwania & zaawansowanym aparatem mate-
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2 Autor do korespondenciji/corresponding author:igtdav Rochala, Wojskowa Akademia Tech-
niczna, ul. S. Kaliskiego 2, 00-908 Warszawa,(#2) 6839851, e-mail: zrochala@wat.edu.pl
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matycznym, dodatkowo wsparta sdadczeniem technicznym (rys. 1.). Uzy-
skane podczas modelowania efekiywg/korzystywane jako wsparcie podczas
projektowania nowego statku powietrznego, systetatowania czy w trakcie
budowania odpowiedniego symulatora lotu. Wykonaaamviska symulacyjne
sa hastpnie wykorzystywane podczas szkolenia zatdg lubelaah dydaktycz-
nych na uczelniach o profilu lotniczym. Uitievia to zapoznanie gize specy-
fika wybranego statku powietrznego, z jego wypeséem poktadowym i za-
chowaniem w powietrzu oraz ze sposobem sterowairizorbraku dosipu do

rzeczywistego obiektu.
Mechanika
Lotu
Systemy
b / Sterowania

Aerodynamika

Napedy
Lotnicze

DYNAMIKA
LOTU

Rys. 1. Zakres wiedzy wykorzystywany w procesie etodania dynamiki
ruchu statku powietrznego

.‘

Fig. 1. Technical knowledge employed in the dynamadleling process of an
airliner

2. Stanowisko symulatora kabiny samolotu pagarskiego

W ramach prac prowadzonych w Zaktadzie Awionikizbrojenia Lotni-
czego Wojskowej Akademii Technicznej [1] zbudowalydaktyczny symulator
kabiny wspoéiczesnego samolotu paesakiego Boeing 737 NG (rys. 2.). Pod-
stawe konstrukcji symulatora kokpitu stanowi replika kabwykonana przez
producenta tego typu elementéw. Wszystkiesciz sktadowe kabiny zostaly
wykonane w skali 1:1 z da dbatdcia 0 szczegoty. Wszelkie napisy i inskryp-
cje na panelach i klawiszach przyciskéw odpowiadiajma i umiejscowieniem
rzeczywistym odpowiednikom. Zbudowany kokpit syntafa sktada siz kon-
strukcji ngnej, panelu centralnego z otworami pod monitoryz a&onstrukciji
do montau pulpitow (angglareshield) sterugpcych dla autopilota i EFIS.
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Rys. 2. Stanowisko symulatora ka-
biny samolotu pagarskiego Boeing
737 NG

Fig. 2. The simulation station of
Boeing 737 NG airliner cockpit

Glownym kryterium branym pod uwag@odczas budowy stanowiska symu-
latora byto wykonanie trwatych podzespotow, tak aidy ulegaly one mecha-
nicznym uszkodzeniom podczas intensywneggtkowania w trakcie zaf
dydaktycznych. Dlatego najkorzystniejszym rozzxeiniem bylo opracowanie
ptytek drukowanych pod obwody elektroniczne modeloych pulpitéw kontro-
Inych. Na podstawie opracowanej dokumentacji [2] pbszczegolnych paneli
zaprojektowano schematy elektryczne wybranych papii komplety ptytek
drukowanych dla paneli EFIS i panelu Autopilota. [Bpdczas préb dopasowa-
nia do zaprojektowanych ptytek drukowanych elemeangédektronicznych oka-
zalo sg, ze niektére z nich, zwlaszcza wykorzystywane do wdisivyspecijali-
zowanych funkgcji, niegsdostpne w sprzedsy. Z tego wzgtdu naleato samo-
dzielnie wykona podobne elementy, przerahiajte, ktérych zakup byt niti-
wy. W ten sposob powstat m.in. wspotosiowy pazehik wielofunkcyjny za-
montowany w zestawie panelu EFIS. Ostatecznie&kairadzenie zastosowane
do budowy symulatora kabiny sklada girepliki pulpitu wykonanego z pleksi,
kompletu niezbdnych plytek pod obwody elektroniczne i grupy zatowra-
nych podzespotow elektronicznych (rys. 3.).

Bardzo wanym etapem budowy symulatora byto wykonanie i uoncie-
nie interfejsu elektronicznego (rys. 4.), utliiajacego podiczenie elementéw
manipulacyjnych i sygnalizacyjnych z komputerem wsg@onym w oprogra-
mowanie bazowe symulatora. Podsta®go rozwizania stanowi modut inter-
fejsowy FSCom. Tworzy on elektroniczmagistra¢ stuzaca do dwukierunko-
wej transmisji danych z wykorzystaniem interfejsBZ32 pomidzy elementami
wykonawczymi systemu a komputerem, na ktérym urogbno oprogramowa-
nie symulatora. Wspétpracujz nim dwa moduly interfejsowe: FSDio oraz
FSDisp (nazwy modutdw przato w zalenosci od petnionych przez nie funk-
cji). Modut FSDio (angDigital Input/Output) obstuguje rénego rodzaju prze-
taczniki (stabilne, niestabilne, wielopdleniowe, enkodery obrotowe), diody
LED i wskaniki analogowe. Modut FSDisp (an@igital Display) obstuguje
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wyswietlacze 7-segmentowe w ardych konfiguracjach (3, 4, 5 lub 6 cyfr)
i umazliwia wyswietlenie informacji przekazywanej zatodze.

92 W G999 W OEMOD GHEO0 g @ 5O
. » L

Rys. 3. Repliki zmontowanych i gotowych dayaia pulpitéw: a) autopilota, b) EFIS
Fig. 3. Replicas of assembled and ready-to-use aatesks: a) autopilot, b) EFIS

Rys. 4. Moduly interfejsu elektronicznego: a) FSCbinFSDio, c) FSDisp
Fig. 4. Modules of electronic interface: a) FSCoin-8Dio, c) FSDisp

Druga czscia prac przy symulatorze byta realizacja interfejsgraficz-
nych. Uzyskane wyniki pozwatgjna wywietlanie na ekranach komputerow
przyrzadow poktadowych. W zbudowanym stanowisku dostpne monitory:
PFD (ang.Primary Functions Display) i ND (ang.Navigation Display) monto-
wane po dwa — dla kapitana i pierwszego oficera amanitor systemu EICAS
(ang. Engine Indicating & Crew Alerting System) w konsoli centralnej [4].
Na ekranach graficznych jest $wietlana informacja o parametrach lotu, infor-
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macje nawigacyjne oraz informacje o Aieej konfiguracji samolotu w czasie
lotu. Kazda zmiana potgenia manipulatorow zamontowanych na pulpitach kon-
trolnych powoduje odpowiedgizmiarg na wywietlaczach.

Podstaw oprogramowania, na podstawie ktdrego funkcjonbjednwany
symulator, jest Microsoft Flight Simulator [5]. Wekzystanie tego oprogramo-
wania stalo & mazliwe poprzez zastosowanie specjalnego modutu softwa
tworzacego dodatkowerodowisko wirtualnego lotu. W trakcie pracy progtam
mozna wydoby z paméci komputera informacje o bigcych parametrach lotu
(np. wysoka¢, predkosé, potazenie geograficzne, stan techniczny systemow
poktadowych). Uzyskiwane w ten spos6b dane o paracte lotu — do obstugi
elektronicznych wskaikéw obrazowych oraz po konwersji na sygnaly elek-
tryczne, mog by¢ wykorzystywane do sterowania elektraniulpitow steruj-
cych. W uywanym oprogramowaniu deginych jest wiele gotowych modeli
statkdw powietrznych. Kaly z nich jest zdefiniowany za pompkilku plikow
odpowiedzialnych za model 3D samolotu, jego wgigtewretrzny zbudowany
z tekstur, wyposanie pokfadowe, @vigki itp. Jednak najwaniejsze dane opi-
Sujace parametry geometryczne, pitatave i charakterystyki aerodynamiczne
statku powietrznegoaszapisane w dwéch podstawowych plikaaincraft.air
i aircraft.cfg.

3. Metoda generowania modelu dynamiki statku powigznego
do stanowiska symulatora

Wykorzystupc zbudowane stanowisko symulatora lotu, opracownatn-
de modelowania dynamiki lotu statku powietrznegorktdazna przeprowadzi
i zademonstrow@apodczas zaf dydaktycznych ze studentami. Zaleta propono-
wanej metody polega na tyre za pomog specjalnego oprogramowania ina
zbudowa wirtualny tréjwymiarowy model graficzny dowolnegbiektu latag-
cego oraz wygenerowaliki determinujce dynamik lotu obiektu na podstawie
wprowadzonych parametréw gaikosciowych, geometrycznych i masowych.
Uruchomienie symulatora z tak przygotowanymi dangotztkowymi pozwa-
la na realizagj wirtualnego lotu i oceizachowania sidanego obiektu w prze-
strzeni. Budow nowego modelu statku powietrznego do stanowiskautatora
lotu nalery rozpoca¢ od wykonania modelu 3D. Na podstawie dokumentacji
technicznej lub fotograficznej i wyznaczonych wimé& geometrycznych rze-
czywistego statku powietrznego za pomamprogramowania GMAX mama
opracowé bryle samolotu, ktéra ma by zaimplementowana dgrodowiska
symulacyjnego symulatora lotu (rys. 5.). Ngstym i najwaniejszym krokiem
jest przygotowanie plikovaircraft.cfg i aircraft.air. Zawieraj one ustawienia
samolotu i charakterystyki aerodynamiczrsgwane do oblicz@ w srodowisku
oprogramowania Microsoft Flight Simulator. Uzyskugje je, wprowadzajc do
aplikacji Airwrench [6] parametry modelowanego ktapowietrznego.
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Rys. 5. Modelowany samolot UAV Piper: a) widok rzgeisty, b) model wirtualny utworzony
w srodowisku Microsoft Flight Simulator

Fig. 5. Modeled UAV Piper aircraft: a) real view), & virtual model created by using Microsoft
Flight Simulator environment

Interfejs aplikacji AirWrench jest zbudowany z gigego okna graficznego
zawierajcego interaktywne pola edycyjne i dialogowe orgzazka zaktadek,
ktorych wybdér ma wpltyw na wéietlane tréci. Po uruchomieniu aplikacji na
ekranie jest w§wietlana zawarta zaktadki Specs. Zawiera ona podstawowe
funkcje edycyjne, takie jak: wybér pliku z rozszemem air, na ktérym kda
wykonywane operacje, uruchomienie trybu edycyjnegstalenie aywanych
jednostek metrycznych. W pozostatych polach ussalaogolm specyfikacg
projektowanego modelu samolotu, czyli przede waystimity prognozowa-
nych pedkaosci maksymalnych i minimalnych w zéych etapach lotu. Wymiary
geometryczne opisafe rozmiary liniowe oraz powierzchnie poszczegdinyc
obszarow konstrukcji otrzymane na podstawie rysunkdzekrojowych, zro-
bionych zdg¢ czy tez przygotowanego wczniej modelu 3D statku powietrzne-
go naley wprowadz¢ do zaktadkiDimensions. W pola edycyjne wpisuje i
diugas¢ samolotu, rozpios¢ jego skrzydet wraz z ich powierzchni katem
wzniosu oraz odlegkd pomidzy krawedzia natarcia i krawdzia sptywu
w miejscu styku skrzydta z kadtubem. W dolne¢éc ekranu naley uzupetné
dane dotyczce powierzchni statecznikdw oraz sterow kierunkysokaci oraz
maksymalne wartei odchylenia wszystkich powierzchni sterowych olmfiacje
te stza do estymowania wspo6tczynnikéw stabéobi sterowalnéci, ktore g
zapisywane w pliku z rozszerzaniegir.

ZaktadkaSystems stuzy do konfiguracji klap, spojleréw, podwozia i syste
mu autopilota. Podczas projektowania modelu betpilego statku powietrz-
nego w oknie tym skorzystano jedynie z opcji ustialesity hamulca parkingo-
wego celem utatwienia korzystania z gotowego obiek&rodowisku oprogra-
mowania Microsoft Flight Simulator. W kolejnej zallice program AirWrench
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pozwala na estymagjpredkosci wznoszenia, przechylania oraz odchylania
w calym zakresie gpdkosci lotu, a wynik zostaje uwidoczniony na wykresach.
W oknie tym réwnie mazna dostosowaefektywnd¢ dziatania lotek. Nagpnie
ustalane s parametry silnika, takie jak: liczba cylindrow, jpmnai¢, stopié
sprezania, obroty minimalne i maksymalne oraz moc. Dremgac okna dotyczy
smigta, ktore opisane jest z wykorzystaniem takiemnametrow, jaksrednica
smigta, materiat wykonania czy#diczba topat.

ZakladkaFuel umaziwia prezentagj i edycg lokalizacji oraz pojemréei
zbiornikdéw paliwa. Pozwala to na ustalenie wptywaioznikow paliwa naro-
dek ckzkosci samolotu. Dodatkowo mioa w niej ustali lokalizacg silnikow
w budowanym modelu samolotu. Ich ustawienie mazZwadizy wptyw na pa-
rametry statku powietrznego. Okna edycyjne w zaldatieight stuza do ustale-
nia rozmieszczenia i mas tadunkéw znagdygh si na statku powietrznym. Na
16 pozycjach mma rozdysponowadodatkowe obegrenia wzdta catej diugo-
$Ci i rozpietosci samolotu. W pozostatych oknach ustalka lshzows i dopusz-
czalm wag; obiektu. W zakladcd®alance jest przedstawiony piktogram opra-
cowywanego modelu. Wirtuadnreprezentagj obiektu uzyskuje sina podsta-
wie wprowadzonych danych do zakladkimensions. Zarys samolotu jest ska-
lowany i odwzorowuje wszystkie wprowadzone wymiaf@brazek pozwala
zorientowd sk, gdzie g zlokalizowanesrodek cgzkosci CoG (ang.Center of
Gravity), srodek parcia CoL (angCenter of Lift), srednia céciwa aerodyna-
miczna MAC (angMean Aerodynamic Chord), podwozie i powierzchnia ogo-
nowa.

ZaktadkaContacts umazliwia wyswietlenie i edyat do 16 punktéw kontak-
towych budowanego modelu. Element ten pozwala wtpreposob ustalimiej-
sca przylegania podwozia samolotu do ziemi, czas@ony na jego wypusz-
czenie i maksymalne gakosci, przy ktorych mee by ono wysungte. Dodat-
kowa opcp jest maliwos¢ rozmieszczeniaswietlenia (np.swiatta nawigacyj-
ne) na powierzchni modelowanego statku powietrzngghktadkaTuning sktada
sie z suwakow stmacych do finalnego dostrajania dynamiki statku parzige-
go. Okno wyboru typu samolo®ircraft Type pozwala wygenerowadomysine
parametry dla ok&onego typu statku powietrznego, a okR8 Version stuzy
do ustalenia wersji oprogramowania, do ktérgjdie zaimplementowany nowy
plik z rozszerzenienair. Ostatecznie w zaktad@eér Foils mozna obejrzé dane
dotyczce profilu aerodynamicznego skrzydia zarbwno w fertekstowej, jak
i graficznej.

Wynikiem przejcia przez wszystkie etapy wypetniania pol edycyinyc
w oprogramowaniu AirWrenchasdwa pliki z rozszerzeniamiair i .cfg,
w ktorych @ zapisane wszystkie parametry opisej dynamik statku powietrz-
nego. Kacowym etapem przedstawionej metody generowania lmaty@amiki
wybranego statku powietrznego jest umieszczenig@wliotrzymanych z pro-
gramu GMAX i aplikacji AirWrench w jednym kataloguo to, aby pliki te byty
dostpne wsrodowisku programu Microsoft Flight Simulator. Takzygotowa-
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ny kompletny model samolotu m® by wybrany z poziomu gtdwnego menu
oprogramowania symulatora.

4. \Wnioski

Zbudowany model samolotu charakteryzuje siygladem zewrtrznym
odpowiadajcym rzeczywistemu statkowi powietrznemu oraz zaamem
w atmosferze adekwatnym do wprowadzonych Wwmisg ustawié@ w plikach
Z rozszerzeniamair i .cfg. Wykorzystuac wirtualne zobrazowanigodowiska
ruchu i wskaniki graficzne stanowiska symulatora kabiny,zm® na bieaco
obserwowa i analizowd lot tak powstatego wirtualnego samolotu (rys. 6.).

Rys. 6. Model samolotusrodowi-
ska ruchu symulatora oraz formy
graficzne parametréw pilate-
wych i nawigacyjnych prezento-
wanych na wskanikach PFD i ND

Fig. 6. The aircraft model, the

simulator environment and graphi-

cal forms of pilotage and naviga-

tional parameters presented on PFD
and ND displays

Sterowanie takim obiektem mm by¢ realizowane (oprécz joystickiem) za
pomoa panelu autopilota, a ustawienia istegraficzne wskanikow PFD i ND
mog by¢ zmieniane za pomaganelu kontroli EFIS. Przeprowadzone badania
weryfikacyjne potwierdzity przydatié i skuteczné¢ proponowanej metody
modelowania dynamiki lotu statku powietrznego w alstsice, a wykorzystanie
stanowiska symulatora kabiny pozwala dodatkowo zysitpny sposéb bada
obserwowa wptyw dynamiki wybranego statku powietrznego ngojeharakte-
rystyki pilotazowe.
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GENERATION METHOD OF AIRCRAFT DYNAMIC MODEL EM-
PLOYED IN THE AIRLINER COCKPIT SIMULATOR

Abstract

Aircraft flight dynamic modeling is a process tleused to find answers to questions: what
is the aircraft’'s behavior and how it must be gditte accomplish the objectives. During works
conducted at Faculty of Avionics and Air ArmamentMilitary University of Technology, the
didactic modern airliner flight deck simulator, witmplemented appropriate flight model, was
developed. In addition to instrument panel simolatithis simulator can be used as a stand for
analysis of geometric, mass and different pararaétepact on aircraft behavior. Due to that, it is
possible to investigate many aircraft configurasiomithout the need of solving mathematical
equations, during didactic trainings. Students ltave some additional time to consider different
problematic cases and qualitative analysis on #isestof virtual flights.
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TECHNICAL FACTORS INFLUENCING SIMULA-
TOR SICKNESS

Recently, simulators find application not only ire theronautics, but also in other
fields of technology, like robotics, marine etc. Qurter-based trainings are of-
fered almost with every modern technology produated in the market. In the
paper the application of simulators to train pilotsnobile platforms (like aircraft,
cars, sea-vessels) is considered. The simulatknests appears due to difficulties
in simulating the motion and environment ,properiy’ the simulator. Similar
symptoms, called a virtual reality sickness maybserved within the community
of computer game players. The main reason for oeooe of the simulator sick-
ness is that external stimuli (motion and/or vigigive misleading information to
a human brain. The aim of this research was totfiedrelation between the archi-
tecture and the technical parameters of differgmed of simulators and occurrence
of the simulator sickness. The focus of this stisdihe architecture of the simula-
tor and its technical parameters that may influamti@vorable operator reactions
during training, such as moving platform, screere ssimulated models, graphics
quality, etc. The paper is based on a wide liteeataview, and it is an introduction
to the future experimental research.

Key words: simulator, simulator sickness, moving platforrmgiator architecture

1. Introduction

A simulator sickness (SS) sometimes named alsonalagor disease de-
scribes a specific human reaction during trainiegfggmed on simulators. It
may occur for various types of mobile platform&eli aircraft, sea vessels or
ground vehicles [1, 2]. At the background for thiisdy was the need for analyz-
ing the technical requirements for a car drivensator to prevent occurrence of
the simulator sickness [3]. Due to increasing witdead use of simulators for
training operators of various vehicles, the simarditerature is very rich [4].
But it focuses mainly on training of aircraft pgodue to long tradition (see Fig.
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1) and great experience achieved [5]. Several asitHescribe the simulator
sickness in a similar way, ,when a simulator praieffects which are dissimi-
lar then these outcomes which occur, for exampiethe aircraft, then these
outcomes are logically implicative of the inadeguatthe simulation” [6], or as
in the literature [7] ,SS is a form of a motion lgiess that does not require true
motion (...)", or in the literature [8] ,(...) sidless occurs when information from
visual, vestibular, and other sensory channel®iscansistent with the past ex-
perience”. Considering factors, which promote timeusator sickness, the gen-
eral statement is that ,the simulator sickness udtiraymptomatic disease and
strongly depends on individual characteristics &fulject” [2]. Kolasinski [9]
these factors grouped within three categories: aiper(user), system and the
task (Table 1). Analyzing the results presentedniropen literature, usually it is
not possible to categorize the reasons to oneesktigroups, as during tests sev-
eral factors were varied. In the analysis presemétis paper, the research re-
sults are discussed within one of the group in @dhltaking into account the
main factor occurring within the research.

Fig. 1. Ground training on an Antoinette simulator

In the literature [10] it was found that all thgngptoms of the SS are the
result of incorrect simulation [11]. If all aspeas the simulation will be per-
formed correctly and satisfy the requirements dutte the needs of user, all
symptoms of simulators will be referred to as mosickness. Mullen et al. [12]
classified simulators due to the occurrence of 31 The less frequently the
simulator sickness occurs, the simulator was dladsas better. It confirms that
the disease is caused by poor quality of the sitiomlgparameters. In later publi-
cations [6, 11] it is stated that if the diseaspressent during the test, and does
not occur after exercise evaluated on the realcgbjlee simulation is performed
incorrect. According to Lawrence [6], properly dgsd simulator is able to
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imitate the real situation in such a way that ffeas on the human state are the
same as in reality.

Table 1. Factors influencing on the simulator s&dsoccurrence

User characteristics System t(i:gsaracterls- Task characteristics
Physical characteristics Display Movement through Virtual
Age contrast Environment
Gender flicker control of movement
Ethnic origin luminance level speed of movement
Postural stability phosphor lag .
State of health refresh rate Visual Image
resolution field of view
Experience scene content
With virtual reality system System lags viewing region
With corresponding real-word  time lag visual flow
task update rate . .
Interaction with task
Perceptual characteristics duration
Flicker fusion frequency head movement
Mental rotational ability sitting vs. standing
Perceptual style

2. Operator related factors

The extensive research of Mullen et al. [12] wadastaken to investigate
the relation between individual characteristicsiofulator users such as gender,
age, physical form. In this study, more than 200tpi23+42 years old were
tested on a helicopter simulator. No relation betwéhe simulation sickness
susceptibility anadperator agehas been indicated. But the operator age had the
indirect influence, due to reducing the operateldfiof view (FOV): for 20 year
old person the FOV is about 180 degrees, and foye0® old person FOV is
about 135 degrees [13], which may affect the susubfy tothe SS. An influ-
ence of the operatdrealth statusto the occurrence of the SS was considered in
publications [13-15]. The results obtained by de¢ 5] indicate, that when the
operator is ill or weakened the use of a simulatay cause adverse effects. An
impact ofwork experienceis not clear. Tests performed by Renkewitz and Al-
exander [13] indicated that pilots with extensix@earience are more vulnerable
to the SS. It was attributed to the fact, that theyy more susceptible to the dif-
ferences of simulator compared with the realitywtence et al. [6] studied per-
formance of 48 fighter pilots in the fixed based Bircraft simulator and found
that 88% of subjects had SS symptoms. Accordirtbdditerature [6] the symp-
toms of SS were observed among 27% of the pilatitrg on the Navy maneu-
vering fixed platform 2E6 Air Combat Simulator (AGYl The SS symptoms
occurred at 47% of experienced pilots with morentth&00 hours flight. John-



458 A. Kopyt, J. Narkiewicz

son [7] found that 60% of flight instructor felt S$mptoms, compared to only
12% of students. Crowley [16] also reported thhg €obra Flight Weapons
Simulator (fixed platform) pilots with extensive petience (more than 1000
hours of flight time) showed symptoms SS. Theselt®snay prove the thesis
that more experienced pilots were more influencedsB. The SS symptoms
may occur several hours after performing exerasethe simulator [6].

Another factor iexperience in simulator flights An operator adapted to
one type of simulator does not assure higher SiStaese, when training in
other simulator. Wright [17] found that a personyrb&@ more susceptible to the
SS after changing to another simulator; pilots hgvho symptoms SS in
a CH-47 helicopter simulator, showed SS perforntimg exercises in the UH
— 60 simulator. It may be assumed tpiddt adaptation to a particular type of
simulator can significantly reduce the occurrence of disehgseng operations
on simulator. However, instructors training on dgpe of simulator had no
symptoms of SS, while on the other simulator tyipe instructors were more
vulnerable than students [17]. Th#luence of the taskperformed was studied
by Mullen et al. [12]. It was encountered, that tdoenplexity of the task is an
essential factor which influences the occurrencthefdisease. In an urban area
(multiple objects, a lot of turns, heavy traffioutiness, crossings etc.) the SS
occurred more frequently than during driving irugat environment. In the liter-
ature [18] it was found that flight velocity affedhe appearance of symptoms of
the disease (60 mph and 25 mph). Similar conclsstave been assumed by
Lawrence et al. [6], where the subjects were periiog the air combatAr —to
— Air Combaj. Such a task is characterized by rapid changéisenmage and
requires constant concentration and quick reactiios. Bimal et al. [19] de-
scribed a study of the four different configurasasf the simulator and the rela-
tionship has been demonstrated that the SS incredsie a more complicated
task.

Kennedy et al. [20] showed the relationship betwibe number of exer-
cise repetitionsand susceptibility to the SS. This study found thahin the
increase of training hours, the susceptibilityhe tlisease decreases. But it was
estimated that-3% of people are not able to overcome the SS symgpnd
will never be able to perform properly exercisestba simulator. For many
people a long term exercise is required to adapitacsimulator. Therefore, par-
ticipation of people subjected to motion sicknesthe exercises on the simula-
tor should be carefully considered.
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3. Technical parameters influencing simulator sickess

System of simulator motion

The technical parameters discussed in this chapterped regarding the
simulator subsystems: motion of the platform, viasion and projection, im-
ages, sound generation, cockpit and the vehiclealation model. The type and
gualities of simulator motion system seems to leekiky factor that influences
on the occurrence of simulator sickness. Accortiingeported cases tlsemula-
tor sickness occurs both in fixed base simulators nd in simu-
lators with moving platforms [20-22]. This observation provokes terminology
disputes, which have an impact on the way, in wih&hinfluence of simulator
motion on the occurrence of the SS is explaineder@prs training on fixed
based simulators, despite the lack of stimulus mm@rd, encounter SS symp-
toms are similar to motion sickness. In the literat[9] the term ,simulator
sickness” is attributed to a fixed based simulatdrile in the moving platform
simulator a ,motion sickness” term is used. Sinfiaaccording to the literature
[23], the main difference between the simulatokrsgss and motion sickness is
that the latter occurs in the simulators with mgvptatform. According to pub-
lications [12, 10, 24] simulator sickness whichurscin simulators with moving
platform is the same as fixed base simulator. Tihding is different to publica-
tions [6, 25], where the authors examine the sitoulsickness in moving plat-
forms without referring to motion sickness term.eTéituation is additionally
complicated by the fact that pilots may have sym@®f the simulator sickness
(in a fixed base simulators), despite the fact that pilots were not prone to
motion sickness (in a moving platform simulatorBpe symptoms that occur
during the simulation tests are also named: ,diralésease”, ,seasickness”,
.-astronauts disease” [25], ,simulator syndrome”nfpyoms similar to the SS
are encountered by people using modern computeeg#?g], they are referred
to as Virtual Reality Sickness (VR Sickness), cgliness, VE sickness. The
important quality of a simulator construction isoper modeling of accele-
ration. If, due to the simulator design, acceleratiortha simulator does not
correspond to the acceleration occurring in reaiitynay promote the simulator
sickness. McCauley et al. [27] stated that ,locdomosickness is a type of mo-
tion sickness and the causative factor is changpegd”. The disease can also
be induced byisual stimuli modeling of the vehicle movement without actually
performing motion [23, 28]. Many researchers balithat the main cause of the
SS is discrepancy between the information provioedhe operator senses of
position and motion, and the knowledge about thémetion [9, 20].

In various simulator configurations with movingagform on and off were
studied [29]. The pilots found that the tests withving platform had almost no
impact, most of them also stated that the SS symptdid not occur. Burki-
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-Cohen et al. [30] presented a similar study ise Thpact of various arrange-
ments of the simulator was tested divided intofttiewing categories:

« no moving platform, eyes open, 20 s,

» no moving platform, eyes closed, 20 s,

« moving platform, eyes open, 1 min,

» moving platform, eyes closed, 1 min.

The conclusion from this study was that the sitaulaaused sickness also
to people who declared that they were not suffetiigmotion sickness before.
On the other hand, people who encountered the metakness, only one lasted
to the end of the tests (and simulator sicknesgpyms occurred a few hours
later). It means that people suffering the motickreess are likely to be suscep-
tible also to the simulator sickness.

McCauley [8] showed the tests with American arnilptp, in which the
moving platform is turned off, the SS occurs maexéiently. Although in this
study more than 1000 pilots and 10 different sinauka(with moving and fixed
base platform) were engaged, the study did notircorthat the use of the mov-
ing platform prevents the simulator sickness [§, Zhere are opinions, that the
use of moving platform does not prevent the sinmulaickness [8]. In these
tests, the pilots were examined on the moving @latfsimulator with a large
field of view (FOV). Experienced pilots were divilento two groups. One had
to perform a given task in a simulator with enabieaving platform, the second
group performed the same task with moving platfatisabled. The results
showed no relationship between the configuratiothefsimulator and the quali-
ty of the job and symptoms SS.

Visualization and projection system

There are three types of visualization systems$ereal screens, window
imitation screens (in cabin) and helmet mountegldis HMD). The HMD
systems in the simulator were studied mainly whih &ircraft pilots, where the
technology is used [32]. Some studies indicate tiratHMD systems provoke
the SS more often than other methods of visuatind®3]. The main reason for
the SS while using HMD is inconsistency between digplay and the head
movement a [34] in presentation of visual inforroat(images). Delays between
images presentation and the platform motion alsoease the SS appearance.
The importance of the lack of synchronization dfedent signals coming from
the simulator to the pilot is pointed out by Ruffee al. [35]. The HMD devices
may have different size of the field of view. Acdimg to Kim et al. [10] and
Gower et al. [36] a range of 60 degrees is defamthe minimal for proper sim-
ulation process. In the literature [16] HMD devieegh the field of view of 36,
48, 96 degrees were tested. Arthur [37] stated thatricting the FOV in
a HMD display degrades human performance. Psotitd_awis [38] treated that
the range of 75+180 degrees as FOV sufficient fimah simulation; but creation
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of a range wider than 75 degrees is associatedhigtier costs and may result
in more frequent occurrence of the SS. But availdield of view can be up to
200 degrees. According to Arthur [37] using the HMBplay has some draw-
backs, as a lack of realism and visual effectéréan reality, which increases the
susceptibility to the SS. Renkewitz and Alexandel] [concluded that the poor
quality of the images is the main element in theuo@nce of the SS. With the
Simulator Sickness Questionnaire (SSQ) method mexbdy Kennedy et al.
[20] the SS level for different sizes of the FOVsaanalyzed [26]. The study
showed that the range of the field of view has @filyht effect on the SS occur-
rence. Increasing of the FOV increased the confusibthe subject, but de-
creased nausea symptoms. However the authors wene,athat these tests
might not be statistically reliable (small numbérpatients) and the main con-
clusion from this study was that the range of tl/Hs not the main reason for
the SS.

In most HMD displays a range of the FOV is notagee than 60 degrees.
The HMD screen of more than 60 degrees has bedredtoy Arthur [37]. For
screen with the FOV smaller than 60 degrees, thaseno sign of SS [39]. Au-
thors based on their previous research claim tlithinthe field of view of less
than 50 degrees, the effectiveness of the simuteddring decreases [36]. Also
the results of the study of Cartmel [26] in whitle tquality of maneuvering on
the simulator with the HMD with various FOV (48+1il2grees) was measured,
showed that the visibility less than 50 degreesasmed the quality of perform-
ing the task. Johnson [7] maked it clear that tteps of the field of view has a
direct impact on the appearance of the SS. Incdei@zpiirements for the use of
visual stimuli also increases the risk of the S@|.[&homas [41] showed that
increasing field of view significantly affects tlappearance of the SS. If the
simulation is closer to the reality, the diseasg tvemore likely to occur. Jarvis
et al. [42] investigated how different configuratsoof the screen, motion and
other conditions may affect the simulation of tippearance of the SS. External
screens were used in the simulation in the liteeatyl2], where
it was used for the fixed platform simulator (cesijhout a cab with the screen
of 135 degrees. The display is made up of three h@hitors. Cartmell investi-
gations [26] have been carried out on the simulattdr 200 degree FOV, 800 x
600 resolution, frame rate — 60 Hz. Too wide fiefdview in the litarature [9]
can also cause the SS (defined as VRS). This ifircmd by publications [11,
13] which state that in case of narrower FOV thk& df the SS is smaller.

Image Quality

An image flicker effect is usually avoided durisgnulator design. But
sometimes it appears due to low refresh rate, whidhuld be adjusted to the
expected image brightness and simulator FOV. Fginehi brightness and larger
FOV the refresh rate should also be increasednfage flicker is distracting for
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the operators, when performing complicated tasks @mtributes to the ,eye
fatigue” feeling [11]. It is also mentioned as gjondactor contributing to occur-
rence of the SS [9, 11, 27]. Mourtant and Thattaghd 8] used the HMD dis-
play with 60 degrees field of view, a resolution6dd x 480 and the refresh time
20 frames per second, the study showed that thed tdvnausea has dropped
down comparing to other studies. The author stHtat the improvements in
HMD displays may decrease the SS symptoms. In study
of Kim et al. [10] refresh time is 60 frames/secoadd the resolution was
2 x 180 000 pixels. The sensitivity to image flickaries substantially among
the people. Mullen et al. [12] found that the tyjfémage texture and the type of
simulated environment does not affect the SS appear Arthur [37] found that
using HMD in simulations results in a lack of reali and weaker visuals far
from reality, which greatly increases the posdipitif occurrence of the disease
simulators.

Synchronization

The most often provided explanation for the S&ad various stimuli act-
ing on the simulator operator are not well syncimed. For the fixed based
simulators poor synchronization may be caused bgydessociated with sound
generation and displaying the image [6, 37]. Butoading to later publications
[6, 43] this lack of synchronization does not ieffice on the SS appearance. The
main factor is the synchronization of simulatortfgem motion with displayed
images. The lack of synchronization of the systech @isplaying also is studied
by McCauley [8]. Author states that the asynchrenigust be limited to less
than 150 or 200 ms. According to Renkewitz and Afeder [13], the delay be-
tween motion and image must be less than 300 maelsr, in HMD simula-
tions carried out by Kim et al. [10] the requireglays were smaller, in the range
125-200 ms. Johnson [25] found that the simulator ®eknis often associated
with the conflict between visual information anétheceived by vestibular sys-
tem. In other words, if the screen shows a motiat is not transmitted to op-
erator (fixed base platform), or if the motion & mell synchronized or improp-
erly invoked due to the visual effects.

Parameters of Sound

Audio performance impact on the simulator disepks/s a secondary
role [44].

Fixed based and moving platform simulators

Thomas [41] concluded that the lack of a movirgffptm can increase the
risk of occurrence of the simulator sickness. Sinyl Gower [36] assumed that
if a fixed base simulator is properly designed, ek of movement produces
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stronger impact on the operator's delusions. Mudlerl. [12] found that the
occurrence of the SS was higher in the fixed basedsimulator equipped in
dashboard and steering wheel than in the fully gzpd simulator. This paper
shows that poor equipment of the simulator intéesithe risk of appearance of
the SS. The research conducted by Draper [24] sihdive in the fixed platform
the AH — 64 A SS occurred in 68% of cases. Theakegf subject involvement
into the task affects the appearance of the SSn®une survey of the aircraft
crew it was reported that the SS symptoms are weakeo-pilots and other
crew members than in the pilots [11]. Hulme efHl] stated that the delays in
the simulator do not affect the SS. However, thth@s point out that the type
of control joystick or steering wheel does not efffthe test object as much as
the movements of the head in the case of the H\MDIay. In later publications
[45, 46] it is found that the common effect of inatbreak of simulators is the
inability to provide sufficient detail accelerat®that act on the driver of the car.
This is due to the fact that even moving platforems not able to provide any
acceleration as it happens in reality. Therefdretd it is a discrepancy between
the visual and physical effects.

4. Conclusion

The literature review presented in the paper shinasthe simulator sick-
ness is an important and actual research subjdstalvery complex phenome-
non which is the subject of intensive researchainous places. Despite the fact,
that the phenomena influencing the susceptibibtyhe SS are being investigat-
ed for a long time, it is difficult to formulatedtconclusive results. The paper is
the first attempt to identify the main technicatgraeters, before formulating the
further research plans or recommendations for és&yd.
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CZYNNIKI TECHNICZNE WPLYWAJ ACE
NA CHOROBE SYMULATOROW A

Streszczenie

Symulatory maj zastosowanie nie tylko w lotnictwie, ale réwnigv obrbie innych
obszaréw techniki, takich jak robotyka, technikirgikwe itp. Szkolenia komputerowes s
oferowane z prawie kdym produktem technologicznym znajaeym sk na rynku. W pracy jest
rozwazane zastosowanie symulatorow do szkolenia pilotdatfggm mobilnych, takich jak
samoloty, samochody, statki morskie itp. Choroba udgtorowa jest wynikiem trudsoi we
whasciwym symulowaniu ruchudrodowiska przez symulator. Podobne objawy nazyvetioeoly
wirtualnej rzeczywistéci mazna zaobserwowaw spotfecznéci graczy komputerowych. Glown
przyczyrny, wystpowania choroby symulatorowej jest t@ bodce zewrtrzne (ruch i/lub obraz)
wysytaja bfedne informacje do ludzkiego mézgu. Celem kadato znalezienie zwizku
pomiedzy architektug i parametrami technicznymi xdych typéw symulatorow a wygiieniem
choroby symulatorowej. Badania skupiono na architekt i parametrach technicznych symu-
latora, ktére wptywaj niekorzystnie na reakcje operatora podczas trenitekie jak ruchome
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platformy, rozmiar ekranu, symulowane modele, §ékgrafiki itd. Publikacja przedstawia
rozbudowany przegdl literatury i jest wsipem do dalszych bafi@&ksperymentalnych.

Stowa kluczowe:symulator, choroba symulatorowa, platformy mohikrehitektura symulatora
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Agnieszka KWIEK !

ANALIZA STATECZNO SCI STATYCZNEJ
SAMOLOTU ZESPOLONEGO
DO TURYSTYKI KOSMICZNEJ

W pracy przedstawiono analistatecznéci samolotu zespolonego do turystki ko-
smicznej. Koncepcja tego samolotu zaktaza kedzie st on skladat z samolotu
matki i rakietoplanu. Profil misji uktaduezie miat nasfpujacy przebieg: rakie-
toplan zostaje wyniesiony przez samolot matbbiekty rozdzielaj sie, samolot
matka wraca na lotnisko. W tym samym czasie raglato wykonuje lot suborbi-
talny, podczas ktérego przekracza graratmosfery ziemskiej i kosmosu. Ky
kto przekroczy wspomniangranie jest uznawany za astronauPraca zawiera
wyniki obliczer statecznéci statycznej oraz rownowagi dla wspomnianego samo-
lotu zespolonego dla dwdch typéw konfiguracji. Vémiszym przypadku zato-

no, ze rakietoplan jest wykorzystywany jako usterzemajdupce st za ptatem
samolotu matki (klasyczna konfiguracja usterzemitomiast w drugim przypad-
ku rozwaano uktad kaczki, gdzie rakietoplan znajdowatmized ptatem samolo-
tu matki. Praca prezentuje wyniki tylko dla etapisjimuz przed procesem separa-
cji obiektéw. Obliczenia stateczém i rownowagi zostaly przeprowadzone za po-
moc programu AVL.

Stowa kluczowe:samolot zespolony, turystyka kosmiczna, stategzsttyczna

1. Wprowadzenie

Turystyka kosmiczna stanowi wa i przyszigciowa gahz sektora ko-
smicznego. Koszt pod#yg na Miedzynarodow Stacg Kosmiczr to okoto
20-30 mid USD [1]. Dodatkowym wymaganiem jest odbywielotygodniowe-
go treningu. Istnieje spora grupa zainteresowamggh rodzaju podi@mi, lecz
nie wystarczajco zamana, aby pozwodi sobie na taki wydatek. Konkurs Ansa-
ri X-Prize [2] zwrOcit uwag na inm koncepeog — lot suborbitalny. Idea takiego
lotu zaktada przekroczenie umownej granicygday atmosfef ziemsk a prze-
strzeny kosmiczn, ktéra znajduje sina wysokéci 100 km nad poziomem
morza. Kada osoba przekracagp owy grani@ jest uznawana za astronaut
W przypadku lotu suborbitalnego pojazd nie wchauziorbit, lecz przekracza
wspomniag granie, dlatego koszt takiej podig jest znacznie nszy. Konkurs

1 Autor do korespondencii/corresponding author: iagrka Kwiek, Politechnika Warszawska,
ul. Nowowiejska 24, Warszawa, tel. (22) 234744Bmadl: akwiek@meil.pw.edu.pl
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Ansari X-Prize zostat ogtoszony w 1996 r. przez dasg X PRIZE. Zgodnie
Z jego zasadami najato zbudowa pojazd wielokrotnego aytku dla trzech
0s0b, zdolny wykonadwa loty w przeeigu dwoéch tygodni, podczas ktérych
zostataby przekroczona wysakol00 km nad poziomem morza. W konkursie
mogty wzia¢ udziat tylko firmy prywatne. Zwyeryt zespot Scaled Composites
z projektem Tier One [3], ktéry sktadakst dwoch obiektow: samolotu matki
(White Knigh} oraz rakietoplanuSpace Ship OneNa poktadzie rakietoplanu
znajdowat s} pilot, pasaerowie z& zostali zasipieni przez balast. Zwygska
druzyna otrzymata nagredw wysokaci 10 min USD, ktdg przeznaczyla na
rozwoj projektu komercyjnych lotow turystycznych.

Koncepcja wykorzystania samolotu jako nosiciela diugiego samolotu
nie jest now idea. Przed drug Wojna Swiatowa w Zwiazku Radzieckim rozwi-
jano projekt Zveno, ktéry zaktadat wykorzystanierimwca jako nosiciela dla
samolotéw myliwskich. Przyktadem cywilnego zastosowania sanmilozespo-
lonych jest S.20 Mercury & S.21 Maia, ktore bylykeyzystywane do transpor-
tu poczty. Ponadto NASA wykorzystata samolot Bod#a§2 Stratofortress jako
nosiciel dla samolotu eksperymentalnego X-15. Dlndyasowe konstrukcje
charakteryzowalty giznacaco wieksz mas samolotu nosiciela w stosunku do
samolotu wynoszonego. W przypadku projektu Tier @asa obu obiektéw jest
zblizona. Obecnie kilka prywatnych firm pracuje nad wEgym komercyjnym
pojazdem przeznaczonym do turystyki kosmicznej. ddanivo rozwaa Sk
wykorzystanie pojazdéw do lotow suborbitalnych dgnaszenia mikrosateli-
tow. W takim przypadku mima wyposay¢ pojazd w dodatkowy stopie ktory
umiesci fadunek ayteczny na orbicie. Dodatkowo pojazdy takiezme wyko-
rzysta jako platformy do testowania nowych technologisikicznych i podnie-
sienia poziomu gotowioi technologicznej{echnology Readiness LevéRL).
Ponadto rozwea st w dalekiej przysziéci loty suborbitalne jako szybki sposéb
podr&y z punktu do punktu.

2. Koncepcja samolotu zespolonego

Ze wzgkdu na zapotrzebowanie rynku na pojazd do turystkiNydziale
Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa Politechniki WWaawskiej w Zakladzie
Samolotow iSmigtowcéw powstat pomyst projektu samolotu zespelym[4-6].
Koncepcja zostata zainspirowana przez Space Shg &WVhite Knight, ale
wyrodznia sk kilkoma istotnymi cechami konstrukcyjnymi. Po pisze zaklada,
ze oba samolotyaszaprojektowane w ukladzie bezogonowym, a paqzaniu
ptat rakietoplanu édzie stanowi usterzenie catego uktadu (rys. 1.). Dodatkowo
tuz przed procesem separagjpdek cezkosci rakietoplanu nie znajdujeespod
srodkiem cgzkosci nosiciela. Ponadto rakietoplan jest wypassy w skrzydto
pasmowe, ktére na dych katach natarcia generuje dodatkowe wiry gkgizaj-
ce w efekcie s@ nasna. Zjawisko to jest nazywane wyporem wirowym [7E6{
gtdbwnie stosowane przez samoloty bojowe dogksdenia manewrovioi [8].
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Wykorzystanie wyporu wirowego jest planowane padciotu powrotnego
w celu wyhamowania rakietoplanu. Profil misji saptal zespolonego (rys. 2.)
zaktada nagpujace etapy:

1. Start samolotu zespolonego z lotniska w konwendjgnsposob, tak jak
w przypadku samolotow pasaskich.

2. Wznoszenie na okoto 15 km nad poziomem morza.

3. Separacja obiektow.

4. Powr6t samolotu matki na lotnisko, agkenie w tym samym czasie hy-
brydowego silnika rakietowego w rakietoplanie. Raéfplan rozpoczyna
wznoszenie.

5. Wytaczenie silnika na okoto 60 km nad poziomem morzaejtie ra-
kietoplanu w faz lotu balistycznego, podczas ktérego przekroczyigra
c¢ kosmosu.

6. Lot powrotny jako lotlizgowy z wykorzystaniem zjawiska wyporu wi-
rowego.

W pracy ledzie rozwaany tylko etap misji tii przed procesem separacji obiek-
tow, pozostate fazy niegta analizowane.

Rys. 1. Samolot zespolony do turystyki kosmicznej
Fig. 1. Modular airplane for space tourism

PULAP MINIMALNY
100[Km]

'*  WYLACZENIE SILNIKA,
PRZEJSCIE DO LOTU

VYHAMOWYWANIE %, | BALISTYCZNEGO

* Lot siLNikowy
LOT SZYBOWY \
= SEPARACJA OBIEKTOW, URUCHOMIENIE

PRZELOT | SILNIKA RAKIETOWEGO

-

LADOWANIE

RAKIETOPLANU START UKLADU

ACs

LADOWANIE

Rys. 2. Profil misji samolotu modutowego
Fig. 2. Mission profile of modular airplane
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3. Obliczenia numeryczne

Obliczenia numeryczne przeprowadzono za pammogramu AVL [9]
wykorzystupcego metod siatki wirowej {/ortex Lattice Method Program ten
nie uwzgtdnia oderwania, mma wic rozwaac tylko czs¢ linowa charaktery-
styk. Dodatkowo otrzymane wyniki wspotczynnikéw opaiwzgkdniajg tylko
opor indukowany. Oznacza tze wart@é wspoétczynnika sity oporu jest znacze-
nie zantona. Gtéwnym celem analizy jest przeprowadzeniepvsich obliczé
statecznéci statycznej i rownowagi, uznanoegj ze na tym etapie projektowa-
nia program AVL kdzie wystarczaicym narzdziem. W celu okrédenia,

w jakim zakresie charakterystyka jest liniowa wyi@tano program MGAERO
[10]. Oprogramowanie to jest oparte na rownaniagleid i wykorzystuje meto-
de wielosiatkova [11]. Rozwaano dwa gtdwne typy konfiguracji samolotu
zespolonego. Pierwszy zaktadak rakietoplan znajduje @iz tytu, tak jak
w klasycznym samolocie. Natomiast drugg, samolot zespolony jest w uktadzie
kaczki. Dla kadego z tych typéw rozwano r@ne wzajemne pot@nia obiek-
tow. W modelu stworzonym na potrzeby oblitze programie AVL zostat
uproszczony kadtub nosiciela i rakietoplanu, ktépstat zamodelowany jako
ptaska ptytka, modelu rakietoplanu nie wypas#o z& w skrzydio pasmowe.
Przyktady modeli numerycznych przedstawigjs. 3. oraz 4.

Rys. 3. Model numeryczny dla przypadku konfiguratiisycznej
Fig. 3. Numerical model for classic tail configuoat

Potazenie rakietoplanudalzie definiowane za pomgcechy objtosciowej
usterzenia poziomego, ktéra jest opisana réwnaiiigmDodatkowym parame-
trem kedzie odlegté¢ miedzy 25%sredniej ceciwy aerodynamicznej samolotu
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matki a 25%sredniej ceciwy aerodynamicznej rakietoplanu wyoma w pro-
centachéredniej céciwy aerodynamicznej samolotu matki:

e

= 1)
Sy OSCA
gdzie:S; — powierzchnia usterzenia poziomego,

Sy — powierzchnia ptata,

SCA - érednia ctciwa aerodynamiczna,

ly  — rame usterzenia poziomego (odleggomicdzy 25% SCA plata
a 25%SCAusterzenia),

k  — cecha olgfosciowa usterzenia poziomego.

Rys. 4. Model numeryczny dla konfiguracji kaczki
Fig. 4. Numerical model for canard configuration

Wszystkie analizy zostaty przeprowadzone d@tadka cezkosci tuz przed
procesem separacji, czyli dla przypadku, w ktoramslot matka ma 60% masy
paliwa, a rakietoplan — mastartows. W zalenosci od wzajemnego poienia
samolotéw poteenie wspolnegarodka cezkosci byto indywidualnie wyzna-
czane. Jako powierzclgniodniesienia zalmno powierzchri ptata samolotu
matki. Wszystkie obliczenia zostaly wykonane dizlly MachaMa = 0.51,
ktéra odpowiada wcZeiej zatlazonej prdkosci przed procesem separacji. Geo-
metria rakietoplanu (usterzenia) jest niezmienndcpas wszystkich analiz pre-
zentowanych w niniejszej pracy.
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4. Wyniki dotyczace statecznéci uktadu

Na podstawie wynikéw otrzymanych z programu MGAER@ierdzono,
ze charakterystyka momentu jest liniowa dgaknatarcia 8 stopni (rys. 5.).
W zwiazku z tym do oblicze w programie AVL przygto zakres ktOw natarcia
od —4 do 8 stopni. Ocerstatecznéci statycznej dokonano za ponmoaykresu
wspoétczynnika momentu pochydaego w funkcji lsta natarcia. Zgodnie z kon-
wench przedstawiom w pracy [12] samolot jest stateczny, gdy jest sipely
warunek opisany réwnaniem:

dCm <0 (2)
da
gdzie: Cm— wspotczynnik momentu pochyiaego,
a - kt natarcia.

Wspéitczynnik sity nosnej w funkcji kata Wspétczynnik momentu pochylajacego
natarcia dla Ma = 0,51 w funkcji kata natarcia dla Ma = 0,51
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Rys. 5. Wykres wspotczynnika sity éreej i momentu pochylagego w funkcji kta natarcia,
wyniki otrzymane za pomagrogramu MGAERO

Fig. 5. Lift force and pitching moment coefficievgrsus angle of attack obtained by MGAERO
software

Pierwsza grupa wynikéw obejmuje analizy dla klasygo uktadu samo-
lotow, gdzie usterzenie (rakietoplan) znajduje mitytu. Obliczenia stateczno-
sci przeprowadzono dla konfiguracji, gdy cechaetdiciowa wynosi 0,376.
W takim przypadku wspomniana odlegtaniedzy 25%sredniej ceciwy aero-
dynamicznej samolotu matki a 258@dniej ceciwy rakietoplanu wynosi 87%
diugcici sredniej ceciwy samolotu matki. Nagpnie przeprowadzono analizy
dla kilku potazen rakietoplanu. Ostatecznie, na podstawie wynikGevagramu
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AVL stwierdzono,ze cecha olgtosciowa powinna wynosgi0,298, co odpowia-
da odlegtéci rownej 110% diuggri sredniej ceciwy samolotu matki mierzonej
migdzy 25%séredniej ceciwy aerodynamicznej samolotu matki a 25kédniej

cigciwy rakietoplanu. Dla tej konfiguracji jest speiny warunekog:—m< 0, co
a

oznacza,ze samolot jest stateczny statycznie w rozamym zakresie gtow
natarcia (rys. 6.). Drugczs¢ stanowd wyniki dla modelu w uktadzie kaczki,
gdzie rakietoplan znajdujeesiz przodu. Analiz wykonano dla cech odp-
sciowych w zakresie od 0,82 do 0,84, co odpowiadaezmwi odlegtéci od
241 do 246% dilugmi sredniej céciwy aerodynamicznej nosiciela. Warunek

ddgn<0 jest rownie spetniony dla samolotu w uktadzie kaczki, czylimsa
a

lot jest take stateczny statycznie w roziemym zakresie $tOw natarcia
(rys. 6.).

Wspétczynnik momentu pochylajacego
w funkcji kata natarcia dla Ma = 0,51
0.15 —

0 N
0.15 N

03] \\
a5 N

-0.75 —

-0.9 — \

-1.05 -

—

Wspétczynnik momentu pochylajacego

Rys. 6. Wsp6tczynnik momentu pochylaj -1.2
cego w funkcji lgta natarcia dla samolotu 135
w uktadzie klasycznym oraz kaczki, wyniki
otrzymane za pomagrogramu AVL

Fig. 6. Pitching moment coefficient versus
angle of attack for classical and canard
configurations obtained by AVL software

-4 -2 0 2 4 6 8
Kat natarcia [stopnie]

Konfiguracja kaczki
Konfiguracja klasyczna

5. Wyniki dotyczace réwnowagi uktadu

Stan réwnowagi byt zapewniany przez wychylenie sikgmentowych ste-
rolotek, ktore obejmowaty 30%egiwy gtdwnego skrzydta rakietoplanu. Pierw-
szy etap obejmowat wyznaczenie biegunowej rownowdbaiwybranego poto-
zenia rakietoplanu wzgtlem samolotu matki dla przypadku usterzenia z tytu.
Zatozono, ze kat zaklinowania rakietoplanu wynosi zero. Otrzymamegniki
prezentuje rys. 7. Naginie sprawdzono, jakie jest wymagane wychylenie obu
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sterolotek w celu zapewnienia rownowagi dla wspgicika sity nénej odpo-
wiadapcego pedkosci tuz przed separagjna wysokéci 15 km nad poziomem
morza. Wspomniane wychylenie wynosi —10 stopni.t§fase sprawdzono, jaki
powinien by kat zaklinowania rakietoplanu wzglem samolotu matki, aby
w warunkach lotu taprzed separagjzapewnt stan rownowagi bez wychylenia
powierzchni sterowych. & ten powinien wynosi—4,4 stopnia. Dla samolotu
zespolonego w konfiguracji z zaklinowanym rakietom@m wykonano ponowne
obliczenia rownowagi. Otrzymane wyniki prezentuyjs. 18.

Biegunowa réwnowagi dla Ma = 0,51
Brak zaklinowania rakietoplanu

1.2
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Biegunowa réwnowagi dla Ma = 0,51
Kat zaklinowania rakietoplanu -4.4 stopnie
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Rys. 7. Zaleno$¢ wspoiczynnika sity no-

$nej od wspotczynnika sity oporu w mo-
mencie separacji dla ata zaklinowania

rakietoplanu 0O stopni

Fig. 7. Lift force coefficient versus drag
force coefficient for trim condition, rocket
plane angle of incidence 0 degree

Rys. 8. Zalenos¢ wspotczynnika sity no-

$nej od wspoitczynnika sity oporu w mo-
mencie separacji dla ata zaklinowania

rakietoplanu —4,4 stopni

Fig. 8. Lift force coefficient versus drag
force coefficient for trim condition, rocket
plane angle of incidence —4,4 degree
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Kolejnym etapem byly obliczenia dla konfiguracjsterzenia z przodu.
W tym przypadku jako powierzchnie sterowe wykorapst sterolotki samolotu
matki, ktore obejmowaty 30% @iiwy. Nie udato si uzysk& stanu rownowagi
samolotu dla warunkéw lotu zuprzed separagjobiektéw w zakresie #tow
natarcia do 8 stopni.

6. Wnioski koncowe

Samolot w uktadzie kaczki jest statycznie statgcale posiada bardzo
dwzy wspotczynnik momentu pochyt@iego (patrz rys. 6.). Dodatkowo, po-
wierzchnie sterowe w postaci sterolotek samolotukinsy niewystarczaijce,
aby zapewrd stan rownowagi dla warunkéw lotuztprzed procesem separacji.
Problemy te prébowano rozaviac poprzez przesuwanie obiektu wadgm sa-
molotu matki, niestety nie udatogsbsagma¢ satysfakcjonujcych wynikow.
Samolot w konfiguracji klasycznej posiada wystajgaa dwe powierzchnie
sterowe, aby zapewhstan rownowagi dla warunkéwz#yprzed procesem sepa-
racji. Dodatkowo cecha afipsciowa usterzenia zostata zmieniona na 0,298 oraz
wprowadzono zaklinowanie rakietoplanu wegm nosiciela, tak aby w warun-
kach lotu tu przed separagjmazna byto uzyska stan rownowagi bez wychyle-
nia powierzchni sterowych. Wspomniamt kaklinowania wynosi —4,4 stopnie.
Kolejnym etapem badabedzie przeprowadzenie vdeiwej analizy stateczrioi
za pomog pakietu SDSA [13].
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THE EFFECT OF PUNCH-DIE CLEARANCE
ON BLANKED EDGE QUALITY IN FINE
BLANKING OF STEEL SHEETS

In precision shearing there are different workimigqiples oriented on good quali-
ty of blanked edge surface quality. In the casénaf blanking, indentation of the

ring tooth at the blankholder into stock portionméterial causes larger dishing
than conventional shearing and the dishing canhamged from convex to con-

cave according to the amount of indentation. Moeepthe amount of dishing

changes during shearing owing to the working faand results in various topo-

graphy of the blanked edge. This paper analyzesftaet of the punch-die gap on
blanked edge quality in fine blanking. The objeetis determination of basic me-
chanical properties of galvanized multiphase stbekts with a thickness of 0.75,
0.80 and 0.85 mm under the uniaxial tensile tesimgnation of the effect of the

punch-die clearance on plastic zone height of stahpart edge and, finally, de-
termination of the effect of material propertiesbtdinked sheet metal on blanked
edge quality.

Keywords: sheet metal, fine blanking, clearance, blankea epmlity

1. Introduction

Blanking is one of the basic processes in thetghegal forming. It is one
of the advanced technologies of processing maseaatl manufacturing pro-
ducts. In engineering practice, the shape of tloelymt near the cut edge is by
far the most important property. Blanking is a ¢owiged shearing operation
that involves elastic deflection, plastic deformatiand fracture of the work
material. In the blanking process, some factor siscthe punch-die clearance,
the tool geometry and the mechanical propertiehefmaterials influence the
guality of the cross-section and the dimensionipiat [1-5]. It is necessary to
study the fracture of the metal and crack propagatid select rational process

! Autor do korespondencji/corresponding author:kdaMajernikova, Technical University in
KoSice, 74 Mésiarska St., 040-01 KoSice, Slovaieh,+421 55 6023502, e-mail: janka.majerni-
kova@tuke.sk
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factors. Simple shearing is affected by the uneaaion of plastic deformation
what makes the cut surface irregular. Because aif ltlkanking methods have
been improved and new technologies in the processeaaring have been deve-
loped. Using these technologies we can easier \aeligher geometric preci-
sion and surface quality. There are the followingtmds of fine blanking of
parts: shaving, blanking with a curved cutting edtpe use of blanking tools
with a tapered blank holder, reverses blanking, farel blanking with a V-ring
indenter [6-10]. Fine blanking with V-ring indentechnologies is designed in
1952 by the H. Schmid Company, successfully exteérmeBosch [6] and pa-
tented by Schiess [7]. In conventional metal stagmnly a punch and a die set
is used. Fine blanking adds two more elementsamphg or ,stinger” plate to
prevent die roll-off and a counter punch (ejectortontrol deformation as the
punch pushes through the plate (Fig. 1). In firenking with a V-ring indenter,
the V-ring indenter presses into the sheet matelisle to the cut line, gripping
the material on both sides of the cut. Compresstogss occurs in the cutting
zone and causes the plastic phase to affect the ¢hickness of the blanked
material, resulting in a quality blanked edge [Bjus, the part is smoothly re-
moved from the strip.

Fine blanking is a specialized type of blankingvimich the blank is sheared
from the sheet stock by applying 3 separate foreddanking force, holding
force and ejector force (Fig. 1). Most of the equimt and setup for fine blan-
king is similar to conventional blanking. The fibkanking process resembles an
extrusion process rather than the shearing prooks®nventional stamping.
This results in a part with superior flatness, sthoedges, less roll-off and
tighter form tolerances. The improved tolerancetmmbnresults from die to
punch clearances are much less than that of caowahstamping [9]. The sheet
stock is still placed over a blanking die insidayaraulic press and a blanking
punch will impact the sheet to remove the blankitAs mentioned above, this
is done by the application of 3 forces. The fistai downward holding force
applied to the top of the sheet. A clamping systerids a guide plate tightly
against the sheet and is held in the place withmgringement ring, sometimes
called a stinger that surrounds the perimeter @bilanking location. The second
force is applied underneath the sheet, directlyospe the punch, by a ,cus-
hion”. This cushion provides a counter force durthg blanking process and
later ejects the blank. These two forces reduceihgrof the sheet and improve
the flatness of the blank. The final force is pdmd by the blanking punch im-
pacting the sheet and shearing the blank into ibepening. In fine blanking,
the clearance between the punch and the die idesnaaid the blanking is per-
formed at slower speeds. As a result, insteadeofrtaterial fracturing to free the
blank, the blank flows and is extruded from theesheroviding a smoother
edge. To manufacture parts in fine blanking qualibhe following conditions
have to be met: a press, a tool and a material.
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Fig. 1.Schematic of the fine blanking process
with a V-ring indenterFp — blanking punch
force,Fy — ejector forcelrs— blanking force

This technique produces a part with better flatnessmoother edge with
minimal burrs, and tolerances as tight as +0.001 rsna result, high quality
parts can be blanked, so that they do not requiyesacondary operations. Ho-
wever, the additional equipment and tooling does tadthe initial cost and ma-
kes fine blanking better suited to high volume picicbn. The fine blanking has
been used in automotive industry such as door Jagar boxes, reclining seat
adjusters, etc. Fine blanking refers to such mettadcblanking of metal sheets
and strips using cutting tools that produce a smealge, perpendicular to the
sheet metal plane. Dimensions of blanks or puntinées are within tolerances
that exceed the level of accuracy of conventiotainping by as much as two
accuracy levels [1].

The fine blanking technology could be suitable dowide range of materi-
als, respectively steels with sufficient cold fongriproperty and minimum yield
strength. Ideal for fine blanking are low carboeets and low-alloy steels. The
decisive factor for the suitability of the materigits structure, which is affected
by the content of carbon and alloying elements gresind previous thermal
processing. The raw material for fine blanked congmis is primarily rolled
metal coils, although extruded and rolled strigsalso used. In some cases non-
metallic materials are fine blanked. For the fihenking it is necessary to use
material ~ with  uniform: chemical composition, sture, dimen-
sional accuracy, mechanical properties. The shdipiheofragile components
(cementite, pearlite etc.) in the material struetgralso important for fine blank-
ing.

The aim of this paper is to assess the suitalfilityfine blanking of four
different galvanized multiphase steel sheets usediiomobile industry.

2. Experimental procedure

Multiphase steel sheets were used for the expatitoeevaluate the effect
of the punch-die gap on blanked edge quality ia fifanking:
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» micro-alloyed steel (H220PD Z100MBO), markelll, thickness
ap=0.80 mm,

- transformation-induced plasticity steel (TRIP RAKAD Z100MBO),
markedT, thickness, = 0.75 mm,

» deep-drawing steel (DC06 BZE75/75PHOL), mark¥d thickness

ap=0.75 mm,
« deep-drawing steel (DC06 BZE75/75PHOL), mark&d thickness
ap = 0.85 mm.

Steel sheets typed and T were electrolytically galvanized on both sides th
zinc coating weight being 100 gfnmDeep-drawing steel sheefsandZ were
also zinc coated on both sides, the zinc coatinighwéseing 75 g/ Chemical
compositions of experimental materials are shownhaible 1.

When the uniaxial tensile testing is concernedsite specimens of 240
mm gauge length and 12.5 mm width were prepare Bwips cut at Q 45°
and 90 according to the rolling direction of the sheetridg experiments, we
recorded simultaneously the tensile load, the otife;gth and the current width
of the specimens.

Table 1. Chemical composition of tested materialk [%

Materia
|

H220PD | 0.004 | 0.415| 0.042| 0.004 | 0.037| 0.1 | 0.035| 0.031 | 0.011| 0.017
TRIP 0.204 | 1.683| 0.018 | 0.003| 0.009| 0.2 | 1.73 | 0.055| 0.028 | 0.018
DCO06 0.02 | 0.25 | 0.02 | 0.02 0.3

C Mn P S Ti Si Al Cr Cu Ni

An experimental shear cutting tool (Fig. 2) and 40 hydraulic press
were used for fine blanking with a V-ring indentBeplaceable top parts of the
shear cutting tool enable adjustment of the follmyyparameters in fine blanking
with a V-ring indenter:

 the V-ring indenter size in the range of-21% mm,

- the distance between the V-ring indenter and thdice is 1.2 mm to

2.0 mm,

 the punch-die clearance ranges between 0 and 0rl5 m

In present experimental investigation at lease fspecimens fabricated
from 50 x 250 mm steel sheets were sheared untii@wiiog conditions:

» V-ring indenter heighth = 0.55 mm,

- distance between the V-ring indenter and the oet .5 mm,

« two punch-die clearances: 0.01 and 0.08 mm.

The height of plastic zone on blanked strips esigéace was measured by
an Olympus Bx FM microscope at the Department ahfelogies and Materi-
als.
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Fig. 2. Experimental shear cutting tool:
1 — support, 2 — upper plate, 3 — blanking
punch, 4 — blanking die, 5 — blank holder,
6 — spring, 7 — ejector, 8 — guide plate

o

3. Results and discussion

The results of the uniaxial tensile test demonestvésible difference in the
value of mechanical parameters (Table 2 and 3)yadsas flow characteristic
(Fig. 3) depending on sheet material, especiallthan case of the TRIP steel.
Punch-die clearance has the largest effect on bthekge quality. Therefore, its
magnitude, regularity and stability become very am@nt factors as well as the
tool wears. Thanks to full clamping of a workpie®d the V-ring indenter on
the blank holder, there are favorable stressesitbomslin the shear cutting zone
that enable high plastic deformation in this zosevall as crack avoidance.

Table 2. Mechanical properties of H220PD and TRéRIstheets

Sheet material
) H220PD TRIP
S.F’ec'“?e“ yield ultimate total yield ultimate total
orientation stress | strength elongation stress | strength elongation

Re Rm ASO Re Rm ASO

[MPa] [MPa] [%] [MPa] [MPa] [%]
0° 209 402 345 442 771 32.7
45° 203 391 37.4 441 762 30.4
[0 208 399 35.8 450 766 30.9
Mean value 206 396 36.3 445 765 311
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Table 3. Mechanical properties of DC06 steel sheets

Sheet material
_ DCO06 - Y DC06 —Z
SPeC'”_‘e“ yield ultimate total yield ultimate total
orientation stress | strength elongation stress | strength elongation

Re Rm ASO Re Rm A80

[MPa] [MPa] [%0] [MPa] [MPa] [%]
0° 148 277 53.0 155 282 55.9
45° 153 282 50.4 161 288 52.9
90 152 277 51.7 159 284 53.0
Mean value 152 279 51.6 159 286 53.7

800

/ |TRIP (T)

600
‘T
o
= /
@400 S—
3 [ MIKRD (M)
» [dcosé ()
/,-«f"ff( | N “\‘“\
200
/ \
[Dg06 @) ] |
0 i
0 10 20 30 40 50 60
strain [%]

Fig. 3. Uniaxial tensile characteristics of stdeets tested

According to the results of the plastic zone heigkasurements (Table 4),
the plastic zone area decreases proportionally wlghrance increasing. The
largest value of the plastic zone height was oleskim the case of the micro-
alloyed steel shedtl, and the smallest in the case of the TRIP steedtsh
(Fig. 4).

From careful observation and measurements of dhedge of strips it is
noticed that in the case of fine blanking the retaplastic zone height./a,
differs considerably to the difference of matepebperties characterized by the
ratio of the yield stress to ultimate strength (€ab). The value of thl/a, in-
dex decrease with the value of tRgR, ratio increasing for both value of
punch-die clearance applied (Fig. 5). A little dgidn from linearity of such
relation in the case of clearance of 0.01 mm cdwdda result of different
thickness of the DC06 deep drawing steel sheet.
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Table 4. Plastic zone height of the sheet blankedwo different punch-die clearances: 0.01 and
0.08 mm

Plastic zone height
Sheet Clearance [mm]
material [mm] hue hes his avehrvage
H220PD 0.01 0.626 0.620 0.624 0.623
0.08 0.504 0.508 0.508 0.507
TRIP 0.01 0.436 0.434 0.436 0.435
0.08 0.324 0.329 0.348 0.334
DCO6 — v 0.01 0.501 0.494 0.490 0.495
0.08 0.423 0.430 0.423 0.425
DCO6 — 7 0.01 0.549 0.546 0.535 0.543
0.08 0.440 0.444 0.453 0.446

Fig. 4. Plastic zone height of sample: H220PD sshelet blanked with
0.01 mm clearance (top) and TRIP steel sheet blamkigd 0.08 mm
clearance (bottom)
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Table 5. Relative plastic zone heidiifta, dependence on sheet material inBgR,

Sheet
Sheet thickness RJ/Rm Clearance hy hy
material a index [mm] [mm] d
[mm]
H220PD 0.80 0.529 0.01 0.623 0.779
0.80 0.08 0.507 0.663
DCO6 — Y 0.75 0.545 0.01 0.495 0.660
0.75 0.08 0.425 0.567
DCO6 — 7 0.85 0.556 0.01 0.542 0.638
0.85 0.08 0.446 0.525
TRIP 0.75 0.581 0.01 0.435 0.560
0.75 0.08 0.334 0.445
0.8 —o—-clearance =0.08 mn
s l\ .
g
<07 . -#-clearance=0.01m
. \\\\
0,5 \\\
0,4
0,51 0,53 0,55 0,57 0,5¢

Fig. 5. Relative plastic zone heigh{/a, dependence on sheet
materialR/R, ratio

4. Conclusion

The results of the experiment indicate that imkiag of 0.75 to 0.85 mm
thick galvanized multiphase steel sheets the puaneltiearance clearly affects
blanked edge quality, evaluated in terms of thatieh of plastic zone height to
blanked material thickness index. For the all fiyyres of sheet metal, thg/ay
value was higher at the punch-die clearance of @u@ilthan at 0.08 mm. Taking
into account mechanical properties (yield stressmate strength, and total
elongation) the experiments showed that the valuth@h,/a, blanked edge
surface quality index decreases with the increfskeovalue of thdR/R,, ratio.
The measured result leads to the conclusion tleasdaime shear cutting tool can
be used for fine blanking of all material testedewtusing 0.01 mm punch-die
clearance.
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WPLYW LUZU NA JAKO $C KRAW EDZI PRZECI ECIA W PROCESIE
WYKRAWANIA DOKLADNEGO BLACH STALOWYCH

Streszczenie

Podczas wykrawania doktadnego wielemych parametréw wptywa na jadpowierzchni
przeckcia. W przypadku wykrawania doktadnego wgniatanystgpu piecieniowego dociskacza
w pakiet blach powoduje wksze jej wyginanie w poréwnaniu z wykrawaniem kongjenalnym.
Profil wygigcia maze zmienig si¢ z wypuklego na wkisty w zalenaosci od wielkaici zagkbiania.
Ponadto wielk& wygigcia profilu blachy zmienia sipodczas procesu ¢gia i zaley od sity
wykrawania. Powoduje to wyglienie r&nej topografii na powierzchni przecia. W pracy
przedstawiono anakzwptywu luzu na jaké¢ krawedzi przecicia w procesie wykrawania do-
ktadnego. Celem badgest okrdlenie podstawowych parametréw mechanicznych gabkeava-
nych wielofazowych blach stalowych o grgbio0,75; 0,80 oraz 0,85 mm w prébie jednoosiowego
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rozciagania, badanie wptywu luzu na wysaékostrefy uplastycznionej ¢iego materiatu oraz
okreslenie wptywu widciwosci materiatowych blachy na jakbkrawedzi przecgcia.

Stowa kluczowe:blacha, wykrawanie doktadne, luz, jdkdkrawedzi przecécia
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POKLADOWY SYSTEM
MONITOROWANIA STANU
LOTNICZEGO PLYNU HYDRAULICZNEGO

Rosmice wymagania azytkownikéw statkéw powietrznych dotygze zwkkszenia
niezawodnéci oraz obnienia kosztéw eksploatacji poprzez eliminowanie kaiep
nowanych konserwacji i obstug sprawiage konstruktorzy coraz powszechniej
wdrazaja zintegrowane systemy monitogag stan maiwie duzej liczby elemen-
tow samolotu. W opracowaniu przedstawiono gtowrle ceatazenia poktadowe-
go, inteligentnego systemu monitorowania stanuplyydraulicznego na przykta-
dzie projektu zrealizowanego w ramach Europejski¢g®rogramu Ramowego.
Syntetycznie oméwiono relsystemu hydraulicznego samolotu, §eisvosci pty-
noéw hydraulicznych i metody kontroli stanu ichzgcia. Zaprezentowano ogdine
wymagania na system, jego struktuparametry ptynéw hydraulicznych, opraco-
wane i zastosowane czujniki pomiarowe. Na Zakenie przedstawiono wybrane
wyniki bada przeprowadzonych w rzeczywistym systemie hydraaoken.

Stowa kluczowe: poktadowy system monitorowania, statek powietrzeystem
hydrauliczny samolotu

1. Wprowadzenie

Wedlug wizji przedstawionej w wydanym przez KE oepe ,European
Aeronautics: a Vision for 2020” [¥fodki transportu lotniczego muszpetnig
stale rosace wymagania odraie obnienia kosztow podiy, bezpieczastwa
i wplywu na srodowisko naturalne. Coraz powszechniejsze stosewznte-
growanych systemow monitoagiych stan elementow statku powietrznego ma
na celu wyeliminowanie wypadkéw przez zmniejszesbeizenia zatogi i po-
moc w podgciu wiasciwych decyzji. Zastosowanie inteligentnych systamo
monitoringu wpltywa na zwkszenie niezawoddoi i umazliwia usunkcie przy-

1 Autor do korespondenciji/corresponding author: ékavitynarczyk, Instytut Lotnictwa, al. Kra-
kowska 110/114, 02-256 Warszawa, tel. (22) 846084ail: marek.mlynarczyk@ilot.edu.pl

2 Zbigniew Mrotek, e-mail: zbigniew.mrotek@ilot.egl
8 J6zef Matuj, e-mail: jozef. maluj@ilot.edu.pl
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czyn nieplanowanych konserwaciji i obstug, gljpic tym samym koszty eks-
ploatacji samolotu.

2. System hydrauliczny samolotu

Dziatanie wspoéiczesnych samolotow pasakich opiera gina niezawod-
nej i ptynnej pracy systemu hydraulicznego, zapewoego ich sterowrig
(rys. 1.) [2, 3]. Za pomacjego elementow (sitowniki, zawory, pompy itp.) ora
wypetniapcego go pod énieniem ptynu hydraulicznego odbywa diontrola
i sterowanie m.in. pot@niem lotek, sterow, klap umieszczonych w skrzyatac
i usterzeniu, pozyejpodwozia, systemem hamulcéw oraz wieloma innymi el
mentami samolotu.gSone sterowane za pompetozonego systemu hydraulicz-
nego, ktéry zwykle tworztrzy niezalene podsystemy, kdy zasilany z osob-
nego zbiornika, co pozwala na niezale zadawanie @nienia do rénych ob-
woddéw. W przypadku utraty @iienia specjalny system pomp utiwia jego
utrzymanie w newralgicznych (krytycznych) uktadaglykonawczych. Ze
wzgledu na wymagane kryteria bezpieagieva samolotu system hydrauliczny
pemni kluczow role. Wszystkie elementy w kdym z obwoddéw s polaczone
z centralnym zbiornikiem ptynu ukladem metalowyehek wysokodinienio-
wych. Dla utrzymania stategosoienia nad powierzchaiptynu zbiornik jest
pofaczony z otaczafpa go atmosfey. Poniewa stosowane pityny hydrauliczne
na bazie estrow fosforanowych wykazwnaczm higroskopijndé, powietrze
pobrane ze&rodowiska zewgtrznego jest nieuchronnyrrédiem wilgoci oraz
innych zanieczyszcaewvprowadzanych do ptynu hydraulicznego.

Jeli istota dziatania systemu hydraulicznego we wspoétczessgoholotach
pasaerskich jest przenoszenie znacznych sit zaqumictwem medium, tj. ply-
nu hydraulicznego, to bardzo wea jest zarowno wkgiwa czystéc¢ ptynu, jak
i czynnaci obstugowe zwizane z kontral jego wiaciwosci i utrzymaniem
w odpowiednim stanie. s8Sone zwykle cgscia normalnych, planowanych cy-
klicznie obstug samolotu. Kontrola stanu i utrzynaywe zdatnéci ptynu hy-
draulicznego wykonywane w trakcie przgipw okresowych g czasochtonne
i kosztowne. Obecnie monitorowanie i ocena stagayphydraulicznego odby-
wa sk przez okresowe pobieranie probek z instalacjit¢yeme s one przesyta-
ne do specjalistycznych laboratoriéw w celu przemdzenia analizy ich skladu
chemicznego. W zataeosci od wynikéw @ podejmowane dalsze akcje (ptuka-
nie, czsciowa lub catkowita wymiana ptynu). W celu unikcia bardzo kosz-
townej, catkowite] wymiany ptynu na samolocie szsto stosowandrodki
alternatywne, obejmage wymiar czesciowa lub regeneragjptynu polegajca
na przepuszczeniu go przez specjalny naziemnyraysteyszczaicy. Proble-
mem jest réwnie fakt, ze czas potrzebny na przeprowadzenie laboratoryjnej
analizy prébek wahaegod 2 do 10 dni, co ¢sto opénia i wstrzymuje podgie
decyzji odnénie innych sprawdzei obstug.
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Rys. 1. System hydrauliczny samolotu AIRBUS A340,agpwano na podsta-
wie www.exxpertsystems.de/

Fig. 1. The hydraulic system of AIRBUS A340 aircraficcording to
www.exxpertsystems.de/

Najpowszechniej stosowanymi przez najgzych producentéw cywilnych
statkdw powietrznych, takich jak Airbus czy Boeipdynami w lotniczych sys-
temach hydraulicznychagptyny na bazie estrow kwasu fosforowego. Obecqie s
stosowane:

 Skydrol 500B-4,

e HyJet IV APLUS,

» Skydrol LD-4,

« HyJet V.

Podstawowe cechy wytdiajace wymienione plyny to wysoka ognioodposéo
wydtuzony czas stosowania, stabiédoparametrow w funkcji temperatury
i zapobieganie erozji i korozji elementéw systenydraulicznego. Najwiksze
ich wady to dua higroskopijné¢ (ich ,czaszycia” w systemie hydraulicznym
jest trudny do przewidzenia) oraz agresywnadla srodowiska (atakuj po-
wszechnie stosowane farby, kleje, izolacje i matgniszczelniajce). Problemy
zwigzane z zanieczyszczeniami ptynu w lotniczych syatdmhydraulicznych
mozna podziek na kilka gtéwnych kategorii:

» czastki stale (obecni@ obcych ciat statych w ptynie hydraulicznym),

« woda (zaréwno w postaci roztworu, jak i w postagtraconej),

» powietrze lub inne gazy (w postaci rozpuszczonejoicherzykow),

» zanieczyszczenia chemiczne (wywotane czynnikaminzganymi lub

degradagj).
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Czastki state powodup przyspieszone zycie elementow systemu i ich
uszkodzenie, zatykanie dysz i zaworowzymie cierne cgsci ruchomych, kra-
wedzi i powierzchni.

Woda powoduje wzrost korozji oraz reakcje chemiczne peprdziatanie
galwaniczne, wywoludjc zwycie i degradaej powierzchni i zaywanie sg
(zmeczenie) taysk.

Powietrze w formie pcherzykdow powoduje zmiany diienia wywotane
kompresj, co wplywa na utratprzenoszonej mocy, utlenianie sizesci meta-
lowych i ich przedwczesne zycie, wzrost temperatury, hatasu oraz zmiany
chemiczne i degradacptynu.

Zanieczyszczenia chemicznerywotane najczsciej dodatkami niekompa-
tybilnych ptynéw, pozostakeia srodkdéw czyszcgeych lub reakcjami z elemen-
tami systemu obmaja wytrzymatad¢ temperaturow i niepalnd¢, powoduy
pogorszenie dziatania dodatkow uszlachetniaih oraz zmiany lepkoi, gesto-
$ci i przewodnéci elektrycznej.

3. Wymagania na poktadowy system monitoringu

Pomystem na nowatorskie rozganie tych probleméw byto opracowanie
poktadowego, inteligentnego systemu, ktérego jedayrada miato byt moni-
torowanie za pomacwielu czujnikow krytycznych parametrow lotniczegly-
nu hydraulicznego oraz ocena stanu jego zanieczgeix i zuycia. Projekt
0 nazwie SUPERSKYSENSE byt realizowany w ramachPwbgramu Ramo-
wego Unii Europejskiej przez konsorcjumeizynarodowe, w ramach ktérego
autorzy pracy uczestniczyli aktywnie w opracowaspecyfikacji technicznej
systemu i programu baflaopracowali i wykonali trzy prototypy czujnika wia
sciwosci elektrycznych ptynu hydraulicznego oraz uczestyli w badaniach
funkcjonalnych i prowadzili badani&odowiskowe kompletnego prototypu sys-
temu. Zadaniem systemu monitoringu SSK miaté bptymalizacja obstugi
uktadu hydraulicznego samolotu przez testowanibieaco i w sposob madi-
wie ciagly stopnia zaycia ptynu, pozwalajca na przewidywanie skutkow po-
gorszenia jego stanu i zaplanowanie d#ataprawczych. Naeriziem do jego
realizacji byt monitoring najwaniejszych wiaciwosci ptynu hydraulicznego,
a kontrolowanych datl za pomog bada laboratoryjnych. Na podstawie wielo-
letnich déwiadczeér do monitorowania wybrano te parametry, ktére anaj-
wiekszy zwhzek z zanieczyszczeniami i utraefektywndaci systemu hydrau-
licznego, tj.:

» zawartd@¢ czstek statych (klasa czyst) — wymaganie: klasa 7,

« kwasowad¢ — wymaganie: indeks kwasowsd Al < 0,15 mgKOH/g,

« zawartd¢ wody — wymaganie: zawaddprocentowa masy 0,2%,

+ zawartd¢ rozpuszczonych gazow (dotychczas niemierzona),

« wlasciwosci elektryczne — wymaganie: konduktywiido elektryczna

vy>0,3 uS/cm.
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Podstawowym zal@niem byla zasada, zgodnie z ktélystem bhdzie ele-
mentem wyposenia pokladowego samolotu, a informacje o mierzbryara-
metrach kda jak najblizsze uzyskiwanym dotychczasowymi metodami. Rrzy;j
to, ze system monitoringu (w szczegd&dubjego czujniki) powinien dziataw
warunkachsrodowiskowych, jakie panajw systemach hydraulicznych samolo-
tow, ktorych podstawowe parametry to:

« cisnienie w uktadzie hydraulicznym 3000 PSI (207 Hat) 5000 PSI
(345 bar) — w ogci wysokocknieniowej systemu przy szybd@ prze-
ptywu do 5 I/min,

« temperatura pracy systemu — normalna [-15°C, +850G8iwyzszona
[-15°C, +94°C], przetrwania [-60°C, +120°C],

« zasilanie z sieci poktadowej +28V.

Parametry systemu powinny dygodne z wymaganiami nornsyodowiskowej
EUROCAE ED14/ R.T.C.A D0160 E oraz wymaganiami AsbABDO0100
(czesci 0, 1i 2).

System monitoringu SSK (rys. 2.) opracowany w remgarojektu SUPER-
SKYSENSE tworzyty dwa podstawowe bloki funkcjonalne

» zespot czujnikow (MU) przetwarzgjych wybrane chemiczne i fizyczne
parametry ptynu w instalacji hydraulicznej samolotustandardowe sy-
gnaty elektryczne,

« centralna jednostka stegap (CSU) kontrolujca pra€e czujnikow, zbie-
rajaca dane pomiarowe dotyge poszczegblnych monitorowanych pa-
rametrow i zapewniaga komunikagj z innymi systemami zainstalowa-
nymi na samolocie.

‘ Pokfadowy Komputer Konserwagji i Cbstug (AMC)

CENTRALNA JEDNOSTKA STERUJ ACA (CSU)

A

INTERLAB

A A A

! uom " EpswD " EpswD
Czujniki Czujnik na Optyczny Czujnik
Luminescencyjne Podczerwie 1 (IR Czastek Stalych

Qufnik

Konduktywno $ci
i Pojemno $ci

loA

ZESPOL CZUINIKOW (MU)

INASVET

Przepiyw piynu hydraulicznego «—

SYSTEM HYDRAULICZNY
SAMOLOTU

Rys. 2. Schemat blokowy systemu monitoringu

Fig. 2. The block diagram of the monitoring system
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Ze wzgkdu na zastosowarmetod pomiarova czujniki wykorzystywane
do pomiaru parametréw ptynow hydraulicznychzme podziek na cztery pod-
stawowe grupy:

1) czujniki luminescencyjne (opracowane przez d@rsidad Complutense

de Madrid),

2) czujnik na podczerwie (opracowany przez EADS Innovation Works

Germany),
3) optyczny czujnik cwstek statych (opracowany rownigprzez EADS
Innovation Works Germany),
4) pojemnéciowy czujnik wt&ciwosci elektrycznych (opracowany przez
autorow z Instytutu Lotnictwa w Warszawie).
Wysokocknieniowe elementy mechaniczne zespotu czujnikbw My opra-
cowane przy udziale firmy INASMET z Hiszpanii.

Zasada pracy czujnikdw luminescencyjnych polegatavykrywaniu zmia-
ny emitowanego sygnatu luminescencyjnego, powodeypreez zanieczysz-
czenia chemiczne, poprzezyaie odpowiednio zabarwionych filtrow lumine-
scencyjnych. W celu uniketia rozpuszczenia przez ptyn hydrauliczny cienka
warstwa (folia) polimeru o grukoi 20+30 um i odpowiedniej barwie byta che-
micznie nanoszona na specjalne okno szklane (rysM8rzonym parametrem
byt czaszycia (zaniku) luminescencji nagujacej po chwilowym wzbudzeniu
luminoforu przez blyskwiatta. Do pomiaru parametréw chemicznych zasto-
sowano okno luminescencyjne na podstawie barwy pa@izowo-czerwonej
0 skzeniu barwnika dobranym i specjalnie zoptymalizowangla kadego
z mierzonych parametréw: zawaitokwasow, wody i powietrza.

[Ru(tap),(FD)]=*

KWASOWOSC

N . [Ru(phen),(dppz)|* / .
' wiLGoC |
-

,-“'l". )’ | u(dp o
/» /.’ TLEN \

Rys. 3. Filtry czujnikéw luminescencyjnych zaprdfkane i wykonane przez
UniversidadComplutensele Madrid, na podstawie [4]

Fig. 3. Filters of the luminescent sensors desigard build Universidad
Complutense de Madrid, according to [4]
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Czujnik zanieczyszche chemicznych oparty na metodzie podczerwieni
stuzyt do pomiaru dwéch parametréw: zawadiowody (kanat 2870 nm) i kwa-
sow (kanaty 2730 nm i 3010 nm). Oba parametrymaobyto mierzy przez
pomiar zmian emisji podczerwieni przez badany giydrauliczny. Przyktado-
wo, zmiana zawartei wody powoduje wzrost absorpcji promieniowanial{po
czerwonego w dtugai fali ok. 3500 crit (lub 2870 nm). Wsp6tczynnik ab-
sorpcji podczerwieni jest w przybéniu symetryczny wzgtem tej wartéci
i symetria ta jest zaburzana w momencie pojawiskiaanieczyszcze Zasag
pracy i struktug czujnika pokazano na rys. 4.

Emiter podczerwieni Skydrol Zespol czujnikow
MEMS termoelektrycznych
Okienka
szafirowe
2730nm 2870nm

N
@ = :]- II -lE - 2580nm Sy 3010nm
. L=

Rys. 4. Zasada pracy czujnika opartego na emigjicperwieni
(EADS-IW-D), na podstawie [4]

Fig. 4. Principle of operating of the sensor basedhe infrared
emission (EADS-IW-D), according to [4]

Czujnik zawartéci czastek statych w ptynie hydraulicznym oparto rownie
na metodzie optycznej; jego zaggutacy i budow zilustrowano na rys. 5. Praca
czujnika polegata na zliczaniu zdafizgolegagcych na rzutowaniu cieni ggtek
przeptywajcych przez wska szczelig i oswietlanych przezwiatto emitowane

Poziom 6
70um
38um

21um

Vout

l4pm

Cien
duiej czastki

6um

Cien
matej czastki

Poziom 1
4pm

t

Okienko optyczne Okienko optyczne
80um 80um
| Swiatio| Detektor Detektor
Przeplyw plynu Przeplyw plynu

Rys. 5. Zasada pracy optycznego czujnikastek statych (EADS-IW-D), na
podstawie [4]

Fig. 5. Principle of operating of the particulatkef sensor (EADS-IW-D),
according to [4]
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przez diod laserows. Wielkos¢ sygnatu wy§ciowego byta zakena od rozmiaru
cienia wytwarzanego przez astke przemieszczafa Sie w wiazce swiatla,
a tym samym od jej wiellkkai.

Czujnik witaciwosci elektrycznych ptynu hydraulicznego (rys. 6.) enpt
sie na metodzie pojemidciowej i stwzyt do pomiaru konduktywriei i stalej
dielektrycznej (poprzez pomiar pojenog. Podstawowym elementem pomia-
rowym byt wspotosiowy kondensator cylindryczny zemony na state w prze-
ptywajacym plynie hydraulicznym. Zasadpomiaru oparto na zaleosciach
okreslajacych pojemné¢ C i konduktywndé g czujnika cylindrycznego.

Coc = & B2l
°" In(D2/DY’

_In(D2/DY)
2TLR

Rys. 6. Czujnik parametréw elektrycznych ptynu hyticenego, Instytut Lotnictwa
Fig. 6. The sensor of electric parameters of hyldrdéluid, Institute of Aviation

Poniewa wymiary kondensatora pomiaroweg®l( D2 i L) s state
i w obu przypadkach identyczne, pomiar statej dielezneje, sprowadza i
do pomiaru pojemnigi C, a pomiar konduktywniei g do pomiaru odwrotriei
rezystancji czujnikdr. Stala dielektryczna dotychczas nie byta parametree-
rzonym w celu oceny stanu jego zanieczyszczeniaraktcie bada ptynow
hydraulicznych przeprowadzonych w ramach projekiviesdzono jednak pra-
wie liniowa zaleznos¢ tego parametru w funkcji zawaéto wody i zdecydowano
si¢ na dodatkowe jego monitorowanie.

Zadaniem centralnej jednostki stewegj (CSU) systemu SSK opracowanej
przez koordynatora projektu figriINTERLAB z Hiszpanii byto: zapewnienie
analogowego interfejsu poatizy czujnikami a cyfrowym blokiem przetwarza-
nia danych; sterowanie praczujnikdw optycznych; zbieranie, analiza, przetwa-
rzanie i gromadzenie danych o stanie poszczegolmjienzonych parametréw
oraz zapewnienie interfejsu cyfrowego do komunikagewretrznym kompute-
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rem kydz pokladowym systemem konserwacji i obstugi. Modutdwnstrukcg
CSU systemu wraz z przykladowym oknem programu ytdgego na bigaco
wartasci poszczegolnych mierzonych paramentow przedstewia rys. 7.

Rys. 7. Kompletny prototyp syste-
mu SSK

Fig. 7. Complete prototype of sys-
tem SSK

4. Badania prototypow

Badania prototypow majzawsze kluczowe znaczenie w ocenie przydatno-
sci projektowanych systeméw. Gtownym celem projekjio wiarygodne wy-
kazanie funkcjonalniei systemu SSK w rzeczywistych warunkach pracy. Aby
sprawdzt, czy jego wszystkie elementyeda w stanie wytrzyma rzeczywiste
naraenia bez uszkod#ae czy bezpiecznie magby¢ poddane prébom funkcjo-
nalnym, przeprowadzono proby wibracyjne trwatowe i zngczeniowe. Wy-
konano trzy prototypy, kaly przeznaczony do innego rodzaju testow. Rzeczy-
wistym celem préb wibracji przypadkowych przeprowaaych w Instytucie
Lotnictwa w Warszawie byto sprawdzenie, czy konatja prototypu pozwala
na bezpieczne przeprowadzenie testéw funkcjonalnyebty przeprowadzono
dla trzech osi, zwkszajc naraenia & do najwyszego poziomiD1 okrelone-
go w normie RTCA/DO-160E. Prébom poddano zespdjniizow (MU) napet-
niony ptynem hydraulicznym. W celu stwierdzeni®, system jest zdatny do
bezpiecznego przeprowadzenia préb funkcjonalnydtopp poddano testom
w firmie CESA w Madrycie, takim jak:

+ proba trwatéciowa — 5000 cykli @Ginienia 209 baréw oraz zazania

elektroniki,

» proba zmczeniowa — 55000 cykli émienia 87,5 baréw.

W wyniku prob trwatéciowych i zngczeniowych stwierdzonage prototyp sys-
temu mae by bezpiecznie poddany prébom funkcjonalnym.

Przeprowadzenie i wyniki préb funkcjonalnych bytgjbardziej istotnym
elementem badania prototypu systemu monitoringgw@ym celem tych préb
byta ocena, czy system jest w stanie prawidtoworzgie parametry ptynu
w warunkach rzeczywistych, tj. przy roboczych wéetach cénienia i przepty-
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wu ptynu oraz dla rinych zawartéci wody i klasy czystéci ptyndw hydrau-
licznych oraz rénych wartdci temperatury.

Testy funkcjonalne zostaly przeprowadzone na utov@m stanowisku
hydraulicznym AIRBUS ESTER 3000 PSI (rys. 8.) w Uzie. Obecn& na
stanowisku elementéw systemu hydraulicznego (hpweikow) odzwierciedla-
ta rzeczywiste warunki w systemie hydraulicznym skotu. Aby przeprowadzi
testy systemu SSK, opracowano specjalny progranziimiajacy komputerow
zmiare parametrow ptynu hydraulicznego, kontrgégo parametrow, przecie-
kéw instalacji oraz symulacje 2dych standw dziatania systemu hydraulicznego.
Umozliwiat on rowniez odczytywanie i rejestragjdanych z badanego systemu
SSK oraz utrzymywanie stalej temperatury i przeptylynu hydraulicznego.
Zasadnicze testy przeprowadzono wnyth temperaturach. W celu poréwnania
wynikow pomiaréw z wynikami dotychczas stosowanysdda przed kada
zmiary stopnia zanieczyszczenia ptynu pobierano probidrekbyty nasgpnie
poddawane badaniom konwencjonalnymi metodami labgaymi. Uzyskane
wyniki pomiarow zawart&i kwasow i powietrza czujnikami luminescencyjny-
mi i na podczerwig potwierdzity stuszn& koncepcji oraz metod pomiarowych.
Doktadne poréwnanie wynikow batlazawartdci powietrza byto utrudnione,
gdyz proces pobierania i transportu prébek do laboiatomiat wptyw na ich
czysta¢. W przypadku optycznego czujnikaastek statych potwierdzono jedy-
nie ich wykrywanie w pelnym zakresie pomiarowymdrak wyniki zliczania
wykazaly znaczne odgistwa od wynikéw laboratoryjnych z powodu sklejania
si¢ | wzajemnego przestanianiaastek przeptywajcych przez wska szczelir
pomiarows, co wymagatoby modyfikacji konstrukcji czujnikap(rwymuszenie
mieszania cgstek). Wyniki pomiaru konduktywrdoi wykazaly bardzo wysak

Czujniki
Badany temp:ratury
5 systemu
Ze_s po’ SSK
Czujnikow
MU

Czujnik ¥
temperatury 8
Stanowiska £ " 8

owyzej < Czujnik

P m{j g et tempejratury
Stanowiska
ponizej

Rys. 8. System SSK badany na stanowisku firmy AIRBUS,
podstawie [4]

Fig. 8. SSK system tested on the AIRBUS stand, acuptd [4]
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zbieznos¢ z wynikami pomiaréw laboratoryjnych oraz debkompensag
wplywu zmian temperatury. Pomimo stwierdzenia lmép zalenosci zmian
statej dielektrycznej ptynu hydraulicznego od zawan wody ich zakres nie
pozwolit na uzyskanie zadowadaych wynikbw pomiarowych w warunkach,
gdy ptyny hydrauliczne magby¢ mieszane w dowolnych proporcjach. Wynikto
to ze znacznych #dic statych dielektrycznych stosowanych ptynow.

5. Uwagi kaicowe

Na podstawie daviadczeé z obstug i eksploataciji wielu firm lotniczych
mozna stwierdz, ze najbardziej krytycznymi parametrami ptynéw hydica:
nych s obecné¢ czastek stalych zawarté¢ wody i nadmiernakwasowae.
Mimo ze projekt jest znacznym krokiem naprzéd w kierulastpienia do-
tychczas stosowanych metod kontroli pokladowym esystm monitoringu
w petni zintegrowanym z systemami samolotu, nieskapo zapewnienia kon-
troli wszystkich wymaganych parametréw. W szczegédnw zakresie pomiaru
zawartdci czstek statych nie uzyskano satysfakcjaeyph rezultatow ze
wzgledu na ztaong natue fizyczm tego parametru. Do niezawodnej oceny po-
miaru krytycznych wiéciwosci ptynu hydraulicznego pozossafatem dwa pa-
rametry: zawart@& wody i kwasow. Na ich podstawie oraz pomiarze terafu-
ry ptynu mana otrzyma podstawowe informacje na temat stanu jegoyaia.

W systemach hydraulicznych nowych samolotéw, gtieieperatura ptynu jest
mierzona ze znacznie gkiszy doktadndcia, uzyskane wyniki pomiaréw wilgot-
nosci i kwasowdci mog by¢ bardziej ayteczne.

Linie lotnicze prowadze obstug swych samolotéw ss zainteresowane
réwniez alternatywnym rozwizaniem, jakim byloby zastosowanie opracowanej
w ramach projektu jednostki monitogagj do pomiarow w trakcie obstugi na-
ziemnej. W ramach tego fr@dniego kroku system monitoringu SSK maogtby
zashpi¢ wickszag¢ pomiar6éw laboratoryjnych. Jeglrz istotnych zalet takiego
rozwiagzania mana bytby uzné fakt, ze tego typu system naziemny nie musiat-
by spetni@ rygorystycznych wymagasrodowiskowych i niezawodioiowych
dla poktadowego systemu hydraulicznegaz §amo wyeliminowanie koniecz-
nosci pobierania probek ptynu z systemu samolotu areeliwos¢ podgcia
natychmiastowej decyzji i dzialgpodczas jego obstugi bez koniec&riavielo-
dniowego oczekiwania na wyniki bad#aboratoryjnych miatoby di¢ znacze-
nie dla uytkownikéw przez znaczny wplyw na obenie kosztow eksploatacii
samolotu.
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ON-BOARD AVIATION HYDRAULIC FLUID HEALTH
MONITORING SYSTEM

Abstract

Growing demands of aircrafts operators to incréhseeliability and reduce operating costs
by eliminating unscheduled maintenance make desgimaplement more widely integrated
systems monitoring the status of the largest ptessibmber of onboard components. The paper
presents the main goals and objectives of the grrggencerning optimized maintenance concept
for aviation hydraulic fluids based on an onboarth system capable of monitoring fluid condi-
tion, developed under the VI European FrameworlgRm. The role of the hydraulic system on
the aircraft, the phosphate based hydraulic flygdsperties and current methods of controlling
their health were briefly described. After presegtthe general requirements for the system the
main monitoring parameters of the fluids and thplemented sensors were described. At the end
the basic results of the functional tests perforinetie real hydraulic system were presented.
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Rys. 3. Pomareczowy filtr luminescencyjny oraz widok gtowicy cnifa (Univerisad
Complutense de Madrid)

Fig. 3. The orange luminescent filter and the vidwhe sensor head (Univerisad Com-
plutense de Madrid)
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AUTONOMICZNY SYSTEM STEROWANIA
BEZZALtOGOWYMI STATKAMI LATAJ ACYMI

W ostatnich latach obserwuje¢ sznaczny wzrost zastosowania bezzalogowych
statkdw lataicych (BSL) w r@nych dziedzinacttycia. W szczeg6lni s3 one
uzywane do wykonywania wielu zaflamilitarnych, takich jak obserwacja pola
walki lub rozpoznawanie celu. W zafexsci od zastosowania konstrukcja bezzato-
gowych statkéw latagych jest mniej lub bardziej ziona. Wikszas¢ faz lotu
BSL jest w petni zautomatyzowana. Obecnie naukovaryckntruy sic na najbar-
dziej niebezpiecznych fazach lotu, jakimisart i hdowanie. Po wybraniu przez
operatora opcji ,rozpocznij misj system sterowania przeprowadza migfl mo-
mentu startu do kwowego poddgia do hdowania, wyréwnania i przyziemienia.
W niniejszej publikacji przedstawiono aktualny sfmac majcych na celu stwo-
rzenie autonomicznego systemu sterowania bezzalpgowtatkami latajcymi
opartego ha nowoczesnych systemach komputerowyzhretodach i technikach
sztucznej inteligencji. Zaprezentowano stanowisMmotatoryjne sknce do pro-
wadzenia badasymulacyjnych na etapie projektowania i testowadgorytmow
sterowania BSL. Zaprezentowano wyniki testow procediomatycznego startu,
przelotu po zadanej trasie oraz automatycznegovséaria hdowaniem BSL.

Stowa kluczowe:ladowanie, model matematyczny samolotu, systemy kegaa
we, systemy czasu rzeczywistego, systemy steroviaieian

1. Wprowadzenie

W ostatnich latach obserwuje; sinaczny wzrost zastosowania bezzatogo-
wych statkow latajcych (BSL) w r@nych dziedzinactiycia. Najpowszechniej
sa one wykorzystywane do prowadzenia zaduailitarnych polegajcych na
obserwaciji i rozpoznaniu pola walki oraz na autgeetym dotarciu do wska-
zanego celu i jego zniszczeniu. BSL jest coragae] dodatkowym wypose-
niem sprztowym steb poradkowych i bezpieczestwa publicznego. Sha
jako naniki kamer video, za pomacktorych mana patrolowa z dowolnej
wysokasci okreslony teren, prowadzi poszukiwania w miejscach trudno do-
stepnych dla cztowieka oraz dokonywdiagnostyki miejsc katastrof i katakli-
zmoéw. W zalenosci od zastosowania stawia sioraz weksze wymagania kon-

! Autor do korespondencji/corresponding author: il Nowak, Politechnika Rzeszowska,
al. Powstacéw Warszawy 8, 35-959 Rzeszow, tel. (17) 865147aik: darnow@prz.edu.pl
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strukcyjne bezzatogowym statkom la@jm. Dotyca one zar6wno wkiwosci
fizycznych i mechanicznych samej konstrukcji, jgkokladowego systemu ste-
rowania i jego maiwosci.

W niniejszej publikacji przedstawiono aktualnyrsfarac majcych na celu
stworzenie autonomicznego systemu sterowania lmgaalmi statkami lataj
cymi opartego na nowoczesnych systemach komputetovoyaz metodach
i technikach sztucznej inteligencji. Zaprezentowatanowisko laboratoryjne
stuzace do prowadzenia batglaymulacyjnych na etapie projektowania i testo-
wania algorytméw sterowania BSL. Przedstawiono kpagjne rozwizania,
ktore zostam sprawdzone w trakcie przysztych prac badawczyepr@zento-
wano wyniki komputerowej symulacji procedur autoyeahego startu oraz
automatycznego sterowantgbwaniem BSL.

2. Ogolna struktura systemu bezzatogowego

System bezzatogowy skiadag stazwyczaj z nanika, czyli mobilnego
obiektu latagcego, oraz ze stacji kontrolnej (rys. 1.).$Ni& jest wyposaony
w mechanizmy wykonawcze, sterowniki mechanizmow endwczych, moduty
pomiarowe, gtdbwny komputer poktadowy, system regagiti transmisji obrazu,
moduty do transmisji danych telemetrycznych oradadkowe moduty pomia-
rowe [1]. Pokladowa kamera obserwacyjna jest umigsz na tréjosiowe]
gtowicy stabilizujcej jej potaenie w przestrzeni. W zaleosci od zapotrzebo-
wania aparatura stacji naziemnejzady zamontowana na poktadziegzaro-
wego pojazdu terenowego, przyczepy, samochodu ossw lub mae by
przenégna w torbie czy plecaku. Zawiera komputery klasy R@nputery prze-
mystowe lub urzdzenia mobilne typu tablet wypasme w oprogramowanie
umazliwiajace wizualizagi parametrow lotu oraz stanu wykonywanej misji, jak

Bezzatogowy statek latajacy w

Stacja naziemna

Rys. 1. Struktura systemu bezzatogowego
Fig. 1. The unmanned system structure
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réwniez bezpdrednie lub pérednie sterowanie lotem. Osobny komputer jest
odpowiedzialny za obrolgki wyswietlanie obrazu video przesytanego z kamery
poktadowej. Komputer poktadowy BSL powinienc¢bywyposaony w oprogra-
mowanie, ktore wspomaga operatora w sterowaniuktdyie podczas wykony-
wania misji lub catkowicie autonomicznie przeprowadnisg zgodnie ze zdefi-
niowanym przez operatora planem, azeéakapewnia wprowadzanie modyfikacji
w czasie wykonywania misji [2].

3. Stanowisko do bada symulacyjnych

Projektowanie i testowanie poszczegolnych elemestystemu sterowania
wymagato zastosowania specjalnie przygotowanegnostaka badawczego
(rys. 2.). Pomocnym natdziem okazat gi pakiet do obliczé inzynierskich
Matlab/Simulink wraz z bibliotek XPC Target oraz symulator lotu X-Plane
firmy Laminar Research. Struktura systemu sterosvabiektem i jego funkcjo-
nalné¢ zostaly zamodelowane za pomopakietu Simulink. Poszczegdlne
moduly systemu as reprezentowane jako osobne bloki posiacksjokrélong
liczbe wyje¢ i wyj$¢, realizupce oprogramowanie zaimplementowane w postaci
s-funkcji w jezyku C. Kady z tych blokéw stanowi osobne zadanie czasu rze-
czywistego wykonywane w okilenych interwatach czasowych. Projekt syste-
mu jest kompilowany wrodowisku Matlab i tadowany za gednictwem pro-
tokotu sieciowego TCP/IP do pagni komputera typu PC104, ktéry pracuje

System
Sterowania /
XPC Target
X-Plane
—> CANaerospace @
Komputer
pokiadowy

L

CANaerospace

S85edS0ISENY D

TCP/IP \VIDEQ

=

Rys. 2. Schemat blokowy stanowiska E Matlab/Simulink
badawczego, na podstawie [3] IDE/Kompilator

Stacja Naziemna \
Fig. 2. A block diagram of the test ) Rejestrator
bench, according to [3] TCPIIP
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pod kontrod systemu czasu rzeczywistego xPC Target, apeliinkcie kompu-
tera poktadowego. Simulink urdiwia rowniez wygenerowanie kodu calego
systemu sterowania, ktory ngsbie mae by skompilowany za pomacodpo-
wiedniego kompilatora i zatadowany do paaniminiaturowego systemu wbu-
dowanego, umieszczonego na poktadzie rzeczywistbigktu latajcego. Za-
réwno system wbudowany, jak i komputer stecyjklasy PC104 swyposao-

ne w interfejsy komunikacyjne CAN oraz RS232, ktaraaliwiaja wymiarg
danych ze stagjnaziemn, symulatorem lotu lub mechanizmami wykonawczy-
mi i modutami pomiarowymi.

Rolk stacji naziemnej petni przefmy komputer klasy PC o dej mocy
obliczeniowej i wytrzymatej konstrukcji odpornej msstrzsy i warunki atmos-
feryczne. Oprogramowanie stacji naziemnej pracop kpntroh systemu czasu
rzeczywistego. Wartei parametrow lotu przestane przez komputer pokigdo
sa wizualizowane za pomaawirtualnych przyradéw poktadowych, jakie znaj-
duja si¢ w kokpicie kadego samolotu. Na potrzeby badskonstruowano dy-
namiczne modele statku powietrznego dla symulatmta X-Plane, ktére pod
wzglgdem widciwosci aerodynamicznych i konstrukcyjnych, gblizone do
rzeczywistych obiektow latagych. Jeden z nich to samolot ultralekki MP-02
»,Czajka”, natomiast drugi to bezzalogowy samolasil RC ,Cularis”. Modele
zostaly utworzone za pompmprogramowania Plane-Maker udgstionego
wraz z symulatorem lotu [3].

4. Struktura systemu sterowania

Kazda misja wykonywana przez BSL sklada sitrzech niezédnych faz
lotu nastpujacych bezpérednio po sobie, aago: start, przelot po zadanej trasie
oraz hdowanie. Zadaniem systemu sterowania jest popraauamnomiczne
wykonanie wszystkich faz lotu wedtug planu zdefiémego przez operatora
i stabilizacja statych wargoi parametrow lotu. Zaprojektowany system stero-
wania posiada struktgrmodutowy, w ktérej mana wyr&ni¢ elementy odpo-
wiedzialne za dostarczenie i obr@bKanych charakteryzagych stany lotu,
elementy wyprowadzage wartdci sygnatow sterowania do mechanizmow wy-
konawczych samolotu, moduly odpowiedzialne za Btalojc poszczegdinych
parametrow lotu, bloki wykonage pomocnicze obliczenia oraz moduty realizu-
jace algorytm misji na podstawie planu zapisanegoamixi systemu hdz
przestanego ze stacji naziemnej (rys. 3.) [3].

Blok o nazwie ,Flight Parameters” symbolizuje zesp@dutow pomiaro-
wych (AHRS, ADC, GPS), jest odpowiedzialny za dostanie do gtéwnego
systemu sterowania przefiltrowanych (estymowanydbhych okréajacych
parametry lotu BSL. Za jego grednictwem do systemu sterowanigpszesyta-
ne bieace wartdci katdbw potazenia samolotu w przestrzerd, @, ), odpowia-
dajace im pedkaosci katowe @, P, R), potazenie geograficzne i kur®éeo, Aceo
wuac), Predkosé wzglkdem ziemi U), predkos¢ pionowa (W) oraz bigaca
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Samolot |«
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Rys. 3. Schemat blokowy poktadowego systemu star@va
Fig. 3. A block diagram of on-board control system

wysokas¢ obiektu nad powierzchaiziemi (Alt). Drugim zestawem informacji
przychodacym z zewntrz do pokladowego systemu sterowaniadane doty-
czace planu misji wysytane ze stacji naziemnej — hGkound Station”. Zestaw
ten zawiera pozycje geograficzne i wys&dianad powierzchmi ziemi punktow
trasy, ktdn powinien przeb§y BSL. Ponadto znajdajsic w nim informacje na
temat aktualnego trybu pracy autopilota, zadanaolgés i predkosé lotu. Sys-
tem sterowania odsyta do stacji naziemnej informaegj temat aktualnego stanu
misji oraz wartéci parametrow lotu. Na wigiu systemu jest wyprowadzanych
sz&¢ sygnatow steracych: wychylenie steru wysokaoi (dg), wychylenie lotek
(dp), wychylenie steru kierunkwg), potazenie klap §r), moc zespotu nago-
wego @r) oraz moc hamulcow kot gtdbwnychg]. Wartaci te s przekazywane
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do bloku symbolizujcego zespo6t mechanizmoéw wykonawczych powierzchni
sterowych, mocy agu i hamulcéw ,Actuators” wptywagych na stan lotu BSL.

Do najbardziej istotnych elementéw systemu stersavaaley grupa mo-
dutéw realizugcych zadania stabilizacji poszczegoélnych parametabw stabi-
lizacja kata pochylenia — blok ,Pitch Stabilization”, stabdcija lata przechyle-
nia — blok ,Roll Stabilization”, stabilizacja kursd blok ,Heading Stabiliza-
tion”, stabilizacja pgdkosci pionowej — blok ,Vertical Speed Stabilization”,
stabilizacja wysokéri rzeczywistej — blok ,Altitude Stabilization”. Bki odpo-
wiedzialne za stabilizagjkatow pochylenia i przechylenia realizuprawa ste-
rowania oparte na standardowych regulatorach F?D ipohczonych kaskado-
wo i wzbogaconych o funkcje koryguge sygnat steragy. Na wefciu modutu
stabilizupcego kit pochylenia jest podawana hiea i zadana warfoé kata po-
chylenia oraz mdkos¢ katowa pochylenia. Natomiast na @&y regulatora #ta
przechylenia jest podawana khiea i zadana wargo kata przechylenia oraz
wartas¢ predkosci katowej. Na wygciu modutdw otrzymuje si odpowiednio
sygnat sterujcy dla mechanizméw wykonawczych steru wysako lotek. Mo-
dut stabilizupcy kurs BSL dziata wedtug praw sterowania opartgpehdwdch
regulatorach PID o edych parametrach, z ktérych jeden pracuje, gdy &atmo
znajduje si na pasie startowym, a jegoe@kos¢ rzeczywista (TAS) jest mniegj-
sza od pgdkaosci rotaciji (VR). Wowczas na wégiu pojawia st sygnat steruacy
przekazany do mechanizmu wykonawczego steru kiergmkzzonego z ko-
tem. W momencie osijniccia prdkaosci rotacji modut przeicza proces stero-
wania na drugi regulator o odmiennych nastawachnieguje sygnat stergy,
bedacy zadan wartccia kata przechylenia, podany na weg modutu stabilizu-
jacego przechylenie BSL. Parametrami $ggjwymi elementu stabilizacji kursu
sa biezaca i zadana warfé kursu oraz rzeczywista ¢kos¢ lotu i wysoka¢
nad powierzchni ziemi.

Kolejnymi parametrami lotu poddawanymi stabilizagj wysoka¢ nad
powierzchny, ziemi i predko$¢ pionowa. Zadania te realiaugdwa oddzielne,
wspotpracuyjce ze sofp moduly wykorzystujce regulatory PID i PD wraz
z pomocniczymi funkcjami korekcyjnymi. Modut stabécji wysokaci na wej-
$ciu przyjmuje bieaca i zadam wartas¢ wysokaci lotu nad powierzchaiziemi
i generuje sygnat stergy podawany na wggiu modutu stabilizacji dkosci
pionowej. Oprocz zadanejqatkosci pionowej na weciu tego modutu trafiaj
biezace wartdci predkosci pionowej i pedkosci rzeczywistej BSL. Na ich pod-
stawie algorytm stabilizacji generuje sygnat st@yjbedacy zadan wartccia
kata pochylenia.

Element systemu sterowania reprezentowany przgzdhazwie ,Naviga-
tion” zawiera zestaw funkcji nawigacyjnych gaych do obliczania zadanego
kursu i zadanej wysokoi BSL na podstawie danych zawartych w planie misji
aktualnego potzenia geograficznego, kursu oraz wysako Dzigki jego obli-
czeniom BSL mee by prowadzony na okéeonej wysokdci po ,sciezkach”
zawartych midzy kolejnymi punktami trasy.
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Glownym skladnikiem systemu sterowania jest mamulazwie ,Control-
ler”, ktory realizuje plan misji. Dzki komunikacji ze stagj naziemmn maoze
zaréwno wprowadzamodyfikacje planu misji w trakcie jej wykonywanigk
rowniez przerwg misje i przekaza sterowanie wgce operatora. Praca kontrole-
ra polega na generowaniu poszczegdélnych zadanyampéréw lotu i sygnatéw
aktywujacych wedtug okrdonego algorytmu, podawanych na $e#j modiéw
stabilizacji. Kady z tych modutéw posiada dodatkowe $e# logiczne, na
ktére dostaje sygnat aktywacji wygenerowany przemuwh kontrolera. Sygnat
ten mae przyp¢ jedmy z dwoch wartéci TRUE lub FALSE. Jdi na wejciu
modutu stabilizacji pojawi i wartas¢ TRUE, modut zostaje uaktywniony,
w przeciwnym wypadku modut stabilizacji jest nieakty, a generowany przez
niego sygnat zostaje zaptony odpowiedri wartdcia ustawion przez modut
kontrolera. Kontroler wykonuje szereg instrukcjgilcenych, na jego wégiu 3
podawane bimce parametry lotu BSL i dane decyzyjne ze stacziamnej,
natomiast na wyfiu wyprowadza zadane (p@lane) wartéci parametrow lotu
i sygnaly aktywujce moduly w niszej warstwie systemuHgcr, Wact, Gacr,

@ACT, l//ACT) .

5. Model matematyczny BSL i dob6r praw sterowania

Model matematyczny samolotu jest niedby do oceny wigciwosci obiek-
tu sterowania oraz do projektowania i analizy u&ladautomatycznego stero-
wania. Nieliniowy model samolotu me by stosowany do testow laboratoryj-
nych ukfadu automatycznego sterowania jako eledredowiska badawczego.
Mozna go rownie wykorzysté do wyznaczenia modelu liniowego, ktory jest
konieczny do analizy i projektowania uktadow auttynanego sterowania lo-
tem [2]. Kady uklad sterowania projektujegsdla danego obiektu i prayy
algorytm sterowania musi spetdivarunki przygtego kryterium. W zalanosci
od wielowymiarowdci obiektu, ztaonadici i znajomdci zjawisk w nim zacho-
dzacych, celéw, jakie powinny ldyoskgnigte przez wprowadzenie systemow
sterowania, rola modelu matematycznego obiektuowstenia (charakterystyk
statycznych i dynamicznych) jestzréa. Obiekt latajcy jako bryla czsciowo
symetryczna i poruszgja s¢ w dowolnej atmosferze jest obiektem o ssae
stopniach swobody (rys. 4.). Jego ruchzneopisé z doktadnécia do wspot-
czynnikow uktadem szeiu rowna rozniczkowych zwyczajnych nieliniowych
i niestacjonarnych, wychode od zasady rownowagi sit i momentéw [4].

Identyfikacja modelu dynamicznego rzeczywistegeekio latajcego po-
lega na zbudowaniu matematycznego modelu badarsgghkto, ktory z wystar-
czapca dokladndcia odwzorowuje wiéciwosci dynamiczne obiektu rzeczy-
wistego. Istnieje wiele metod identyfikacji modelbiektow dynamicznych.
W niniejszej publikacji ograniczonogsdo identyfikacji modelu liniowego rze-
czywistego obiektu, zapisanego w postaci transijitaperatorowej o zadanym
stopniu wielomianu charakterystycznegg. (Formalnie metoda pagowania
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Rys. 4. Ogo6lna struktura modelu matematycznego ksamo
Fig. 4. The mathematical model structure of anraftc

dotyczy uktaddw o jednym wagiu i jednym wyjgciu (okrela sie wtedy transmi-
tancg operatorow G(s) obiektu), ale mzna p zastosowaréwniez do uktadow
wielowymiarowych. System sterowania opisany w ngezej publikacji jest
oparty na konwencjonalnych prawach sterowania ¢émekatajcym wykorzy-
stujacych klasyczne regulatory PID i Pl oraz ichgqozkenia kaskadowe. Wspot-
czynniki praw sterowania dobrano na podstawie madatematycznych obiek-
tow latapcych i danych zarejestrowanych w trakcie lotow shaoyinych i ba-
dan w locie na rzeczywistym obiekcie [5].

6. Sterowanie w poszczegoblnych fazach lotu

Oprocz weryfikacji podstawowych modutow wykomeych algorytmy
ksztaltowania parametrow lotu w trakcie badaymulacyjnych dokonano
sprawdzenia gtbwnego modutu stenggo odpowiedzialnego za realizago-
szczegolnych etapow misji, komunikade staci haziemm i nadzér nad prac
catego systemu sterowania. Do jednych z najbardtiefnych funkcji modutu
nalezy poprawna realizacja procedur startaddwania. Parametry lotu zareje-
strowane w trakcie testow symulacyjnych pozwolittweorzy przebieg trajek-
torii lotu w tych fazach. W trakcie préb dokonarstbw kilku rénych procedur
startu i hkdowania. Na podstawie analizy zarejestrowanych kémidokonano
wyboru tych algorytméw, ktére okazatyesnajbardziej skuteczne, bezpieczne
i zapewniaty w pelni poprawne przeprowadzenie f&rg/ch faz lotu.

Przed rozpoczxiem fazy startu system sterowania przeprowadzantes
chanizméw wykonawczych powierzchni sterowych i pusnicy (rys. 5.). Je-

li test zostanie zakmzony pomylnie oraz aktualny kierunek magnetyczny sa-
molotu jest zgodny z kierunkiem pasa startowegoyezas hamulce két gtow-
nych g zwalniane, klapy ustawiane w pozycji do startm@c zespotu najlo-
wego jest stopniowo zwkszana do wartgi 100%. W pierwszej fazie rozbiegu
(take-off run), ktéra trwa do momentu agjniecia predkosci oderwanial(l = 77
km/h), system wykonuje zadania stabilizacji kursisg startowego za pompoc
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steru kierunku, stabilizacji zerowegat& przechylenia oraz stabilizacjatl

pochylenia samolotu o waéo zadanej &) 6 = 2°, co pozwala podnéé

przednie koto samolotu. Po aghicciu predkosci oderwania 1 = 77 km/h)
i kata pochylenia wikszego ni 2° nastpuje ustawienie wartci zadane] kta

pochylenia nag, = 5°, zmiana prawa sterowania kursem (stabilizacjakaes
pomoa zadanej wartii kata przechylenia i steru kierunku zapew:iiago

poprawne wykonanie zaiu) i wznoszenie samoloticl{mbing). Gdy obiekt
przekroczy wysok& h, = 150 m nad powierzchgpiziemi, moc zespotu nap

dowego jest zmniejszana do poziomu 80%, a zadamBdd&&kata pochylenia
ustawiana naf = 8. Na tej wysokéci i przy prdkosci poziomej wekszej od
predkosci najbardziej stromego wznoszenia (95 km/h) sysstenowania usta-
wia wychylenie klap do pozycji neutrum. Zakzenie procedury startu nast
puje po osignigciu wysokaci operacyjnejhop = 300 m nad powierzchmi
ziemi [6].

h

wznoszenie

rozbieg
h=hop
polozenie klap w
pozycji neutrur
= oderwanie X
L
u<ul U>u

Rys. 5. Typowa trajektoria startu
Fig. 5. Typical take off trajectory

Proceduraadowania rozpoczynacspo osagnicciu przez samolot ostatnie-
go punktu trasy. Punkt ten, w odnieniu od pozostatych definiowanych przez
operatora, jest wyliczany automatycznie przez systenajduje si na wysoko-
sci ok. 160 m nad powierzchpziemi oraz w odlegkei ok. 3000 m od progu
pasa startowego i jest patny w przedhtaeniu jego osi. Obliczenia slokony-
wane na podstawie kierunku magnetycznego pasawtgbd i wspotrzdnych
punktu lezacego na progu pasa w jego osi. Wéetde do systemu wpisuje ope-
rator. W pierwszej fazie procedurydbwania épproach) system przekza s¢
na zadania stabilizacji kursu pasa za pamkgta przechylenia, sterowania
predkoscia pionowg lotu (W) oraz sterowania mazespotu nagdowego w celu
utrzymania pgdkaosci wzglegdem powietrzald) na poziomie 100 km/h (pakose



510 D. Nowak

podefcia). Zadana warté predkosci pionowej Va) jest wyliczana przez sys-
tem sterowania tak, aby samolot byt prowadzony nagektorii kedacej linia
prost, nachylom do powierzchni pasa startowego patekny = 3° i taczaca Sie

z nim w punkcie lgacym na progu pasa w jego osi. W obliczeniach wykorz
stywana jest aktualna wysakosamolotu nad powierzchinziemi () i predkose
pozioma U). Trajektoria 4dowania zawarta powrtzy wyliczonym ostatnim
punktem trasy, a punktamizgcymi na progu i kacu pasa znajduje s jego
osi. W trakcie calej proceduryadowania system kontroluje odlegéo po-
przeczm samolotu odciezki ladowania i wprowadza korekty wakt zadanej
kursu w celu utrzymania samolotu w osi pasa statmy Po osignieciu wyso-
kosci wyrownaniah, = 3 m nad powierzchaiziemi (wart@¢ ustalona w trakcie
lotéw prébnych) system ustawia moc zespotugdapiego na poziom 0%, w#
cza zadanie stabilizacji zerowegat& przechylenia, sterowanie kursem realizuje
za pomog steru kierunku i wykonuje manewr wyroéwnanikar(e-out) polegaj-
cy na stabilizacji prdkosci pionowej. Zadana wardd predkosci pionowej jest
wyliczana proporcjonalnie do waktm wysokaci samolotu nad powierzchni
ziemi:W= K" h.

Dziatania te doprowadzado spadku mdkosci poziomej U < Ua) i deli-
katnego przyziemienia samolottoch-down). W trakcie dobiegu system wy-
konuje zadania stabilizacji kursu. Po spadkedkosci ponizej predkosci bez-
piecznego hamowanidJb = 70 km/h) naspuje uruchomienie hamulcow kot
gtéwnych praking) i zatrzymanie samolotu [6]. Typawtrajektork ladowania
przedstawia rys. 6.

HA podejscie * wyréwnanie :
: przelot

dobieg
: hamowanie

ho---..

przyziemienie

: >
U>Ub L U=y

Rys. 6. Typowa trajektoriadlowania
Fig. 6. Typical landing trajectory

7. Badania w locie

Badania w locie autonomicznego systemu sterowfila przeprowadzo-
no, wykorzystujc specjalnie do tego celu zbudowane, amjlaboratorium
w postaci bezzalogowego samolotu RC o nazwie ,@ilajest to motoszy-
bowiec wykonany z pianki EPP o rozmsci skrzydet 2610 mm i diugoi
1260 mm posiadagy aktywne lotki, klapy, ster kierunku, ster wyséio nagd
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elektryczny i podwozie. Powierzchnie sterowgeveychylane za pomacser-
womechanizméw modelarskich sterowanych sygnatem P@Vbkstotliwosci
50 Hz. Dwutopatkoweémigto nagdza silnik elektryczny BLDC, ktorego qai-
kos¢ obrotowa jest ustawiana zaspednictwem specjalnego regulatora stero-
wanego réwnig sygnatem PWM. Mechanizmy wykonawcze powierzchat st
rowych i nagdu kontroluje tzw. sterownik mechanizméw wykonawazyre-
alizowany na podstawie systemu wbudowanego z pooess STM32F103.
Sterownik komunikuje gi z komputerem poktadowym za pomoprotokotu
CANaerospace. Odbiera waitd katdbw wychylenia poszczegodlnych po-
wierzchni sterowych i mocy zespotu rdpwego oraz potwierdza wykonanie
Zleconej komendy. Jest pokony z odbiornikiem radiowym aparatury stefu;
cej, co umaliwia przegcie sterowania przez operatora w razie awarii kasmau
sterupcego. Dane pomiarowe uzyskane z czujnikdw poktadbvway poddawa-
ne obrébce i filtracji wedtug algorytmow realizowah przez sterownik modu-
tow pomiarowych oparty na systemie wbudowanym zesorem STM32F303.
Sterownik wysyta na gtownmagistrap CANaerospace wartoi poszczegol-
nych parametrow lotu z egtotliwoscia 100 Hz. Modut AHRS dostarcza infor-
maciji na temat orientacji przestrzennej samolatgo jpedkosci katowych oraz
kursu. Moduly GPS ssodpowiedzialne za przesytanie danych charaktegyzuj
cych potaenie geograficzne obiektu i jego wysékmad poziomem morza oraz
predkos¢ wzgledem powierzchni ziemi. Barometr, czujnikémienia catkowite-
go i sonary sk do wyznaczania wysokoi obiektu nad powierzchaiziemi

i jego prdkasci wzgledem powietrza.

Giéwny komputer poktadowy zrealizowany na systemibudowanym
Raspberry PI z procesorem ARM11 pracuje pod kontsgktemu czasu rze-
czywistego RTAI Linux i wykonuje zadania systemeretvania lotem. Dane
charakteryzujce aktualny stan lotuasodbierane przez system z gtdwnej magi-
strali CAN. Na podstawie tych danych oraz informaxtjzymanych od stacji
naziemnej za pomacadiomodemu komputer poktadowy wylicza wadiosy-
gnatéw sterujcych i wysyla je przez magisteaCAN do sterownika mechani-
zméw wykonawczych. Gtowny komputer poktadowy przazke rownie infor-
macje o poteeniu przestrzennym poktadowej kamery video do stnika dwu-
osiowej gtowicy, na ktérym jest ona zamontowanara@lr kamery jest przesy-
tany do stacji naziemnej aghnym torem komunikacyjnym i wwietlany
w goglach operatora [3].

Weryfikacja poprawn&i pracy systemu sterowania zintegrowanego z sys-
temem operacyjnym i platforgrsprztowa docelowego komputera poktadowego
zostata przeprowadzona w warunkach laboratoryjmatopisanym stanowisku
badawczym (rys. 4.). Testy laboratoryjne przepraead wedtug metody te-
stowej hardware-in-the-loop-simulation. Pozwolity one zweryfikowé popraw-
nos¢ procedur odpowiedzialnych za komunikakpmputeréw poktadowych ze
stach naziemm oraz z pozostatymi ugdzeniami poktadowymi wykorzystay
cymi protokét komunikacyjny CANaerospace. W waruwtkéaboratoryjnych za
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posrednictwem stacji naziemnej zdefiniowano punktysyrakton powinien
przeby nasnik i uruchomiono procedamwykonania misji od momentu startu do
wyladowania i catkowitego zatrzymania; samolotu. W trakcie wykonywania
misji wprowadzano modyfikagjzaprogramowanej trasy oraz pegzlano po-
szczegolne tryby pracy systemu (automatyczny/magiyiaEfekty pracy syste-
mu bezzatogowego obserwowano za pogeanulatora lotu X-Plane. W trak-
cie bada zarejestrowano przebiegi wasto wybranych parametréw lotu oraz
dodatkowych zmiennych diagnostycznych. W czasieabgutzeprowadzono
wiele lotow testowych, w ktérych sprawdzano dzisdaalgorytmow sterowania
i nawigacji zaimplementowanych w badanym syste@m@awdzano madiwosé
sterowania obiektem za pomostacji naziemnej oraz wykonanie catkowicie
automatycznego lotu po zadanej trajektorii.

8. Podsumowanie

W niniejszej publikacji zaprezentowano niektérpeddy aktualnego stanu
pracy badawczej nad autonomicznym systemem steraveen bezzatlogowych
statkow latajcych. Zaprezentowano przebieg procedur staddvania, ktore
zostaly opracowane i przetestowane w Katedrze AikidnSterowania Poli-
techniki Rzeszowskiej. Przedstawiono aktgadtruktug funkcjonalra systemu
sterowania i stanowisko badawczezghe do jego projektowania i przeprowa-
dzania testéw symulacyjnych. Stanowisko badawczdupp do prowadzenia
bada nad rozbudowi zwigkszeniem funkcjonalrai autonomicznego systemu
sterowania dla bezzatogowych statkow ketgeh. W bliskiej przyszici jest
planowana praca badawcza mtaj na celu przetestowanie wybranych metod
i technik sztucznej inteligencji wspotpragcych z klasycznymi algorytmami
stabilizacji i sterowania. Rozpogp réwniez pragz nad modutem sterownia
opartym na nheuronowo-rozmytym systemie ekspertowpagacym czscia
komputera poktadowego.
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AUTONOMOUS CONTROL SYSTEM FOR UNMANNED
AERIAL VEHICLES

Abstract

We can observe an significant increase of apfdicatof Unmanned Aerial Vehicles (UAV)

in the last years in many fields of our lives. lengral they are used to perform many military

tasks such as battlefield observation and recagnftr instance. Depended on the application, the
construction requirement for Unmanned Aerial Vedsds less or more complex. Many phases of
UAV's flight have been completely automated so @urrently researchers focus on the most
dangerous phases of flight like take-off and lagdWhen the operator selects the 'start mission'
option the flight control system starts executinfjom take-off to final approach, flare and touch-

down. This paper presents current status of relsearaimed to create autonomous UAV control
system based on modern computer systems andialtifitelligence methods. Presented laborato-
ry equipment is used for performing simulation geist the stage of designing and testing UAV

control algorithms. The article also presents #miits of the tests of autonomous control system
during such parts of flight as take-off, flight frowaypoint to waypoint and landing.
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Wprowadzanie technik wytwarzania oprogramowania sterujacego dla statkéw po-
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1. Wprowadzenie

Zasady konstruowania systemow sterowania bezzalogowych aparatow lata-
jacych (BAL), jak si¢ wydaje, stanowia juz ugruntowana dziedzing wiedzy [1, 2],
potwierdzong aplikacjami zarowno na $wiecie [3, 4], jak i w Polsce [5, 6]. Na
podstawie opracowanych rozwiazan nastgpuje stopniowa rozbudowa oprogra-
mowania platform latajacych i stacji naziemnych w celu poprawienia sterowania
i zwigkszenia spektrum zastosowan BAL [7-10, 11-13] Iub zwigkszenia bezpie-
czenstwa ich eksploatacji [14, 15]. W konsekwencji systematycznie wzrasta
zapotrzebowanie na moc obliczeniowa i zasoby komputeréw poktadowych,
a takze powstaje problem doboru rozwigzan informatycznych pozwalajacych na
ewolucje i rozbudowe oprogramowania tego typu urzadzen.

W pracy przedstawiono jedna z systematycznie rozwijanych $ciezek rozwo-
ju oprogramowania systeméw awionicznych — osadzanie aplikacji na platfor-
mach systemow operacyjnych czasu rzeczywistego. W kolejnych punktach zo-
stanie podjeta dyskusja nad zasadnoscia takiego rozwiazania, a takze zostana
przedstawione dodatkowe kluczowe decyzje projektowe, ktore nalezy podjaé
podczas wytwarzania takiego rodzaju aplikacji. Podstawowym systemem opera-
cyjnym analizowanym w pracy jest VxWorks [16-18].

2. Potrzeba wprowadzenia systeméw operacyjnych — dyskusja

Weczesniejsze doswiadczenia autoréw [10, 12] obejmowaty konstruowanie
oprogramowania sterujacego BAL na platforme¢ mikroprocesorow jednouktado-
wych. Programy autopilotow osadzano na samodzielnie skonstruowanych sys-
temach mikroprocesorowych, dla ktorych opracowywano kompletne oprogra-
mowanie zarzadzajace mikrokontrolerem i realizujace zadania sterowania lotem.
Rozwiazanie takie ma niewatpliwe uzasadnienie z punktu widzenia kosztoéw,
bezpieczenstwa i praktycznej mozliwosci bezposredniego programowania pery-
feriow 1 zasobow systemu mikroprocesorowego. Platformg sprzetowa moga
wtedy stanowi¢ relatywnie tanie systemy uruchomieniowe lub wykonane nie-
wielkim kosztem mikrokomputery. Dla niektérych mikrokontroleréw mozna
uzyska¢ kompilatory za darmo lub w cenie nieprzekraczajacej kilku tysigcy zto-
tych. Kod programu w wigkszosci jest opracowywany przez programiste z wy-
korzystaniem standardowych bibliotek, co pozwala na bezposredni wglad we
wszystkie zaprogramowane rozwiazania. W konsekwencji istnieje mozliwos¢
catkowitej analizy oprogramowania z punktu widzenia bezpieczenstwa.

Nalezy jednak zauwazy¢, ze podejscie takie do wytwarzania oprogramowa-
nia wymaga samodzielnego opracowania zaréwno procedur zarzadzajacych
systemem mikroprocesorowym, jak i algorytmow sterujacych, co wydtuza czas
przygotowywania aplikacji. Pewien problem stanowi rowniez utrzymanie i roz-
woj takiego rozwiazania informatycznego. W chwili gdy opracowany program
nalezy przenie$¢ na nowy system mikroprocesorowy, bardzo czgsto pojawia si¢
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konieczno$¢ ponownego opracowania warstwy oprogramowania odpowiedzial-
nej za wymiang informacji z systemem mikroprocesorowym (inne: architektura
komputera, system obstugi przerwan, filozofia obstugi urzadzen wejscia/wyj-
scia). Kolejne utrudnienie moze powodowaé¢ wiaczanie nowej funkcjonalnosci
do oprogramowania. Nowe procedury musza zosta¢ $cisle zintegrowane (skon-
solidowane) z poprzednim oprogramowaniem. Pojawia si¢ wigc koniecznos¢
modyfikacji kodu zZrédtowego dotychczasowej aplikacji, co z kolei wymaga
przeprowadzenia ponownej analizy calego oprogramowania. Wspolczesne mi-
kroprocesory czgsto oferuja mozliwo$¢ wspotbieznego wykonywania progra-
moéw. Samodzielne opracowywanie procedur zarzadzajacych obliczeniami row-
noleglymi na poziomie architektury mikroprocesora jest zagadnieniem trudnym
i rzadko spotykanym poza zaawansowanymi naukowymi osrodkami informa-
tycznymi. Istotnym mankamentem bezposredniego programowania mikrokon-
trolerow jednouktadowych jest rowniez ograniczone spektrum interfejséw ko-
munikacyjnych, ktére programista jest w stanie efektywnie oprogramowac. Pro-
blemu nie stanowia tu standardowe interfejsy szeregowe czy CAN stosowane
jako podstawowe magistrale komunikacyjne w mniejszych wspotczesnych apa-
ratach latajacych. Wyzwaniem staje si¢ jednak opracowanie obstugi interfejsu
Ethernet/TCP/IP, ktory stopniowo jest wprowadzany do samolotow pasazerskich
[19, 20], a w przysztosci ze wzgledu na swoje zalety moze si¢ okaza¢ dominuja-
cym standardem dla wszystkich statkow powietrznych.

Rozwiazaniem, ktore w przypadku systematycznie rozwijanego oprogra-
mowania ulatwia jego utrzymanie i rozbudowe, jest osadzenie aplikacji awio-
nicznej na platformie systemu operacyjnego, a w przypadku aplikacji steruja-
cych — specjalizowanego systemu operacyjnego czasu rzeczywistego. Zaletami
tworzenia i utrzymania oprogramowania na platforme¢ systemu operacyjnego sa
zwigkszona przenoszalno$¢, tatwos¢ rozbudowy oraz mniejszy naktad pracy na
przygotowanie aplikacji. Poniewaz oprogramowanie dla systemu operacyjnego
jest opracowywane na swego rodzaju wirtualny procesor stworzony z ustug sys-
temu, w wielu wypadkach nie wymaga ono zadnych zmian podczas przenosze-
nia na nowa platform¢ mikroprocesorowa pracujaca pod kontrola tego samego
systemu operacyjnego. Wiaczenie nowej funkcjonalnosci w systemie mozna
przeprowadzi¢ przez dotaczenie nowej ustugi czy zadania, bez jakiejkolwiek
ingerencji w kod zrodtowy innych aplikacji. Podczas tworzenia aplikacji na sys-
tem operacyjny czasu rzeczywistego dysponuje si¢ zwykle zestawem sterowni-
kéw dostarczonych wraz z systemem do zarzadzania zasobami systemu mikro-
procesorowego, a takze mechanizmami umozliwiajacymi tworzenie aplikacji
wielozadaniowych z uwzglednieniem ograniczen czasowych na wykonywanie
pewnych obliczen. Programowanie aplikacji sterujacych na platforme systemu
operacyjnego sprowadza si¢ do opracowywania procedur realizujacych prawa
sterowania pogrupowanych w zbiory wspotpracujacych zadan czasu rzeczywi-
stego, postugujacych si¢ odpowiednimi wywotaniami ustug systemowych do
odwotlywania si¢ do urzadzen wejscia/wyjscia i komunikacji.
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Opracowywanie oprogramowania na platforme¢ systemu operacyjnego ma
rowniez wady wynikajace z konieczno$ci poniesienia wigkszych kosztéw oraz
pokonania pewnych barier natury psychologicznej. Budowanie aplikacji na
platforme¢ profesjonalnych systemow operacyjnych czasu rzeczywistego (np.
VxWorks) wymaga pokrycia kosztow systemu deweloperskiego do wytwarzania
oprogramowania i skalowania systemu operacyjnego oraz zakupu bardziej za-
awansowanego systemu mikroprocesorowego z przeinstalowanymi mechani-
zmami tadowania systemu i oprogramowania. W cenie docelowego produktu
komercyjnego nalezy réwniez uwzgledni¢ oplaty licencyjne za zainstalowanie
systemu operacyjnego. Za poniesione wydatki uzyskuje si¢ bezposrednia mozli-
wo$¢ programowania wspotbieznych aplikacji sterujacych z dostarczonymi pod-
systemami zarzadzajacymi urzadzeniami wej$cia/wyjscia i magistralami komu-
nikujacymi (np. CAN, RS232, Ethernet/TCP/IP, USB). W ramach poniesionych
kosztow otrzymuje si¢ réwniez niezwykle istotne na etapie tworzenia nowych
aplikacji wsparcie techniczne od producenta systemu operacyjnego. System
mikroprocesorowy, na ktorym ma zosta¢ uruchomiona aplikacja sterujaca BAL
dziatajaca pod nadzorem systemu operacyjnego czasu rzeczywistego, musi po-
siada¢ wydajny mikroprocesor oraz zwigkszone zasoby pamigciowe, System
operacyjny generuje bowiem dodatkowe obciazenie procesora. Wspomniane
koszty mozna zredukowac, postugujac si¢ bezptatnymi wersjami systemow ope-
racyjnych (np. LinuxRTAI [21] lub FreeRTOS [22]) lub tansza wersja systemow
profesjonalnych. W tym przypadku na programiste zostaje przeniesiony dodat-
kowy naktad pracy, poniewaz jest wtedy wymagane uzupelnienie systemu ope-
racyjnego o autorskie sterowniki specjalizowanych urzadzen wejscia/wyjscia
(np. CAN). Nie mozna rowniez liczy¢ na wsparcie techniczne.

Whprowadzanie technik wytwarzania oprogramowania sterujacego dla stat-
koéw powietrznych oparte na systemach operacyjnych napotyka réwniez na pew-
ne bariery psychologiczne. Po pierwsze, w takich rozwiazaniach programista
zwykle juz nie dysponuje kompletnym kodem zrédlowym swojej aplikacji. Pro-
cedury komunikacyjne zarzadzajace procesami oraz sterujace urzadzeniami wej-
Scia/wyjscia sa dostarczone w postaci skompilowanych modutéw programo-
wych, do ktorych nie ma si¢ wgladu. Rodzi to czgsto watpliwosci co do jako$ci
i przewidywalnosci otrzymanych gotowych modutow programowych. Po drugie,
oprogramowanie przygotowywane na platformg systemu operacyjnego czasu
rzeczywistego ma zwykle strukturg wspotbiezna, sktadajaca si¢ z komunikuja-
cych si¢ migdzy soba i otoczeniem potencjalnie rownolegle wykonywanych
zadan. Opracowywanie aplikacji wspotbieznych ma opini¢ zadania trudnego
i niosacego wiele zagrozen, takich jak mozliwo$¢ zakleszczenia czy zagtodzenia
procesOw obliczeniowych. W kolejnych rozdziatach pracy zostana wskazane
najwazniejsze zagadnienia zwigzane z technika projektowania i programowania
systemu sterowania BAL na platformg systemu operacyjnego czasu rzeczywi-
stego VxWorks.
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3. Dekompozycja systemu sterowania na zbior zadan

Struktura systemu sterowania eksperymentalnego BAL zostata pokazana na
rys. 1. System sterowania monitoruje odczyty czujnikéw zainstalowanych na
poktadzie samolotu oraz dane nadsytane ze stacji naziemnej. Wyjscia regulato-
row kata pochylenia, kata przechylenia oraz predkosci sa powiazane z cztonami
wykonawczymi. Informacja o stanie samolotu jest przesytana do stacji. Kontro-
ler misji na podstawie danych z czujnikéw i stacji naziemnej identyfikuje aktu-
alny stan samolotu i fazg odbywanej misji. Dokonuje rowniez doboru rodzaju
algorytmu nadrz¢dnego realizujacego zadania regulacji wysokosci i kursu oraz
nadzoruje zadanie prowadzenia nawigacji. W systemie przewidziano osobny
modut diagnostyczny, ktory wykrywa uszkodzenia i rekonfiguruje system.

Samolot St'aCJa
naziemna
KONTROLER Modut
N%SBJI diagnostyczny
Regulator _ | Regulator kata
wysokosci pochylenia
Regulator _ | Regulator kata
kursu przechylenia
Rys. 1. Struktura systemu sterowania Regulator
Fig. 1. The structure of the control predkosci
system

System sterowania eksperymentalnego BAL zostal zdekomponowany na
osiem zadan czasu rzeczywistego (rys. 2.). Podstawowym kryterium dekompo-
zycji jest czestotliwo$é, z jaka poszczegdlne algorytmy sterujace maja ponawiaé
swoje obliczenia. Co ustalony przedziatl czasowy, wynikajacy z wilasciwosci
dynamicznych sterowanego obiektu, nastepuje wznowienie obliczen algorytmow
sterowania zgrupowanych w danym zadaniu czasu rzeczywistego. Czgstotliwosé
wykonywania obliczen decyduje roéwniez o priorytecie zadan. Priorytety zadan
zostaly uszeregowane zgodnie z algorytmem Rate Monotonic [23], gdzie zada-
nie wymagajace czgstszego wykonywania otrzymuja wyzsze priorytety. Dyspo-
nujac czasami wykonywania pojedynczego cyklu zadania i czestotliwo$ciami
wznawiania ich obliczen, mozna analitycznie wykazaé, czy ustalony zbior zadan
jest szeregowalny. Tabela 1. prezentuje cykle, oszacowane czasy obliczen oraz
priorytety poszczegdlnych zadan. Oszacowanie czasu wykonywania zadan do-
konano z zastosowaniem odpowiednich funkcji systemowych (clock_gettime())
VxXWorks [16] oraz narzedzi do monitorowania pracy aplikacji VxWorks [17].
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Analitycznie wykazano, ze tak zaprojektowany zbior zadan czasu rzeczywistego
jest szeregowalny. Szczegdlnym zadaniem czasu rzeczywistego jest procedura
obstugi przerwania od magistrali CAN. Jest to zadanie sporadyczne, ktore po-
traktowano jako zadanie cykliczne z pewna gorng granica czesto$ci wznawiania
obliczen. Algorytmy sterujace zgrupowano w trzech zadaniach (ZAD1, ZAD?2,
ZADA4). Zadania ZAD3, ISR i ZAD7 odpowiadaja za obslugg interfejsow ko-
munikacyjnych, odpowiednio szeregowego (RS232), CAN i Ethernet/TCP/IP.
Zadanie ZADS5 utrzymuje komunikacj¢ z komputerem monitorujacym prace
systemu sterowania i umozliwia wymiang polecen pomiedzy nim a komputerem
sterujacym. Zadanie ZADG6 realizuje algorytm diagnostyki sytemu. W systemie
z pelng diagnostyka dopuszcza si¢ koegzystencje trzech fizycznych sterowni-
kow, ktore komunikuja si¢ przez magistrale diagnostyczna (Ethernet/TCP/IP)
i dokonujg glosowania, ktory z nich przejmie sterowanie w przypadku wykrycia
awarii jednego z nich. Interpretacja liczb oznaczajaca priorytety zadan jest na-
stgpujaca: im nizsza liczba, tym wyzszy priorytet. Zadania s3 szeregowane
zgodnie ze swoimi priorytetami z mozliwoscia wywlaszczenia. Oznacza to, ze
jesli w systemie pojawia si¢ zadanie gotowe do wykonywania i ma ono wyzszy
priorytet niz zadanie aktualnie wykonywane, to nastgpuje zawieszenie wykony-
wania zadania o nizszym priorytecie i uruchomienie zadania o wyzszym priory-
tecie.

ZAD1 ZAD2 ZAD3
Regulatory: Aktualizacja

Pochylenia, wg:;igoéré: Danych
Przechylenia )r/(ursu ’ Komunikacja
Odchylenia RS
] ] |
ZAD4 ZAD5 ZAD6
Komunikaty
I OO diagnostyczne Diagnostyka
S E MISJI k i
25 onsoli
N £
AN ] ] |
ISR ZAD7
Obsluga Serwer
przerwania od magistrali
CAN diagnostycznej

Rys. 2. Struktura systemu sterowania
Fig. 2. The structure of the control system
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Tabela 1. Parametry zadan czasu rzeczywistego

Table 1. Parameters of real-time tasks

Nazwa Cykl [s] Czas obliczen [s] Priorytet
ZAD1 0,02 0,004 120
ZAD?2 0,10 0,001 160
ZAD3 0,10 0,004 170
ZAD4 0,10 0,002 180
ZAD5 1,00 0,002 210
ZAD6 0,02 0,001 130
ZAD7 0,10 0,001 220
ISR 0,02 0,001 50

4. Komunikacja

Podczas projektowania aplikacji wspotbieznych czasu rzeczywistego nalezy
zZwroci¢ szczegdlng uwage na dobdr odpowiednich mechanizméw wymiany
danych pomigdzy zadaniami. Przede wszystkim nalezy zapewni¢ dostarczanie
biezacych danych o stanie systemu przy zapewnieniu ich spojnosci. Na rysunku
1. zasugerowano, ze zadania czasu rzeczywistego systemu sterowania BAL
wspotdziela pewien obszar pamigci do wymiany danych. W modelu wymiany
informacji pomigdzy poszczegdlnymi zadaniami przyjgto, ze stan systemu bg-
dzie przechowywany we wspotdzielonych zmiennych, a zmienne beda przecho-
wywac najbardziej aktualne informacje o systemie, tracac ,,stare” dane. W kon-
sekwencji procedury korzystajace z danych dysponuja zawsze najbardziej aktu-
alnymi informacjami, przy czym dopuszcza si¢ sytuacj¢, gdy pewne dane zosta-
nag utracone zanim kiedykolwiek zostang skonsumowane. Spdjnos¢ danych za-
chowuje si¢ przez zaprogramowanie tzw. Sekcji krytycznych na fragmenty pro-
cedur sterujacych, w ktoérych nastepuje dostep do wspotdzielonych zmiennych.
Nie dopuszcza si¢ do sytuacji, aby w czasie modyfikacji zmiennej przez jeden
proces nastgpowala rownoczesna proba jej modyfikacji lub odczytu przez inny
proces. W przypadku wymiany danych pomiedzy typowymi zadaniami sekcje
krytyczna mozna zaprogramowaé z wykorzystaniem semaforow. Na rysunku 3.
pokazano szkielet programu, w ktorym funkcja funcC zarowno w funkcji funcA,
jak i funcB jest wykonywana w sekcji krytycznej. Oznacza to, ze nie jest mozli-
we jej jednoczesne wykonywanie przez funkcje funcA() lub funcB(). Jesli jest
ona wykonywana w funkcji funcA(), to moze by¢ wykonywana w funcB() do-
piero po jej zakonczeniu w funkcji funcA() i zamknigeciu sekcji krytycznej
(semGive()). Funkcja semTake() przejmuje semafor (rozpoczyna sekcje kry-
tyczna), funkcja semGive() — zwalnia go (konczy sekcje krytyczna). Jesli sema-
for jest przejety, to nie istnieje mozliwos¢ przejgcia go przez inny, wspotbieznie
wykonywany program.
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// Inicjalizacja semafora..
funcA () {
semTake (mySem, WAIT FOREVER);
funcC();// Sekcja krytyczna
semGive (mySem);}
funcB () {
semTake (mySem, WAIT FOREVER) ;
funcC () ; //Sekcja krytyczna Fig. 3. The implementation scheme of mutual
semGive (mySem);} exclusion using semaphores

Rys. 3. Schemat realizacji wzajemnego wy-
kluczania z zastosowaniem semaforow

Pewnym wyzwaniem jest zachowanie zasady wzajemnego wykluczania do-
stgpu do zmiennych, kiedy sa one wspotdzielone pomigdzy typowymi zadaniami
a procedurami obstugi przerwan. Jak si¢ okazuje, zadania odwotujace si¢ do
takich wspotdzielonych zmiennych musza si¢ postuzy¢ zarowno mechanizmami
blokujacymi mozliwos¢ wywlaszczenia zadania (taskLock()/taskUnlock ()), jak
i mechanizmami blokujacymi wykonywanie przerwan (intLock()/intUnlock()).

Stosowanie mechanizméw zapewnienia wzajemnego wykluczania w doste-
pie do wspodtdzielonych zmiennych wymaga szczegdlnie starannego programo-
wania. Nieumiejgtne postugiwanie si¢ semaforami czy mechanizmami blokowa-
nia zadan lub przerwan moze spowodowac zagtodzenie lub zakleszczenie zadan
albo zablokowanie systemu obstugi przerwan, a w konsekwencji awari¢ catego
systemu sterowania. W najbardziej niekorzystnym zbiegu okolicznosci zjawiska
zakleszczenia moga by¢ niewykryte na etapie projektowania i testow systemu,
a ujawnic si¢ w czasie jego eksploatacji.

5. Podsumowanie

W pracy wskazano dodatkowe kluczowe etapy projektowania sterujacych
aplikacji awionicznych, przy zatozeniu, Zze beda one osadzane na systemach
operacyjnych czasu rzeczywistego. Przedyskutowano réwniez zasadnos$¢ stoso-
wania systemow operacyjnych jako platform dla aplikacji lotniczych. Wydaje
sig, ze zastosowania systemow operacyjnych w aplikacjach awionicznych beda
w najblizszym czasie istotng galezia rozwoju bezzatogowych i zatogowych
obiektow latajacych.
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FLIGHT CONTROL SYSTEM ON THE VxWorks REAL-TIME OPER-
ATING SYSTEM PLATFORM — SELECTED IMPLEMENTATION IS-
SUES

Abstract

Implementation of manufacturing techniques of control software for aicrafts based on operat-
ing systems encounters psychological difficulties. Communication procedures of processes man-
agement and control input-output attachments are delivered as complicated programmatic modules
which raise doubts about quality and predictability of ready-to-use programmatic modules. Real-
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time operating system software has usually concurrent structure consisting of potentially parallel
tasks communicating with each other. Developing of concurrent applications is a difficult task and
is characterized by number of risks, such as possibility of deadlock or starvation of computational
processes. Some new development steps ought to be taken into consideration during the real-time
operating system based on flight control system programming. These steps as well as the ad-
vantages and disadvantages of real-time operating systems introduction in avionic applications are
discussed in this paper. The technique of decomposition of flight control functions into a set of
cooperating real-time tasks and inter-tasks data exchange strategies are also briefly presented. The
research reported in this paper was supported by Polish scientific founds as a development project
No. OR00011611.
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EXPERIMENTAL AND NUMERICAL ANALYSIS
OF SPRINGBACK PREDICTION IN U-BENDINGS
OF ANISOTROPIC SHEET METALS

Springback is one of the most important problenas $fhould be taken into consi-
deration during design of sheet metal forming pssasith the increasing applica-
tion of advanced high strength steels and lighgheialloys. The degree of
springback experienced with the latest generatiaterials is so high, and the ma-
terials so strong, that it is not possible to atiate the springback in the prototy-
ping. It becomes mandatory to compensate for spaclg as part of the draw die
design, which is usually carried out through nuearsimulation. The springback
behavior of three categories of sheet steels (TRIBLA and mild steel) with
thicknesses ranging from 0.75 to 0.85 mm was inyat&d by means of the cyclic
U-bending test. This phenomenon can be defines &taatically-driven change of
shape of the deformed part upon removal of extdozals. Steel sheets were bent
on the two different die radii and after first ayakere bent reverse. The influence
of die radius on amount of springback of the ste&ls considered. Value of the
springback angle change after the first and secgnl® was measured. The chan-
ge of values of angles between cycles is causethdyBauschinger effect. This
process was investigated experimentally and nuedgridNumerical investigation
was performed in static implicit finite element eacflutoform.

Keywords: Baushinger effect, bending, cyclic bending, sprirgba

1. Introduction

In the metal stamping industry, one of the magmhhological problems is
getting the sheet metal to conform exactly to thape of the die. Due to the
effects of springback, die designs are usuallylified only after the fabrication
and testing of multiple prototypes [1-3]. The maififects of springback on the
formed parts are as follows: the alteration ofgihe&t shape and dimensions after

1 Autor do korespondencii/corresponding author: Séota, Technical University in KoSice, 74
Méasiarska St., 040 01 KoSice, Slovakia, tel. +8256023502, e-mail: jan.slota@tuke.sk

2 Miroslav Jutisin, e-mail: miroslav.jurcisin@tuke.sk
3 Milan Dvorak, e-mail: dvorak.m@fme.vutbr.cz
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tools removing and also the change of the stasre§ses and strains in the de-
formed material [2-4]. The determination, elimiwatior avoidance of the de-
fects generated by springback requires the anayslknowledge of its specific
causes and its relation with different factorsrdfuence [5-11]. Among the fac-
tors which influence the amount of springback bgtofor example: mechanical
properties of material, friction coefficient, diagg die radius, blankholder force,
bending curvature etc. Since springback cause @isblems associated with
economical aspect, it is necessary to predicthits Tan be realized using analy-
tical, empirical and also numerical methods. Nowadaite element method is
very frequently used method of numerical simulatamna tool of springback
compensation, but this is also associated withlprob of neglecting and simpli-
fying of important parameters during definitionrofterial models. In this paper
bending process of sheet metals on the differehtisas to the angle of 180° in
order to extend existing knowledge was realizedeB# publications were also
devoted to the problem of cyclic bending, namelgamnection with the influ-
ence of the Bauschinger effect on the springbaciuat Gau and Kinzel [12]
studied the influence of the Bauschinger effedh® springback and concluded
that two identical sheet metal specimens can Havedme final total strains but
they can have distinctly different springback anmteufhe reason is that their
deformation histories in the strain space are @iffie The Bauschinger effect on
springback depends not only on the material typtealao on the deformation
history in the strain area [12]. The bending precess modeled in finite ele-
ment code Autoform. This software works on basistatic implicit time inte-
gration scheme. As it was mentioned, software wuiikis implicit time integra-
tion strategy which is in every time step startirgn the previous time step and
a mesh is generated using local refinement duedwiting accuracy of problem,
which is calculated resulting from current meshisTdolving process is iterated
until the estimated error value was in the rangtefinterval of requiring preci-
sion. If the time step between new iteration anevimus is not too large, the
time of solving process is usually very short [IBje blank material defined in
the numerical simulation was in the case of yieldction approximated using

Hollomon hardening curver = C&" and Hill’ 48 yield function which is defin-
ed by following law [14]:

#o;) =F(0y ~03)°+G(0 45~ 0)  +H(0 -0 )%+
+2L0,+2Mos + 2No2,-a°=0 1)
where: ¢(g;) — stress components with respect to the coomisgstem [MPa],
F, G, H, L, M, N — Hill's anisotropic parameters, which can be esped by

normal anisotropyg.s, o33, 011, 023, 031, 012 — Plane stresses; suffix 1 is parallel to
the rolling direction, 2 is transverse to the rajlidirection,o is scaling factor.
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___T G= 1 H=_" _ (gt reg) A+ 2 ys) @)
foo(Tg+1) ro+1' ro+1’ Zoo(Ltro)

where:rg, 45 oo — values of normal anisotropy measured in direstiofy 45°
and 90° respectively to the rolling directidn;M — coefficients which are equal
to theN.

2. Experimental procedure

The experiments of bending sheet metal stripsdedwn the measuring of
the springback amount were performBimensions of specimens were 20 x 120
mm and all specimens were cut parallel to themgllilirection. The device for
springback testing was developed at the Brno Usitsepf Technology and the
picture of this device is shown in Fig. 1. Schematew of this experiment is
presented in Fig. 2a. Two different die radiuse$1Rand R 17 were used. First
of all, in the first cycle, the specimen was bewtrothe die and after bending,
the value of the springback angle was measured,Tihahe second cycle, the
specimen was positioned and bent again over theadie the value of the
springback angle was measured. The angle of s@okgbis shown in Fig. 2b.
Realization of this experiment was divided into tbikowing stages:

» bending the sheet metal strips on the differentalii,

« bending the sheet metal strips to the angle of 18@&asuring springback
and subsequently bending this strip to the angl® i8the reverse direc-
tion and again measuring springback,

« modelling of the process of the first cycle in fenelementKE) software
and comparing the results of springback with expenit.

Fig. 1. The experimental device for
determination of the springback angle
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a)

1-DIE 3 - PUNCH
2 - BLANKHOLDER 4 - BLANK

R11ORR 17

BEFORE AFTER BEFORE
CYCLE1 CYCLE1 CYCLE 2

Fig. 2. Geometry of the device (a) and the illustra of the
springback anglg (b)

The amount of springback significantly dependsused materials. For this
experiment three grades of steels were used:

- steel of DQ category DCO06 with thickness of 0.85,mm

e AHS steel HSLA 220PD with thickness of 0.8 mm,

» UHS steel TRIP RAK 40/70 with the thickness of Ors.
Mechanical properties of these steels are pres@mtEable 1.

Table 1. Mechanical properties of the sheet metatiun the experiment

Sheet Specimen Rpo.2 (Re) Rm Asgo n C r
material orientation [MPa] [MPa] | [%] [MPa]
0° 138 277 53.0 1.665
DCO06 S
. 45 142 282 50.4{ 0.261 538 1.601
mild steel
90° 141 277 51.7 2.1172
UHSS 0° 442 771 27.7 0.686
;RAIE 45° 441 762 25.4 0.29 1492 0.87
40/70 90° 450 766 25.9 0.834
0° 219 385 34.5 1.172
HSS 45° 225 368 | 37.4 0.231 673 1.787
H220PD
90° 238 383 35.8 1.823

Due to difficulty of using conventional methodseasurement of the value
of the anglep after springback was performed using MATLAB systerhe
springback angle value can be calculated and etealweccurately using measu-
ring method implemented in MATLAB [11, 15]. Five ipts on the each arm of
the specimen were selected. After points were sledinear regression was
used to reach equation of straight line for each af the specimen. Based on
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equations of straight lines, the value of the argisveen them was computed.
As it was mentioned, the first cycle of this praxegas modeled in the static
implicit code Autoform. Parameters set in the nuoarsimulation of this pro-
cess are described in Table 2.

Table 2. Parameters of the implicit code Autoform

Parameter Value Parameter Value
Mesh type triangular element type shell
Mesh size 0.75 mm friction value 0
Level of refinement 2 yield curve Hill’ 48

Mesh size after refinement 0.375 mm  hardening curt@llomon

Number of integration points 11 tool mesh 0.5 mm

3. Results and discussion

In Table 3 results of the springback measuringpEcimen made of TRIP
steel are presented. Since, only the first cycle madeled in th&E code, for
the second cycle results of the numerical simuatidll be not presentedh; is
the angle of springback after the first cycle ghds the angle of springback
after the second cyclg,s is the angle of springback after first cycle obéai
from the numerical simulation. A difference betweamgles values of
springback after the first and second cycle in erpent isfp and it is calculat-
ed using following formula:

Bo=B~B (3)

Because TRIP steel has the highest strength, thkest amount of
springback was measured. Results of the numelimalation of springback for
TRIP and H220PD steels were insufficient. In theecaf TRIP steel the greatest
difference was observed. This is caused by diffycof definition of material
structure and transformation of residual austeoitmartensite. Numerical mod-
eling of the U-bending test for conventional DC@&et was the most accurate in
comparison with the result of the real experimelnt.the case of the measure-
ment of the springback angle value after secontedge TRIP steel increasing
in the value of springback angle value was obserired H220PD and DCO06
steel in the same cycle the value of springbacKeadgcreasing. This was
caused by the transformation process of the austenthe martensite. So, TRIP
steel has become stronger and thus, greater spdkghas observed. Conven-
tional steels as H220PD and DCO06 did not underg® ttansformation and
therefore there was observed smaller springback.
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Table 3. Results of springback for TRIP RAK 40/70 Istee

Experiment Difference between cycles Simulation
Cycle o ; ; ;
Al B2 17 o[l P[]
Die radius - R 11
43
25 20.6
2 45.5
Die radius — R 17
39.3
1.9 254
2 41.2
Table 4. Results of springback for H220PD steel
Experiment Difference between cycles Simulation
Cycle o ; o o
Al B2 17 Po 7] Pis[’]
Die radius - R 11
211
-2.9 14.5
2 18.2
Die radius — R 17
17.5
-1.9 10.7
2 16.3
Table 5. Results of springback for DC06 steel
Experiment Difference between cycles Simulation
Cycle . o . o
A1 B2 17 Fo 7] P[]
Die radius - R 11
14.1
0.7 12.1
14.8
Die radius - R 17
8.8
-2.3 8.6
6.5

Although, there is the publication which claimsttlihe influence of the
Bauschinger effect on the springback is observeaaally in the case of the
use aluminum materials [12], as it is presented@ables 3-5, influence of the
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Bauschinger effect on springback was observedialsbe case of steel speci-
mens. Higher value of springback occurred in theea# smaller die radius with
DCO06 and H220PD steels. Since smaller die radiusezhhigher value of stress
in the area of bent section, greater value of gpack was observed. Difference
in major stress over the section of the specimetientdi DCO6 steel is shown in
Fig. 3. Different amount of major stress was meaddor TRIP steel specimen.
In case of the die radius R 11 maximum value oomsiress was 574 MPa. The
evaluated stress in the case of die radius R 17584sMPa. Therefore, higher

amount of springback was observed in the case of dadius
R 17.

350 -
300 -

250 -

o

(=

o
|

Major stress [MPa]
= =
o [
o o

50

[=]

15 20
Section length [mm]
-50

-100 es=Die radius R 11 esmDie radius R 17

Fig. 3. Major stress over the section on the boteyar for specimen made of DCO6 steel

4. Conclusions

Based on results presented in this paper, follgwianclusions could be

noted:

1. This experiment confirmed that the forming dédghhstrength steels is
associated mainly with springback problems.

2. In the case of DC06 and H220PD steels, gredigerradius caused
smaller amount of springback, because greateradi€s causes smaller
major stresses in comparison with smaller dieusadSituation was
different for specimen made of TRIP steel.
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3. The Numerical simulation was sufficient onlytire case where DC06
steel was used. In case of TRIP and H220PD steedssimulation of
springback was not accurate enough. This probey be solved using
modern material models which consider mixed hairdg apparent
Young’'s modulus, the Bauschinger effect, permasefiening etc.

4. Influence of the Bauschinger effect on sprirgfb@amount was observed
after the second cycle of bending. In case ofPT®eEel, the Bauschinger
effect caused the increase of value of springlmiause transformed
martensite increased total strength of the maltelvith DC06 and
H220PD smaller amount of springback after theosdccycle was
observed.
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BADANIA EKSPERYMENTALNE | NUMERYCZNE
SPREZYNOWANIA PODCZAS WZGINANIA BLACH
ANIZOTROPOWYCH

Streszczenie

Sprzynowanie jest jednym z gtéwnych problemoéw, ktérewjpmy by uwzgkdniane
podczas projektowania proceséw ksztattowania caraZciej stosowanych blach stalowych
wysokowytrzymatych i wytwarzanych ze stopow lekki@topién sprzynowania obserwowany
podczas badaeksperymentalnych niedawno opracowanych gatunkéteniatow jest tak wysoki,
przy jednoczesnej dej wytrzymalgci tych materialdw,ze nie jest magiwe wyeliminowanie
Sprzynowania na etapie prototypowania. Kompensacjazgpowania jest wic obowizkowa
i jest czscia procesu projektowania nadzia, co jest zwykle przeprowadzane za pamoc
symulacji numerycznej. Badano gpynowanie trzech gatunkéw blach (TRIP, HSLA i stal
migkka) o grubéciach od 0,75 do 0,85 mm za pomdestu U-gecia. Spezynowanie mae by
zdefiniowane jako sptysta zmiana ksztattu odksztatconeje& po usungciu obchzenia
zewrgtrznego. Blachy stalowe @b za pomog matryc o dwdch rinych promieniach. Po
zakaiczeniu pierwszego cyklu giia blachy byly gite w kierunku przeciwnym. Analizowano
wptyw promienia matrycy na waié sprzynowania. Wart& kata spgzynowania mierzono po
pierwszym i drugim cyklu gcia. Zmiana wart&i katow pomedzy tymi cyklami jest okrdana
jako efekt Bauschingera. Proces:gja badano eksperymentalnie i numerycznie za pamoc
programu do obliczemetod, elementéw skiaczonychAutoform z procedut static implicit.

Stowa kluczowe:efekt Baushingera, ¢ie, gicie cykliczne, spizynowanie
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PRZEKSZTALTNIK W UKLADZIE NAP EDOWYM
Z SILNIKIEM BLDC DLA BEZZAtOGOWEJ
PLATFORMY LATAJ ACEJ

W przypadku bezzatogowych platform lajch, podobnie jak i innych pojazdéw
zasilanych energielektryczn, problemem jest kompromis pogdzy zastgiem

a ckzarem baterii akumulatoréw. Aby wykorzyétanerge elektrycza, a dzeki
temu zwikszy zaseg lub zmniejszy cigzar statku powietrznego, konieczne jest
zastosowanie do negpu $miglta wydajnych ukltadéw nagowych o wysokiej
sprawndci i matej wadze. Silnikami elektrycznymi, ktéreachkteryzuj sie naj-
korzystniejszym stosunkiem mocy dezaru i ktére jednoczaie posiadaj wyso-
ka sprawné¢, s silniki bezszczotkowe pdu statego BLDC. Silniki teaswystar-
czapco lekkie i wydajne, by mma je stosowaréwniez w samolotach. W pracy
przedstawiono projekt przeksztattnika energoelektanego przeznaczonego do
napdu elektrycznego z silnikiem BLDC, mowvego do zastosowania w bezzato-
gowej maszynie latagej. Uklad napdowy skiada s z silnika BLDC o mocy
0,5 kW, przeksztaltnika energoelektronicznego iadl¢t sterowania. Pragrze-
ksztaltnika steruje uktad mikroprocesorowy z ukfadéogiki programowalnej
FPGA rodziny Cyclone Il — EP3C40 firmy Altera. Karz wymienionym uktadem
DBM3Cxx byta osadzana na gotowej karcie bazowej DBMI_Blse, zawierajf
cej interfejs JTAG oraz trzy bloki w&j/wyjs¢ binarnych wykorzystywane do ste-
rowania i pomiaréw. Przedstawiono metadbboru elementu uktadu oraz wyko-
nania ocbwodu drukowanego.

Stowa kluczowe: bezzatlogowy statek powietrzny, przeksztattniknikilbezsz-
czotkowy

1. Wprowadzenie

Problemem pojazdéw zasilanych engrglektryczm jest kompromis po-
migdzy zastgiem a c¢zarem baterii akumulatorow. W przypadku platform la-
tajacych jest to czynnik krytyczny, lecz dki postepowi, jaki dokonat si
w dziedzinie akumulatorow, mtiwe jest wykonanie konstrukcji wykorzystuj
cych ten rodzaj energii. Aby efektywnie wykorzystanerge elektryczn,

! Autor do korespondencii/corresponding author:ilar Sobczski, Politechnika Rzeszowska,
ul. W. Pola 2, 35-959 Rzeszéw, tel. (17) 865197dhail: dsobczyn@prz.edu.pl
2 Tomasz Binkowski, tbinkow@prz.edu.pl
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a dzeki temu zwiekszye zaskg lub zmniejszy cigzar statku powietrznego, ko-
nieczne jest wykorzystanie do rap smigta wydajnych uktadéw napowych

0 wysokiej sprawn<ei i matej wadze [1-4]. W wielu przypadkach wykorzy-
stywane konstrukcje oparte na ukfadach hybrydowgdaje do dyspozycji ma
sie zarowno silnik elektryczny, jak i silnik spalinowyrRola poszczegoéinych
silnikéw jest r@na, np. samolot wznosiesi lata dzeki energii z akumulatoréw,
przy czym na pokfadzie ma réwaisilnik benzynowy jako dodatkowy, awaryj-
ny nagd (lub odwrotnie nag elektryczny petni funkcje pomocnicze). Silnika-
mi elektrycznymi, ktére charakteryaugic najkorzystniejszym stosunkiem mocy
do ckzaru i jednoczénie posiadaj wysolq sprawnéé, s silniki bezszczotkowe
pradu statego BLDC. Silniki teaswystarczajco lekkie i wydajne, by mma je
stosowa rowniez w samolotach. Zastosowanie energii elektrycznejakilania
platform latagcych, podobnie jak w przypadku samochodow, jesizavie poza
kwestiami ekologicznymi z kosztami eksploatacjirkt s okoto czterokrotnie
nizsze od rozwizan konwencjonalnych. Najl elektryczny jest bardziej nieza-
wodnym rozwizaniem od spalinowego. Rowaiserwisowanie i obstuga takie-
go napdu jest prostsze i mniej klopotliwe.

2. Uktad napedowy z silnikiem BLDC

We wstpie przeprowadzono anaizvyboru rodzaju ukladu nagowego
Z uwzgkdnieniem zagadniezwiazanych z nagdami wykorzystujcymi silnik
BLDC. Uktad nagpdowy sktada si zwykle zezrodta zasilajcego, przeksztattni-
ka, silnika, przektadni i obgkenia. Przeksztaltnik elektroniczny petnigdo-
mutatora elektronicznego, pozwalajna kontro¢ predkosci obrotowej napdu.
Zwiekszenie znamionowej gakosci obrotowej silnika o magnesach trwatych
pozwala na zmniejszenie jego wymiaréw geometrycanycstosunku do roz-
wiazan 0 mniejszej pdkosci obrotowej o tej samej mocy wigiowej, dzeki
czemu zmniejsza sirdwniez masa maszyny @au statego. Silnik bezszczotko-
wy pradu stalego BLDC posiada trapezoidalny rozklad pokgnetycznego
w szczelinie. Przy trapezoidalnym rozkiadzie siigkeromotorycznej silnik jest
najczsciej zasilany z trojfazowego falownika napia, w ktérym tranzystoryas
przehczane sz&iokrotnie w cagu okresu. Kzda z faz jest za€zona przez
okres 120 stopni elektrycznych. W danej chwili wewodzeniu pdu biorg
udziat dwie fazy silnika, natomiast trzecia pozgstaylaczona. Zasilaneaste
fazy, ktére wytwarzaj najwickszy moment. W silniku BLDC moment elektro-
magnetyczny jest rowny sumie momentdw generowanycposzczegoélnych
fazach. Moment elektromagnetyczmy silnika BLDC okréla zalenosé:

me = wi(iaea + Ibeo + icec) (1)

r

gdzie: iy, ip, ic — prady w poszczegoélnych fazach silnika,
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€, 6, & — Sity elektromotoryczne pasm silnika,
o, — predkos¢ wirnika.

Zasilanie silnikéw elektrycznych z przemiennikéeestotliwosci wymaga
nowych rozwizar w konstrukcji samych silnikbw. Réwriezasilanie prze-
ksztaltnika zezrodta niskonapiciowego charakteryzuje ¢sispecyficza kon-
strukcp, porownujc ja do klasycznych rozwizan wysokonapiciowych, gdzie
zrédtem napjcia dla przeksztattnika jest linia zasileq. Do sterowania prze-
ksztattnikbw g stosowane rine techniki modulacji zmniejszgje odksztalcenie
przebiegéw nagciowych i padowych. Ogolny schemat uktadu przeksztattnika
dla silnika BLDC przedstawia rys. 1.
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Fig. 1. Block diagram of the
drive system with BDLC motor Predkosc

Przedstawiono rozwranie przeksztaltnika energoelektronicznego do- zasi
lania niskonapiciowego silnika BLDC. Zatzono, ze w nagdzie zostanie wy-
korzystany silnik BLDC tréjfazowy o nagiujacych parametrach eksploatacyj-
nych:

« trzy pasma stojana,

« minimalne napicie zasilajce — 24 V,

» maksymalne napcie zasilajce — 29,6 V,

« maksymalny pyd zrodta — 63 A,

» predkosé robocza — 40 000 obr/min,

« minimalna moc przy rdkaosci roboczej — 500 W.

Na rysunku 2. przedstawiono obwdd mocy zawigsajréjfazowy falow-
nik napkcia. Ze wzgtdu na konieczrig ograniczenia spadkéw napi na
przewodzacym tranzystorze zdecydowanoe sha wybor tranzystoréw typu
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MOSFET, ktére dla matych nagi zasilajcych charakteryzyj sie niewielka

rezystang drenu podczas zgzenia tranzystor&pgon). DobOr napiciowy

tranzystoréw falownika dokonano w odniesieniu ddksyanalnej wartéci na-

pigcia obwodu pérednicacego. Napicie drenzrodio Ups obliczono na pod-
stawie zalenosci:

UDS2 kUUdmax (2)

gdzieky — wspotczynnik nagtiowy, ktory przyjmuje wart& 1,5+2,5; wybra-
no wigkszy wartas¢ zakresu i w obliczeniach przgp wspoéiczynnik na pozio-
mie 2,5.

T1 D1 T3 D3 T5 D5
A B
T4 D4 T6 D16 T2 p2 Rys. 2. Schemat falownika tréjfazowego
A B Fig. 2. Scheme of three-phase inverter

Przygto maksymala wartas¢ pradu obwodu zasilania na podstawie projek-
tu. Wartdg¢ ta jest okrélona dlazrédia zasilajcego na poziomidymax = 63 A.
Przekroczenie tej wardoi skutkuje przyspieszonym zyciem baterii akumula-
torow. Z tego wzgldu wymagany gd tranzystordp przy przecizeniuly przy-
jeto na podstawie zataosici:

ey g
b2

Dobrano modut firmy SEMIKRON SK 70 MD 075 w obud@wT47 o parame-
trach: I, =70 AprzyT = 80 C Upgs =75V, Ryg,, =10 MQ, T, =150 C.

Element péiprzewodnikowy do poprawnej pracy wymag@rowadzenia
ciepta powstajcego w strukturze pétprzewodnika, tak aby nie praeky¢ do-
puszczalnej temperaturyaeza Tjma. Dlatego konieczny jest wdeiwy dobor
radiatora, ktéry przy oks&tonych parametrach elektrycznych zapewni odpo-
wiednie chiodzenie tranzystoréw przeksztattnika.y Atmozna byto dokoné
doboru radiatora, natg obliczy¢ straty mocy na elementach potprzewodniko-
wych. Straty mocy tranzystora ta podziekk na straty podczas przewodzenia
oraz straty podczas przekania. Straty mocy przewodzenia obliczazsizale-
Nosci:
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AP, =15 [Ryg, =6F 0010°= 39,69 V (4)

natomiast straty mocy przgkzania, wykorzystac dane katalogowe energii
zalczaniaE,, i wytaczaniaEy; tranzystora i zalmna warta¢ czestotliwosci
impulsowaniéfim:

DRy, = fip ME, + By ) =800 [{ 3+ ) [10°= 32 (5)
Calkowite straty tranzystora to suma strat przewadzi hczeniowych:

AR, =AP, +AP, =39,69+ 32= 71,69V (6)

Dopuszczalna temperatura radiatora ze gdagha straty mocy tranzystora:

T,r =0.80150- (Rys ) APy, = 0.81156 ( 1)1 71,69 4E,2 @)

gdzieRys jest katalogow wartdcia rezystanciji termicznej tranzystora qcze-
obudowa.

Nalezy pamitac, ze w strukturze dcznika potprzewodnikowego oprocz
tranzystora wyspuje réwnie dioda zwrotna, ktorej straty mocy naferdéwniez
uwzgkdni¢, analizujc bilans cieplny przyegdu:

APy, =Usro) Jpz +1; DAy =0,9063= 56,7 W (8)

gdzie: Uy — napicie progowe diody,
Ipzn — znamionowy pd diody,
re — rezystancja dynamiczna diody,
lrv  — maksymalna chwilowa wak®opradu diody.

Dopuszczalna temperatura radiatora ze wdiglna straty mocy diody
zwrotnej przy okréonej wartdci rezystancji termicznej diody edze-obudowa

Rinjspz:

T,0z =0,80150- Ry JBP,, = 0,81156 1[I 567 57 9)

Znajc temperatur ztacza podczas pracy z oklenymi parametrami elek-
trycznymi, naley dobrd& radiator. Na pociku oblicza s wymagani rezystan-
Cje termiczry:

T. -
< _Imin - -
Riva SAP, 128,39

To _57=40_ 15, K (10)
w
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gdzie: Tp — temperatura otoczenia,
Trmin — temperatura gtza potprzewodnikowego

Tr min = TrDZ (11)

Caltkowite straty mocy elementu potprzewodnikowegsiamy catkowitych strat
mocy tranzystora i diody zwrotnej:

2AR, = ARy, + APy, + APyyp = 71,69+ 56, 7= 128,39V (12)

Na podstawie przeprowadzonych oblitzkbrano blok radiatorowy LK55
— 200 A, dla ktorego rezystancja termiczigg =0,12 K/ W w temperaturze

T, =40°C.

3. Projekt elektryczny przeksztattnika

Koncepcja rozwizania uktadowego przeksztaltnika energoelektromgan
jest oparta na schemacie blokowym przedstawionymysa3. Podstawowym
komponentem jest uktad falownika tréjfazowego s&jacly sk z modutu zawie-
rajacego w swojej strukturze sgeniskostratnych tranzystoréw MOSFET, gpot
czonych w klasycznstruktue mostkova (rys. 4.). Napicie state DC jest poda-
wane na tranzystory MOSFET. Nagie Upss tranzystorow wynosi 75 V. Tran-
zystory charakteryzajsic mah rezystangj kanatu wynosazca RDSON = 10
przy pmdzie drendp = 80 A. Jest to szczegollnie istotne ze wdyglna stosun-
kowo niskie nagicie zasilajce przeksztattnik. Modut tranzystorowy jest wyste-
rowany z uktadu FPGA za p@dnictwem sterownikéw, ktére dopasowsjy-
gnat wygciowy z mikroprocesora do poziomu koniecznego datenpwania
bramek tranzystoréw MOSFET. Sterowniki dodatkowpasap sygnaly steru-
jace w uktadzie mikroprocesorowym od strony silngjowej. Zabezpiecza to
uktad sterowania przed zniszczeniem w razie avgaristronie silnopdowe).
Sygnaty napiciowe na wy§ciu uktadu FPGA majwartas¢ 3,3 V, z kolei sy-
gnat wegciowy sterownikow tranzystoréw MOSFET — 5 V. W gksytuacii,
aby wysterowé sterowniki tranzystorowe, zastosowano bufory dopagace
napkcia do wymaganych poziomow. Napie sterujce podawane na bramki
tranzystoréw powinno sizawierad w granicach od +15 V do —8 V. Zapewnia to
zakczanie i wyhczanie tranzystoréw w deklarowanym przez producenkar-
cie katalogowej czasie.

Topologia przeksztattnika wymaga, aby raf zasilajce tranzystory
gornej gaézi mostka byly odseparowane galwanicznie. Tranzystininych
gakzi mostka mog pozostawé& na wspolnym potencjale. Aby nap zostat
prawidtowo wysterowany, konieczna jest informacjaobozeniu wirnika silnika
BLDC. Informacje ¢ uzyskuje si na podstawie gdkosci obrotowej, wartéci
pradu w poszczegolnych fazach oraz sygnatow sieyah. Pomiary prdéw s
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wykonywane w dwoéch fazach wégiowych falownika. Dodatkowo w uktadzie
napgdowym istotna jest informacja o wastd napecia obwodu pfrednicacego
(baterii). Analogowe sygnaty pomiarowe z przetwkémw LEM s3 wprowadza-
ne do 4-kanatowego przetwornika A/C, a z $eiga przetwornika do modutu
FPGA. Do konwersji analogowych sygnatéw pomiarowyehich ekwiwalent
cyfrowy zastosowano 4-kanatowy przetwornik A/C fyrrMlaxim o symbolu
MAX1305. Jest to uktad o czterech unipolarnych kacia pomiarowych (sygnat
wejsciowy od 0 V do 5 V z tolerangjnapi¢ wejsciowych +6 V) z réwnolegtym
12-bitowym wygciem. Na rysunku 3. przedstawiono schemat aplikpicie-
twornika A/C. Wyty przetwornik A/C pozwala na pomiar wszystkichierech
kanatéw z maksymainczestotliwoscia 680 kHz, na stanowisku laboratoryjnym
pomiar danych analogowych byt realizowany zstatliwoscia 665 kHz. P4d
falownika mae zmieni@ kierunek przy przégiu do pracy ze zwrotem energii
z masy wirujcej silnika do baterii akumulatoréw, dlatego w typmzypadku na
jedno z wej¢ przetwornika pomiarowego wprowadzono sygnat poajyey na
uzyskanie sygnatu pomiarowego o wacdiavigkszej od zera.
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Rys. 3. Schemat elektryczny przetwornika A/C, bufordopasowujcych poziomy nagi oraz
zasilaczy i uktaddw stabilizagych

Fig. 3. Electric circuit of A/C converter, buffecenditioning the voltage level, feeders and stabili
zing circuits

Jako modut FPGA wykorzystano uktad programowalmgdziny Cyclone
Il (EP2C20F484C7), ktory posiada technicznezlimmsci obstugi algorytmow
sterowania falownikiem oraz interfejsemytkownika. W zalenosci od potae-
nia wirnika przedczanie tranzystorow falownika odbywa szec¢ razy na okres.
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Silnik jest sterowany talkze jednoczénie s wlaczane dwie fazy, trzecia
pozostaje niezatzona — w podstawowym stanie pracy silnikadpw tej fazie
nie ptynie. Wymagania odsdpnie poziomow nagt zasilajcych i separacji gal-
wanicznej spowodowatyze zdecydowano siwykorzystg w projekcie prze-
twornice scalone DC/DC. Przetwornice w projektowanprzeksztattniku &
zasilane z baterii 0 nagmiu 0 dopuszczalnych zmianach w zakresie od 24 V do
29,6 V. Uklad wykonawczy jest dostosowany do prpcgy napgciu 29,5 V,
63 A, maksymalna estotliwos¢ przehczania wynosi 8 kHz. Na podstawie
schematow elektrycznych wykonano projekt plytkildrwanej. Ze wzgidu na
charakter zadania i przeprowadzenie probaeahie w warunkach laboratoryj-
nych wykonano modut przeksztattnika w postaci phjgkinostronnej. W przy-
szidéci jest maliwe zastosowanie techniki wielowarstwowej, coae sk ze
znacznym zredukowaniem gabarytéw przeksztattnikazbatcie pozwalapym
na zamontowania w kadtubie pojazdu latago.

1 g D22
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Rys. 4. Schemat elektryczny driveréw tranzystordazgrzetwor-
nic DC/DC

Fig. 4. Electric circuit of transistors drivers aD@/DC converters

4. Badania laboratoryjne

W laboratorium energoelektroniki Katedry Energé&#leniki i Elektro-
energetyki Politechniki Rzeszowskiej na podstavdprezentowanego projektu
wykonano modut przeksztattnika energoelektronicenedPrzeprowadzono
wstepne badania laboratoryjne ukladu z wykorzystaniemprezentowanego
w pracy algorytmu sterowania. Rysunek 5. przedstakamutaci tacznikow
potprzewodnikowych podczas pracy ukladu. ¥éygkenie jednego z kluczy tran-
zystorowych nagpuje wczéniej niz zahczenie tranzystora drugiego w tej sa-
mej gatzi, a wic nie kzdzie wystpowato zjawisko zwarcia. Jest to zjawisko,
ktére czssto powoduje uszkodzenigcknikow, jéli przy wybranej czstotliwo-
$ci taczen tranzystoréw zostanide zaimplementowany tzw. czas martwy, czyli
czas opénienia pomgdzy zahczeniem tranzystora a wgzeniem tranzystora
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poprzednio przewodzego. Natomiast na rys. 6. przedstawiono wybrage-pr
biegi padu i napé¢ fazowych zasilanego silnika. Napie fazowe jest odksztat-
cone (obwiednia nagtia ma ksztatt prostaka), ale pgd fazowy ma ksztatt
zblizony do sinusoidy. Wynika to z dej indukcyjndci uzwoje silnika BLDC,
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Rys. 5. Komutacjaakznikdw w uktadzie laboratoryjnym
Fig. 5. Circuit switching in the laboratory intetgd circuit
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Rys. 6. Przebiegi pdéw (1, 3) i napicia fazowego (2) przy modu-
lacji bipolarnej

Fig. 6. Current waveforms (1, 3) and phase volt2yea{ the bipo-
lar modulation
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ktéra w naturalny sposob zapewnia filteasktadowych harmonicznych quiu
0 wysokiej czstotliwosci (wzrost reaktancji indukcyjnej przy wawe czsto-
tliwosci sktadowych odksztatcenia).

5. Podsumowanie

W pracy zostata przeprowadzona analizazliwosci stosowania uktadéw
napgdowych wysokoobrotowych matych mocy w bezzatogoplajformie lata-
jacej. W wyniku analizy do wykonania ngfu wytypowano trojfazowy bezsz-
czotkowy silnik BLDC. Przeznaczenie uktadéw edpwych do nagdu plat-
formy latapcej determinuje ich zasilanie z baterii akumulatar®odatkowo
uktady powinny charakteryzowaie duza sprawngcia i matymi gabarytami. Na
podstawie przeprowadzonej analizy zostat wykonargjet zintegrowanego
przeksztattnika energoelektronicznego do zasil@d@zowych silnikéw BLDC.
W pierwszym etapie wykonano przeksztaitnik uniwkmga budowie moduto-
wej, ktéry zawiera moduty: falownika, przetwornikgwomiarowych i uktadu
sterowania. Zmodyfikowano topologie przeksztaltmikdv celu minimalizacji
ich gabarytow. Zostaly opracowane algorytmy stergwalla wykonanej topo-
logii uktadu przeksztaitnikowego.
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CONVENTER IN A POWER TRANSMISSION SYSTEM
WITH BLDC MOTOR FOR UNMANNED AERIAL VEHICLE

Abstract

In the case of unmanned aerial vehicles, like rotiedicles powered by electric energy, the
problem is a compromise between the travel rangettam weight of the accumulator batteries. To
use electricity, and thus to increase the travegeaand reduce the weight of the aircraft, it is
necessary to use for drive the propeller efficidrive systems with high efficiency and low
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weight. Electric motors that have the most favaeghbbwer to weight ratio and having a high
efficiency are the brushless BLDC motors. These asgane sufficiently lightweight and efficient.
They also can be used in aircrafts. In the paped#sign of power electronics converter destined
for electric drive of BLDC motor, which may be usedan unmanned aerial vehicle was present-
ed. The drive system consists of a BLDC motor withoaver of 0.5 kW, power electronic con-
verter and control system. Conventer is controlledhie microprocessor with programmable logic
Cyclone Il FPGA — Altera EP3C40 card. Card with DBM3Cgplaceable integrated circuit was
settled on the final DBM_CIII_Base base card contdifdG interface and three binary in-
put/output blocks used for control and measuremérite selection method of integrated circuit
element and performance of printed circuit boarsldlao been described.
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DOI:10.7862/rm.2013.48

Otrzymano/received: 15.09.2013r.
Zaakceptowano/accepted: 22.11.2013r.



ZESZYTY NAUKOWE POLITECHNIKI RZESZOWSKIE) 288, Mechanika 85

RUTMech, t. XXX, z. 85 (4/13), paZdziernik-grudzien 2013, s. 547-555

Andrzej TOMCZYK *

REACTION SHAPING OF THE UNMANNED
AERIAL VEHICLE ON THE OPERATOR
REMOTE STEERING SIGNALS

Remote manual control of unmanned aerial vehiclesél more often during take-
of and landing phases. Depends on UAV take-off masisspeed (total energy) the
potential crash can be very dangerous for an aiepknd environment. So, han-
dling qualities of UAV is important from the usevipt of view. In many cases the
dynamic properties of remote controlling UAV aret saitable for obtaining the

desired properties of the handling qualities froperator's point of view. In this

case, the control augmentation system (CAS) shbaldpplied. The method of
UAV handling qualities shaping is presented in théger. The main idea of this
method is that UAV reaction on the operator stggsignals should be similar -
almost the same — as the reaction of the ,idealiote control aircraft. The model

of following method was used for controller paraenstcalculations. The numeri-
cal example concerns the medium size UAV MP-02A Kzajpplied as an aerial
observer system.

Key words: unmanned aerial vehicle, controlling, augmentasigstem, autopilot

1. Introduction

Properties of the remote controlled UAV shoulduwasigh quality of atti-
tude stabilization and a transitory process of lagn [1-4]. This choice fol-
lows from designer’s experience, and it can be mhasan ,ideal model with
good performance” [5]. In practice, the dynamicpaxties of the well-known
aircraft which has good handling qualities chanastie from the operator point
of view can be used as the ,ideal” model of UAV eTjractical in application
method of CAS control laws synthesis is describedhis article, the model
following method and computer simulation is usedsfaving this task.

This paper presents one aspect of the UAV prgjedisch have been wor-
ked out by Department of Avionics and Control Systestaff and students. The
research team has some experience in this areafirfheontrol system for

2 Autor do korespondencji/corresponding author: wxefl Tomczyk, Rzeszow University of
Technology, 8 Powstaéw Warszawy Avenue, 35-959 Rzeszow, tel. (17) 88514-mail:
atomczyk@prz.edu.pl
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UAV was designed in 1995 and next a few differemjgrts were done [6-8].
Besides, the remote control task of UAV is simitaindirect flight control sys-
tems Ely-by-Wire) designed by a Department team [9-11].

2. Method of CAS control laws synthesis

The acceptable dynamic properties and handlinditgpsaof the remote
controlled UAV are shape by the control law synihéar desired properties of
the modeled ,ideal” UAV obtaining. This task wilelperformed by application
of the remote indirect flight control system (sianito fly-by-wire method), used
to obtain the possibility of control system progemodification. As a result,
handling qualities of the real UAV will be shapé&ithe Control Augmentation
System can be employed at the on-board controesysif UAV or it can be
used as a part of ground station software. Thengesolution makes possible to
control of the UAV in the cases of critical failsref on-board control system.
Receiver, simple amplifiers and actuators are rsaecgdor UAV steering in this
specific case, and handling qualities of UAV carabeeptable.

In this paper the second version of CAS configarais taken into conside-
ration. Algorithm to correct the properties of #@ntrol system is placed in the
ground remote flight control station (Fig. 1). Ttask of synthesis consists in
calculate the values of the coefficients malix, Ky andKp, to minimize the
difference QAY) of reaction between the UAV (sta¥g) and model output si-
gnals {fv). In this way, the handling quality of UAV shoub@ similar to ,ideal
plane” from the operator point of view.

ON-BOARD REMOTE CONTROL SYSTEM — UNMANNED AERIAL VE HICLE

CA UAV: YA
0 RECEIVER ACTUATORS |—= AIRPLANE + SENSORS TRANSMITER
PROPULSION

<<

CONTROL AUGMENTATION SYSTEM

Y
AY A YA
TRANSMITER |5 X = RECEIVER i—

O TRANSMITION ‘E

’ﬁ TRANSMITION

.

CA

| | PLoT | _ _| MONITOR
GROUND BASED STATION OPERATOR SCREEN

Fig. 1. Diagram of the model-following control augntation system of UAV
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Model-following design technique is a well-known thmed for a control
system synthesis, and it is very often used ingepractice [12-14]. In this
paper the original modified version of the direadusl-following method, based
on computer modeling and simulation is applied,cvhivas described in the
previous publications, for example [15]. The prdigsrof the optimal controller
were calculated applying the indirect (implicit) deb of the following method.
The model of the following method allows shapingparties of the flight con-
trol systems that satisfactorily approximate thos¢he desired model of con-
trolled aircraft. In this way, the expected hangliqualities from the operator
point of view can be reached. Choosing the differeadels of desired aircraft
we can test the new control laws, which are progpdseimplementation in the
UAV control systems. Establishing desired propertié operator-controlled,
but automatically augmented UAV requires selectprgper control system
structure. On the basis of to-date experimentsyextdmodel-following control
structure, presented in figure 1, has been chosen.

CAS algorithm matrice& = [K, Ky, Kg]™ are calculated using the simu-
lation method of model following control system #yesis and computer simu-
lation. It means that the non-linear model of UAV and aiitsacan be used on
the design calculations. The solution of the ctzddinear problem for the prob-
lem's simplified version may be used as a firstraxmation of the desired so-
lution. Finally, the non-linear programming metheih the inequality constra-
int functions will be used for the sub-optimal aohiaws choosing. The diffe-
rence between the real aircraft and the desiredcehymetformance is defined as
(see Fig. 2):

E()=Yum-Ya L

This kind of error between desired (modeled) aral output signals repre-
sents differences on dynamic reaction of modelatiraal aircraft. In general,
the steady-state performance of aircraft shouleedtablished in another way.
The control functiorU(t) will be chosen to minimize the value of a quatin-
trol index

J=[(ETQE+UTRU)dt )

o—-38

For suboptimal simplified model following contretl with feedback from
observability of output signals (UAV and model auttpsignals) and operator
input signal, the control law is described by thkofving equation (see Fig. 2):

U=KYp+K Y K Y, or
(3)

U=KY, KK K K LY B Y, Y. 1. "
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ON-BOARD REMOTE CONTROL SYSTEM - UNMANNED AERIAL VEHICLE MODEL

UAV: :

C YA '

——| RECEIVER F ACTUATORS |—>f AIRPLANE + %‘ SENSORS 9‘ TRANSMITER ii :
: PROPULSIO?

PERFORMANCE
INDEX

CA
TRANSMITER

__________________________________

SIGNAL
GENERATOR

Fig. 2. Scheme of the model-following control augtag¢ion system modeling

CAS controller matrice&; are calculated using the simulation method of
model of following control system synthesis [15hel method based on the
computer simulation and employed the direct methufdde searching for the
minimum of the performance index. The practical lapgpion becomes even
more evident if we consider that in such a casenaldied linear model of the
object's dynamics may be replaced with the full-hiw@ar model. It is also po-
ssible to take into consideration many real-lifstrietions, e.g. those concerning
control signals. The solution of the classical én@roblem for the problem's
simplified version may be used as a first approtiomaof the desired solution.
Finally, the non-linear programming method with thequality constraint func-
tions will be used for the sub-optimal control lagteosing [16]:

J(K):T'[f(ETQE +UTRU)dt (4)
0

where:KO[K™", K™ — suboptimal value of the control matrix, lowerdan
upper limitations of the gain matrix, respeely,
T; — finite period of integration, it is approximaggual period of the
phugoid mode or the largest of the time conatéithe aircraft mo-
tion.

In practice, because of the stability requiremetite modified version of
performance indedy is used:
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J\,\,(K)zJ(K)+de:grj r, =real(; ) (5)
i=1

where: A; — eigenvalue of the linear approximation of theseld-loop control
system,
p — number of eigenvalues with red)(= 0,
d, g — parameters (weighting coefficients).

3. Numerical examples

At present a new version of the control systermiedium size of the UAV
(aerial observer) is designed at Rzeszow Univedfiffechnology. Figures=%
show the results of the control augmentation systksign calculation for
MP-02A UAV project (piston engine, take-off mass= 470 kg, IAS = 70-220
km/h). The control augmentation system properties¢ribed by matrix) are
calculated for approach to landing configuratiolad$ in 48 position) with
airspeed IAS = 24.9 m/s and vertical speed VS =22l As ,ideal model” of
UAV the mathematical ,ideal model with good perfamee” was applied [5]. It
is evident that the reaction of the real MP-02A U control stick deflection
is similar to the reaction of the ,ideal UAV". Tiiferences are not very impor-
tant from the operator point of view because hstilsactive in the control loop
and he can compensate the control errors (deviditem desired attitude). In
other words, the dynamic properties of the corgtblUAV are very similar to
desired handling qualities.

Pitch rate [rd/s] & Elevator control signal Pitch rate [rd/s] & Elevator control signal [rd]

----- Pitch rate of modal 01 B St bkl == Pitch rate of model
Pitch rate of UAV : = R Pitch rate of UAV
....... Elevator contral signal LA H H H i | =+=+="- Elevator control signal
X -0
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5 0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Time [s] Time [s]

Pitch angle [rd] Pitch angle [rd]

-~ Pitch angle of madel
. Pitch angle of UAV
''''' dTheta

h angle of model i
h angle of UAV
-+~ dTheta D2

Fig. 3. Reaction of the augmented UAV on trapezoidatrol signal — pitch channel
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Pitch rate [rd/s] & Elevator control signal Pitch rate [rd/s] & Elevator control signal [rd]

01

Pitch rate of model R - _i = |- Pitch rate of madel
Pitch rate of UAV ; o : : Pitch rate of UAV
Elevator contral signal ; i’ i i [ Elevator control signal
T T -0.18
5 0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Time [s]
Pitch angle [rd] Pitch angle [rd]
03 T T T 01 T T T
02r
e etk g Mgt gy Yy P
1 T 1 T I A A A Rl Pitch angle of model
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v ; h angle of model | : : [ e dTheta
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-+ dTheta o R S AR MR o e Al A B
02t N = ——
R et S
Y T A N N S SN NN % AN N S T U S SN NN
0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5 0 05 1 15 2 25 3 35 4 45 5
Time [s] Time [s]

Fig. 4. Reaction of the augmented UAV on ,3211" cohsignal — pitch channel

Roll angle [rd] & Aileron contral signal [rd] Roll angle [rd] & Aileron control signal [rd]
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a1l : s H H —‘—".fAl\ernn control signal || 01tk — = =Aileron control signal ||

P posl ]

[ RS RGO RO A S 0 o]
'\> : : I : B : - :
B e e A : : : . 08-S :
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Fig. 5. Reaction of the augmented UAV on trapezoidatrol signal — roll channel

Calculation was performed with Matlab-Simulink kage. The operator's
control signal has a trapezoidal shape in Figaid35aand a typical shape used in
flight testing named ,3211” (or ,2211") for Figs.ahd 6. Plots show the reac-
tion of UAV and modeled ,ideal aircraft” for landjrconfiguration on the same
operator's control signal. If the control systenswgitched on, the same ope-
rator's action causes different control signal gatien, which activates actuator
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0.15

Roll angle [rd] & Aileron control signal [rd]

Roll angle of model
Roll angle of UAV

Roll angle [rd] & Aileron contral signal [rd]
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Fig. 6. Reaction of the augmented UAV on ,2211" cohsignal — roll channel

of elevator (line CA, pictures on the right). Thelay caused by actuator inertia
is visible. Pitch rates and pitch angles of the eh@hd the real UAV are very
similar. In this way, from a pilot's point of viethe augmented UAV reaction
on control stick displacement is similar to ,idealicraft reaction on the same
pilot action. It is possible to say that handlimggerties concern attitude orienta-
tion of the UAV is similar to modeled ,ideal” aiatit.

The dynamic properties of the typical UAV are samito handling qualities
of classical aeroplanes. From the remote-pilotestatpr point of view the pro-
perties of the UAV defined as ,rate control, atfiguhold” are more useful [11,
17]. It means that control stick displacement cawd®nge of UAV orientation
(pitch rate or roll rate is generated) and newlpd#ad/or roll angles are stabili-
zed after moving of the control stick to neutrakition. This kind of ,ideal
UAV” is used in the analyzed examples. The nexp stethe handling qualities
improving can be applied the active command st®#me experience in this
area is stored in the Department of Avionics andtf@b Systems [18].

4. Summary

Results of the modeling and calculation show thatreaction in longitudi-
nal and lateral motion of the UAV for operator'sntrol stick displacement
should be similar to the reaction of the modelatkal UAV”. It is possible to
say that handling properties concern attitude tatéam of the real UAV is simi-
lar to desired ones. The modeling and simulatichrigue is the good way for
synthesis and evaluate of the handling qualitiesnduJAV take-off and lan-
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ding. The presented method of the control augmientaystem properties calcu-
lations and numerical examples concern the rematering of the unmanned
aerial vehicles. Results of the calculation shoat the reaction in longitudinal
and lateral motion of the UAV for operator's cohistick displacement should
be similar to the reaction of the modeled ,ideal\VJAIt is possible to say that
handling properties concern attitude orientatiorthegf real UAV is similar to
desired ones. It means that it is possible to nyatifhamic characteristics of the
UAV in this way. From on-ground operator point aéw the unmanned aerial
vehicle dynamic properties can be acceptable. Bffietysflight, especially du-
ring take-off and landing phases, is possibilityso€cess. The second reason for
control augmentation system applying is standatidizeof the handling quali-
ties of different unmanned aerial vehicles.
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KSZTALTOWANIE REAKCJI BEZZALOGOWEGO STATKU
POWIETRZNEGO NA SYGNALY STERUJ ACE OPERATORA

Streszczenie

Bezzatogowy statek powietrzny @by sterowany w rény sposéb, a jednym z nich jest
zdalne sterowanie przez operatora, np. podczatu stagdowania lub lotu obserwacyjnego,
w ktorym jest wymagane aktywne modyfikowanie trégei lotu. Nie zawsze bezzatogowy statek
powietrzny posiada wiaiwosci dynamiczne akceptowalne lub zadane z punktu widzenia
operatora. W referacie jest rozveamy sposob ksztattowania reakcji samolotu na sygstatujce
operatora (wychylenia organéw sterowania), tak by zgodne z oczekiwanymi (modelowy-
mi) witasciwosciami pilotazowymi. W tym celu naley dokond& syntezy witdciwosci ukladu
wspomagajcego sterowanie odledlciowe. Algorytmy wspomagage operatora magstanowé
fragment oprogramowania stexcggo zaimplementowanego w autopilocie bezpilotowstgtku
powietrznego lub magby¢ zastosowane w module steyxym w stacji naziemnej. W tym drugim
przypadku istnieje midiwos¢ zastosowania bardziej zonych algorytméw oraz tatwego
dostosowania wikziwosci pilotazowych samolotu do oczekiWwaoperatora zalaie od jego
preferencji lub stanu lotu. Do syntezy wdavosci uktadu wspomagagego sterowaniegczne
zastosowano modyfikowarmetod sterowania wedtug modelu, a przyktadowe obliczelogcz
samolotu MP-02A Czajkaghacego nénikiem systemu obserwacyjnego LOT.

Stowa kluczowe:bezzatogowy statek powietrzny, sterowanie, algoyytvspomagaye, autopilot
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