REKONSTRUKCJA OSTATNIEJ FAZY LOTU
SAMOLOTU TU-154M

Opracowat:

prof. dr hab. inz. Grzegorz Kowaleczko

31 grudnia 2013



SPIS TRESCI

S T E P . e 5
CZESC | MODEL MATEMATYCZNY ..ot 7
1. UKLADY WSPOLRZEDNYCH ....oovniiiiiiii e 7
1.1. Uktad zwigzany z SAmMOIOTEM — OXYZ .......ouiuiiie i 8
1.2. Ukiad zwigzany z przeptyWwem — OX, Y, Z, c.ceueeeeiiieiae e 8
1.3. Nieruchomy ukiad zwigzany z Ziemig — O X Y Zy weeunaeeeuameiiaiiiiaiiiiiiee, 9
1.4. Ruchomy uktad zwigzany z Ziemig — OX Y Z, ....ovvvniiiiiiiiiiniiiiinniiiieen 9
1.5. Wzajemne potozenie uktadow wspotrzednych ............ccoooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiann, 9
1.6. Macierze przejs¢ pomiedzy uktadami wspotrzednych ...................cccooeenn. 10
2. OKRESLENIE ROWNAN RUCHU.........ouviiiiiiiiiiiieee e, 10
2.1. Réwnania ruchu Srodka masy Samolotu ................ccoiveiiiiiiiiiii i, 11
2.2. Rownania ruchu obrotowego SamOIOtU .............c.coiiiiiiiiiiiiiiieiee e 17
2.3. ZWIgZKi KINEMALYCZINE .........c.eieii e 19
2.4. Koncowa postac uktadu rOwnan ...............ccoieiieiiiiii i 19
3. SILY | MOMENTY DZIALAJACE NA SAMOLOT ..o 21
3.1. Opis metody OBIICZENIOWE] ... e 21
3.2. Sity i momenty aerodynamiczne SKrzydfa .................ccoiiiiiiiiiiiii 22

3.3. Wptyw skoriczonej rozpietosci skrzydfa na jego charakterystyki
AETOAYNAMICZNE . .o.eeti ittt 28
3.3.1. Analiza rozktadu cyrkulacji/wspotczynnika sity nosnej wzdtuz skrzydta ....... 28
3.3.2. Prostokatny rozktad wspotczynnika sity nosnej
WZAIZ SKIZYAIA ... e 32
3.3.3. Zmodyfikowany eliptyczny rozktad cyrkulacji/wspotczynnika
Sity NoSnej wzatuz SKrzydfa ..............c.oemei i 32

3.3.4. Rozktad wspotczynnika sity nosnej wzdtuz skrzydta

oparty na obliczeniach CFD .........oiiiiii e 33
CZESC Il IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK SAMOLOTU .......coeeevveennn. 38
1. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK AERODYNAMICZNYCH .......ccccvvnenenn. 38
1.1. Aerodynamiczne, statyczne charakterystyki samolotu okreslone

Na POdstawie TEratUry .........couiei e 39
1.1.1. Wspbtczynnik sity noSnej w funkcji kgta natarcia C,a(@) ......oevvvnenininnnnnn. 40

2



1.1.2. Biegunowa Cy,(C,s) oraz wspofczynnik sity oporu w funkcji

kgta natarcia Cua(0)..........ueenee e e e 41

1.1.3. Wspotczynnik momentu pochylajgcego Cm(@)......vvveneeniiiiiiiiiiiiiaeanen. 42
1.2. Aerodynamiczne charakterystyki samolotu obliczone teoretycznie ................ 49
2. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK UKLADU NAPEDOWEGO ................ 57
3. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK MASOWYCH

SAMOLOTU TU-154M. ..o 59
4. WALIDACJA MODELU RUCHU SAMOLOTU.....oiiiiiiiiiiieeeee e 60
5. OSZACOWANIA DOTYCZACE SIitY UDERZENIA W DRZEWO ..........ccc....... 61
CZESC Il OKRESLENIE WARUNKOW POCZATKOWYCH ORAZ

INNYCH DANYCH DO OBLICZEN ......cocvviiiiiieieeie e 64

1. OKRESLENIE CZASOW CHARAKTERYSTYCZNYCH

| WARUNKOW POCZATKOWYCH ....oniiiie e, 64
1.1. POCZgtkowy CZasS ODlICZEN ............ooneii i e 64
1.2. CZasS zderzenia Z BrzOZg ..............ouu i 65
1.3. CZas zderzenia Z ZIBMIG ..............uuuu e e 66
1.4. Poczgtkowa predKkOSCi lOtU ............c.oinei e, 67
1.5, Trajektoria lotU ........ooniii e e e e 67
1.6. Poczagtkowy kat pochylenia toru Iotu ..o 69
2. IDENTYFIKACJA POLOZENIA PUNKTOW CHARAKTERYSTYCZNYCH ........ 70
2.1. PUnKkt Zderzenia Z BrzOzZg ...............ooueiiiii i e 70
2.2. PUnkt zderzenia zZ ZIEmig ..............c.c.eeueieii i 71
2.3. Punkt poczagtkowy (odlegto$¢ od progu pasa i wysokoSc¢ lotu) .................... 71
3. IDENTYFIKACJA PROFILU TERENU | CHARAKTERYSTYCZNYCH

PUNKTOW TERENOWYGCH. ..ottt 72
3.1. Dane z raportu MAK ... e 72
3.2. Dane z raportu KBWLLP ... 73
3.3. ldentyfikacja profilu terenu na podstawie Google Earth ............................... 74

3.4. Poréwnanie danych z raportu, raportu MAK

i odczytow z Google Earth ............cooeiniii i 76

4. IDENTYFIKACJA PRZEBIEGU ZAREJESTROWANYCH
PARAMETROW STEROWANIA .......ooiiiiiiiiiiiiaiaeeeee e, 78
4.1.Przebieg zmian obrotow turbiny sprezarki niskiego cisnienia ........................ 79



4.2. Przebieg zmian kagta wychylenia steru WySOKOSCI ...........cccccoeieiiiiiiinieinannn. 80

4.3. Przebieg zmian kagta wychylenia IOtek ..............coeuuiiiiiiiiiiiiiiie i e 81
4.4.Przebieg zmian kata wychylenia steru Kierunku ..............ccccoeeiiiiiiiiniinnnnnnn.. 82
5. OSZACOWANIE CZASU ODDZIALYWANIA SILY NA SKRZYDLO ................. 83

CZESC IV SYMULACJA | POROWNANIE WYNIKOW OBLICZEN

Z ZAPISAMI REJESTRATOROW ......ooooiiiiiiiiiiiiiee e, 84
1. OPIS PROWADZENIA OBLICZEN. .......uvuuieeee e, 84
2. POROWNANIE PRZEBIEGOW ZAREJESTROWANYCH
ZWYNIKAMI OBLICZEN. .......ooiiiiiiiiee e 84
3. WPLYW SILY DZIALAJACEJ NA SKRZYDLO NA WYNIKI OBLICZEN ........... 92
4. WPLYW CZASU UDERZENIA NA WYNIKI OBLICZEN .......ccccceeeeeieeeeeeen., 96
5. WPLYW MODELU ROZKEADU WSPOLCZYNNIKA SILY NOSNEJ
NAWYNIKI OBLICZEN. ........ooiiiiiiiiiiee e, 98
PODSUMOWANIE ...t 101
L T ER A TUR A e 102



WSTEP

Niniejsze opracowanie stanowi podsumowanie przeprowadzonych analiz dotyczacych
lotu samolotu Tu-154M, ktory ulegt katastrofie w Smolensku w dniu 10.04.2010 roku.
Podjeto ten temat w zwigzku z pojawiajacymi si¢ czesto watpliwosciami, czy samolot mogt
wykona¢ potobrot po utracie skrzydia. Watpliwosci te, a czesto kwestionowanie takiego
przebiegu ostatniej fazy lotu, byly inspiracjg do przeprowadzenia symulacji numerycznych.
Podstawa tych symulacji bylo do$wiadczenie autora wynikajace z prowadzenia podobnych
badan od 1983 roku. W ramach tych prac przed okoto 10 laty opracowano oprogramowanie,
ktore pozwala w stosunkowo tatwy sposéb zamodelowa¢ m.in. r6znego rodzaju uszkodzenia
skrzydta majace wptyw na wytwarzane przez to skrzydio sily i momenty aerodynamiczne.
Oprogramowanie to bylo pierwotnie wykorzystane do analizy wplywu turbulencji atmosfery
i $ladu generowanego przez inny samolot na samolot "obliczeniowy" [13]. Pozwolito ono tez
odtworzy¢ zakonczony katastrofg lot samolotu An-28 Bryza-2RF z 31 marca 2009 roku na
lotnisku wojskowym Gdynia-Babie Doty [10].

Zbudowanie modelu symulacyjnego samolotu wymagalo przeprowadzenia
identyfikacji charakterystyk geometrycznych, masowych i aerodynamicznych samolotu.
W tym celu wykorzystano publikacje ksiazkowe dotyczace samolotu Tu-154M [4, 14, 17].
Nie zawieraja one kompletu niezbednych danych. Dlatego niektore charakterystyki zostaly
obliczone metodami zawartymi w literaturze dotyczgcej mechaniki lotu [6, 9, 16, 21]. W celu
ich uwiarygodnienia zastosowano réwniez komercyjne oprogramowanie [1]. Poréwnanie
otrzymanych warto$ci obliczonych parametréw przedstawiono w tekscie niniejszego raportu.

Odtworzenie lotu samolotu wymagato znajomosci przebiegéw sygnalow sterujacych
w trakcie lotu oraz warto$ci parametrow lotu w chwili poczatkowej obliczen. Dane te
odtworzono z raportow komisji badajacych katastrofe [19, 20] poprzez digitalizacje
odpowiednich przebiegbw. W tym celu opracowano program komputerowy pozwalajacy
przetworzy¢ wykresy z raportow w zbior danych dogodnych do obliczen. Tq samg metoda
dokonano odczytu przebiegéw zarejestrowanych parametrow lotu w celu koncowego ich
porownania z wynikami obliczen.

W symulacji zatozono, ze zgodnie z raportami obu komisji samolot utracit fragment
skrzydta. Zastosowane oprogramowanie, wykorzystujac teori¢ pasmowa skrzydta, umozliwia

obliczanie sit aerodynamicznych powstajacych na skrzydle sprawnym i uszkodzonym.



Poniewaz zasadniczym celem byta odpowiedZ na pytanie "Czy samolot Tu-154M po
utracie koncowki skrzydta wykonat potbeczke, czy tez nie?" symulacje ograniczono do
odtworzenia ostatnich 14-15 sekund lotu.

W celu przedstawienia calego "warsztatu obliczeniowego", a nie jedynie koncowych
wynikow, raport podzielony jest merytorycznie na kilka czesci, w ktorych szczegdtowo
opisano przeprowadzone analizy.

W czesci pierwszej raportu przedstawiono pelny model obliczeniowy pokazujac jakie
rownania byly rozwiazywane oraz w jaki sposob okreslono charakterystyki samolotu’.
Positkowano si¢ si¢ tu wlasnymi opracowaniami [9, 10, 11, 12] oraz pracami wykonanymi
pod kierunkiem autora [13, 22].

Druga czg¢$¢ opracowania zawiera opis zastosowanych metod odtworzenia
charakterystyk samolotu. Dotyczyto to charakterystyk aecrodynamicznych, geometrycznych,
masowych oraz charakterystyk uktadu napedowego. Przeprowadzono tez walidacje modelu
obliczeniowego w oparciu o dostepne dane literaturowe dotyczace samolotu Tu-154M [4, 14,
17]. Oszacowano wartos$¢ sity oddziatywujacej na skrzydto w chwili uderzenia w brzoze.

Trzecia czg$¢ raportu szczegdtowo pokazuje sposob okreslenia danych dotyczacych
odtwarzanego lotu. Bazowano na wartosciach liczbowych oraz przebiegach pokazanych
w raportach [19, 20]. Zidentyfikowano czasy charakterystyczne, przebiegi parametréw lotu
oraz sterowania samolotem. Okre§lono rowniez potozenie charakterystycznych punktow
terenowych wykorzystujac dane z raportéw oraz z wiasnych pomiaréw wykonanych
z wykorzystaniem programu  Google Earth. Przeprowadzono poréwnanie danych
pochodzacych z réznych Zrodet.

W czesci czwartej pokazano wyniki symulacji, ktéore poréwnano z zapisami
rejestratorow. Wykonano szereg symulacji testujac wpltyw roznych czynnikow na wyniki
obliczen. Testy te przeprowadzono, poniewaz niektoére dane wejsciowe mozna bylo okresli¢

jedynie szacunkowo.

! Niektére z rysunkdw w czesci pierwszej maja charakter pogladowy i sylwetka samolotu nie odpowiada
sylwetce samolotu Tu-154M. Nie ma to zadnego znaczenia dla prowadzonych analiz.
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CZESC I - MODEL MATEMATYCZNY

W obliczeniach zastosowano typowy, stosowany w mechanice lotu model fizyczny
samolotu 1 bedacy jego konsekwencja opis matematyczny ruchu samolotu, a modelowanie
oparto na nast¢pujacych zatozeniach:

1. Samolot jest bryla sztywng o statej masie 1 niezmiennych momentach bezwladnosci®.

2. Srodek masy samolotu nie zmienia swojego polozenia.

3. Powierzchnie sterowe sg sztywne i niewazkie. Nie uwzglednia si¢ dynamiki uktadu
sterowania.

4. Nie uwzglednia si¢ sity odsrodkowej bedacej wynikiem ustalonego ruchu samolotu
wzgledem krzywizny Ziemi.

5. Pominigto sity grawitacji od ciat niebieskich oraz krzywizne powierzchni Ziemi.

1. UKLADY WSPOLRZEDNYCH

W modelowaniu wykorzystano zgodne z Polska Normg [18] prostokatne, prawoskretne

uktady wspotrzednych (rys.1.1.1i 1.1.2):

Rys.1.1.1. Uktady wspotrzednych Oxyz i OXg Yq2q oraz kqty przejscia pomigdzy nimi

Ze wzgledu na gwattowng utrate fragmentu skrzydta pierwsze zatozenie nie jest w petni spetnione, ale
zdaniem autora wptyw zmiany masy i momentéw bezwtadnosci na dynamike ruchu jest pomijalny.



Rys.|.1.2. Uktady wspétrzednych Oxyz | OX,Y,Z, oraz kqty przejScia pomigdzy nimi

1.1. Uktad zwigzany z samolotem — Oxy:z

Uktad zwigzany z samolotem okresla si¢ nast¢pujaco:

poczatek uktadu lezy w $rodku masy samolotu - punkcie O;

plaszczyzna  Oxz  jest plaszczyzng symetrii  geometrycznej, masowej

I aerodynamicznej samolotu /nieuszkodzonego/;

o§ podtuzna Ox lezy w plaszczyZnie symetrii samolotu, stanowi gltowng o$

bezwtadnosci samolotu i ma zwrot w kierunku nosa samolotu;
0§ boczna Oy jest prostopadia do plaszczyzny symetrii 1 ma zwrot w kierunku
prawego skrzydta;

0§ Oz lezy w plaszczyznie symetrii samolotu 1 ma zwrot w kierunku dolnej

powierzchni kadtuba.

1.2. Ukfad zwigzany z przeplywem — Ox.y,z,

Uktad zwigzany z przeplywem okresla si¢ nastepujaco:

poczatek uktadu lezy w $rodku masy samolotu - punkcie O;

o$ podtuzna Ox, jest skierowana wzdtuz wektora V. predkosci samolotu wzgledem
powietrza;

o§ Oz, lezy w plaszczyznie symetrii samolotu i ma zwrot w kierunku dolnej
powierzchni kadtuba;

o§ Oy, mazwrot w kierunku prawego skrzydta i jest skierowana tak by uktad byt

prawoskretny.



1.3. Nieruchomy ukiad zwigzany z Ziemig — O,x,y,z,

Nieruchomy uktad zwigzany z Ziemig okresla si¢ nastgpujaco:

Uktad

poczatek uktadu lezy w dowolnie wybranym punkcie na powierzchni Ziemi -
punkcie Og;
o8 OyX, ma kieruneck wzdluz poczatkowego kierunku lotu; lezy

w plaszczyznie horyzontu;

0§ O,y, ma kierunek prostopadty do poczatkowego kierunku lotu i skierowana jest
w prawo; lezy w ptaszczyznie horyzontu;

0$ Og Z, skierowana jest pionowo w dot i pokrywa si¢ z promieniem Ziemi;
plaszczyzna O X, Y, jest plaszczyzng powierzchni Ziemi.

O, X,Y,Z, jest przyjmowany jako inercjalny.

1.4. Ruchomy ukfad zwigzany z Ziemig — Ox,y,z,

Uktad ten ma osie rownolegle do odpowiadajgcych im osi uktadu O X, Y,z . Jego poczatek

znajduje si¢ w $rodku masy samolotu - punkcie O. Uklad ten przemieszcza si¢ wraz

Z samolotem.

1.5. Wzajemne potozenie uktadow wspotrzednych

Opisane uktady zwigzane sg ze sobg nastepujacymi katami (rys.1.1.1 i 1.1.2):

1.

Uktady Oxyz i OX,Y,z,:

katem pochylenia ® - jest to kat zawarty migdzy osia Oxi lokalng plaszczyzna
poziomg OX,Y,;

kat odchylenia ¥ - jest to kat zawarty miedzy rzutem osi OX na plaszczyzne poziomag
Ox,Y, iosig OXy;

katem przechylenia @ - jest to kat zawarty miedzy osia Oz a krawedzia plaszczyzn
Oxz, i Oyz.

Uktady Oxyz i Ox,y,z,:

katem natarcia « - jest to kat pomiedzy rzutem wektora predkosci V. na
ptaszczyzne symetrii samolotu Oxz 1 osig podluzng samolotu Ox ;

katem $lizgu B - jest to kat pomiedzy wektorem predkosci V. i ptaszczyzng symetrii

samolotuOxz .



1.6. Macierze przejsé pomiedzy uktadami wspéfrzednych
Macierz przejscia L ,, z ukladu osi przeptywu Ox,y,z, do ukladu zwiazanego
z samolotem Oxyz otrzymuje si¢ dokonujac obrotow kolejno o katy Si « (rys.1.1.2). Wektor,

ktory w uktadzie OX_y,z, ma sktadowe [x,,y,,z,] bedzie w ukladzie Oxyz miat skladowe

[X, Y, Z]T . Zachodzi nast¢pujacy zwigzek [9]:

X X,
Y=Ll Ya (1.1.3)
z z

a

gdzie macierz L ,, jest rOwna

s/a

cosacosf —cosasinf —sina
L,,.=| sing cos 0 (1.1.2)
sinecosf —sinasinf cosa

Macierz przejécia L, z uktadu OX;Yy,z, do uktadu Oxyz otrzymuje si¢ dokonujgc obrotow

9

kolejno o katy:¥, ®, @ (rys.l.1.1). Wektor, ktory w ukladzie Ox;y,z, ma sktadowe

[Xg Yo Zg]T bedzie w uktadzie Oxyz miat sktadowe [x, Y, Z]T. Zachodzi zatem nastgpujacy

zwigzek /[9]/:
X X
Y=Lyl Y (1.1.3)
z Z
gdzie macierz L, jest rowna:
cos ¥ cos © sin'¥ cos® —-sin®
L, =|cos¥sin@sin® —sin¥cos® sin¥sin@sin® +cos'¥cos® cosOsin@ |(1.1.4)

cos¥sin®cos® +sin¥sin® sin¥Ysin®cos® —cos¥sin® cos®cosd

2. OKRESLENIE ROWNAN RUCHU

Ponizej zostang okreslone rownania przestrzennego ruchu samolotu. Do opisu ruchu
konieczne jest dokonanie bilansu sit oraz momentoéw dziatajacych na samolot. W efekcie

otrzymuje si¢ uklad sze$ciu réwnan rézniczkowych zwyczajnych, ktére nalezy uzupelnié
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zwiazkami kinematycznymi dotyczacymi katow ¥, ©, @ oraz wspotrzednych Xg, Vg, Zg
$rodka masy samolotu w uktadzie O XY,z . Rownania te tworzg zamknigty uktad dwunastu

réwnan rozniczkowych zwyczajnych z dwunastoma niewiadomymi stanowigcymi wektor

parametréw lotu. W niniejszej pracy sa to:

[u,v,w, p,q,rY,00X,,Y,, zg]T
gdzie:
u, v, w — sktadowe w uktadzie Oxyz wektora predkosci bezwzglgdnej samolotu V (predkosci
w ukfadzie inercjalnym OyX,y,z,);
p, q, r — sktadowe w uktadzie Oxyz wektora predkosci katowej Q tego ukladu wzgledem
ukfadu inercjalnego O X,y Z,; p — predkos¢ przechylania, g — predkos¢ pochylania, r —
predkos¢ odchylania.

Pozostate parametry zostaty okreslone wczesniej.

2.1. Réwnania ruchu srodka masy samolotu
Posta¢ rownan

Wektorowe rownanie ruchu srodka masy samolotu ma nast¢pujaca postac:

d(mV) o(mV)
St

ot +Qx(MV)=F+T (1.2.1)

gdzie:
m — masa samolotu;

F — wypadkowy wektor sit dziatajacych na samolot w normalnych warunkach lotu o
sktadowych F = [FX, F,, FZ]T;
T — wektor sity dziatajacej na samolot w chwili uderzenia w brzoz¢ o sktadowych

T:[-I_X'TV’TZ]T :

d
e pochodna w uktadzie inercjalnym,;

5 pochodna w ruchomym uktadzie nieinercjalnym.

Na rysunku 1.2.1 pokazano uktad wspotrzednych zwigzany z samolotem Oxyz . Zaznaczono

tu dodatnie zwroty sil, momentow sit oraz predkosci liniowych 1 katowych.
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Rys. 1.2.1. Zwroty sit, momentow i predkosci w uktadzie zwigzanym z samolotem
Roéwnanie (1.2.1) jest rownowazne trzem rownaniom skalarnym, ktére w uktadzie Oxyz maja
postac:
mu+gw-rv)=F,
m(v+ru—pw)=F, (1.2.2)
m(w+ pv—qu) = F,

Sily dzialajace na samolot w normalnych warunkach lotu

Na samolot dzialaja sily: sila ciggu zespolu napedowego, sita grawitacyjna, sita

aerodynamiczna. Przyjeto, ze ciag zespotu napedowego P jest zgodny co do kierunku i zwrotu
T

z osig Ox. Oznacza to, ze w ukladzie Oxyz ma on tylko jedng sktadowg P = {Z P ,0,0} 3

Sita cigzkosci mg ma w uktadzie ziemskim jedng sktadowa mg = [0, 0, mg]T. Natomiast sita

aerodynamiczna R ma w uktadzie osi przeptywu OXaYaza trzy sktadowe R = [RXa R, Rza]T .

Sktadowe te oblicza si¢ z zaleznosci:

2
Rx = _an = _Cxa pV* S
: 2
PV
R,, =Pa=-Cn?"s (1.2.3)
2
RzEl = _Pza = _Cza 10\2/* S

3. . .
I oznacza numer silnika i1=1,2,3.
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gdzie: Py, — sita oporu;

Pya — sita boczna;

P,a — sila nosna;

S — powierzchnia skrzydta;

P — gestos¢ powietrza;

Cxa, Cya, Cza — wspoélczynniki sit okreslone w dalszej czesci pracy.

Wykorzystujac opisane w rozdziale 1.6 niniejszej czesci macierze przej$cia pomigdzy
uktadami mozna obliczy¢ poszczegdlne sktadowe wektora F w ukladzie zwigzanym

z samolotem Oxyz:

(1.2.4)

Predkos¢ samolotu wzgledem powietrza, kat natarcia i slizgu
Wystepujacy we wzorach (1.2.3) symbol V. jest dtugoscia wektora predkosci samolotu
wzgledem powietrza. Wektor ten jest rowny roznicy pomiedzy predkoscia bezwzgledng V

i predkoscig wiatru Vy, /rys. 1.2.2/. Jezeli wektor Vy, jest okreslony w uktadzie O, X,Yy,z, i ma

w nim nastepujace skladowe [u ng,WWg]T, to sktadowe wektora predkosci samolotu

wg !
wzgledem powietrza okreslone w ukladzie zwigzanym z samolotem Oxyz mozna obliczy¢
z zaleznoSci:

u u u—-u

U* Wg w
Vo=V-=V, = V. |=|V|=Lgyl Vi [=] V-V (1.2.5)
W, W Wiy W—Ww,,

gdzie: Uy, Vi, Wy, sg sktadowymi predkosci wiatru w uktadzie zwigzanym z samolotem®.
Znajomos¢ sktadowych predkosci samolotu wzglgdem powietrza U., V., W. pozwala
obliczy¢ kat $lizgu B 1 kat natarcia o Samolotu pokazane na rysunku 1.2.2. Sa one
odpowiednio réwne:

W*
u *

V*
2 2 2
\U* + V. + W,

* W analizie predkos¢ wiatru nie bedzie uwzgledniana, co oznacza, ze V+=V.

o = arctan (1.2.6)

= arcsin (1.2.7)
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Rys.1.2.2. Okreslenie kqta slizgu i kqta natarcia

Wspolczynniki sil aerodynamicznych

Doktadny opis wyznaczenia charakterystyk aecrodynamicznych zawarty jest w czgsci
Il. Ponizej przedstawiono tylko informacje pozwalajace na otrzymanie ostatecznej postaci
réwnan ruchu.

W analizie zatozono, ze wystgpujace w wyrazeniach (1.2.3) wspotczynniki Cya, Cya
i C;a sa funkcjami katow natarcia i $lizgu, za§ w przypadku wspotczynnika C,; réwniez
predkosci zmiany kata natarcia da/dt, predkosci katowej pochylania q i kat wychylenia steru
wysokosci &, :

C=Cula), C.=Cy(B). C,=C,laaqs,) (1-2.8)

Nalezy zwroci¢ uwage na fakt, ze wspotczynnik sity nos$nej zalezy miedzy innymi od
pochodnej wzgledem czasu kata natarcia samolotu ¢ . Jest to efekt spdzniania si¢ strumienia
sptywajacego ze skrzydla w kierunku usterzenia poziomego. W dalszych obliczeniach

przyjeto nastepujaca zaleznos¢ okreslajaca wspotezynnik Cua’:

C,.=C,..(a)+Cia+Clq+Cos, (1.2.9)

za ~ “zastat

C.ocut (a) jest statyczna czgscig wspotczynnika sity nosnej zalezna jedynie od kata natarcia.

Pochodna kata natarcia wzgledem czasu, przeksztalcenie rOwnan ruchu srodka masy
Rownania (1.2.2) okreslone sg w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem w zwigzku z

czym kat natarcia nie jest jednym z wyliczanych parametrow lotu. Dlatego tez nalezy okresli¢

> W pracy pominieto wptyw liczby Macha na charakterystyki aerodynamiczne, poniewaz obliczenia prowadzono
dla zakresu niescisliwego (Ma<0.4).

® W pracy stosowane sa skrotowe oznaczenia symbolizujace pochodne wzgledem poszczegdlnych parametrow.
Majg one postac: ¢ _ Caa , o _0C, itd.

oo za 6q
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zwigzek pomigdzy pochodng ¢ i pochodnymi predkosci u. i w.. W tym celu wykorzystaé

mozna wyrazenie (1.2.6). Otrzymuje si¢ wowczas:

oa 1 0 [ W. 1 WU, —W.U. WU, —W.U.
T = 2’ 2 -T2 2
ot w, ) ot u. W, Th Us + Wi
1+ 1+
u* u*
W, U.
=———— U+ ——— W, = au. +bw,
U, + W, U, + W
W réwnaniu powyzszym 0znaczono:
— W*
a=-——7
U. + W,
u*
b= 2
U, + W.

Jezeli zwigzek (1.2.9) zapisa¢ w innej formie:
* 24
Cza = CZ& + Czaa

gdzie oznaczono:

*

C,.=C

za ~ “zastat

(@) +Caq+C..'5.,
przy uwzglednieniu, ze:
Coa=C, (au, +bw.)= Au. +B,w,
gdzie:
a

AZ = Czaa

B,=C.b
otrzymuje si¢ nastepujgce wyrazenie okreslajgce site nosng samolotu:

PV

* u w
P.=C, S=P_,+Pu +P,w.

Poszczegblne sktadniki w (1.2.12) sg rowne:

2
P.=Clrs
2
PL=ALs
2
2
=82
2

(1.2.10)

(1.2.10.1)

(1.2.10.2)

(1.2.11)

(1.2.11.1)

(1.2.11.2)

(1.2.11.2.1)

(12.11.2.2)

(1.2.12)

(1.2.12.1)

(1.2.12.2)

(1.2.12.3)



Uwzgledniajac hipoteze Taylora dotyczacg ewolucji w czasie struktury pola wiatru’, mozna
przyjac, ze:

u.=u, V.=V, W, =W (1.2.13)
Bioragc pod uwage powyzsze zalezno$ci, pierwsze i trzecie réwnanie z ukladu (1.2.2)

przeksztatca si¢ do postaci:

(1—FXJU— Fy W:F—X+ rv—qw (1.2.14)

m m m

—F—Zu +(1— F. Jw: Iiz+ qu — pv (1.2.15)
m m m

W réwnaniach tych poszczegdlne elementy sa odpowiednio réwne:

Fx* = Z R+ (Ls/g )13 Mg — (Ls/a )11' Pa + (Ls/a)12 ’ Pya - (LS/3)13 ' P;;

qu = _(Ls/a)13 le;
wa :_(Ls/a)lspz‘z (1.2.16)

*

= (Ls/g)33 -mg _(Ls/a)31 : an + (Ls/a)sz : Pya _(Ls/a)33 : Pza

u u

Fz = _(Is/a )33 Pza

w w

I:z = _(Is/a)33 I:)za

Rownania (1.2.14) i (1.2.15) stanowig uktad dwoch réwnan z ktorego mozna obliczyc
pochodne wzgledem czasu predkosci U i w:

Ee W\t
X +rv—qw L 4+qu-—pv
m m
u= }( (1.2.17)
& ]( et
—Z 4+qu-—pv X+ 2+ rv—qw
m m m
(1.2.18)

! Hipoteza ta jest tu przywotana ze wzgledu na wykorzystanie opracowan, w ktérych badano wptyw turbulencji
na lot samolotu i nie ma w rozpatrywanym zagadnieniu znaczenia.
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Drugie z rownan uktadu (1.2.2) pozwala obliczy¢ pochodng sktadowej bocznej predkosci

bezwzglednej:
F
v:ﬁy+ pw-—ru (1.2.19)

Zgodnie z wyrazeniem (1.2.4), uwzgledniajac, ze (LS ,a)23 =0, skladowa Fy sily F jest rowna:

Fy = (Ls/g)zg -mg _(Ls/a)zl ’ an +(Ls/a)22 ’ I:)ya (|220)

2.2. Réwnania ruchu obrotowego samolotu

Posta¢ rownan

Ogolna posta¢ wektorowego rownania rownowagi momentow sit jest nastgpujaca:

dgf)zagt<)+9xK=Maer+Mgir+Mp+'V'T (1.2.21)

gdzie: K - wektor momentu pedu (kret) samolotu;

M. - Wypadkowy moment sil aerodynamicznych dziatajacych na samolot, ktory
w ruchomym ukladzie wspotrzednych Oxyz ma sktadowe M, =[L,M,NT /rys. 1.2.1/;

M ;. - moment giroskopowy, ktory w ruchomym uktadzie wspotrzgdnych Oxyz ma sktadowe

Ivlgir = [Lgir’ Mgir’ Ngir ;
Mp - moment sit ciggu silnik(')WB;
My - moment sit zewnetrznych dziatajacy w chwili uderzenia w brzozg.

Dla bryty sztywnej, ktora zgodnie z zatozeniami jest samolot, kret okreslony jest nastgpujaco:
K=1Q (1.2.22)

W powyzszym wzorze | jest tensorem momentdéw bezwtadnosci samolotu:
I=|-1 I -1 (1.2.23)

W ukladzie zwigzanym z samolotem Oxyz momenty bezwladno$ci sa niezmienne tzn.

Z:: 0. Uwzgledniajac to mozna obliczyc¢:
oK) _alie)_d),, oe_ e (1.2.24)
ot ot ot ot ot

® Moment ten zostanie uwzgledniony przy wyliczaniu wspdétczynnika momentu pochylajgcego C,, - rozdziat 1.1.3
czesci ll.
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Wykorzystujac powyzsza zalezno$¢ w rownaniu (1.2.21) otrzymuje si¢ uktad trzech rownan

skalarnych opisujacych ruch obrotowy samolotu w ruchomym uktadzie wspotrzednych Oxyz
zwigzanym z samolotem:
Lp—1,(2-r?)-1,(r+pa)-1,(@-rp)-(1, -1, )ar = L+L,
La-1,(r = p?)-1, (p+ar)-1,.(r=pa)-(1, -1, )p=M+M, (225
|r— Ixy(p2 —qz)— |, (@+rp)- sz(p—qr)—(lX - Iy)pq =N+Ng,
Plaszczyzna Oxz jest plaszczyzng symetrii samolotu, w zwigzku z czym prawdziwe s3

zaleznosci:
v (1.2.26)

Roéwnania (1.2.25) upraszczajg sig:
pr_lxz(r+ pq)_(ly_lz)qr: I-_l_l-gir
Iyq_lxz(rz_pz)_(l _Ix)rp:M+Mgir (|.2.27)
I‘._Ixz(p qr) ( Iy)pq:N+Ngir

Uktad ten mozna przeksztatci¢ do koncowej postaci:

p= L+, 0, =1 )ar+1,pa)l, +[N+N, +(1, =1, )pa—1.ar]i, }

2
11, =1,

:Il[M+Mgir+(lz—lx)rp+lxz(r2—pz)] (1.2.28)

y

||—|2{[L+L (1, =1 )ar+1,pqfl, +[N+Ny, +(1, =1, )pg—1.ar]t, }

Momenty sil dzialajace na samolot

Momentami dziatajagcymi na samolot s3 momenty aerodynamiczne oraz
w og6lnym przypadku: moment giroskopowy od wirujacych elementow np. wirnik sprezarki,
wirnik turbiny, jak réwniez $migta®.

Momenty aerodynamiczne sg odpowiednio rowne:

2
- moment przechylajacy: L=C, PV
V 2
- moment pochylajacy: M=C, pz* Sh, (1.2.29)

*w rozwazanym przypadku uwzgledniono tez moment od sity dziatajgcej na skrzydto w chwili utraty koncéowki
skrzydta.
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2
Ve g)

- moment odchylajacy: N=C,

Wystepujace w tych zaleznosciach wspotczynniki Cj, Cy, i Cp, okreslone beda w dalszej czesci
pracy Ponadto oznaczono: | — rozpigto$¢ skrzydta, b, — §rednia cigciwa aerodynamiczna.

Moment giroskopowy jest réwny:

Mg, =D Jio, xQ (1.2.30)
gdzie: J; - moment bezwtadnosci i-tego silnika samolotu;
o, - wektor predkosci obrotowe;j i-tego silnika, ktory w uktadzie zwigzanym z samolotem

Oxyz ma skladowe ®, =[,,0,0].

Wykonujac mnozenie wektorowe otrzymuije si¢'”:

I‘gir =
M, = —rZJia)i (1.2.31)
Nglr = qZJiwl

2.3. Zwiazki kinematyczne
Okreslone powyzej rdOwnania rownowagi sit 1 momentéw nalezy uzupetni¢ zwiazkami
kinematycznymi, ktore pozwalajg obliczy¢ predko$é zmiany katow @ , @ i ¥, okreslajacych
przestrzenne potozenie samolotu. Predkosci te wyznacza si¢ w oparciu o znane wartosci
predkosci katowych p, q i r:
® = p +(rcos® +qsin ®)tg®
®=qcos®-rsin® (1.2.32)
Y= L(rcos®+qsin D)
Ccos©®
Znajac sktadowe predkosci bezwzglednej w uktadzie zwigzanym z samolotem u, v, W

mozna obliczy¢ sktadowe tej predkosci w ukfadzie zwigzanym z Ziemig O X Y, Z,:

X Ug u

-1
Yo |=| Vg |= Lsig|V (1.2.33)
Zg Wg w

10 . . R T P . . . . .
Poniewaz momenty bezwtadnosci silnikéw nie s3 znane, momenty giroskopowe w obliczeniach przyjeto za
réwne zeru.
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2.4. Koncowa postac ukfadu rownan

Sumujac okreslone powyzej rownania (1.2.17), (1.2.18), (1.2.19), (1.2.28), (1.2.32) i
(1.2.33) otrzymuje si¢ uktad dwunastu nieliniowych réwnan rézniczkowych, ktorych
rozwigzanie pozwala symulowa¢ dynamike ruchu samolotu i stanowi podstawe¢ do analiz

przeprowadzonych w niniejszej pracy.

X 4+rv—qw | 1- +| > +qu-—pv
m m m m
m m m m

Fy
v=—"1+ pw-ru
m

{ FZ* J( qu J ( FX* J qu
—L+qu-—-pv|l- +| —X+rv-—qw
m m m m

U=

W: u w u w
STk
m m m m
p:lll_lz{[u Ly +(, =1, )Jar+ 1 palt, + [N+ N, +(1, =1, )pa—1ar]i .}
q =|1[|v| M, + (1, =1 )rp+1,(r2 = p?)) (1.2.34)
y
r=;{[|_+ Ly +(, =1, )Jar+ 1 palt, «[N+Ny, +(, =1, )pg—1 0], |

2
xlz_lxz

® = p+(rcos® +qgsin ®)tg®

®=qcos®-rsind

Y= 1®(rcosd)+qsinq))

cos
X U u
Yo |=| VY |7 Lj o v
Z, A w

Uktad ten mozna zapisa¢ w sposob og6lny:

X =f(t,X,S) (1.2.35)

20



Wektor X jest wektorem parametréw lotu samolotu o nastepujacych sktadowych:
Xz[u,v,w, p,q,r,®,0,¥,x ,yg,zg]T
Wektor S jest wektorem sterowania o sktadowych:
s=[P,5,.,8,,5, ]

gdzie: P - sumaryczny ciag uktadu napedowego samolotu;

0, - kat wychylenia steru wysokosci;

o, - kat wychylenia steru kierunku;

o, -kat wychylenia lotek.

Sposob okreslenia sit i momentdw aerodynamicznych wystepujacych po prawych stronach

uktadu (1.2.34) bedzie przedstawiony w cze$ci II opracowania.

3.SILY ] MOMENTY DZIALAJACE NA SAMOLOT

3.1. Opis metody obliczeniowej

W  rozdziale 2.1 pokazano ogo6lne wyrazenia pozwalajace obliczy¢ sily
aerodynamiczne, za§ w rozdziale 2.2 momenty aerodynamiczne. Mozna je obliczy¢
Z pokazanych tam wyrazen, jezeli znane s3a globalne wspdlczynniki aerodynamiczne
samolotu. W niniejszym opracowaniu zrezygnowano z takiego sposobu obliczen
uwzgledniajac, ze sity 1 momenty aerodynamiczne powstaja w wyniku optywu kadtuba,
skrzydta 1 usterzenia:

R=R, +R, +R, +R,
M., =M, +M_, +M, +M,

Metoda obliczeniowa zastosowana w niniejszej pracy zaktada, ze sity i momenty generowane
przez kadtub i usterzenie oblicza si¢ w sposob konwencjonalny w oparciu o znajomo$¢ ich
charakterystyk aerodynamicznych, wykorzystujac zaleznosci literaturowe [6, 9, 16, 21],
natomiast sity 1 momenty powstajace w wyniku oplywu skrzydta okresla si¢ poprzez
calkowanie odpowiednich wyrazen wzdhuz jego rozpigtosci. Oznacza to, ze w odniesieniu do

uktadu kadlub-usterzenie sity w uktadzie zwigzanym z przeptywem OXaYaZa sa odpowiednio

rowne:
. V.
- sifa oporu: an k-H-V — Cxa k-H-V pT S
: _ PV
- sifa boczna: Pakhv = Crakny TS (1.3.1)
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V.2
PV« ¢

- sifa nosna: I:)zak—H—V = Czak—H—V 2

Podobnie obliczano wspotczynniki momentéw aerodynamicznych dziatajacych na uktad

kadtub-usterzenie w uktadzie zwigzanym z samolotem OXxyz:

V.2
- moment przechylajacy: Levv =Cirny Pl g
. V..
- moment pochylajacy: M v =Chriny ——=—Sh, (1.3.2)
V.2
- moment odchylajacy: N, v =Crny Pr g

Wspotezynniki aerodynamiczne sit i momentdw mozna wyznaczyé w oparciu o znajomos¢
wspolczynnikéw  aerodynamicznych — poszczegdlnych  elementow  konstrukcyjnych
z uwzglednieniem ich powierzchni Sy, Sy, Sy oraz wspolczynnikow tlumienia strumienia
w obszarze usterzenia poziomego ky i pionowego Ky:

Ciny =Cik SSk+CiH S;kH +C,y Ss"kv , (i=xa,ya,za,l,m,n) (1.3.3)
Sposob okreslenia sktadnikow wspdlczynnikow, ktore zaleza od kadtuba 1 usterzenia bedzie
przedstawione w rozdziale 1 czesci 1I. Natomiast w przypadku skrzydta do obliczenia sit

I momentow aerodynamicznych zastosowano metod¢ opisang ponizej W rozdziale 3.2 czgsci 1.

3.2. Sity i momenty aerodynamiczne skrzydfa

Jak zaznaczono powyzej, sity i momenty aerodynamiczne skrzydta obliczano poprzez
catkowanie odpowiednich wyrazeh wzdtuz skrzydla samolotu™’. W tym celu dla kazdego
profilu skrzydta okreslono lokalny uktad wspotrzednych Ppxz. Uklad ten pokazany zostat na
rysunku 1.3.1. Definiowany on jest nastepujaco:

Poczatek uktadu potozony jest w punkcie P lezacym na na Y4 cieciwy. O$ Pp pokrywa
si¢ z cigciwg 1 skierowana jest w kierunku noska proﬁlulz. Plaszczyzna Ppr jest plaszczyzna
profilu. O$ Px jest prostopadia do ptaszczyzny Ppri skierowana w kierunku konca skrzydta.

Punkt P ma w uktadzie zwigzanym z samolotem Oxyz wspotrzedne (Xp, Yp, Zp). Punkty

P kolejnych profili skrzydla skosnego wyznaczajg lini¢ Y4 cieciw. Przyjmujac yp za

T w inny sposdéb obliczano moment pochylajgcy - wykorzystano globalng charakterystyke odnoszacy sie do
catego samolotu.
2 Jezeli skrzydto nie ma skrecenia geometrycznego, to 0$ Pp jest réwnolegta do osi podtuznej samolotu Ox.
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wspoélrzedng niezalezng mozna dwie pozostale wspotrzedne tego punktu zapisaé jako Xp(yp)

oraz zp(yp). W ogdlnym przypadku linia % cigciw jest krzywa.

Wprowadzajac pomocniczy uktad wspoétrzednych O ’xyz, ktoérego osie sg rownolegte
do osi uktadu Oxyz, za$ jego poczatek O’ potozony jest w punkcie o wspdirzednych
(Xo,0, ZO.)13 i zakladajgc, ze samolot ma skrzydlo o stalym skosie ysg Oraz wzniosie i

potozenie punktu P w ukladzie zwigzanym z samolotem mozna opisa¢ zalezno$ciami:

Xp = Xg + X'P =Xo — Yp tan y, (1.3.4)

(1.3.5)

Rys.1.3.1. Polozenie ukladu zwigzanego z profilem skrzydta wzgledem uktadu Oxyz oraz

elementarne sity generowane przez profil

Macierz przejscia Ly, z uktadu Ppxzr do uktadu Oxyz otrzymuje si¢ dokonujac kolejnych
obrotow:
e obrot o kat skrecenia skrzydla ¢y - sprowadza cigciwe profilu (0§ Pp) do plaszczyzny
réwnoleglej do ptaszczyzny Oxy;
e obrot o kat wzniosu skrzydta g - sprowadza skrzydto do ptaszczyzny Oxy tzn. 0§ Px
po obrocie lezy w ptaszczyznie OXy;
e obrot o kat skosu skrzydta ye - sprowadza skrzydto do ptaszczyzny Oxy tzn. o§ Px po
obrocie jest rownolegta do osi Oy;
Wektor, ktory w uktadzie Ppxr ma sktadowe [p, k, 7] bedzie w ukladzie Oxyz miat
sktadowe [X, Y, Z]T, Zachodzi nastepujacy zwigzek:

2 punkt ten lezy na przecieciu linii % cieciw z ptaszczyzng symetrii samolotu Oxz.
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Kl=L,,y (1.3.6)

gdzie macierz L, transformacji jest rowna:

COS @y, COS y, +Siny, sing, sin y, OS¢, Sin y,, —COS ¥, Sing, Siny,,  —Cosy,, Sing,,
L, = COSy/, SiN COS ¥, COS W/, —siny, (1.3.7)

p/s
COS ¥ Sing,, —COS @, Sin . Sinyy,  sing, Sin y +CoSd,, COS y, Siny,,  COS@, COSY,

Jezeli konieczne jest przeliczanie wektora z uktadu Ppxrdo uktadu Oxyz, nalezy zastosowac

. -1
macierz odwrotng L, =L .

Predkosc¢ bezwzgledna punktu P wzgledem uktadu inercjalnego OgXgygzg jest rowna:
V., =V+V, (1.3.8)
gdzie: V jest predkosciag punktu O ($rodka masy samolotu) o nastgpujacych sktadowych
w uktadzie Oxyz V =[u,v,w]".
Vo jest predkoscig wynikajaca z ruchu obrotowego uktadu Oxyz z predkoscia katowa
Q. Jest ona okreslona wyrazeniem:
V, =Qxr, (1.3.9)
Poniewaz predko$é katowa Q ma w ukladzie Oxyz sktadowe Q=[p,q,r]", to uwzgledniajac, ze
wektor r, okreslajacy potozenie punktu P w uktadzie Oxyz ma sktadowe
re =[Xp, yp, 2p]" (1.3.10)
otrzymuje si¢:
Vo), =0z =1y,
Vo), =% — pz, (1.3.11)
(Vo). = pYe — %
Aby obliczy¢ sity 1 momenty aerodynamiczne wytwarzane przez profil skrzydta nalezy
okresli¢ jego predkos¢ wzgledem powietrza V... Analogicznie do (1.2.5), predkos¢ ta jest
rowna réznicy pomiedzy predkoscia bezwzgledna V, punktu P i predkoscia wiatru Vy:
Vo =V, =V, (1.3.12)
Zatem, uwzgledniajac zaleznos¢ (1.3.8), otrzymuje si¢:
Vo. =V+V, -V, (1.3.13)
W celu obliczenia obcigzen aecrodynamicznych konieczne jest okreslenie sktadowych wektora

V.. w ukfadzie zwigzanym z profilem Ppxz. W stosunku do wektorow V i Vg nalezy
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wykorzysta¢ macierz przejscia Lps. Natomiast w stosunku do wektora predkosci wiatru V,
konieczne jest przeliczenie jego sktadowych z ukladu zwigzanego z Ziemia OgXgygzq dO
uktadu zwigzanego z samolotem 1 dalej do uktadu Ppx7. Dzieje si¢ tak dlatego, ze wektor ten

jest zwykle okreslany w ukladzie inercjalnym OgXgygzy, W ktorym ma skladowe

V, = [uwg Vg ng]T . Przeliczenia te mozna zapisa¢ w postaci:
(VP*)Ppm- =L p/s (V + VQ )Oxyz -L p/s Ls/g (VW)Ongngg (|314)

Ostatecznie sktadowe wektora profilu wzgledem oplywajacego go powietrza wyliczone

w uktadzie Ppxrsg rowne:

uP* u +(VQ)>< _uw
Voo | =Ly v+ (), —V,, (1.3.15)
Wo. W+(VQ)Z — Wy

gdzie [UW,VW, WW]T sg sktadowymi predkosci wiatru w uktadzie Oxyz. Sg one réwne:

u u

w wg
Vo [=Lg/g| Vg (1.3.16)
w ng

Znajomos$¢ sktadowych predkosci profilu wzgledem powietrza Up., Vp., Wo. pozwala

obliczy¢ pokazany na rysunku 1.3.2 kat natarcia «, profilu. Jest on rowny:

a, =arctan We- (1.3.17)

Rys.l1.3.2. Okreslenie kqta natarcia profilu op i kgta "slizgu” [p

W obliczeniach dodatkowo wykorzystany bedzie lokalny uktad osi przepltywu

Ppakata. Plaszczyzna Pp,7, jest ptaszczyzna profilu. O§ Pp, skierowana jest wzdhuz rzutu
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lokalnego wektora predkosci profilu na ptaszczyzne Ppr. O$ Px pokrywa si¢ z osia Pxa.

Transformacja pomi¢dzy uktadami Ppx7i Ppak, 7, ma postaé:

p Pa
K| =Lyl K (1.3.18)
T T

a
gdzie macierz Lppa transformacji jest rowna:
cosa, 0 -—sina,
Lypa=| O 1 0 (1.3.19)
sine, 0 cosa,

W uktadzie Ppakaza niezerowe sktadowe elementarnej sily aerodynamicznej dR g,

powstajacej na elemencie skrzydta o dlugosci dx zawierajacym rozpatrywany profil sg

ST 14,
odpowiednio réwne™":

d - _dP = Cxa pr (aP) P* ds = _Cxa pr(aP) P* b(yP)dK (|32O)

)pVP* ds =

dR, =-dP, =—C () PP pVP* b(y,)dx (1.3.21)

za pr( za pr

gdzie: dPyxa — elementarna sita oporu elementu skrzydta, dP,, — elementarna sita nosna
elementu skrzydta, dS — powierzchnia elementu skrzydta, p— gesto§¢ powietrza, Cya pr, Czapr —
wspotczynniki sit acrodynamicznych profilu okreslone w rozdziale 1 czesci I1, b(yp) — cigciwa

biezaca skrzydla, V.. — dlugos¢ wektora lokalnej predkosci powietrza optywajacego profil:

Voo = 1 JUl. + VA +WE (1.3.22)

Sktadowe (1.3.20) i (1.3.21) przelicza si¢ dalej do uktadu Ppx7 wykorzystujac zaleznoSci:

dR, dRr,
dR, |=L,,, O (1.3.23)
dR dR

W wyrazeniach (1.3.20) i (1.3.21) nalezy uwzgledni¢ wynikajacy z (1.3.6 zwigzek:

d dz
dK = (Lp/s )gldx + (Lp/s)zzdy + (Lp/s )23dz = |:(Lp/s)21 d§+ (Lp/s )22 + (Lp/s )23 dy:|dy (|324)

Pochodne dx/dy i dz/dy mozna wyznaczy¢ z (1.3.4) 1 (1.3.5)

1 Zgodnie z teorig ptaskich przeptywéw zaktada sie, ze w kierunku prostopadtym do ptaszczyzny profilu sita

aerodynamiczna nie powstaje tzn. dR,,=0.
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Okreslone w ten sposob sity nalezy transformowaé¢ do uktadu zwigzanego z samolotem

wykorzystujac macierz L, = L.

p/s*
dR, dR,
dR, [=L,,,|drR, (1.3.25)
dR, dR.

Sity te generuja jednoczes$nie elementarny moment aerodynamiczny:

dM, =1, xdR, (1.3.26)
ktorego sktadowe sg rowne:
- moment przechylajacy skrzydta: dL, =—dR, -y, (1.3.27)
- moment pochylajacy skrzydta: dM,, =dR,-x, —dR, -z, (1.3.28)
- moment odchylajacy skrzydta: dN, =dR, -y, (1.3.29)

W wyrazeniach tych X, oraz y, zdefiniowane sa wyrazeniami (1.3.4) i (1.3.5).

Zgodnie z regutami mechaniki, aerodynamiczny moment pochylajacy skrzydta (1.3.28) nalezy

uzupetni¢ o moment wzgledem Y4 cigciwy:

dM,,, =C,. . (@) p\f* dS=C, (@) p\fb(yp)dx (1.3.30)

Zatem:
dM,, =dR, -x, —dR, -z, +dM,,, (1.3.31)
Ostatecznie sity i momenty powstajace na skrzydle okresla si¢ obliczajac nastepujace catki’:
Rmk:dex, ka=Ide RmkzdeZ (1.3.32)
Li=[La. My =JdM, Ny =[N, (1.3.33)

Sity (1.3.32) wchodza w sklad prawych stron pierwszych trzech réwnan ukladu réwnan
(1.2.35). Uwzgledniajac je, sity niezalezne od predkosci zmiany kata natarcia ¢ (0znaczone

indeksem ,,*” — patrz rozdzial 2.1 czgsci I) oblicza si¢ z zaleznoSci:

B Zgodnie z (1.3.24) zmienng catkowania jest wspotrzedna y i catkowanie wykonywane jest wzdtuz rozpietosci

skrzydta od —//2 do //2, za$ po oderwaniu koricdwki skrzydta od —(//2 - dtugos¢ koricéwki) do 1/2.

Zgodnie z przypisem 11 w niniejszej pracy moment pochylajgcy samolotu obliczano w sposdb inny niz
pokazany powyzej. Zastosowana metoda polegata na wykorzystaniu globalnej charakterystyki samolotu
Cm(C,s). Sposéb otrzymania takiej charakterystyki opisano w czesci Il

16
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- v
« _Cxak—H—VpiS
F, R v22 0 P
Fr =R,y |+Lysa c;ak_H_VpT*s +L,,| 0 |+|0 (1.3.34)
I:z* stk * pV,c2 mg O

_Czak—H—V TS

Zgodnie z (1.3.1) indeksem ,,k-H-V” oznaczono wspoétczynniki odnoszace sie¢ do uktadu
kadtub-usterzenie poziome-usterzenie pionowe”.
Podobnie okre$lic mozna momenty sit wystepujace po prawych stronach uktadu (1.2.35):

2
L=Ly+Lny=Li+Cinv p\Z/*SI

PV

M =M, +M,,., =M, +C. .., = Sh, (1.3.35)

2
N=Ng+N,yy=Nyg+C. v p\Z/*SI

3.3. Wplyw skornczonej rozpietosci skrzydfa na jego charakterystyKi

aerodynamiczne

3.3.1. Analiza rozktadu cyrkulacji/wspoiczynnika sity nosnej wzdfuz
skrzydta

Obliczenie sit i momentéw aerodynamicznych poprzez catkowanie wzdhuz skrzydta,
zgodnie z wzorami (1.3.32) 1 (1.3.33), wymaga uwzglednienia wpltywu skonczonej rozpigtosci
na rozktad cyrkulacji wzdluz skrzydta. W literaturze [3, 8] znalezé mozna teoretyczne
zaleznos$ci opisujace rozktad eliptyczny. Ze wzgledu na prosty opis matematyczny bedzie on
min. wykorzystany w dalszych obliczeniach. Nalezy jednak jednoznacznie podkresli¢, ze
skrzydto o ztozonym obrysie wymaga zastosowania bardziej ztozonego opisu, co wykracza
poza temat niniejszego opracowania.

Na podstawie literatury [8] mozna stwierdzi¢, ze w porownaniu do rozktadu eliptycznego:
e obecnos¢ kadtuba zaburza rozktad zmniejszajac warto$ci cyrkulacji lokalnej w rejonie
kadtuba,
e wychylenie klap zwigksza wartosci cyrkulacji lokalnej w rejonie klap,

o skos skrzydla deformuje rozktad =zwickszajac warto§¢ cyrkulacji lokalnej

w koncowych przekrojach skrzydta.
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Powyzsze spostrzezenia potwierdzajg schematyczne rysunki zaczerpnicte z [8] i [14]. Drugi
rysunek dotyczy samolotu Tu-154, co jest szczegoélnie istotne. Przebieg numer 2 pokazuje

rozktad wspolczynnika sity nosnej dla krytycznego kata natarcia.
(a) ] Isolated wing in
steady symmetric

Lift distribution

modified by
m fuselage effects

Typical spanwise distributions of lift

Rys.1.3.3. Wphyw kadtuba na rozkiad cyrkulacji wzdtuz skrzydta [8 - rys.5.31]

Yacey
7 — B <
10 >t i
A | \
P glb | \
L { ‘
45 = i T
\
\
& 025 45 a7s, 0z

Puc. 8. Cxema pacnpeje/eHHsi HaArpys-
KH 10 pa3Maxy Kpblia z:
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CKOH KDYTKH Kpblla; 2 — 3HaueHHe Ko3dhdu-
IHEeHTa Cyaceq NpH MaKCHMaJbHOM (KDHTH-

Rys.1.3.4. Rozktad cyrkulacji wzdtuz skrzydia samolotu Tu-154 [14]

Powyzsze spostrzezenia potwierdzone zostaly poprzez obliczenia z zakresu mechaniki
ptynow'’. W tym celu odtworzono geometri¢ kadtuba i skrzydta i wykorzystujac metode
panelowa okreslono rozklad wspolczynnika sity nosnej wzdhuz skrzydta dla kilku réznych
katow natarcia.'® Ze wzgledu na programowg konieczno$¢ zachowania symetrii samolotu dla
samolotu z odcigtg koncowka skrzydta obliczenia wykonano dla obcigtych koncowek obu
skrzydet, co jest widoczne na rysunkach pokazanych ponizej*®. Przedstawiono na nich:

e rozktad ci$nien dla samolotu sprawnego z klapami i1 bez klap;

v Przeprowadzit je dr inz. Krzysztof Kubrynski.

¥ Nie uwzgledniano usterzenia, poniewaz do obliczen potrzebne byty tylko wyniki dotyczace skrzydta.

¥ Wykresy dotycza obciecia koAcdwki o dtugosci 6.5 m mierzonej wzdtuz rozpietosci. W rzeczywistosci dtugosé
obcietej koncowki byta mniejsza. W rozdziale 1 czesci IV oszacowano jg na 5.6 metra.
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e rozklad ci$nien dla samolotu z uszkodzonym skrzydtem z klapami i bez klap;

e rozklad wspotezynnika sity nosnej Csa i iloczynu bCpa dla katéw natarcia 0°, 4°, 8°, 12°

dla samolotu bez klap dla skrzydta catego i uszkodzonego;

e rozklad wspotezynnika sity nosnej Csa i iloczynu bCpa dla katéw natarcia 0°, 4°, 8°, 12°

dla samolotu z klapami dla skrzydta calego i uszkodzonego.

Ne

Rys.1.3.5. Rozklad cisnien dla samolotu sprawnego dla o=8°
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Rys.1.3.7. Rozklad Cya i iloczynu b(r)* C wzdluz skrzydia dla o=0°, 4°, 8°,12° Ibez klap/
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Rys.|.3.8. Rozklad Cia i iloczynu b(r)* Cpa wzdluz skrzydia dla o=0°, 4°, 8°, 12° /z klapami/
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Rys.1.3.9. Zmian wspotczynnika C,5 samolotu w wyniku urwania koncowek obu skrzydet

Pokazane przebiegi sa zgodne co do ich ksztaltu z przebiegiem dotyczacym samolotu Tu-154
Irys.1.3.4/. Pozwalajg one tez oszacowac¢ zmiang globalnego wspdtczynnika sity nosnej Ciq
samolotu dla konfiguracji z klapami dla réznych katow natarcia dla przypadku obcigcia
skrzydet o 6.5m. Pokazano to na rysunku 1.3.9. Aby oceni¢ w jaki sposob na warto$¢ C,
wplywa urwanie koncéwki jednego skrzydta nalezy wykonaé obliczenia, ktére pokazane
zostang dla kata 8°. Mamy tu:

- dla samolotu sprawnego - punkt A:  C,4=1.4,

- dla samolotu uszkodzonego /oba skrzydta/ - punkt B: C,; ~1.05.

Roznica wynosi AC, =0.35. Jezeli urwana zostanie koncowka jednego skrzydta, to spadek

C.a bedzie rowny AC,, =0.175. Zatem spadek sity no$nej wynosi 0.175/1.4=12.5%. Jezeli
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zalozy¢, ze sila nosna roéwnowazy cigzar, t0 spadek sity nosnej bedzie roéwny
78Ton*0.125=9.75Tony™.

Obliczony metodami CFD /Computational Fluid Dynamics/ rozktad wspotczynnika
sity no$nej wzdtuz skrzydta najlepiej odpowiada rozktadowi rzeczywistemu. W zaleznosci od
stopnia uproszczenia analiz rozktad rzeczywisty wspotczynnika sity no$nej wzdtuz skrzydta
mozna przyblizy¢é w rozny sposob. W niniejszej pracy przeprowadzono analiz¢ trzech
réznych rozktadow: - prostokatnego, - eliptycznego, - powigzanego z wynikami obliczen
CFD. Porownanie przedstawione bedzie w rozdziale 5 czgsci IV.

Nalezy podkresli¢, ze rysunki 1.3.7-1.3.9 pokazujg jedynie charakter zmian
wspotczynnika sity no$nej. W prowadzonych obliczeniach istotny jest ich ksztalt, a nie
wartosci. Stanowily one natomiast podstawe do budowy modelu uwzgledniajacego rozktad
wspotczynnika sity nosnej najbardziej zblizony do rzeczywistego. Opisane to zostato

W rozdziale 3.3.4 niniejszej czgsci.

3.3.2. Prostokatny rozkiad wspoéfczynnika sity nosnej wzdfuz

skrzydfa
Najprostszym rozktadem, ktéry moze by¢ wykorzystany w obliczeniach jest rozktad
prostokatny. Zaktada si¢, ze w kazdym przekroju skrzydla warto$¢ wspotczynnika sity nosnej
jest rowna warto$ci, ktora obliczy¢ mozna z charakterystyk pokazanych na rysunkach
w rozdziale 1.1.1 czesci 1.
Oznacza to, 7e%t:

C.o(@¥)=Cp (@) (1.3.36)

za_ sam(

3.3.3. Zmodyfikowany eliptyczny rozktad cyrkulacji/lwspoéiczynnika

sity nosnej wzdtuz skrzydta

Eliptyczny rozktad cyrkulacji opisany jest rOwnaniem [8]:

(1.3.37)

20w przypadku mniejszej dtugosci obcietej koncéwki skrzydta utrata sity nosnej bedzie mniejsza.

*! Dla odréznienia globalny wspdfczynnik sity nosnej samolotu oznaczono tu C Wspotczynnik ten jest

za_sam’

odczytywany z charakterystyki C,,(a) okreslonej dla catego samolotu.
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Sita nosna przypadajaca na jednostke rozpietosci skrzydta jest okreslona wzorem Kutty-
Zukowskiego:
dP. = pVI'(y) (1.3.38)
dy

Zatem catkowita sita no§na skrzydta jest rowna:

1/2
Pa= [VT(y)dy =7 VT (1.3.39)

-1/2

Poréwnujgc ten wzor z formuta (1.2.3) mamy:

| L 1.3.40
= et (1340
Sita nosna powstajaca na elemencie skrzydta o dtugosci dy zgodnie z (1.3.38) jest rowna:
dP,, = AVT(y)dy (13.41)
Jednocze$nie mamy:
2 2
4P, =C.u(y)2 A5 =C,y(y) 2 - bay (1342)

Z poréwnania otrzymujemy:

2 4C2a sams
Cza(y)=%F(y) = (1.3.43)

7db(y)

Wyrazenie to bylo wykorzystywane do oszacowania wspotczynnika sily nosnej
W poszczegdlnych przekrojach skrzydta. Przedstawia ona rozklad eliptyczny zmodyfikowany

poprzez wystepujaca w dzielniku cigciwe skrzydta b(y).

3.3.4. Rozktad wspéiczynnika sity nosnej wzdtuz skrzydfa oparty na
obliczeniach CFD
Poniewaz zarowno rozklad eliptyczny jak i prostokatny nie odpowiada rozktadowi
rzeczywistemu dokonano proby wykorzystania rozktadéw analogicznych do pokazanych na
rysunku 1.3.8. W tym celu jako przebiegi "wzorcowe" arbitralnie przyjeto rozktady
odpowiadajacy katowi natarcia 12°. W obliczeniach rozklady te aproksymowano
wielomianami. Pokazano to na rysunkach 1.3.10. i 1.3.11. Nalezy zwroci¢ uwage, ze dla

skrzydta uszkodzonego przyjeto dtugos¢ oderwanej koncowki skrzydta rowng 5.6 metra.
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Rys.1.3.11. Aproksymacja rozktadu Ci4 i iloczynu b(y)* Ca wzdtuz skrzydta uszkodzonego

Aby w symulacjach wykorzysta¢ otrzymane poprzez obliczenia CFD rozktady
wspolczynnika sity nosnej wzdluz skrzydia zastosowano nastepujaca procedure:

Dla skrzydla sprawnego (prawego)

e Rozklad f(y):b(y).Cza(120,y) poddano normalizacji. W tym celu obliczono catke

1/2
ICza (12°, y)bdy =A . Znormalizowany rozklad jest rowny:
-1/2
fy)=" (1.3.44)

Catka ze znormalizowanej funkcji f(y) jest rowna 1:

”ff(y)dy =1 (1.3.45)

/2
e Przyjeto, ze dla dowolnego kata natarcia o innego niz 12° rozktad wspoélczynnika ma

przebieg okreslony zaleznoscia:

Cal@)=Cop (@) 1S =Cor an@C02 1), (13.46)
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gdzie C (a) jest globalnym wspotczynnikiem sity nos$nej okreslanym z charakterystyk

za_sam

samolotu. Jezeli wykorzysta¢ ten rozktad do obliczenia sity nosnej, to otrzymuje si¢:

1/2 2 1/2

= [ Cula y)pV by =27 [ ¢

—1/2 -1/2
2 1/2

V V2
=cza,sam(a)”2 S [ F(y)dy <Cpy_san(@) 7S

—-1/2

o ) ) S0y =
(1.3.47)

Jest to klasyczne wyrazenie dotyczace sity nos$nej samolotu, ktére potwierdza poprawnos¢
zastosowanego sposobu przeliczania rozktadu Cg(y).

Dla skrzydta uszkodzonego (lewego)

Dla rozktadu dotyczacego skrzydta uszkodzonego, ktory jest inny niz dla nieuszkodzonego
Ipatrz rys.1.3.8/ przyjeto nastepujacy sposob obliczen:

Obliczenie wspoOtczynnika sity no$nej samolotu uszkodzonego:

Sita noéna dla kata natarcia 12° generowana przez skrzydlo obcigte symetrycznie jest rowna:

1,/2

j C,. ,(12°, y)ﬂbdy (1.3.48)
—l, /2
Jej stosunek do sity nosnej skrzydta nieuszkodzonego wynosi:

/2

[C.. .12" y)bdy

P
;—” =W A (1.3.49)

= [C, (12", y)bdy

-ir2
Warto$ci A i A, oblicza si¢ w oparciu o rozktady pokazane na rysunkach 1.3.10 i 1.3.11.

Jednoczesénie obie sity nosne mozna wyznaczy¢ znajac charakterystyki aerodynamiczne
samolotu. Charakterystyki takie okreslone sg dla samolotu sprawnego. Dlatego aby znalez¢é

charakterystyke samolotu uszkodzonego wylicza si¢:

- dla samolotu sprawnego: P, = (12 )'OV (1.3.50)

za za sam

- dla samolotu uszkodzonego: P. ., =C

za_u za_sam_u

2
(120)"’\2/5u (1.3.51)

gdzie S, jest powierzchnig skrzydta obcigtego.
Wykorzystujac te wyrazenia oraz relacje (1.3.49) mozna okreslic warto$§¢ globalnego

wspotczynnika sity no$nej skrzydta obcietego dla kata natarcia 12°%

C 12°y=C

za_sam_u

A, S
2% v NS (1.3.52)

za_sam
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Przyjeto, ze dla innych katow natarcia obowigzuje relacja:

C (x)=C

Za_sam_u

A, S
() s (1.3.53)

Za_sam

Przeliczenie rozkladu wspolczynnika sity no$nej dla skrzydta uszkodzoneqo:

e Rozktad f,(y) :b(y)-Cza_u(12, y) poddano normalizacji. W tym celu obliczono catke

1,/2
I C.au (12°, y)bdy =A, . Znormalizowany rozktad jest rowny:

“1y/2

f.(y)
f S 1.3.54
. (Y) A ( )

Calka ze znormalizowanej funkcji f,(y) jest rowna 1:

/2

[ f.(nay =1 (1.3.55)

-1, 12
e Przyjeto, ze dla dowolnego kata natarcia innego niz 12° rozktad wspélczynnika ma

przebieg okreslony zaleznoscia:

P RSt L
b(y) A (1.3.56)
= Cza_sam (a)Cza_u (12' y) ?

za u(a y) Cza sam_ U(a)

gdzie C («) jest globalnym wspotczynnikiem sity nosnej okreslanym z charakterystyk

za_sam

samolotu. Jezeli wykorzysta¢ ten rozktad do obliczenia sity no$nej, to otrzymuje sig:

1, /2 Vz I, /2 (y)
- [ Cu y)Lbdy—p— Cuasam o(@) 227 S,b(y)dy =
—1, /2 2 —1,/2 b(y)

(1.3.57)

V2 I, /2 V
=Cua_san (@) S, [f,0dy=c,, an o(@) 25,

“Iy/2
Jest to klasyczne wyrazenie dotyczace sity nosnej samolotu.

Aby sprawdzi¢ poprawno$¢ powyzszych obliczen przeliczono otrzymany metoda CFD
rozktad dla 12° na rozktad dla 8°. Rozklad ten poréwnano z rozktadem obliczony metoda CFD
dla 8°. Wyniki poréwnania pokazano na rysunku 1.3.12. Wida¢ dobrg zgodno$é¢ obu

rozktadow.
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Rys.1.3.12. Poréwnanie rozktadu C,, przeliczonego i obliczonego CFD
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CZESC II - IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK
SAMOLOTU

1. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK
AERODYNAMICZNYCH

Sity 1 momenty aerodynamiczne dziatajace na samolot okres$la si¢ w oparciu
0 znajomos¢ ich wspdtczynnikéw aerodynamicznych. Wspotczynniki te zalezag od wielu
czynnikéw takich jak: ksztalt samolotu, kat natarcia, kat §lizgu, liczby Macha i Reynoldsa,
katy wychylenia powierzchni sterowych, predkosci katowe. Nie ma ogo6lnych metod
wyznaczania tych charakterystyk dla dowolnego przestrzennego potozenia samolotu. Z tego
powodu stosuje si¢ rozne metody obliczeniowe, w zaleznosci od: - rozpatrywanego
zagadnienia, - dostgpnosci danych Zrodtowych o samolocie (ksztalt, profile, zakresy lotu itp.),
- bazy badawczej, ktora jest do dyspozyc;ji.

W niniejszym opracowaniu charakterystyki aerodynamiczne samolotu Tu-154
okreslono wykorzystujac dane dostepne w literaturze dotyczacej tego samolotu [4, 14, 17].
Nie bylo jednak mozliwe zidentyfikowanie wszystkich charakterystyk potrzebnych do
obliczen. W zwigzku z tym wykonano rowniez szereg obliczen opierajac si¢ na metodach
zawartych w literaturze z zakresu mechaniki lotu [6, 9, 16, 21]. Réwnolegle zastosowano tez
oprogramowanie komercyjne umozliwiajace obliczenie charakterystyk samolotu [1]. Ponizej
przedstawione zostang sposoby identyfikacji tych charakterystyk oraz opisane beda
zastosowane metody obliczeniowe.

Ze wzgledu na sposéb pomiaru sit aerodynamicznych ich wspotczynniki okreslone sg

w uktadzie predkosciowym Ox,y,z, (uktad osi przeptywu). Natomiast wspotczynniki

wszystkich momentéw aerodynamicznych wyznaczono w ukladzie zwigzanym z samolotem
Oxyz .

Zarowno w przypadku sit aerodynamicznych jak 1 momentéw aerodynamicznych
zalozono, ze sumaryczny wspotczynnik aerodynamiczny jest sumg sktadnika statycznego,
sktadnikow bedacych efektem wychylenia organd6w sterowania oraz niezerowych predkosci
katowych samolotu. Tak rozumiana zasada superpozycji moze by¢ zastosowana dla
przypadku matych liczb Macha ( Ma <0.5) 1 niewielkich katow natarcia. Zapisa¢ ja mozna
W nastgpujacej ogoélnej postaci:

C,=C,...(a.p)+Clp+Clg+Clr+Cla+C’p+Cl¢s, +Cls, +Cs,  (11.1.2)

38



Dla poszczegdlnych wspotczynnikéw aerodynamicznych niektore sktadniki powyzszej
sumy sg rowne zeru lub pomijalnie mate. Przyjg¢to:

- wspotczynnik sity oporu:

Cra=Coal(@) (111.2)

- wspotczynnik sity bocznej:
C,=Chp+Clp+Clr+Cy (11.1.3)

- wspolczynnik sity nosnej:
Cpa = Craqu(@) +Ciq+C/a+C" 5, (11.1.4)

- wspotczynnik momentu przechylajacego:
C, =C/B+C’p+Cr+CYs, +C’ 6, (11.1.5)
- wspotczynnik momentu pochylajacego:
C, =C,. . (@) +Clq+Cla+CXs, +Cl*p,.. +AC,, (11.1.6)
- wspotczynnik momentu odchylajacego:
C.=C/’B+CPp+Clr+CX¢, (11.1.7)
Zastosowana metoda symulacji ruchu polega na wydzieleniu z globalnych sit
i momentow oddziatywan aerodynamicznych generowanych przez skrzydto. Sa one obliczane
oddzielnie poprzez wykorzystanie tzw. metody pasowej. Metoda ta polega na wyznaczenie
lokalnych katéw natarcia profili skrzydta oraz predkosci ich optywu. Nastgpnie poprzez
catkowanie numeryczne odpowiednich wyrazen oblicza si¢ sity 1 momenty aerodynamiczne

skrzydta. Taka metoda pozwala na uwzglednianie zmian geometrii skrzydta. W szczego6lnosci

urwanie koncowki skrzydta oznacza zmiang granic catkowania.

1.1. Aerodynamiczne, statyczne charakterystyki samolotu®??

okreslone na podstawie literatury
Podstawowe statyczne charakterystyki aerodynamiczne samolotu zidentyfikowano na
podstawie literatury [4, 14, 21]. Zostang one pokazane ponizej. Omoéwiony tez bedzie sposdb

ich aproksymacji w zakresach, dla ktérych brak danych w literaturze.

%2 W oznaczeniach pominieto indeks "statyczny".

> Wspétezynnik sity oporu i sity no$nej opisany w tym rozdziale zawiera w sobie opory i no$noé¢ wszystkich
elementéw samolotu. Oznacza to, ze w obliczeniach oporu i sity nosnej przyjmowano za réwne zeru
wspdtezynniki C .\ i Coopiy -
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1.1.1. Wspodiczynnik sity nosnej w funkcji kata natarcia C,,(a)

Na rysunku 11.1.1 pokazano charakterystyki C,a() zaczerpnigte z literatury [4] za$ na
rysunku 11.1.2 te same charakterystyki odtworzone w tym samym zakresie katow natarcia.
Poniewaz na skrzydle lokalne katy natarcia wykraczaja poza pokazany zakres, powyzsze
charakterystyki ekstrapolowano w sposob analogiczny do przebiegu charakterystyk profilu
NACA 23012, ktore zawarte sg w literaturze [15] — rys. 11.1.3 i 11.1.4. Rezultat ekstrapolacji
charakterystyk z rysunku 11.1.2 pokazano na rysunku I1.1.5.

c

5, =22°

cl =215(=—-1---L
20 AT, 2 L~

| =-——F-AFE wl |~
/ ™
5, = 45° /%/ ™
1.6 Z <
/ 8:280 k2822
E) 19
C =13 .__7/752_’____ e — Kapy 050y 0
12 max // - 3 /T\ 0’.‘3 —k\:gz;:\ovtyzz
-3 ‘ |
yy/ =1
/v !
0,8
y P, V78 ! 64
- —
LA | /
4 4
0.4 =3 ' 60
17/ ! _ | '
yyar |
0 /L 1
-8° 2.7°

o a o [deg]

— klapy 45 sloty 22
ne Py .

Rys.I1.1.1. Wykres 1.5a z [4] Rys. 11.1.2. Odtworzone charakterystyki C,a( )

o [deg]

(‘x[deg]
Rys. 11.1.3. Charakterystyka C,a() Rys. 11.1.4. Charakterystyka Cya(c) profilu
profilu NACA 23012 NACA 23012

Poniewaz charakterystyki literaturowe dla samolotu Tu-154 dotycza przypadkow wysunigcia

klap na 28° i 45°, za§ w locie byly one wysunigte na 36°, warto§¢ C, dodatkowo
interpolowano dla 36°:
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Cz _Cz
Cza_36 = Cza_28 + %(36 - 28)

5 s22

VRN

Q
© B —— klapy 0 sloty 0
N —— klapy 28 sloty 22
o py ty

2 — klapy 45 sloty 22
Bl

O / / k0 s0

A%

K
Y

Rys. 11.1.5. Ekstrapolowane charakterystyki C,a(c) samolotu Tu-154M

1.1.2. Biegunowa C,,(C,,) oraz wspoétczynnik sity oporu w funkcji

kata natarcia C,.()

Na rysunku I1.1.6 pokazano biegunowe zaczerpnigte z literatury [4] za$ na rysunku

[1.1.7 te same biegunowe odtworzone (osie sg zamienione miejscami).

G 0.45
0.40
k45 522 pw
20 y 0.35 /
16 / L 0.30 / asszzpu
0 T —— klapy 0 slot
RS s S i
v | i S D =t
12 \/ 0.20 e - T = Kiapy 28 sloty 22 pw wz
» ,' Y ’/ ~ 4 ots ~__/%{— o - = = Klapy 45 sloty 22 pw wz
y 7450 | —
0,8 R 44 i v 010
/ ”n ‘{ 0.05 —*
0 4 l | \ 0 00 k0s0
g ! | .
c / ' \ \ 0.0 0.5 1.0 15 2.0
VAR |3 C.
c. 008 016 024 032 C.
Rys. 11.1.6. Wykres 1.5b z [4] Rys. 11.1.7. Odtworzone charakterystyki C,a(«)

pw — podwozie wypuszczone, Wz — wphyw ziemi
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Na podstawie charakterystyk z rys. 11.1.2 i rys. 11.1.7 okre$lono zalezno$¢ wspotczynnika sity
oporu od kata natarcia Cya(a). W ograniczonym zakresie katow pokazano te zaleznosci na

rysunku 11.1.8.

0-40
0-40
© = klapy 0 sloty 0 podw wyp
d‘ —— klapy 28 sloty 22 podw wyp
—klapy 45 sloty 22 podw wyp

N
g

-20 -10 0 10 20 30 40
o [deg]

Rys. 11.1.8. Charakterystyki Cya()

Poniewaz lokalne katy natarcia wykraczaly poza pokazany zakres przyjeto, ze poza tym
zakresem warto§¢é Cya(c) narasta liniowo do wartosci 1 przy katach -70° lub +70°.
Wzorowano si¢ tu na danych dotyczacych profilu NACA 23012, ktére pokazano na
rys. 11.1.4. Podobnie jak dla C,y opér przy klapach wysunictych na 36° obliczano wedlug
wzoru:

Cxa_45 - Cxa_28 (36 . 28)

Cxa736 = Cxa728 + W

1.1.3. Wspoétczynnik momentu pochylajacego C,.(a)
Na rysunku 11.1.9 pokazano charakterystyke Cn(c) zaczerpnigta z [14]. Na rysunku

[1.1.10 pokazano ta samg charakterystyke odtworzong. Niestety materialy zrodtowe nie
zawieraja informacji dla jakiego wywazenia samolotu 1 dla jakiego kata ustawienia
statecznika poziomego sporzadzono ta charakterystyke. W zwigzku z tym konieczne bylo
wykonanie dodatkowych obliczen opisanych ponizej. Wymagaja one okreslenia polozenia

srodka masy samolotu oraz ogniska aerodynamicznego.
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Cm
o

alfa [deg]

Rys. 11.1.9. Wykres 112 z [14] Rys. 11.1.10. Odtworzona charakterystyka
Cn(@)

Identyfikacja polozenia Srodka masy samolotu

W raporcie KBWLLP [19] podano, ze $rodek masy samolotu w trakcie ladowania
znajdowat si¢ w 26.8% Sredniej cigciwy aerodynamicznej (zal. nr 3 rys.6 - Karta wywazenia
samolotu Tu-154M nr 101 wykonana dla danych jak z lotu w dniu 10.04.2010 r). Fragment
rysunku, ktory zawiera ta informacj¢ pokazano na rys. 11.1.11).
Natomiast raport MAK [20] zawiera informacj¢, ze $rodek masy samolotu w trakcie
ladowania znajdowat si¢ w 24.2% $redniej cigciwy aerodynamicznej. Pokazano to na rysunku
11.1.12.

Uznajac, ze dane z karty wywazenia za najbardziej miarodajne przyj¢to:

X, = 26.8%
z

AT N ~

i B2 ARNTLLLY G T 7 ki

g::::uf: E ﬁ g; Macce | —p2|2—p3 3—p4|d—5 |56 (607 | 1—»T

Ll « Rt 53 005 |007 040 | 0 | 0.00 | 007 | 067
2 T W e m o w | f a6l am)ax K| 88)08

2 e e P

E \it::?:(? palwa ?;:;‘ i 24 7 YSCA HpAECE:

do lgdowania 77883 =
Dopuszczalne przednic wywazenie do startu-24% |, [gdowania- L8% START 27,8 %SCA
Dopuszezalne 1y ine wywazenia do starty 32% | ladowaria 32% LADOWANIE 26,8 %SCA

Rys. 1.1.11. Dane dotyczgce wywazenia samolotu z raportu KBWLLP [19]

The aircraft takeoff weight, considering about 500 kg of fuel burnt during taxiing, was about

85800 kg (maximum takeoff weight is 100000 kg) and the center of gravity was 25.3 % MAC (the
INTERSTATE AVIATION COMMITTEE
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center of gravity range on takeoff is 21-32 % MAC). At the time of the accident there remained
about 11 tons of fuel on board. the estimated landing weight was about 78600 kg and center of
gravity was 24.2% MAC (CG range at landing is 18-32% MAC). According to Para 2.5.1 (3) of the
AFM the maximum landing weight is 80 tons, which is higher than the actual aireraft weight at the
time of the accident. The estimations of the maximum landing weight for the actual conditions at

Smolensk "Severny" airdrome are provided in Section 1.16.14.

Rys. 11.1.12. Dane dotyczqce wywazenia samolotu z raportu MAK [20]

Identyfikacja polozenia ogniska aerodynamicznego

Ognisko aerodynamiczne, to lezacy na S$redniej cigciwie aerodynamicznej punkt,
W ktorym przylozony jest przyrost sity nosnej samolotu, ktory powstat w wyniku przyrostu
kata natarcia. Ilustruje to rys. I1.1.13 zaczerpnigty z [4]. Zgodnie z podanymi tam
informacjami ognisko polozone jest w 60+£5% S$redniej cigciwy aerodynamiczne;.

Do obliczen przyjeto warto$¢:

X =60.1%
I AY,
LT Ay
AV A

AY

2000

i ‘ +
/ E] ooooooodooooooooo0 [E] 000000 googoocoooooooooog@

X,

> = = Dokyc (60+5)%

G

w

Rys. 11.1.13. Polozenie ogniska samolotu Tu-154M
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Wyrazenie okreslajace wspélczynnik momentu pochylajacego
Charakterystyka momentu pochylajacego® Cn(Cza) opisana jest ogblnym wzorem:
C = Co + (Xg = X¢ )Coa + Cot' Sy +C™* iy + AC,p
W wyrazeniu tym zawarto:
— wspotczynnik momentu przy zerowej sile nosnej uwzgledniajacy aktualng
konfiguracje samolotu (wysuniete klapy i wypuszczone podwozie) — czton C_;
— wychylenie steru wysokosci — czton C2*3,, ;
— przestawianie stabilizatora poziomego konieczne do zréwnowazenia nadmiernego
momentu pochylajacego — czton C*= ¢, ;
— zmiang momentu wynikajgcg ze zmiany ciggu — czton AC .
Ponizej przedstawiony zostanie sposob okreslenia poszczegolnych sktadnikéw wspotczynnika
momentu pochylajacego.
1. Czton (X, —X¢)C,,
Wykorzystujgc okreslone wezesniej wartosei X, i X, mamy:

(Xo — % )C,, = (0.268-0.601)C,, = -0.333C,,

2. Czlony C'6,, i C™0,..
W ksigzce [14] mozna znalez¢ warto$ci wspotczynnikow skuteczno$ci steru wysokosci

C?2+ i stabilizatora C“= . Pokazano je na rysunku 11.1.14.

mf
Q.06
//mzw\\
T
0,04
0,02
-
m
0 P4
a4 a6 a8 M

] &3 r

Rys. 11.1.14. Wspotczynniki C2 i C =

m

2 Nie uwzgledniono tu wystepujacych w (I1.1.6) sktadnikéw dynamicznych ng i Cnfa .
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Uwzgledniajac przeliczenie ze stopni na radiany dla liczby Macha 0.4 otrzymuje si¢:
CX =-0.761, C’= =_2.7356
Stad mamy:
Cri” S, +Cr=q . =-0.7615, —2.7356¢,,,

. Czlon AC,

Silniki samolotu Tu-154M zamocowane sg powyzej $rodka masy samolotu /rys.
I1.1.15/. Powoduje to, ze ich cigg generuje moment pochylajacy, ktory musi by¢
zrownowazony poprzez dodatkowe wychylenie steru wysokosci. Moment ten zmienia si¢
wraz ze zmiang ciggu. Teoretyczne analizy pokazuja, ze wzrost sity ciaggu powinien
powodowac¢ powstawanie dodatkowego momentu pochylajacego. Jednak w przypadku
samolotu Tu-154M obserwowany jest efekt przeciwny tzn. wzrost ciggu prowadzi do
powstania momentu zadzierajacego. W [14] wyjasniono, zZe jest to spowodowane zmiang
kata skosu strumienia powietrza oplywajacego usterzenie poziome, W wyniku pracy
silnikow. Potwierdzajg to przedstawione tam krzywe rownowagi pokazujace wychylenie
steru wysokosci dla réznych wywazen i predkosci lotu /rys. 11.1.16/. Wynika z nich, ze dla
wywazenia 24% (najblizszego wywazeniu dla rozpatrywanego przypadku) dla predkosci
340 km/h zmiana ciggu od zakresu "matego gazu" do "pelnego gazu" powoduje, ze kat
wychylenia steru wysokogci zmienia si¢ 0 1.97° (wychylenie do gory).

Dla poczatkowego czasu obliczen ciag samolotu zblizony byt do zakresu "maly gaz".

Nastepnie cigg P ulegat zwigkszeniu, co powodowato powstanie przyrostu momentu AC, .

. W obliczeniach przyjeto, ze zmienia si¢ on wedtug zaleznosci:

P-P -
. L97 _ 1 aoe1eg. 28200
Py —Pn " 5729 286800

On
m

ACmP =

Zgodnie z danymi dotyczacymi silnika D-30KU-154 /patrz rys.I1.2.4/ wartosci ciagow sa
nastepujace: Png=3*9400N=28200N, P,;=3*105000N=315000N.
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Rys. 11.1.16. Krzywe rownowagi Tu-154M [14]

4. Czton C,

Wspotczynnik momentu przy zerowej sile nosnej uwzglednia aktualng konfiguracje
samolotu (wysuniete klapy 1 wypuszczone podwozie). Zalozono, ze w chwili poczatkowej
samolot wykonywat opadanie po trajektorii o malejacym pochyleniu. Oznacza to, ze na
samolot dziatal moment zadzierajacy, ktérego nie mozna precyzyjnie okresli¢ ze wzgledu
na brak danych - predkosci katowej pochylania oraz przyspieszenia katowego pochylania.
Mozna natomiast wykona¢ oszacowanie opisane ponize;j.

Gdyby w chwili poczatkowej samolot poruszal si¢ po prostoliniowej trajektorii bez
zmiany kata pochylenia toru lotu i1 kata pochylenia samolotu, to moment pochylajacy

samolotu bylby zerowy:

47




Cuo + (Xg =X )Cya +Cor' Sy +Ci= .+ AC,, =0
Stad mamy:
Cro =—(Xg =X )Cua = C" 8 =0
W chwili poczatkowej /patrz rozdziat 1.4 czgsci 111/ predkos¢ wynosita: 77.78 m/s. Stad

mozna obliczy¢ wspotczynnik Ca:

2mg  2-77833-9.81

=M _ S =1.1439
pV?S  1.226-77.78° 180

zZa

Kat wychylenia steru wysokosci wynosit -6.96°, zas kat ustawienia usterzenia poziomego byt
rowny -3.09°. Daje to:

6.96 3.09

C,, =0.333-1.1439-0.761 ———2.7356 =0.1409
57.29 57.29

Poniewaz kat pochylania samolotu w zakresie poczatkowego czasu symulacji narastat,

to musiat na samolot dziata¢ dodatkowy moment AC,_,, ktory nalezy uwzgledni¢®. Gdyby

kat pochylenia narastal liniowo, to predko$¢ katowa bylaby stala. Bioragc za podstawe
zarejestrowany przebieg kata pochylenia samolotu, pokazany w raporcie MAK /rys. 11.1.17/
mozna oszacowa¢ predkosé katowa pochylania jako rowna q=0.0182 rad/s %*. Moment

zadzierajacy zapewniajacy taka predkos¢ bylby na podstawie (11.1.6) rowny:

AC,,=-Clq

/™

16 \

14 \

» / \
—_ 16 \
: \
® ) / \\

) 7 \
1412 10 -8 6 -4 7/:\0/2 4 6 8 10 12 14

—e e )
lJt[s]

Rys. 11.1.17. Odtworzony przebieg kqta pochylenia samolotu /raport MAK rys.25/

» Moment ten spowodowany jest wychyleniem steru wysokosci od potozenia réwnowagi (potozenie dla lotu
po torze prostoliniowym). Poniewaz nie mozna ustali¢ tego potozenia, moment ten wtgczony zostat do
sktadnika Cyyo.

% \Wartosé ta odpowiada tangensowi kata pochylenia czerwonego odcinka na rysunku 11.1.17.
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b 5.285
Dla poczatkowego stanu lotu, ledniajac, ze C! =C. ~2& =-17.4107
poczatkoweg u lotu, uwzgledniajgc, ze L, "o 5.7778

~—-0.5915

/patrz nastepny rozdzial/, otrzymuje sig:
AC,., =—(-0.5915)-0.0182 = 0.01

Zatem mamy:
C,,+AC,, =0.1409+0.01=0.1509

Ostatecznie wyrazenie okreslajgce wspotczynnik momentu pochylajacego ma postac:

P —28200
286800

Na rysunku I1.1.18 poréwnano przebieg pokazany na rys. 11.1.10 z wykresem powstatym

C, =0.1509-0.333C,, —0.7615,, —2.7356¢,, +0.026168

W oparciu o powyzszy wzor (S, =0,¢4,, =0, P=Pyg). Wymagalo to dodatkowego

uwzglednienia zalezno$ci C.( ). Poroéwnanie wskazuje, ze oba wykresy w zakresie liniowym

sa rownolegle. Wysunigcie klap powoduje przesunigcie charakterystyki do dotu.

0-30
0.30

Cm

literatura

obliczenia

o060
=0.60

alfa [deg]

Rys. 11.1.18. Porownanie charakterystyki Cn(c) z literatury i obliczonej

1.2. Aerodynamiczne charakterystyki samolotu obliczone

teoretycznie
Szereg wystepujacych w formutach (11.1.2) +( 11.1.7) wspdtczynnikow wymagato
wyznaczenia ich warto$ci na drodze obliczen teoretycznych. Jak zaznaczono wcze$niej
wykorzystano metody opisane w literaturze [6, 16, 21] oraz oprogramowanie komercyjne
Advanced Aircraft Analysis ver.3.2 firmy DAR Corporation [1]. Umozliwito to zwigkszenie
wiarygodnos$ci obliczen. Zbiorcze wyrazenia, w oparciu o ktére mozna wykona¢ obliczenia

mozna znalez¢ w pracy [9]. Z tego powodu nie bedg one tu przytaczane. Natomiast ponizej
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pokazany zostanie sposOb prowadzenia obliczen z wykorzystaniem oprogramowania
komercyjnego [1].

Poczatkowy etap obliczen polegat na wprowadzeniu szeregu danych dotyczacych
miedzy innymi geometrii samolotu. Dane geometryczne uzyskano poprzez digitalizacje
rysunkéw samolotu dostepnych w literaturze. Przyktadowe rysunki, ktore wykorzystano,
pokazano na rys. 11.1.19+11.1.22. Na podstawie wprowadzonych danych zostata odtworzona
geometria samolotu, co pokazano na rysunkach 11.1.23+11.1.27.

Program Advanced Aircraft Analysis wymaga tez podania danych dotyczacych np.
profili aerodynamicznych skrzydla i usterzenia. Poniewaz literatura dotyczaca samolotu
Tu-154 nie zawiera takich danych, wykorzystano dane dotyczace samolotu Boeing-747, ktore
zawarte sg w przykladach dotaczonych do programu.

W efekcie obliczen otrzymuje si¢ wspotczynniki wystepujace w (11.1.2)+( 11.1.7).
Przyktadowe wyniki pokazano na rysunkach (11.1.28)+( 11.1.37). Natomiast na rysunkach
(11.1.38) i (11.1.39) zawarto porownanie wspotczynnikow obliczonych w oparciu o literature
oraz przy pomocy programu Advanced Aircraft Analysis. Widoczna jest duza zgodnos¢
warto$ci wiekszosci wspotczynnikéw, co uwiarygodnia zastosowany do symulacji model
dynamiki ruchu samolotu. Wystepujace réznice dotyczg "drugorzednych" skladnikow
obliczanych wspodtczynnikow i nie maja wptywu na wynik symulacji, co sprawdzono poprzez

przeprowadzenie serii obliczen kontrolnych.

Rys. 11.1.19. Rzut poziomy samolotu
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Rys. 11.1.20. Rzut boczny samolotu

13400

11.4m
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37550

Rys. 11.1.21. Rzut przedni samolotu
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Rys. 11.1.22. Rzut skrzydta samolotu
% Advanced Aircraft Analysis 3.2 - Tu-154b.a2a - Flight Condition - 'y 3= =
AT Waight &= Aerodynemics W Perormance £ Geometry =%, Propulsion ' ™ Stab. & Control ‘ 4} Dynamics ‘ agn Loads ‘ T Structures ‘ Cost
£, Airplane 3-View: Flight Condition 1 =lolx|
7t Readot i close
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. 5000 | , 1000 |
™ 4500 | m 750
e
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Rys. 11.1.23. Odtworzona geometria samolotu
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X = 595m
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w
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ey c,=59m
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¢ = 214 m
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Rys. 11.1.24. Odtworzona geometria skrzydta
¥ f
o
N X =255m
S ‘ mgc,
¢, =3.84m Sy
h A X
s
S e
.
=
‘o .
R ¢,=3.10m
e
3 N
N
.
Yimge, =305 m = k
C, = 222m
h
by/2=6.70m

Rys. 11.1.25. Odtworzona geometria usterzenia poziomego
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Rys. 11.1.26. Odtworzona geometria usterzenia pionowego
15.00 . : . . N . . . . . : 30.00
Area Center Z-location
Tail
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m2 Dzdf 25.00 -
10.00 +
£ 20.00
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Rys. 11.1.27. Odtworzona geometria kadtuba
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Output Parameters

? 2 2 2] 2
-t e i =i
2, 0.72 m e 6.1631 wa' = Cv,B 2.7002 - 0.0000 o g Cyy 0.7595 w'l €
A N A Al N
2 2 2 2
My 0.229 Ch,w 6.1631 ad’l Yo 0.7690 4 CY,‘ -0.1392 ad! S
A N A N
d 2 2 2
[ 2.65 <%, 6.1631 rad!  <(do/dB), -0.2652 4 cv,;v 0.6203 rad! g
K N K KN
ys. 11.1.28. p ;
Output Parameters
A 2] e 2]
M, 0.229 oy 8.2175 ! G tKew 122 Xec, 43.60 m g, 45721 rad! 4
A A A N N
% 02612 s 168.62 2 2 2451 = 3.5267 E 0.71122 2
g : B e : m *w : L] s fiy 4 2y : rad
N A A N A
EiE 2l 2 & 2
= 5.96 m = . 5.55 m Yac,, 0.3229 4 CL.,A 3.4473 rad’ G, 35912 rad’ | 4
| A A N N
2 2 fitd s 2 2
°'aM 8.2175 rad! S CLW@ oo 4.7974 rad! 4 °'a,h 6.1631 rad! GV 0.6631 = CLq 8.1633 rad’ €
K N A N N
? ? i d ?
G, 4 s I d
oy 82175 L e 47977 d o 6.1631 vad) Ch 310 m <
A A A A
2 2 2 2
l, @M=0 6.0000 i Ctﬁ 01119 rad”! %, 6.1631 ad! 4 anq 43.2553 rag’ 4
A A A A
H q
Rys. 11.1.29. Obliczona pochodna C,
Output Parameters
7, B 2] 2] 2]
My 0.229 e, 82175 rad’ o 4.7974 - 43.60 m <|dey/de 0.2775 =
A N N N A
2 2 2| 2 2
2 2l 2 e 2
Xac,, 2451 m % l, 82175 L (:-: by, 4.8627 T % Yo, 35261 §V.. 0.6631 g
T 2 2 2 2 2
—c —¢, = —CL. = o
Yac,, 0.3229 g e, 8.2175 rad”! g e 6.1631 ad? % Zac, 11.05 m % Lo 1.2689 o _:g
2lc, 2 2 2 2
i 2 ik 2le 2|
R 0.2612 g Vo ueo,,, 71974 rad” g L 6.1631 o .\ Y 34473 o 2 ., 1.2689 rad” g
s 2 2 2 ?
Cw 5.96 m e cl,,u toan 4.8627 rad! g °',h 6.1631 rad’!  G@e/dodoer  [0.2775
Al Al Al A
. (24
Rys. 11.1.30. Obliczona pochodna C,
2 2 2 2 2
P s | pus g 4 P |
M, 0.229 %, 3176 m =|dordp), [o:2652 4 cvvﬂ 27002 - c'§h 0.0018 nd! 4
A a A A A
2 2 7 2 2
c, == —I¢ —IC, —C =
"’m 8.2175 rad’ g Z-:v 7.31 m % L.N 6.1631 rad % %, -0.6203 rad? ? s, -0.0561 rad”’ %
2 2 2 2 2
c, =4 o [ —C = ==
o 8.2175 rad” % AR 2.65 ? oy 6.1631 - g " 0.0000 art i C, F0.1451 rad g
2 2 2 2 -
oy 82175 P 0.7690 =0 6.1631 i i i [0.0907 i =
A Q) A N
Rys. 11.1.31. Obliczona pochodna C|
Output Parameters
Z A 7 2[c 2]
M, 0.229 1 ',M 8.2175 rad” <:-: bal, 1.00 % 1, 0.0000 < ’sm 0.0883 rad” %
? 2 2 2 2
q 3705.23 % =%, 0.0 deg G 0.0000 4 Ci%u 0.0441 rad”! g Clsa 0.0883 ad! | <
Q) A N a
o, R A e, o 2
., 8.2175 rad! <% 0.00 deg o 0.0000 = 0.0441 ! g
A A N Q

Rys. 11.1.32. Obliczona pochodna CfL
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Output Parameters.

2, 2[ 1S e 3]
M, 0.229 o, 8.2175 rad’! g%, 0.3229 <™, 34473 ad’ 4™, 2.4806 rad”
S KN N KN 2
L 2 2 il 2 2
e 02612 =5, 168.82 m? i 6.1631 rad? g% 0.6631 <Cm, [17.4107 ad! 4
A 2 N N 2
B e ol ER 2|
Cu 5.96 m =R 5.55 m oy, 6.1631 o Cn 310 m 4
A A N S
2|¢ ? 2lc 2|
o 82175 raa! 0.3838 rad”! e 6.1631 al ™ 735189 ol 4
A A EN Ky
c, Jid ﬂx A 2|
e 8.2175 s %"«m”‘m 1.22 n ac, 43.60 m Tf g, [14.9301 rad” %
z 2| 7|z 7 B 2|
o, @M=0 8.0000 ol X 2451 m 4%, 35267 E -0.5343 o
A kN N Ry
Rys. 11.1.33. Obliczona pochodna C/
I I . m
Output Parameters
2 2 2 2 2]
M, 0.229 b, 82175 rad! &, gy 4.7974 rag? g%, 4360 m <|der/da 02775 =
A a X Y N
27 7 L 2lr 2|
Xac, 2451 m =", 8.2175 PR A 4.8627 rag? g%, 3.5267 = 0.6631 =
Al A 2 A A
z 2l iz[8 2|, 2le 2|
Xac., 0.3229 g lo 8.2175 rad” g W, 6.1631 ! % ac, 11.05 m =, 41434 rad”! g
B 2le, 2. e 9. 2|
kg 0.2612 % V@i, 147974 rad”’ § o 6.1631 od? 1 b 3.4473 rad -ﬁ\ m 41434 rad” %
L Pl IR 2| 2]
Cu 5.96 m o 4.8627 ad’ 4 6.1631 rad!  <|@en/0adyof 0.2775 e
N A Ky KN
Rys. 11.1.34. Obliczona pochodna C’
I | I . m
2 e Ak af 2]
M, 0.229 W 0.0872 4%, 6.1631 ad’ 4%, -0.6203 aa’ M, 0.2249 rad’ &
A N S kN
2 2 2 2 2
Re; 229.4511 x10t Ry 265 ﬁc\',,’ 2.7002 rad! N, 0.00117 = 01026 ' | <
E N N A A
2, 2| 2l 2
Xac, 31.76 m <, 6.1631 e’ G¥e 0.7690 < 211350
N N S A
z 2l 2 el 2|
2, 7.31 m =%, 6.1631 rad!  <g|(0o/dB), 0.2652 = 01223 rad’ 4
X N N A
Rys. 11.1.35. Obliczona pochodna C,
Output Parameters
2 FE 2] i P 7]
M, 0.229 Zac, 7.31 m <%, 6.1631 rad!  gve, 0.7690 = 0.0027 ad!
A A A N A
E 2| 2l 2| 2le 2]
Lycnper 00010 R, 265 <%, 6.1631 rag’  <|(doldp), [o2652 = 0.1631 g’ 4
KN a A A A
e 2c 2e 2 2
Xac, 37.76 m [, 6.1631 ad' &%, 2.7002 ad! S, [0.6203 o Co, F0.1659 ad! | <
N 2 2 Al 2
Rys. 11.1.36. Obliczona pochodna C!
I I . n
Output Parameters
e, . A 2, Ac, I
M, 0.229 6.1631 rad? Gk 1.0000 s, [0:3039 a0 0.0924 '] 4
A A A N EN
a 3705.23 X é K 6.1631 i é foal 1.00 é y, 0.1973 X é Co, 0.0000 é
1 - = SN o 3 rad A 3 B 0 {2 - rad & rudder = =
2lc 2l 2[¢ 2|
AR 2.65 <% 2.7002 rad’ g, -0.3039 A Y der 0.0000 <
A A A A
E 2| Bl= Bl= 2
la, 6.1631 rad’  €l¥eo 0.7690 £, 0.1973 rad’ 4, -0.0924 rad
2 2 N A

Rys. 11.1.37. Obliczona pochodna C
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Cua literatura AAA Cma literatura AAA

(dC,a/dQ)iag | 0.909273 |  0.7122 (Cw/dQ)agrsicz | -2.95361 | -2.4806

(dC,/dq)y |4.546364| 4.5721 (dCp/dq)y | -14.7681 | -14.9301

(dC,a/da')y | 1.879428 1.2689 (dCp/da')y -6.10499 | -4.1434

Rys. 11.1.38. Porownanie wynikow obliczen dla ruchu podtuznego
Cpe literatura | AAA c literatura | AAA C literatura | AAA

(dC,/dB)es | -0.18343 | -0.1392 (AC/dB)ka -0.00859 | -0.0907 (ACA/dB)ca -0.1292 | -0.1223
(dCy/dB)y -0.6755 | -0.6203 (dC/dB)v -0.06116 | -0.0561 (dC/dB)y 0.245 |  0.2249
dC,/dp -0.85893 | -0.7595 dCi/dp -0.05257 | -0.1454 dCy/dp 01158 | 0.1026
(dCy/dp)y | -0.12233 0 (dCidp)y -0.01065 0 (dCw/dp)y 0.04437 0
(dCy/dr)y 049 |  0.4499 (dCidr)y 0.04437 | 0.0407 (dCy/dr)y -0.17774 | -0.1631
dC,/ddy 0.196905 |  0.1973 dCilddy 0.017829 |  0.0235 dCy/dsy -0.07142 | -0.0924
dC/ds, -0.07761 | -0.0883 dCu/ds, 0

Rys. 11.1.39. Porownanie wynikow obliczen dla ruchu bocznego

2. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK

UKLADU NAPEDOWEGO
W raporcie MAK [20] podano, ze samolot wyposazony byt w silniki typu D-30KU-

154. Charakterystyki tych silnikow znalez¢ mozna w [4]. Pokazano je na rysunku 11.2.1 gdzie

widoczny jest przebieg ciggu rozporzadzalnego oraz jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji

obrotow (wzglednych 1 bezwzglednych) sprezarki wysokiego cisnienia (NWC).

120 T Cy . kr/(Hu)
! 120000
1
! 100000
1
80 I 0.08
\ ! 80000
1 =
| £ 60000
40 : 0,04
| 40000
Py 1
1
[}
I : 20000
1
0 !
60% 70% 80% 90% 100% 1y % 0
59.5..61,5% 78...83% 94.5...96%
6600 8600 10 420 o6/MuH

7.93731E+01)¢ - 9.66639F +03x + 3.04641E+05 4

—

Y

{<
i

——-‘-—'/

60 65 70 75 80 85 90 95
%4

100

Rys.I1.2.1. Wykres 2.1 z [4]

Rys. 11.2.2. Odtworzona charakterystyka

silnika D-30-KU-154
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Poniewaz w opublikowanych zapisach rejestratora podano przebieg wzglednych obrotow
turbiny sprezarki niskiego cisnienia (NNC) /rys.11.2.3/, to wykorzystujac dane z [4] /rys.
11.2.4/ okreslono zalezno$¢ pomiedzy NWC i NNC. Pokazano j3 na rysunku I1.2.5. Warto$¢
ciggu w trakcie lotu mozna odtworzy¢ wykorzystujgc kolejno rysunki: 11.2.3(NNC)—
11.2.5(NWC)— 11.2.2(P).

N1.2 MN1.3: Low pressure compressor rate 3 &7.2

R | e S T —

1 M1.2: Low pressure compressor rate 2 338
;‘J Autothrottle system OR

Rys. 11.2.3. Przebieg NWC z rysunku 25 raportu MAK

TaGnuua 2

Hasemuble pexumsl pa6oTsl apurarens JI-30KV-154
(Py = 760 mMm pr1. cT., ¢t = 15°C, H = 0)

YactoTa Bpaienus, %, Cpenusis Y:Leﬂub_
Mun~! Tenm Cuna HEIH
Pexum padoTsl 2308 ;ta TATH, pacxon
TOIIHEA,
KHI KB Typh., °C kH KT TOMI
Hu
BaneTHblil 85,5...88,0(94,5...96,0|595 (e [105£1% |0,0498
4660475 |10420750) | Gonee)
HoMHHabHbI# 82,0...85,0(93,0...95,0|575 (e |95 _ 5% |0,0492

4490+75 102304100 |Gonee)

0,9 HoMHHanbHOro |78,5...81,5 [91,5...93,5 | 545 (aaa [88,5_5%|0,0490
4310475 100604100 |cpen.)

0,7 HomuHaabHOro |71,0...74,0 [87.5...90,0(505 (nas [66,5_5% [0,0489
390075 |969071%0  |cmen.)

0,6 HomuuaasHoro |67,0...70,0(85,5...88,0(485 57 9% |MMoayu.
3680+75 94707100

0,42 womuHaIbHOro |57,5...60,5(81,0...83,5 |445 40_5% |[Moayu.

Mocagoureli Manslii |3170+75 8970'_*}28

ras

Manwtii ras 30 59,5...61,5 | 465 9.4 (e |Yacopoi
1600 6600100 donee) |pacxon
(ans ceen.) 800 kr/u

Rys. 11.2.4. Dane do okreslenia zaleznosci pomiedzy NWC i NNC [4]

100 ¥ = 5.04584E-05:C - 1.85389E-02" + 1. 92733E +00x + 1. 74703E +01

) —-‘"/)

= 80
£
[&]
§ 70
I_I
a2
© 50

50

40 . . . . .

30 40 50 50 70 a0 30
obr NNC []

Rys. I1.2.5. Zaleznos¢ pomiedzy NWC i NNC
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3. IDENTYFIKACJA CHARAKTERYSTYK
MASOWYCH SAMOLOTU Tu-154M

Podstawowymi danymi koniecznymi do obliczen s3 dane masowe — masa oraz
masowe momenty bezwladnos$ci. Raporty komisji podaja masg¢ samolotu w sposob Scisty:
- w raporcie KBWLLP (Zat.3, str. 8/12): m=77833kg
- w raporcie MAK (str.139): m=78600kg
Do obliczen przyjeto:  m=77833kg
Zadne dostepne zrodlto nie zawiera informacji dotyczacych momentéw bezwladnosci
samolotu Tu-154M. W zwiagzku z tym zastosowano metod¢ wyznaczania tych momentow

podang w [21] — rozdz.3.1 CzeSci V. Zgodnie z nig momenty sg odpowiednio rowne:
l,=mR?, I,=mRZ, 1,=mR?,

gdzie Ry, Ry, R; sa ,,promieniami bezwladnosci” wzglgdem poszczegdlnych osi samolotu. Sa

one powigzane z ,.bezwymiarowymi promieniami bezwtadnosci” - R,, R, R,. Relacje s3
nastepujace:
R,L
RX:F?XI R, = y RZ:RZ(I+L)
2 2 4
gdzie | — rozpigtos¢ skrzydta, L — dlugos¢ samolotu. Zatem momenty bezwladno$ci mozna

obliczy¢ z wyrazen:

212 212 2
_MRAT MR _MRI(I+L)"

I
" 4 Y 4 ’ 16

W [21] w Czgéci V w Dodatku B mozna znalez¢ warto$¢ R,, R/, R, dla réznego typu

samolotow. Poniewaz konstrukcja samolotu Tu-154M jest zblizona do samolotu Boeing
727-200 do obliczen przyjeto dane odpowiadajace temu samolotowi:
R, =0.248 R, =0.394 R, =0.502
Otrzymano: 1,=1687435 kgm?, 1,=6937779 kgm®, 1,=8956317 kgm’,
Do weryfikacji powyzszych obliczen wykorzystano rowniez program Advanced
Aircraft Analysis. Wyniki pokazano na rysunku 11.3.1. W symulacjach wykorzystano dane

Z tego rysunku.
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Input Parameters

[l 2 2
Weiirent 763542.0 N b, 37.55 m L 47.93 m
2 2 2
Selected Airplanes Radius of Gyration Table
# |Airplane Name lemss N [ b, m L m R, |ﬁy R, ‘ Engines
1 |[Tu-154 763542 37.55 47.93 0.248 0.394 0.502 3 on fuselage
Output Parameters
= 7 P8 ird 2
Ry 0.248 <[R, 0.394 <[R, 0.502 <
2 2 2
2 2 2
hocg 16882273 ygm?  <G'wg 69410372 ygm? =<'z 89605227  ygm? <
2 2 -

Rys.11.3.1. Wyniki obliczen momentow bezwtadnosci programem AAA

4. WALIDACJA MODELU RUCHU SAMOLOTU

W celu oceny poprawno$ci modelu symulacyjnego dokonano obliczen, ktorych wyniki
mozna bylo porowna¢ z dostgpnymi danymi dotyczacymi rzeczywistego samolotem.
Poréwnanie to ma charakter ograniczony i z powodu braku danych nie uwzglgdnia
dynamicznych wlasnosci samolotu. Mozliwe byto jedynie poréwnanie pojedynczych, czesto
niekompletnych danych dotyczacych ustalonych stanow lotu. Zaczerpnigto je z literatury [4,
14, 17].

W pracy [4] pokazano przebieg ciaggdéw rozporzadzalnych i niezbednych dla samolotu
o masie 100000kg na wysokosci H=0. Sg one przedstawione na rys. 11.4.1.
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Rys.1l.4.1. Cigg niezbedny i rozporzqdzalny samolotu Tu-154M
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Pokazane na rysunku 11.4.1 przebiegi odtworzono. Nastepnie dla wybranych predkosci
lotu obliczono parametry okres$lajace ustalony lot poziomy. Na rys.l1l.4.2 pokazano
odtworzone charakterystyki ciagéw niezbednego i rozporzadzalnego oraz obliczone warto$ci
ciggu niezbednego dla samolotu w konfiguracji gladkiej /zielone kwadraty/. Wida¢ dobra
zgodno$¢ obliczen i danych literaturowych. Swiadczy to o prawidlowosci przyjetej

w obliczeniach charakterystyk C.() i Cya(@).

300000

250000 \\

200000 \\\
= \ — Pn
& 150000 I - Pr
- ]
& n /. =  obliczenia

100000 \\ //

50000

0
0 50 100 150 200 250 300
V [m/s]

Rys.11.4.2. Odtworzony cigg niezbedny i rozporzgdzalny samolotu Tu-154M oraz wyniki

obliczen programem symulacyjnym

5. OSZACOWANIA DOTYCZACE SILY
UDERZENIA W DRZEWO

Z raportow [19, 20] wynika, ze skutkiem zderzenia bylo Scigcie brzozy. Bylo to
zjawisko dynamiczne, ktore odpowiada przypadkowi udarowego niszczenia materiatu.
W zwigzku z tym przeprowadzono pokazane ponizej analizy, ktore postuzyty do oszacowania
wartos$ci sity oddziatywujacej na skrzydito samolotu.

Oszacowanie energii koniecznej do udarowego przeciecia brzozy
Energie konieczna do udarowego zniszczenia brzozy mozna obliczy¢ znajac udarnosé

drewna brzozowego?’ oraz pole powierzchni przekroju brzozy.

%7 Udarnoé¢ definiowana jest jako minimalna ilo$¢ energii koniecznej do udarowego ztamania prébki materiatu
o jednostkowym przekroju.

61




Energia konieczna do udarowego zniszczenia brzozy

W literaturze [5, 7, 23] znalez¢ mozna dane dotyczace drewna brzozowego. Jego udarno$é
zmienia si¢ w granicatch28 od Uy,=45-=140 kJ/m?. Jezeli $rednica brzozy wynosi dpr;=0.4m, to
powierzchnia przetomu jest rowna Ser:0.126m2. Zatem energia zuzyta do ztamania brzozy
jest rowna:

E,,=U

-S,,, =5670+17640J

brz brz brz
Oszacowanie wielkosci sily uderzenia

Zderzenie skrzydta z brzoza byto zjawiskiem dynamicznym, zachodzacym w bardzo
krotkim czasie. Dlatego uprawnionym jest analizowanie go z wykorzystaniem udarnosci jako
podstawowego parametru fizycznego elementow biorgcych w nim udziat. Tym niemniej
W celu petniejszego obrazu tego zdarzenia nalezy wykona¢ oszacowania dotyczace czystego
$cinania.

Scinanie statyczne

Scinanie jest zjawiskiem statycznym. Podstawowym parametrem fizycznym jest
w tym przypadku wspotczynnik wytrzymatosci na $cinanie k.. W literaturze znalez¢ mozna
dla brzozy jego warto§¢ rdwna ki=2+12MPa®. Pozwala to na obliczenie sity niezbednej do
statycznego $cigcia brzozy:

T, =k.S,,, =251327N +1507965N

Przyjete powyzej do obliczen warto$ci wspotczynnika wytrzymatos$ci na $cinanie dotycza
Scinania wzdluz widkien drewna suchego o wilgotnosci 15%. Ze wzgledu na anizotropi¢
drewna wspotczynnik k; dla $cinania w poprzek wiokien jest inny (wigkszy?). Jednoczesnie
wiadomo, ze wzrost wilgotnosci powoduje spadek wytrzymatosci drewna, np. przy
calkowitym nasyceniu woda (30%) wytrzymato$¢ spada w stosunku do wilgotnosci 15%
0 50% przy Sciskaniu 1 40% przy zginaniu. Z tych powodow jako miarodajne mozna przyjac
mniejsze wartosci sity Tsc, ktéra spowodowataby statyczne $cigcie brzozy. Do dalszych analiz
zatozono, ze Tsc=600000N (okoto 6OT)30.

Pekanie udarowe brzozy

Poniewaz brzoza zostat catkowicie przecigta, to sita udarowa T,4 powodujaca to
przecigcie dziatata na odcinku réwnym $rednicy brzozy dp,. Praca tej sity musi byé rowna
obliczonej wczeséniej energii koniecznej do zniszczenia brzozy. Stad sila jest szacunkowo

roéwna:

*® Nalezy podkresli¢, ze udarnos¢ drewna istotnie zalezy od jego struktury i wilgotnogci.
% Jest to warto$¢ dla écinania wzdtuz widkien.
% Jest to warto$¢ zgodna z przyjeta przez J. Blaszczyka w pracy [15].
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T, = Eore _ 14175+44100N
brz
Taka sita dziataty by na skrzydto, gdyby zniszczenie brzozy miato charakter udarowy. Jest to
wartos¢ wielokrotnie mniejsza od obliczonej dla przypadku statycznego Scinania.

Rzeczywiste $ciecie brzozy

Z powyzszych obliczen wynika, ze $cinanie statyczne wymaga wielokrotnie wigkszej
sity niz w przypadku oddziatywan udarowych. Nalezy podkresli¢, ze w trakcie badan
udarnosci materiatdw badana probka jest odpowiednio przygotowana - po stronie przeciwnej
do uderzenia nacigty jest karb o przekroju "V" lub "U", na ktérym inicjowane jest pekanie.
W analizowanym przypadku karbu nie bylo, za§ w miejscu uderzenia poczatkowo doszto do
odksztatcen plastycznych drewna oraz $cinania. Wymagalo to odpowiedniej sity. Aby ja
oceni¢ konieczna jest znajomos$¢ obszaru, na ktorym doszio do $cinania. Nie jest to mozliwe
do ustalenia przez autora. Dlatego arbitralnie zatozono, ze Scinanie dotyczy 15% powierzchni
przekroju brzozy. W zwigzku z tym sila $cinania, ktoéra nalezy uwzgledni¢ wynosita
0.15Ts=90000N (okoto 9 Ton).

Sumujac site konieczng do $cinania z sitg konieczng do udarowego pekania otrzymuje
si¢ warto$¢ sity oddziatywania brzozy ze skrzydtem roéwng okotoT=13000N (okoto 13Ton).
Sita ta ma sktadowe [TX,Ty,TZ]T w uktadzie Oxyz zwigzanym z samolotem. Sg one rowne:

T,=Tcosa, Ty,=0, T,=-Tsina
Sita T powoduje powstanie momentu My, ktory zostal uwzgledniony w formule

(I.2.21). Moment ten mozna obliczy¢ z wyrazenia M; =r; x T : Wektor ry okresla potozenie

miejsca uderzenia w uktadzie Oxyz.

Jak zaznaczono powyzej, ocena wielko$ci sity dzialajacej na skrzydto ma charakter jedynie

szacunkowy. Dlatego tez w rozdziale 3 cze$ci IV oceniono wplyw réznej wielkosci sity na lot

samolotu. Autor ma nadzieje, ze specjali$ci z zakresu wytrzymato$ci materialdw wyznacza

dokladniejsza warto$¢ tej sily.
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CZESC III - OKRESLENIE WARUNKOW POCZATKOWYCH
ORAZ INNYCH DANYCH DO OBLICZEN

1.OKRESLENIE CZASOW CHARAKTERYSTYCZNYCH
I WARUNKOW POCZATKOWYCH

Warunki poczatkowe obliczen okreslono w oparciu o dane zawarte w [19] i1 [20].
1.1. Poczatkowy czas obliczen
Korzystajac z danych z [20] obliczenia przeprowadzono rozpoczynajac je dla czasu
tpocz= 10:40:52. Dla tego czasu okreslono wartosci poczatkowe: predkosci lotu, wysokosci
lotu, kata pochylenia toru lotu. Na rysunku IlIl.1.1 czas ten zaznaczono pionowym

znacznikiem na wykresie predkosci lotu.

N ”
300- ’
280-
/
260 Time
10:40:40 10:41:00

Rys.l1.1.1. Zapis predkosci lotu w funkcji czasu z raportu MAK /rys.25/




t[s]

Rys.ll1.1.2. Odtworzony zapis predkosci lotu w funkcji czasu

1.2. Czas zderzenia z brzozg

Czas zderzenia odczytano z rys. 45 raportu MAK, ktory pokazano na rys [11.1.3
niniejszego opracowania. Przyjmujac, ze Srodek pionowej niebieskiej linii oznacza moment
zderzenia ustalono czas zderzenia: tyger; =10:41:0.39. Przeliczajac go na czas
,,obliczeniowy”31 otrzymuje si¢:

tzderz_obl =tzderz~ tpocz =10:41:0.39 - 10:40:52=8.39s

Raporty [19] i [20] zawierajg tez liczbowe dane dotyczace czasu uderzenia w brzozg:
- w raporcie MAK (str 167/168) podano: t,ger; =10:41:00;
- w raporcie KBWLLP (Zat.4. tab.1) podano: t,ger, =6:41:02.8.
Dane MAK pokrywaja si¢ z samodzielnie przeprowadzonym odczytem. Daja one czas
uderzenia rowny tiderz 00i=10:41:00-10:40:52=8.0s. Natomiast dane KBWLLP daja czas
zderzenia rowny tyder; on1=6:41:02.8-6:40:52=10.8s.

Uznajgc wykonane odczyty zamieszczonych zapisoOw rejestratora za najbardziej
miarodajne, do gtéwnych obliczen przyjeto, ze tiger; oni=8.39S. Aby sprawdzi¢ wplyw czasu
zderzenia z brzoza na lot samolotu przeprowadzono tez obliczenia dodatkowe, ktorych wynik

pokazany bedzie w rozdziale 4 czesci IV.

*! Czas od poczatku obliczen.
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Rys.lI.1.3. Zapis radiowej wysokosci lotu w funkcji czasu z raportu MAK /[rys.45/
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Rys. l1.1.4. Odtworzony zapis radiowej wysokosci lotu w funkcji czasu

1.3. Czas zderzenia z ziemia

Podany w raportach czas zderzenia z ziemig jest rowny:
- w raporcie KBWLLP [19] (zat.4. tab.1) podano: tyger;=6:41:07.5 (tuderz 001=15.55)
- w raporcie MAK [20] (str.13) podano: tuger;=10:41:06 (tugerz oni=14.0S)
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Zatem zderzenie z ziemig powinno nastapi¢ w czasie symulacji zawartym pomiedzy 14-15.5s.

1.4. Poczatkowa predkosci lotu
W celu okreslenia poczatkowej predkosci lotu wykorzystano rys. 25 z raportu MAK,
ktorego fragment pokazano na rys.ll11.1.1. Na rys.111.1.2 przedstawiono przebieg odtworzony

po digitalizacji. Na podstawie tych wykresow ustalono warto$¢ poczatkowa predkosci lotu

Vpoe=17.78m/s.

1.5. Trajektoria lotu

Trajektorie lotu ustalono w oparciu o dane z raportu MAK. Pokazano je na rys.I11.1.3-
[11.1.6. Na podstawie rys.Ill.1.3 ustalono, ze w chwili poczatkowej (10:40:52) wysokos¢
radiowa wynosita Hy,g =58.24m.
Majac wartosci wysokosci radiowej Hrag Oraz profil terenu Her (rys.l11.1.5 - "Terrain
elevation from RWY 26 (eval.)" i w koncowej czesci "Terrain elevation from RWY 26 (GIS
Data)" ) obliczono wysoko$¢ lotu w odniesieniu do poziomu zerowego (lotniska) wedlug
wzoru:

Hiotu = Hrad + Heer

Przebieg obliczonej w ten sposob wysokosci lotu w funkcji odlegto$ci od poczatku pasa
pokazano na rysunku I11.1.6. Na rysunku tym pokazano tez odczytang z rys.I11.1.5 trajektorig
wedlug MAK. Widoczne jest roéwnolegle przesunigcie w pionie obu trajektorii wynoszace

okoto 4 metry.
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(Airframe destruction stari)

-1000

Rys.l.1.5. Zapis radiowej wysokosci lotu i profilu terenu w funkcji odlegtosci od progu pasa
- raport MAK /rys.46/
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Rys.ll.1.6. Odtworzony zapis radiowej i rzeczywistej wysokosci lotu oraz profil terenu w

funkcji odlegtosci
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1.6. Poczatkowy kat pochylenia toru lotu

Znajomo$¢ wysokosci lotu w funkcji odlegltosci od pasa umozliwia okreslenie
poczatkowego kat pochylenia toru lotu. W tym celu dla fragmentu toru lotu w poblizu punktu
poczatkowego®? obliczono usredniony kat pochylenia toru. Ilustruje to tabela [11.1.1
z wartosciami odpowiadajagcymi wykresowi odtworzonej wysokosci lotu z rys.111.1.6. Kat ten
liczono z zalezno$ci:

7, =arctan m
Rysunek 111.1.6 pokazuje, ze przebiegi wysokosci lotu wg. MAK i1 wysokosci obliczonej sa
rownolegle. Dlatego ze wzgledu na wigksza "gladkos$¢" przebiegu wysokosci MAK,
postuzyta ona do obliczenia kata pochylenia toru lotu w poblizu punktu poczatkowego.
Wykorzystano liczby zaznaczone w tabeli 111.1.1.b kolorem zolttym. Poczatkowy kat
pochylenia toru lotu jest rowny:

0-20 =—4.81"
1558.42 —1320.79

Tab.ll1.1.1.a. Dane do odtworzenia toru lotu w oparciu o profil terenu i wysokosé¢ radiowg

y, =arctan

wys
odlegtos¢ | wys radiowa | teren [m] obliczona
[m] [m] [m]
-1600.00 77.76 -50.63 2713
-1585.19 76.13 -48.61 27.52
-1568.89 72.05 -47.56 24.49
-1552.59 70.63 -46.34 24.29
-1545.19 68.59 -46.74 21.85
-1536.30 67.57 -46.82 20.75
-1524.44 67.37 -46.90 20.47
-1511.11 66.15 -46.12 20.03
-1503.70 64.11 -45.34 18.77
-1485.93 61.26 -43.00 18.26
-1485.93 60.03 -42.93 17.10
-1471.11 57.18 -40.59 16.59
-1469.63 55.96 -40.20 15.76
-1438.52 51.48 -37.24 14.24

2 punkt poczatkowy okreslony zostat w rozdziale 2.3.
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Tab.l11.1.1.b. Dane do odtworzenia toru lotu w oparciu o raport MAK

wysokosé wysokos¢
odlegto$¢ lotu wg odlegtos¢ lotu wg
[m] MAK [m] [m] MAK [m]
-1583.66 22.88 -1224.26 -7.40
-1558.42 20.00 -1206.44 -8.42
-1546.53 18.81 -1200.50 -8.86
-1531.68 17.56 -1185.64 -9.72
-1515.35 16.00 -1170.79 -10.46
-1493.07 14.12 -1161.88 -11.00
-1476.73 12.79 -1141.09 -11.79
-1464.85 11.95 -1127.72 -12.38
-1447.03 10.44 -1117.33 -12.73
-1441.09 10.00 -1099.50 -13.44
-1432.18 9.19 -1071.29 -14.37
-1424.75 8.49 -1062.38 -14.57
-1408.42 7.27 -1016.34 -14.53
-1395.05 5.90 -1000.00 -14.18
-1377.23 4.65 -971.78 -13.08
-1368.32 3.94 -964.36 -12.73
-1346.04 2.17 -955.45 -12.26
-1334.16 1.05 -950.99 -12.07
-1320.79 0.00 -931.68 -11.07
-1295.54 -2.21 -925.74 -10.70
-1277.72 -3.38 -916.83 -10.11
-1262.87 -4.71 -901.98 -9.03
-1255.45 -5.14 -879.70 -7.29
-1233.17 -6.86 -863.37 -5.98

2. IDENTYFIKACJA POLOZENIA PUNKTOW
CHARAKTERYSTYCZNYCH

2.1. Punkt zderzenia z brzozag

Punkt zderzenia z brzozg okreslono na podstawie danych z raportow MAK [20]
i KBWLLP [19]. Potozenie tego punktu w stosunku do poczatku pasa mozna ustali¢ na

podstawie rys.46 raportu MAK, ktorego fragment pokazano na rys. 111.1.5 niniejszego
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opracowania. Odczytano z niego dla punktu "Airframe destruction start" warto$¢ odlegltosci
0d progu pasa Syger,=-863.7m.

Raporty [19] i [20] zawieraja dane dotyczace potozenia brzozy:

- w raporcie KBWLLP (zat.4. tab.2) podano: S;ger;=855M, Yzger;=63M

- w raporcie MAK (rozdz.1.12) podano: S;qer;,=1100-244=856m, Y,ger,=61m

2.2. Punkt zderzenia z ziemiag

Na podstawie danych z raportéw ustalono potozenie punktu uderzenia w ziemig:
- w raporcie KBWLLP (zat.4. tab.2 pkt 14) podano: Syger,=518M, Yuger;=93M
- w raporcie MAK (rozdz.1.12 tab.1 pkt 37) podano: Suger,=511M, Yuder,=96m

2.3. Punkt poczatkowy (odlegfos¢ od progu pasa i wysokosé lotu)
Dla okreslonej wczes$niej poczatkowej radiowej wysokosci lotu (Hrag =58.24m)

zrysunku 111.1.5 odczytano (patrz tez tab.lll.1.1.a), Zze odpowiada ona odleglosci
Spocz= -1478m %% od progu pasa. Uwzgledniajac predkosé poczatkowa Vpoe=77.78m/s oraz
czas zderzenia z brzoza tyger; o0i=8.395 mozna oszacowaé odleglos¢, ktora samolot "przebyt”
w tym czasie s=77.78*8.39=652m. W chwili poczatkowej obliczen samolot znajdowat si¢
w odleglosci réwnej sumie obliczonej odleglosci 1 odleglo$ci brzozy od poczatku pasa.
Mamy:

- dla wlasnego odczytu Spo;=863.7+652=1516m

- dla danych KBWLLP Sy0;=855+652=1507m

- dla danych MAK Spo;=856+652=1508m
Do obliczen przyjeto wartos¢ srednig z wszystkich powyzszych warto$ci tzn:

_ 1478 +1516 +1507 +1508

Spocz - 4

=1502m

Zgodnie z raportem KBWLLP (zat.4 tab.2) pierwsze uderzenie w odlegtosci 1099m
od progu pasa i 39 metrow od osi pasa nastgpito prawym skrzydtem. Z powodu braku innych
informacji zatozono, ze skrzydto uderzylo w %2 swojej rozpietosci. W zwigzku z tym przyjeto,
ze odleglosé samolotu "w bok" od osi pasa byla rowna 50 metrow (39+9=48)**.

Dla punktu poczatkowego (1502m) odczytano rzeczywista wysokos¢ lotu (rys.111.1.6
i tab.111.1.1) . Wynosita ona Hyo;=14.12m dla wysokosci lotu z raportu MAK lub Hpoc,=18m

dla wysokosci lotu odtworzonej wedtug opisu z rozdziatu I11.1.5.

** Zastosowane oznaczenia: s-odlegtos$¢ po prostej do poczatku pasa, X-wspoétrzedna punktu wzdtuz osi pasa,
y-wspdtrzedna punktu prostopadta do osi pasa.
> Wartoé¢ 9 metréw to potowa dtugoéci potéwki skrzydta.
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3. IDENTYFIKACJA PROFILU TERENU
| CHARAKTERYSTYCZNYCH PUNKTOW
TERENOWYCH

Profil terenu odtworzono na podstawie raportow komisji MAK i komisji KBWLLP
oraz odczytow dokonanych przy wykorzystaniu programu Google Earth.
3.1. Dane z raportu MAK

Rysunek 46 z raportu MAK zawiera profil terenu wzdtuz trajektorii lotu. Wysoko$cia
odniesienia jest poziom lotniska. Analizowany fragment tego rysunku pokazano na rys.111.3.1.
Odczytano z niego wysoko$¢ terenu na podstawie przebiegu brazowej linii (Terrain elevation
from RWY 26 (eval.)) do znacznika ,Airframe destruction start”, za$ dalej w oparciu
0 niebieska lini¢ (GIS data).

Rysunek 35 z raportu MAK réwniez zawiera profil terenu wzdhuz trajektorii lotu.
Pokazano go na rysunku I11.3.2. W tym przypadku podano wysoko$¢ terenu n.p.m.
Uwzgledniajac podany w raporcie MAK poziom lotniska (str 13) — 258 m mozna okresli¢
profil terenu wzglgdem tego poziomu.

Odtworzone przebiegi terenu wedtug obu rysunkow pokazano na rys.I11.3.3.

( Airframe destruction start)

Distance to the RWY 26, m
| | | | |
-1000

—

_1600

Rys.l1.3.1. Profil terenu wedtug raportu MAK /rys.46/
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Rys.I11.3.3. Odtworzony profil terenu wedtug raportu MAK

3.2. Dane z raportu KBWLLP

Raport KBWLLP zawiera dane dotyczace wysokosci lotu W zatgczniku 4 (tab.2) oraz
na dwoch rysunkach w zataczniku 1. Fragment rysunku z zatgcznika pokazano na rys.I11.3.4.
natomiast na rysunku 111.3.5 odtworzony profil terenu. Linia ciggla dotyczy terenu
odtworzonego na podstawie zatacznika 1, za$ punktami zaznaczono dane z tabeli 2 zatacznika

4.
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Rys.3.5. Odtworzony profil terenu wedtug raportu komisji KBWLLP (zmieniony kierunek lotu)

3.3. ldentyfikacja profilu terenu na podstawie Google Earth

W oparciu o dane z zalgcznika 1 raportu KBWLLP, pokazane na rys.l11.3.6,
wykorzystujac program Google Earth, okreslono potozenie charakterystycznych punktéw
trajektorii lotu samolotu oraz ustalono wysoko$¢ terenu w tych punktach. Na rysunku I11.3.7
pokazano natomiast sposob odczytu. Tabela 111.3.1 zawiera wyniki odczytow dotyczace tych

punktow.
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Rys.l1.3.6. Dane do lokalizacji charakterystycznych punktow trajektorii
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Rys.l1.3.7. Sposob odczytu wspotrzednych punktow charakterystycznych

Tab.111.3.1. Dane dotyczace punktow charakterystycznych

diug.
szer geogr z geogr z diugose. odl od
Punkty z raportu Millera rap. Millera szer. geoge. rap. Millera geogr. wys wys odly progu odly odl x odlegtos¢
rap rap rap
Lp wsp N wsp N wsp E wsp E Google | KBWL | KBWL KBWL | Google | Google Google
pierwszy kontakt z brzozg
1 przy BRL 54%.49,520' 54%49:32.2" | 32°.03,653' | 32%:03:39.18" 240 239 39 1099 35.61 | 1098.29 | 1098.8671
2 kepa miodych drzew 54%49,507' | 54%49:30.42" | 32%.03,485' | 32%03:29.1" 246 246 54 919 55.14 | 916.91 | 918.56647
3 kepa miodych brz i top 54%49,501' | 54%49:30.06" | 32:03,468' | 32°:03":28.08" 246 246 64 901 65.49 | 895.81 | 898.2007
_ 54%49,500' | 54%49:30.00" | 32°:03,425' | 32%03:25.5" 249 250 63 855 62.09 | 851.64 | 853.90038
5 stupy energ 54%49,500' | 54%49:30.00" | 32°:03,352' | 32%:03:21.12" 252 253 59 777 60.71 | 771.58 | 773.96473
6 2 $wierki w rowie 54%49,496' | 54%49:29.76" | 32%.03,307' | 32%:03'18.42" 253 254 64 729 64.65 | 722.25 | 725.1377
7 topola z 3 konarami 54%49,492' | 54%49:,29.52" | 32%.03,252' | 32%:03"15.12" 254 257 68 671 7043 | 664.3 | 668.02311
8 topola przed droga 54%49,487' | 54%49:29.22" | 32%03,223' | 32%:03:13.38" 255 257 76 640 78.06 | 633.73 | 638.51944
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9 kepa drzew za droga 54%49,483 | 54%49:28.98" | 32°:03,200' | 32°:03:12.00" 256 255 82 616 83.78 | 607.8 | 613.54701

10

54°:49,475' 54%:49:285" | 32°:03,106' | 32%:03:6.36" 257 253 93 518 94.11 506.3 | 514.97221

poczatek pas 54%:49':30.69" 32%02":,37.74" 254

odleglosc =+ /(odl x ) +(odl y)?
3.4. Poréwnanie danych z raportu KBWLLP, raportu MAK

I odczytow z Google Earth

Na rysunku I11.3.8 pokazano profil terenu uzyskany wszystkimi omowionymi powyzej
sposobami. Widoczna jest dobra zgodno$¢ danych z raportu Millera oraz odczytow Google
Earth. Natomiast dane z raportu MAK ro6znig si¢ znacznie, rowniez mi¢dzy sobg.

W zwiagzku z duzg rozbiezno$cig profili terenu podanych przez obie komisje dokonano
proby takiego przesunigcia wykreséw, aby pokryly si¢ mozliwie doktadnie. W efekcie po
przesunigciu wykresu ,,raport MAK Fig.46” o 130 metréw uzyskano przyblizong zgodno$¢

profili terenu. Pokazano to na rysunku 111.3.9.

raport KBWL zat.4 tab.2
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Rys.111.3.8. Porownanie profili terenu wedtug: 1.raportow komisji MAK, 2.komisji Millera,
3.danych z Google Earth
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Rys.l1.3.9. Porownanie profilu terenu wedtug raportu komisji MAK i profilu
zmodyfikowanego wedtug raportu KBWLLP

Analiza danych z tabeli dotyczacych punktéw charakterystycznych pozwala stwierdzié, ze:
- dane z raportu KBWLLP oraz z pomiarow wiasnych dotyczace odlegtosci punktow od
progu pasa sg zgodne (kolumna ,,0dl od progu — rap KBWLLP” oraz kolumna ,,odleglosé¢
Google”) — roéznica nie przekracza 4 m;
- dane z raportu KBWLLP oraz z pomiarow wlasnych dotyczace wysokosci terenu
W punktach charakterystycznych sa zgodne (kolumna ,,wys — rap KBWLLP” oraz kolumna
,Wys Google”) — roznica nie przekracza 4 m;
- dane z raportu MAK ro6znig si¢ profilem terenu, ktéry w przesunigty jest o okoto 130
metrow w lewo.

W raporcie MAK mozna znalez¢é dane dotyczace punktow pierwszego uderzenia

w drzewa oraz w brzoze. Dwa fragmenty tekstu pokazano na rys.|11.3.10.
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1.12. Wreckage Information

The accident site represents crossed terrain with hills and forest, trees going as high as
25 m, with elevation 230-260 m above sea level and significant swamped areas.

The first impact (aircraft structure not destroyed) was on a tree top at a height of about
11 m near the middle marker at a distance of 1100 m from runway 26 threshold and lateral
deviation of 35 m left from the extended runway centerline at a point located N54°49.521"
E32°03.65" (Figure 26 and Figure 35). The terrain elevation near the middle marker and place of
first impact is 233 m; runway 26 threshold elevation is 258 m. Thus, when passing the middle
marker the aircraft was about 14 m lower than runway 26 threshold.

No aircraft elements were found before the place of the first impact.

Further the aircraft hit a group of trees at about 4 m AGL and at a distance of about
170 m from the point of first impact. The hits did not destroy the aircraft structure: no aircraft
fragments were found at the place of impact with these trees. According to the damage sustained
by the trees the aircraft was proceeding with a heading close to landing course, a bit left from the
runway centerline.

At a distance of 244 m from the first impact with lateral deviation of 61 m left from the
extended runway centerline at a height of about 5 meters the aircraft hit a birch with a trunk

measuring 30-40 cm in the diameter (Figure 27 and Figure 35).

Rys.111.3.10. Tekst z raportu MAK dotyczgcy punktow charakterystycznych

Z tekstu wynika, ze dla punktu nr 1 z tabeli 111.3.1 ,,pierwszy kontakt z brzoza przy
BRL” w obu raportach podano te same wspdirzedne geograficzne oraz ta sama odleglos¢ od
poczatku pasa (réznica 1 metra). Podana w raporcie MAK odlegto$¢ od osi pasa (35 metrow)
jest mniejsza niz podano w raporcie komisji Millera (39 metrow) natomiast zgadza si¢
z pomiarami Google Earth (35.61m). Podana w raporcie MAK wysoko$¢ terenu (233 metry)
tego punktu ro6zni si¢ od danych z raportu Millera (239 metrow) i1 z pomiarow Google Earth
(240 metrow).

Z raportu MAK wynika, zZe brzoza byta polozona w odlegtosci 1100-244=856 metrow.
Odleglos¢ ta zgadza si¢ z danymi z tabeli (punkt 4 tabeli 111.3.1) dotyczacymi raportu
KBWLLP oraz pomiarow Google Earth. Réwniez podana odlegtos¢ od osi pasa (61 metroéw)

zgadza si¢ z pozostalymi danymi z doktadnoscig do 1-2 metrow.

4. IDENTYFIKACJA PRZEBIEGU ZAREJESTROWANYCH
PARAMETROW STEROWANIA

Ponizej pokazane zostang zawarte w raportach i wykorzystane w symulacji przebiegi

parametrow Sterowania oraz przebiegi zrekonstruowane poprzez digitalizacje wykresow.
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Rozpoczynajg si¢ one dla czasu rejestracji 10:40:52 — zaznaczono go na rysunkach z raportu
MAK pionowg kreska. Odpowiada on czasowi symulacji t=0.

W czasie lotu rejestrowano nastgpujace parametry:

- obroty wzgledne turbiny sprezarki niskiego ci$nienia (NNC)

- wychylenie steru wysokos$ci oy

- wychylenie lotek &

- wychylenie steru kierunku oy

4.1. Przebieg zmian obrotéw turbiny sprezarki niskiego cisnienia

N1.2-
N1.14}
33.8 [,
—_ [PH[ ==
L
10:41:50 10:41:00

20-
0-

Rys.l11.4.1. Przebieg obrotéow NNC /raport MAK rys. 25/
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Rys.l11.4.2. Odtworzony przebieg ciggu®™

35 7 . . IR . ;. . . ;.
Sposéb obliczenia wartosci ciggu na podstawie wartosci NNC omoéwiono w rozdziale 2 czesci ll.
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4.2. Przebieg zmian kata wychylenia steru wysokosci
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Rys.I11.4.3. Przebieg wychylenia steru wysokosci /raport MAK rys. 49/
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Rys.l11.4.4. Odtworzony przebieg wychylenia steru wysokosci
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4.3. Przebieg zmian kata wychylenia lotek
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Rys.111.4.5. Przebieg wychylenia lotek / raport MAK rys. 25/
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Rys.111.4.6. Odtworzony przebieg wychylenia lotek
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4.4. Przebieg zmian kata wychylenia steru kierunku
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Rys.111.4.7. Przebieg wychylenia steru kierunku / raport MAK rys. 25/
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Rys.111.4.8. Odtworzony przebieg wychylenia steru kierunku
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5. OSZACOWANIE CZASU ODDZIALYWANIA SILY NA
SKRZYDLO

Zaktadajac, ze skrzydto zostalo przecigte w odlegtosci okoto 13 metrow™® od
ptaszczyzny symetrii kadluba mozna oszacowaé cigciwe skrzydta w tym rejonie. Na
podstawie analizy geometrii skrzydia ustalono nastgpujaca relacje pomiedzy cigciwg
i odlegtoscig przekroju od ptaszczyzny symetrii y:

b(y) =7.54—0.2832y
Stad otrzymuje si¢ cigciw¢ w miejscu przecigcia rdwng 3.8 metra. Szacunkowy czas
oddziatywania sity na skrzydto to:

3.8m

~—— =0.05s
vddz = 75m/s

*® patrz rozdziat 1 czedci IV.
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CZESC IV - SYMULACJA I POROWNANIE WYNIKOW
OBLICZEN Z ZAPISAMI REJESTRATOROW

1. OPIS PROWADZENIA OBLICZEN

Modelowanie wptywu urwania si¢ koncowki skrzydta na samolot polegato na zmianie
granicy catkowania wyrazen, w oparciu o ktore obliczano sity aerodynamiczne powstajace na
skrzydle. Dla samolotu sprawnego catkowanie odbywalo si¢ w przedziale od -18.775m (lewe
skrzydto) do +18.775m (prawe skrzydlo). W chwili urwania si¢ skrzydia catkowanie
dotyczylo przedziatu od -13.2m (lewe skrzydto)*” do +18.775m (prawe skrzydto). W oparciu
o catkowania obliczano: - sit¢ no$nag skrzydta, sitle oporu skrzydta, sile boczng, moment

przechylajacy skrzydta, moment odchylajacy skrzydta. Jednocze$nie o potowg zmniejszono
warto$¢ wspolczynnika skutecznodci lotek C*. W obliczeniach wykorzystywano pokazane

wczesniej charakterystyki aerodynamiczne Cj(a) | Cya(a). Natomiast moment pochylajacy

samolotu obliczano wykorzystujac opisang wczesniej zalezno$¢:

P —28200
286800

Na podstawie wczesniejszych obliczen zatozono, ze w chwili zderzenia z brzoza na

C, =0.1509—0.35C,, —0.7615,, —2.7356¢,,,, +0.026168-

skrzydto dziata sita rowna 130000N przez czas 0.05s. Obliczenia zasadnicze przeprowadzono
wykorzystujac rozktad wspolczynnika sity nosnej opisany w rozdziale 3.3.4 czgsci L
Jednoczesnie ze wzgledu na niepewno$¢ danych wejsciowych przeprowadzono réwniez

obliczenia sprawdzajgce wptyw na przebiegi parametrow:
e wielkosci sity oddziatywania brzozy;
e czasu zderzenia z brzoza;

e zastosowanego rozktadu wspotczynnika sity no$nej wzdtuz skrzydta.

2. POROWNANIE PRZEBIEGOW ZAREJESTROWANYCH Z
WYNIKAMI OBLICZEN

Ponizej pokazane zostanie poréwnanie przebiegéw obliczonych w procesie symulacji

z zarejestrowanymi i zawartymi w raportach [19, 20] oraz z innymi danymi, ktére zawarto

*” Wartoé¢ 13.2 metra obliczono nastepujaco 18.775-6.5*cos(kat skosu)-0.4=18.775-5.15-0.4=13.2m.
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w tych raportach. Sterowanie pozostawalo zgodne z przebiegami przedstawionymi na
rysunkach 111.4.2, 111.4.4, 111.4.6 i 111.4.8. Obliczenia pokazaly, ze samolot po urwaniu
koncowki skrzydta wykonuje szybki obrét wokol osi podtuznej z jednoczesnym
wznoszeniem, a nastepnie opadaniem. Uderzenie w ziemi¢ nastepuje w 13.8 sekundzie
symulacji tzn. 5.4 sekundy od uderzenia w brzoze. Jest to czas nieco mniejszy niz wynika
Z oszacowan przedstawionych w punkcie 1.3 czgsci Ill. Przyjeto tu, Zze uderzenie w ziemi¢
nastepuje po osiagni¢ciu wysokosci H=0m przez $rodek masy. Dla takiego warunku beda
dalej podawane wartosci koncowe parametréw lotu. Nalezy zaznaczy¢, ze jezeli teren, gdzie
nastgpito uderzenie, potozony byt nieco wyzej (z raportu MAK wynika, ze okoto 1.8 metra)
oraz uwzgledniajac gabaryty samolotu jego kontakt z ziemig nastapit wezesniej. W zwigzku
z tym koncowe wartosci parametrow mogly by¢ nieco inne niz pokazano ponizej. Ich
warto$ci mozna odczyta¢ z wykresow dla wczes$niejszego czasu koncowego.

Rysunek 1V.2.1 przedstawia przebieg predkosci lotu w funkcji czasu. Obliczony
charakter zmian predkosci lotu do czasu zderzenia pozostaje zgodny z zakresem podanym
w raporcie MAK. Natomiast widoczne sg réznice w szybkosci tych zmian. Jest to szczegdlnie
widoczne w okresie lotu po uderzeniu w brzozg. Poniewaz poczatkowo ciag silnikéw jest na
zakresie matego gazu predkos¢ samolotu spada w wyniku hamowania aerodynamicznego, za$
od 6.4 sekundy (gdy samolot osigga najnizszy punkt trajektorii) w wyniku zwigkszania
wysokosci. Nastepnie predkos¢ narasta, co jest zwigzane ze wzrostem ciggu silnikow oraz, od
11.8 sekundy w wyniku obnizania wysokosci.

Na rysunku 1V.2.2 pokazano zmiany kata natarcia samolotu (mierzonego w stosunku
do cigciwy przykadtubowej skrzydta) w funkcji czasu lotu. Pokazano tu przebieg odtworzony
na podstawie raportu KBWLLP. Wykresy sa zgodne co do charakteru zmian az do
osiggnigecia maksymalnej warto$ci kata natarcia. W koncowej fazie lotu widoczne sa
rozbieznos$ci. Istotnym jest, ze katy natarcia przekraczaja wartosci krytycznego kata natarcia,
ktory dla samolotu w konfiguracji z klapami 36° jest rowny okoto 18°. Nalezy podkreslic, ze
rysunek pokazuje kat natarcia samolotu w $rodku masy. Ze szczegotowych obliczen wynika,
ze warto$¢ krytyczna, zostala szczegodlnie mocno przekroczona na skrzydle opadajacym
(lewym), co dodatkowo przyspieszyto obrot samolotu.

Rysunek 1V.2.3 pokazuje zmiany kata pochylenia samolotu. Widoczne jest, ze katy
Z obliczen niemal do chwili zderzenia pozostaja w zgodnosci z katami rejestrowanymi. Po
zderzeniu pojawia si¢ roznica i osigga wartos¢ okoto 5°. Charakter obu przebiegow jest

blizniaczy. Na rysunku zaznaczono tez koncowa wartos¢ kata pochylenia podanag przez
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KBWLLP. Jest ona rowna -6°. Kofcowa warto$é z obliczen to -20° (moze by¢ mniejsza
zgodnie z uwagg na poczatku rozdziatu).

Na rysunku 1V.2.4 przedstawiono przebieg kata przechylenia samolotu. Kat ten po
uderzeniu w brzoze szybko maleje, przy czym dane z zapisdw pokazujg, ze zaczyna on male¢
juz od 8-mej sekundy symulacji. Oznacza¢ to moze, ze przyjety w obliczeniach czas
uderzenia (8.39s) jest zbyt duzy. Koncowa obliczona wartos¢ kata przechylenia wynosi -121°
i moze byé¢ jedynie pordwnana z podana w raporcie KBWLLP wartoscig 150°. Znaczna
roznica moze by¢ spowodowana nieuwzglednieniem w symulacji kolejnych uderzen
w drzewa oraz urwaniem lewego steru wysokos$ci, 0 czym informacje zawarte sg w raportach.
Te zdarzenia roéwniez mogly przyspieszy¢ obrot samolotu w lewo. Przyczyng rozbieznoS$ci
moze by¢ roéwniez niedoszacowanie sily oddziatujacej na skrzydto w chwili uderzenia
W brzozg¢. Bedzie to poddane dodatkowej analizie.

Na rysunku 1V.2.5 pokazano przebieg kata odchylenia samolotu mierzony od osi pasa
oraz przeliczony (wzgledem kierunku 260°), zarejestrowany kata "magnetic heading". Wida¢
tu zasadnicze réznice pomigdzy zapisami i symulacja, ktorych nie mozna wyjasni¢. Natomiast
koncowy wynik symulacji (-220) jest zbiezny z podang w raporcie KBWLLP warto$cia (-200).

Rysunek 1V.2.6 pokazuje rzut pionowy obliczonej trajektorii lotu. Na rysunek
naniesiono tez:

— profil terenu wyznaczony wedtug Google Earth (zgodny z raportem KBWLLP

— patrz rozdziat 3 czesci III niniejszego opracowania);

— profil terenu podany przez MAK;

— odtworzong wysokos¢ lotu (rys.111.1.6);

— trajektorie lotu wg raportu KBWLLP (zat.4 tab.2).
Widaé, ze ksztalt trajektorii odtworzonej jest podobny do ksztattu trajektorii wynikajacej
z danych podanych w raporcie KBWLLP. W szczegdlnosci samolot osigga zblizong
wysokos$¢ lotu. Widoczne jest rownoleglte przesunigcie obu trajektorii. Poniewaz dane
wejsciowe do obliczen oparto dane zawarte w raporcie MAK, to trajektori¢ obliczeniowg
nalezy analizowa¢ w odniesieniu do profilu terenu wg MAK. Z analizy wynika, ze obliczona
wysoko$¢ potozenia §rodka masy samolotu w momencie uderzenia w brzoz¢ wynosi -3 metry.
Wysokos$¢ terenu w tym punkcie byta rowna -10.7 metra. Zatem samolot znajdowat si¢ na
wysokosci -3-(-10.7)=7.7 metra nad ziemia. Uwzgledniajac, ze przekrdj skrzydta, w ktory
nastgpito uderzenie znajdowat si¢ 0.5m ponizej srodka masy samolotu /ze wzglgdu na ujemny

wznios/ wyliczony punkt uderzenia w brzoze¢ znajduje si¢ na wysokosci 7.7-0.5=7.2 metra
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nad ziemig. W raporcie KBWLLP (zal.4 tab.2) podano, ze samolot uderzyt w brzoze
znajdujac si¢ na wysokosci 5.1 metra nad ziemia.

Na rysunku IV.2.7 przedstawiono poziomy rzut obliczonej trajektorii lotu. Na rysunek
naniesiono tez punkty charakterystyczne, ktore opisano w raporcie KBWLLP pokazujac ich
potozenie, oraz ich polozenie wustalone na podstawie pomiaréw wykonanych
z wykorzystaniem Google Earth. Widaé, ze obliczona trajektoria lotu przebiega bezposrednio
w poblizu tych punktéw. Obliczone wspdtrzedne punktu uderzenia w ziemi¢ sa nastgpujace:
Xuderz=493M, Yugerz=-123m. Porownujgc je z danymi z raportu KBWLLP (Xyger;=535m,
Yuderz= -105m) wida¢ zgodno$¢ wynikow obliczen z danymi zawartymi w raporcie. Odleglos¢
"obliczeniowego™ punku uderzenia i punktu podanego w raporcie wynosi 45 metréw
(w przyblizeniu jedna dlugo$¢ kadluba). Jezeli uwzgledni¢ uwage z poczatku rozdziatu
dotyczaca konca symulacji, odlegto$¢ ta bedzie jeszcze mniejsza.

Dwa ostatnie rysunki tzn. 1V.2.8 i 1V.2.9 pokazujg trajektori¢ lotu wybranych punktow
samolotu. Sa to: $rodek masy, nos kadluba, koncowka prawego skrzydta oraz koncoéwka
lewego skrzydta (od 855 metra koncowka skrzydta obcigtego). Na rysunku 1V.2.9 pokazano
tez trajektorie lewej koncowki usterzenia poziomego. Na rysunku 1V.2.8 najistotniejsza jest
trajektoria koncowki lewego skrzydta - linia czerwona. Widaé, ze obciete skrzydio uderza
w ziemi¢ w odleglosci 533 metréw (W raporcie KBWLLP podano warto$¢ 518m). Z kolei
z rysunku 1V.2.9 wynika, ze niemal wszystkie punkty charakterystyczne opisane w raportach
mieszcza si¢ w obszarze wyznaczonym przez linie odpowiadajace trajektoriom punktéw

charakterystycznych samolotu.
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Rys.1V.2.9. Rzut poziomy trajektorii punktow samolotu

3. WPLYW SILY DZIALAJACEJ NA SKRZYDLO
NA WYNIKI OBLICZEN

W rozdziale 5 czgéci II dokonano oszacowania sily wzajemnego oddziatywania

skrzydta i brzozy. Przyj¢to, ze sita ta jest rowna 13Ton. Poniewaz warto$¢ ta jest obarczona

duza niepewnoscia przeprowadzono dodatkowe obliczenia, ktorych celem byta ocena wpltywu

wielkosci tej sity na koncowa konfiguracj¢ samolotu oraz tor lotu. Obliczenia wykonano dla
sit: 100000N (10Ton), 130000N (13Ton) i 150000N (15Ton).

Analiza wynikow pokazuje, ze zwigkszanie wartosci sity powoduje:

zmniejszenie predkosci koncowej samolotu /rys.1V.3.1/;

szybsze pochylanie samolotu w czasie po uderzeniu /rys. 1V.3.3/; koncowy kat
pochylenia samolotu jest podobny;

szybsze przechylanie samolotu; koncowy kat przechylenia ro$nie /rys. 1V.3.4/;
bardziej stromg trajektori¢ lotu /rys. 1V.3.6/,

wigksze zakrzywienie trajektorii w ptaszczyznie poziomej /rys. IV.3.7/.

Wida¢, ze warto$¢ sity przylozonej do skrzydta w momencie uderzenia w brzozg ma

znaczacy wplyw na zmiany parametrow lotu. Jednak w kazdym przypadku samolot
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Rys. 1V.3.7. Rzut poziomy trajektorii lotu /opis punktow zgodny z tab.3.1/

4. WPLYW CZASU UDERZENIA NA WYNIKI OBLICZEN

W rozdziale 1.2 czgéci III przedstawiono metode okre$lenia czasu uderzenia
skrzydtem w drzewo. Przyjeto, Ze czas ten jest rowny 8.39s. Aby sprawdzi¢ jaki jest wpltyw
zmiany tego czasu na koncowy wynik symulacji przeprowadzono dodatkowe obliczenia dla
nastepujacych wartosci: 8.29s, 8,39s, 8.49s. Dla tych czaséw "ucinano" koncoéwke skrzydia
zmieniajac granice catkowania przy obliczaniu sit generowanych przez skrzydto. Obliczenia
prowadzono do osiggnigcia wysokosci lotu Om.

Analiza otrzymanych wynikow pokazuje, ze jedyne istotne zmiany spowodowane

wydtuzeniem czasu to:
- zwigkszenie koncowej predkosci upadku (rys.1V.4.1);
- zwigkszenie maksymalnej osiggnietej wysokosci lotu (rys. 1V.4.2);

- przemieszczenie si¢ punktu upadku blizej progu pasa i dalej od jego osi (rys. 1V.4.3).
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Rys. 1V.4.3. Rzut poziomy trajektorii lotu

5. WPLYW MODELU ROZKEADU WSPOLCZYNNIKA SILY
NOSNEJ NA WYNIKI OBLICZEN

W rozdziale 3.3 czesci I omoOwiono trzy rozklady wspotczynnika sity nosnej wzdtuz
rozpigtosci skrzydta. Byly to: - rozktad prostokatny, - rozktad eliptyczny, - rozktad oparty na
obliczeniach CFD. W trakcie symulacji zastosowano kazdy z nich w celu okres$lenia wplywu
wyboru konkretnego rozktadu na przebiegi parametrow lotu. Ponizej przedstawiono koncowe
wyniki obliczen dla czasu uderzenia w brzoze rownego 8.39 sekundy oraz sity oddzialywania
réwnej 130000N. Otrzymane wyniki pozwalaja na ustalenie, Ze:

e rozktad prostokatny i eliptyczny dajg bardzo podobne przebiegi;
e rozkltad CFD powoduje szybszy spadek predkosci, szybsze przechylanie, stabsze

Wwznoszenie;

e rzut poziomy trajektorii lotu jest podobny dla kazdego rozktadu.
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Rys.IV.5.5. Rzut poziomy trajektorii samolotu

PODSUMOWANIE

Celem niniejszego opracowania bylo okreslenie, na drodze symulacji numerycznych,
zachowania si¢ samolotu Tu-154M po urwaniu si¢ koncowej czesci lewego skrzydia.
Z powodu ograniczonego dostepu do materiatow zrédtowych, model numeryczny ma jedynie
charakter przyblizony. W szczegdlnosci z ograniczong doktadnoscig udato si¢ odtworzy¢
charakterystyki aerodynamiczne i masowe samolotu. Nalezy podkreslic, ze w petni
wiarygodny model symulacyjny wymagalby wykorzystania zapiséw z wielu lotow testowych
w celu "dostrojenia" go. Autor uwaza, ze najbardziej wiarygodny model symulacyjny
samolotu wykorzystywany jest obecnie w symulatorze samolotu. W raporcie MAK mozna
znalez¢ informacje, ze byt on stosowany do przeprowadzenia symulacji /rozdziat 1.16.2 str
96/. Prawdopodobnie nie daje on jednak mozliwosci symulowania obcig¢cia koncowki
skrzydta.

Zapisy rejestratora parametrow lotu odtworzono z taka dokladnoscia, na jaka pozwalata
jakos$¢ rysunkow zamieszczonych w raportach KBWLLP i MAK. Réwniez wartos¢ sity, ktora
oddzialywata na skrzydto w chwili uderzenia byta przyjeta szacunkowo. Pochodne
dynamiczne, ktére byly niezbedne do zbudowania modelu matematycznego ruchu samolotu
obliczono w oparciu o formuty dostgpne w literaturze oraz z wykorzystaniem komercyjnego

oprogramowania.
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Pomimo licznych uproszczen udato si¢ z dobrg, '"inzynierskg" doktadnoscig

potwierdzi¢ opisane w raportach zachowanie si¢ samolotu po uderzeniu skrzydlem w drzewo.

W wigkszos$ci parametrow lotu zgodno$¢ jest nie tylko jakoSciowa, ale i ilosciowa.

Zasadniczym celem badan byla odpowiedZz na pytanie "Czy samolot Tu-154M po

utracie koncowki skrzydta wykonal potbeczke, czy tez nie?" Odpowiedz jest jednoznaczna:

Samolot Tu-145M po utracie koncowki skrzydla wykonal pélobrot i jednocze$nie

"gorke" odchylajac tor lotu w lewo. Poniewaz samolot wznosil si¢ w chwili utraty

koncowki i po tym zdarzeniu, urwany kikut skrzydla nie mial z kontaktu z ziemia.

Pokazano to na rysunku 1V.2.8.
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