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Streszczenie

Przedmiotem pracy jest analiza mozliwo$ci zastosowania pomiaréw ci§nienia na
korpusie rakiety do identyfikacji wybranych parametréw lotu. Sposrod standardowo
stosowanych w lotnictwie czujnikow nie znaleziono odpowiedniego dla zastosowania
w obiektach poruszajacych si¢ tak szerokich zakresach predkosci, katow natarcia, $lizgu i1 na

tak zmiennych wysokosciach jak rakiety.

Glownym zatozeniem pracy jest mozliwos¢ odwzorowania istotnych z punktu widzenia
optymalnego sterowania wartos$ci kata natarcia i $lizgu, a takze predkosci lotu i ci$nienia
barometrycznego. W celu udowodnienia tezy zaproponowano metode pomiardOw cisnien
w dyskretnych na korpusie i dobrano do niej odpowiedni schemat uktadu. Opracowano uktad
pomiarowy, ktdry zainstalowano na poktadzie pocisku rakietowego. Zbudowano peing baze
rozktadu cis$nien na korpusie pocisku w oparciu o metody obliczeniowej mechaniki ptynow,
ktore nastepnie postuzyty do kalibracji pelnego zakresu lotu rakiety. Wykonano badania
tunelowe na modelu nosa 1 czgsci korpusu pocisku w naddzwigkowym rezimie predkosci, aby
oceni¢ przydatnos$¢ tych danych w procesie kalibracji oraz zweryfikowa¢ wyniki pol ci$nien
otrzymanych z analiz numerycznych dla przeptywu na duzych katach natarcia. Rozwinigto
algorytm obliczeniowy, wlasciwy wybranemu uktadowi punktow pomiarowych oraz
zweryfikowano jego mozliwosci w odniesieniu do realnych scenariuszy uzycia na poktadzie
rakiety. W  podsumowaniu uzyskanych rezultatow udowodniono prawidtowos¢
przeprowadzonego procesu i uzyskanych wynikow prac posrednich. W badaniach w locie
zmierzono punktowo pole ci$nien na korpusie pocisku, a nastgpnie odwzorowano przebieg
katow toru lotu. Uzyskane wyniki bardzo dobrze odwzorowaly oczekiwane rezultaty
w poroéwnaniu z danym z sensora bezwladnosciowego. Uzyskana srednia kwadratowa btgdow
(RMSE) wskazania opracowanego sensora podczas realizacji rzeczywistego scenariusza lotu

wersja poddzwickowa rakiety wyniosta 0,386° dla kata natarcia i 0,313° dla kata §lizgu.

W pierwszym rozdziale przedstawiono motywacje¢ autora i kontekst pracy na tle
czujnikow pomiarowych w pociskach rakietowych. W rozdziale drugim zaprezentowano
przeglad literatury, gdzie omowiono metody pomiardw stosowane w lotnictwie. Szczegolny
nacisk potozono na uktady typu FADS, ktore nie byly stosowane dotychczas w technice
rakietowej. W wybranym przypadku uzycia na rakiecie Wojskowego Instytutu Technicznego

Uzbrojenia aplikacja bezposrednia uktadu FADS prezentowanego w literaturze nie byta



mozliwa. Dalsza czg$¢ pracy traktuje o mozliwosci jej dostosowania. W trzecim rozdziale
postawiono tezg¢ pracy i omowiono jej gtowne cele. W czwartym rozdziale omowiono metody
badawcze, ktore wykorzystano do uzyskania wynikow. Omowiono takze sposéb modelowania
numerycznego CFD, badan tunelowych, a takze konstrukcje, dobdr uktadu pomiarowego
1 przedstawiono podwaliny do rozwoju algorytmu. Zwrocono uwage na aspekty praktyczne
prowadzonej badan i zauwazone trudnosci w procesie konstrukcji, badan i kalibracji. Istotne
dla autora rozprawy bylo to, aby wypracowany w pracy tok postgpowania byt mozliwy do
reprodukcji w jak najwyzszym stopniu dla kolejnych rakiet, a rozprawa stanowita takze swoistg

instrukcje wstepnego projektowania rakiet.

W rozdziale pigtym zaprezentowano uzyskane wyniki prowadzonego procesu
symulujac przebiegi ci$nien w lotach naddzwigkowym i poddzwigkowym. Bardzo wazng
czg$cig rozprawy bylo sprawdzenie dzialania uktadu w srodowisku rzeczywistym. Dokonano
tego na podstawie badan w locie rakiety poddzwickowej z zainstalowanym czujnikiem.
Przedstawiono odczyty, poréwnano z symulowanymi przebiegami i uzyskano wysoka
zgodno$¢ wartosci eksperymentalnych z danymi numerycznymi. Wptyw naturalnych
czestotliwosci, szumow 1 zaktdcen wprowadzanych na sensor na drodze od odczytu do zapisu

przez caty tor komunikacji byl istotnym testem dla stabilno$ci pracy algorytmu.

W podsumowaniu omowiono uzyskane rezultaty i wskazano plany na przyszio$¢

rozwoju systemu w Wojskowym Instytucie Technicznym Uzbrojenia.

Stowa kluczowe: czujnik pneumometryczny, dane o locie, badania tunelowe, technika

rakietowa



Abstract

The subject of this thesis is the analysis of the possibility of applying pressure
measurements on the rocket body to identify selected flight parameters. Among the sensors
typically used in aviation, none were found suitable for application in objects moving within
such wide ranges of velocities, angles of attack, sideslip angles, and such variable altitudes as

rockets.

The main premise of the thesis is the ability to reproduce the values of angle of attack
and sideslip, as well as flight velocity and barometric pressure, which are essential from the
point of view of optimal control. To prove this thesis, a method of discrete pressure
measurements on the rocket body was proposed, along with a suitable system layout.
A measurement system was developed and installed onboard a missile. A complete database of
pressure distribution on the missile body was built using computational fluid dynamics (CFD)
methods, which were subsequently used to calibrate the full range of the missile’s flight. Wind
tunnel tests were conducted on a nose and body section model in the supersonic speed regime
in order to assess the quality of these data in the calibration process and to verify the results of
pressure fields obtained from numerical analyses for flows at high angles of attack.
A computational algorithm tailored to the chosen set of measurement points was developed,
and its capabilities were verified with respect to real usage scenarios onboard a missile. In the
summary of the results, the validity of the process and the obtained intermediate results were

proven.

During the flight tests, pressure fields on the missile body were measured at discrete
points and then used to reconstruct the course of flight path angles. The obtained results
reproduced the expected outcomes very well compared to data from the inertial sensor. The
calculated root mean square error (RMSE) of the developed sensor’s indications during a real
subsonic missile flight scenario amounted to 0.386° for the angle of attack and 0.313° for the

sideslip angle.

The first chapter presents the author’s motivation and the context of the work against
the background of measurement sensors used in missiles. The second chapter contains
a literature review, where measurement methods used in aviation are discussed. Particular
emphasis was placed on FADS-type systems, which had not previously been applied in missile

technology. In the selected use case on a rocket of the Military Institute of Armament



Technology, the direct application of an FADS system described in the literature was not
possible. The following part of the thesis discusses the possibility of adapting such a system.
Chapter three presents the thesis and its main objectives. Chapter four describes the research
methods used to obtain results. It also discusses numerical CFD modeling, wind tunnel testing,
as well as the design and selection of the measurement system, and provides the foundations
for algorithm development. Practical aspects of the conducted research and the difficulties
encountered in the design, testing, and calibration processes are highlighted. For the author, it
was important that the procedure developed in this work be as reproducible as possible for
subsequent designs, and that the dissertation also serve as a kind of guide for the preliminary

design of such systems.

In chapter five, the obtained results of the process are presented, simulating pressure
distributions in supersonic and subsonic flight regimes. A very important part of the dissertation
was to test the system in a real environment. This was achieved through subsonic missile flight
tests with the installed sensor. The readings were presented, compared with simulated courses,
and showed high consistency of experimental values with numerical data. The influence of
natural frequencies, noise, and disturbances affecting the sensor along the entire communication
path, from reading to recording, was an important test for the stability of the algorithm’s

operation.

In the conclusion, the obtained results are discussed, and future plans for the

development of the system at the Military Institute of Armament Technology are indicated.

Keywords: pressure sensor, air data, wind tunnel testing, rocket technology
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1 Motywacja i kontekst pracy

W nowoczesnych systemach rakietowych doktadny pomiar kata natarcia jest niezbgdny
do zapewnienia stabilno$ci lotu, manewrowosci i precyzyjnego naprowadzania na cel. Sama
inercyjna jednostka pomiarowa (IMU) nie jest w stanie wykona¢ wiarygodnych wyliczen ze
wzgledu na bledy dryfu, niezdolno$¢ do pomiaru wzglednego przeptywu powietrza, a takze
btedow wynikajacych z catkowania wektora przyspieszen i1 predkosci. Dlatego powszechnie
wykorzystywane w celach nawigacji IMU wymaga zewngtrznego zrddta danych
poprawkowych. Kat natarcia ma bezposredni wplyw na oddziatywanie sit na powierzchnie
aerodynamiczne, a nieprawidtowe jego oszacowanie moze prowadzi¢ do zmniejszenia zasiggu
lotu, pogorszenia manewrowosci czy zwigkszenia bledu trafienia. Fale uderzeniowe,
turbulencja 1 separacja przeptywu sprawiaja, ze fuzja sensorOw w algorytmach sterowania ma
kluczowe znaczenie. Podczas manewrdw przy wysokim przecigzeniu pojawiajace si¢ efekty
aerodynamiczne i wplyw zaburzeh z otaczajacej atmosfery moga znieksztalca¢ warto$ci
zmierzonych przyspieszen pochodzace z IMU, co stwarza potrzebg potaczenia czujnikéw
z pomiarami zewnetrznymi w celu minimalizacji btedéw. Zakrety o wysokim przecigzeniu
wymagajg zatem precyzyjnego sprz¢zenia zwrotnego od orientacji rakiety, aby utrzymac
stabilno$¢ i zapobiec przekroczeniu dozwolonej obwiedni charakterystyk aerodynamicznych
systemu. Doktadne dane o kacie natarcia poprawiajg trajektori¢, minimalizujac opor powietrza

1 maksymalizujac wydajno$¢ energetyczna.

Metody pomiaru kata natarcia dotychczas stosowane w lotnictwie nie s3 metodami
optymalnymi dla rakiet. Bezwtadno$¢ uktadéw mechanicznych, wplyw zaburzen opltywu
bedacych efektem turbulencji, mata czgstotliwo$¢ probkowania, duze rozmiary 1 masa tych
uktadéw sg nie do zaakceptowania w nowoczesnych pociskach rakietowych pracujacych
na granicy dostepnych lub dozwolonych parametrow. Rozwijane w Wojskowym Instytucie
Technicznym Uzbrojenia poddzwigkowa 1 naddzwigkowa rakieta kierowana, kreuja
zapotrzebowanie na catkowicie nowy system pomiarowy pozbawiony wymienionych wad.
W przypadku autonomicznego lotu, gdzie przecigzenia i predkosci sg znaczace, dla uktadow
sterowania istotne staje si¢ doktadne wskazanie kata natarcia pocisku rakietowego w celu
optymalizacji toru lotu. Niniejsza praca doktorska ma na celu odpowiedz na pytanie czy
wykorzystanie pomiaru pola ci$nienia na jej korpusie do tego celu bedzie odpowiednim
podejéciem dla rakiet. Rozwigzanie problemu musi by¢ mozliwe do wdrozenia w skali

maloseryjnej produkcji, by¢ ekonomiczne pod katem kosztoéw wykonania i fizycznie spetnia¢



swoja funkcjonalno$¢. W zamysle umozliwi wskazanie doktadnej wartosci kata natarcia na
potrzeby wykonywania manewrow przy wysokich jego wartosciach w terminalnych fazach
naprowadzania. Bedzie przydatne do rekonstrukcji toru lotu, wsparcia nawigacji i optymalnego

sterowania.
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2 Przeglad literatury

Aby doktadniej naswietli¢ problem przed jakim stoi konstruktor pocisku rakietowego
przeprowadzono analizg literatury zwigzang z technikg rakietowg i pomiarami parametréw lotu.
Wskazano miejsce, w jakim znajduje si¢ rozwoj rakiet w kraju. Odniesiono si¢ do sposobow
manewrowania pociskiem, aby lepiej wprowadzi¢ czytelnika w podstawy problematyki
w ujeciu historycznym 1 systematycznym. Przedstawiono analize literaturowg dostepnych
rozwigzan, a w szczegdlnosci omowiono postepy w zakresie rozwoju czujnika typu Flush Air

Data System, ktory jest systemem badanym w tej pracy.

2.1.1 Rozwdj techniki rakietowej w Polsce

W latach 1963-1970 za sprawa dziatan prof. Jacka Walczewskiego dziatat program
rakiet meteorologicznych Meteor [1]. Poczatkowo konstruowano i wystrzeliwano mate rakiety
na Pustyni Bledowskiej. P6zniej w te eksperymenty wiaczyly si¢ takze inne osrodki badawcze
jak Instytut Lotnictwa, gldéwny wykonawca rakiet oraz Instytut Przemystu Organicznego i firma
Mesko S.A., ktére wykonywaly tadunki do silnikow rakietowych. W zaleznosci od zrodta
danych mowi sig, ze w programie Meteor wykonano okoto 200-350 startow rakiet na wysokosci
oscylujacych w granicy do 30 km. Jedna z nich — Meteor 2 — oficjalnie osiggneta co najmnie;j
92 km wysokosci lotu, a nieoficjalnie dane sugeruja, ze by¢ moze przekroczyla po raz pierwszy
1 wowczas ostatni do momentu ztozenia rozprawy, umowng granic¢ kosmosu startujac z terenu
Polski. Brak dalszego finansowania spowodowat zamknigcie programu. W latach 60-tych,
oprocz rakiet meteorologicznych Meteor, w Instytucie Lotnictwa zostala skonstruowana
wojskowa rakieta taktyczna i dwie rakiety przeciwpancerne — o czym w swojej publikacji
wspominat i wywiadach prof. Piotr Wolanski [2, 3]. Ambitne plany miat réwniez prof.
Stanistaw Wojcicki, ktory wowczas w ramach dziatalnosci w Instytucie Lotnictwa planowat
wyniesienie na orbit¢ okotoziemskg polskiego satelite. O innej dziatalno$ci z tego okresu,

prawdopodobnie z powoddéw niejawnosci informacji, nie ma innych informacji w literaturze.

Pierwszym sukcesem w zakresie rakiet, o ktorym mozna byto ustysze¢ po okresie
programu Meteor, byl rozwo6j polskiego przeciwlotniczego zestawu rakietowego na bazie
pocisku Igla-1E. Pocisk Igta-1E na podstawie umowy licencyjnej zostat wdrozony do produkcji

w zaktadach w Skarzysku Kamiennej. Placowki naukowo-badawcze — OBR Skarzysko,
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Wojskowa Akademia Techniczna i Wojskowy Instytut Techniczny Uzbrojenia — od 1992 roku
rozpoczely realizacj¢ programu pod nazwa ,,Nowoczesne technologie systemu obrony
przeciwlotniczej Grom” [4]. Zaowocowaly one wprowadzeniem produktow Grom-I, Grom-M,
a w efekcie w petni produkowanego w Polsce zestawu Grom wyposazonego w glowice
samonaprowadzajacg produkowang w spotce Telesystem-Mesko. W 2002 roku rozpoczgto
dostawy do Sit Zbrojnych RP. Zestaw ten jest w pelni spolonizowany i wytwarzany przez
wspominang spotke Mesko. Jest to pierwsze odnotowane w kraju, osiggniecie dotyczace
rozwoju kierowanej broni rakietowej. Produkt ten jest rozwijany i w kolejnym etapie zmienit
nazwe¢ na Piorun [5]. Oba zestawy rakietowe odniosty sukces eksportowy 1 potwierdzity swoja

znakomitg skuteczno$¢ w realnych konfliktach zbrojnych.

150 krm @ APOGEE / 150 km @ APOGEE
100 km @ SPACE CONDITIONS / /
75 km @ BEGINNING OF MICRO-G 75 km @ END OF MICRO-G
65 km @ SEPARATION & —— 65 km @ PAYLOAD SECTION
PROPULSION SECTION FLAT-SPINNING
BALLUTE DEPLOY l
20 km @ MECO
l l 1 km @ MAIN PARACHUTES
0km @ LIFT-OFF 0 km @ SPLASHDOWN &
RECOVERY

W

Rys. 1. Profil lotu rakiety Perun. Zrédto: [6]

Od czaséw programu Meteor polityka w kwestii lotow rakietowych w kierunku orbity
na wiele lat w kraju pozostala niezagospodarowana. Po dolgczeniu Polski do Europejskiej
Agencji Kosmicznej (ESA) w 2012 r. technologie rakietowe w kraju na nowo odzyty. Kolejne

lata przyniosty zwigkszenie wiedzy o rakietach i poczatkowo niesmiale inicjatywy modelarskie
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potaczyly si¢ z odwaga przedsigbiorcow. Do zycia powolano spotke SpaceForest, ktéra
zrzeszata pasjonatow technologii rakietowych z korzeniami w Polskim Towarzystwie
Rakietowym. Opracowywana przez nich rakieta PERUN, oparta konstrukcyjnie o silnik
hybrydowy na tlenek diazotu i parafing ma przeznaczenie komercyjne [7]. Rakieta ma
cechowac si¢ zdolnos$cig wyniesienia minimum 50 kg tadunku ptatnego na wysokos¢ 150 km.
Oferuje przy tym mozliwo$é od 195 sekund (< 10™* g) do 222 sekund (< 1073 g) czasu

eksperymentu w warunkach mikrograwitacji. Misj¢ PERUNa wizualizuje Rys. 1.

Powstat takze projekt rakiety eksperymentalnej pod nazwa ILR-33 Bursztyn rozwijany
od 2014 roku przez Sie¢ Badawcza Lukasiewicz — Instytut Lotnictwa. Zbudowany na jej
potrzeby, hybrydowy silnik rakietowy na nadtlenek wodoru i polietylen jest demonstracja
ekologicznego silnika o $Srednim impulsie wiasciwym [8] 1 wielu innych innowacyjnych
technologii. W lipcu 2024 roku rakieta ta osiggneta granice kosmosu — pokonujac wysokosé
101 km u szczytu krzywej balistycznej — startujac z norweskiego kosmodromu Andeya Space

Center [9].

W 2019 roku Wojskowy Instytut Techniczny Uzbrojenia rozpoczal projekt
trojstopniowej rakiety suborbitalnej. Gtownym jej celem, jest osiagnigcie granicy 100 km dla
lotu zterenu Polski z wykorzystaniem szeregu opracowanych do tego celu technologii:
kierowania lotem, awaryjnego uktadu terminacji lotu, dzielenia cztonow 1 wysokowydajnych
napedow mogacych mie¢ zastosowanie takze w wigkszych rakietach [10, 11]. Efektem tych
prac bedzie ustuga lotow suborbitalnych i przygotowanie do zaprezentowania technologii do

lekkiego systemu nosnego dla rakiet kosmicznych lub rakiet wojskowych.

W 2021 roku wytoniono projekty, ktore w ramach programu na rzecz obronnos$ci
1 bezpieczenstwa Panstwa 1/SZAFIR/2020, realizowaty zadania rowniez dziedziny techniki
rakietowej. Dwa szczegoOlnie powigzane z tematyka niniejszej pracy to ,,Rodzina glowic
optoelektronicznych dla rakiet sterowanych” oraz ,,Opracowanie gazodynamicznego modutu
sterujgcego, precyzyjnego naprowadzania dla pocisku rakietowego”. W wyniku tych prac
trwaly badania w locie technologii rakietowych do kierowanych pociskéw [12]. Jest to

najbardziej kluczowa technologia do opanowania w toku rozwoju nowoczesnej broni.

W listopadzie 2023 roku ogtoszono, ze polskie podmioty — Instytut Techniczny Wojsk
Lotniczych 1 Sie¢ Badawcza Lukasiewicz Instytut Lotnictwa — sg czg$cig europejskiego
konsorcjum realizujgcego prace w ramach projektu o akronimie EU HYDEF (European

Hypersonic Defence Interceptor). Jest to projekt koncepcyjny majacy na celu rozwdj
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endoatmosferycznego systemu przechwytywania przysztych zagrozen powietrznych. Projekt
jest finansowany przez Europejska Agencje¢ Obrony (EDA) i realizowany w konsorcjum
sktadajacym si¢ z siedmiu panstw. Wdrozenie do stuzby w krajach uczestniczacych w projekcie
przewidywane w jest po 2035 roku. W ramach tego programu ma powsta¢ system wykrywania
zagrozen hipersonicznych, a takze opracowany zostanie nos$nik rakietowy do ich

przechwytywania [13].

2.1.2 Sterowanie rakietami w atmosferze

Logika naprowadzania rakiety na cel oparta jest na geometrycznej relacji torow lotu
rakieta - cel. Linia celowania (ang. line of sight — LOS) wyznaczona przez potaczenie
aktualnych potozen obydwu obiektow tworzy z torem lotu rakiety kat A. W sposobie nawigacji
proporcjonalnej zmiana tego kata jest bezposrednio przektadana na komendowe przyspieszenie

rakiety zgodnie ze wzorem:

a. = NV:A
gdzie:
a. — wektor przyspieszenia jakie rakieta musi wygenerowac,
N — wspotczynnik nawigacyjny,
Vc — predkos¢ zblizania,

A — zmiana kata celowania.

Uktad naprowadzania wykonuje pomiar kata i przekazuje t¢ informacj¢ do autopilota.
Autopilot natomiast jest uktadem odpowiedzialnym za interpretacj¢ zmiany trajektorii
1 wypracowanie dla aerodynamicznego uktadu wykonawczego komendy wychylenia steréw na
podstawie oczekiwanego przyspieszenia. Jezeli sterowanie odbywa si¢ za pomoca uktadu
gazodynamicznego dobierany jest czas i ilo§¢ uruchomien silnikow sterujacych. Powstaje
moment odchylajacy rakiete, ktory zmienia kat miedzy wektorem predkosci, a osig wzdtuzng
pocisku. Oplyw wokoét geometrii pocisku staje si¢ niejednorodny, co powoduje pojawienie si¢
sity na korpusie i powierzchniach stabilizujacych. Komputer poktadowy z autopilotem

w sposOb  ciggly monitoruje sygnaly z zainstalowanych sensorow. Za pomoca
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zaprogramowanej logiki jest w stanie wypracowywa¢ na biezagco nowe komendy do
przyspieszen celem osiggania kolejnych punktéw na $ciezce lub modyfikowaé ja, jezeli
referencja si¢ zmienia — np. na podstawie sygnatu z gtowicy naprowadzajacej lub tagcznos$ci
telemetrycznej. Efektywnos$¢ tej metody jest =zalezna od ogolnych charakterystyk
dynamicznych: momentow bezwtadnosci pocisku rakietowego, uktadu aerodynamicznego
1 samego oprogramowania. Istotna takze jest precyzji odczytow z sensoréw umieszczonych na
rakiecie — jak IMU lub Zrédta danych o locie, np.: pomiaru kata natarcia, ktorych odczyty sa

wejsciami do komputera poktadowego.

W tradycyjnym statku powietrznym (samolot, szybowiec) uklady sterowania
projektowane sa dla stosunkowo matych katéw natarcia. Wymagania stawiane w odniesieniu
do dziatania dla duzych katow przechylenia stanowia jedynie niezbedne uzupehienie dla
unikania sytuacji niespodziewanych. W przypadku rakiet wojskowych — w naddzwickowe;]
fazie lotu — osiaganie duzych katéw natarcia jest powszechne. Podczas gdy dla zwyklego
profilu poddzwigckowego przeciagnigcie wystepuje juz przy kacie natarcia okoto 15°, profil
naddzwigkowy charakteryzuje si¢ przesunigciem tego zjawiska na znacznie wyzsze warto$ci
kata. Znaczacy udziat w catkowitej sile normalnej przy wychyleniu w manewrach generuje sam
korpus. Pod rozwage przy projektowaniu dynamiki bierze si¢ charakterystyczng smuktos$¢
budowy rakiety i niski stosunek powierzchni skrzydet lub ich catkowity brak, a stad istotne sg
ich interferencje znacznie zmieniajace dynamike w funkcji rosngcych wychylen. Dhugi korpus
1 w efekcie mozliwe do uzyskania znaczne rami¢ sity wzgledem $rodka ciezkosci powoduje
osiggniecie wysokiej manewrowosci. Wykorzystanie sterowania gazodynamicznego lub
wektorowania ciggu silnika glownego réwniez zwigksza mozliwosci manewrowos$ci
wyposazonych w takie systemy efektorow rakietowych. Im szerszy jest rezim predkosci lotu
11m wyzsza jest manewrowos$¢, tym wymagania na minimalizacj¢ bledow danych z sensorow

instalowanych na rakiecie potencjalnie rosna.

2.1.3 Kat natarcia i zdolno$¢ manewrowa statku powietrznego

Ogolny podziat na typy rakiet, ktory jest do dzi§ aktualny, zaproponowat Jack Nielsen
w swojej publikacji o aerodynamice rakiet kierowanych [11]. Podziat ten ze wzgledu na

potozenie punktu startu i uderzenia dzieli pociski na:

* AAM — Air-to-air missile — powietrze-powietrze,
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* ASM - Air-to-surface missile — powietrze-ziemia,

*  AUM - Air-to-underwater missile — powietrze-woda,
* SAM - Surface-to-air missile — ziemia-powietrze,

* SSM - Surface-to-surface missile — ziemia-ziemia,

* UUM - Underwater-to-underwater missile — torpedy.

Roéznig si¢ one znaczaco pomiedzy typami i1 kolejnymi generacjami przede wszystkim
metodami nawigacji i wystepujacymi w trakcie lotu warunkami zewnetrznymi. Z tego wzgledu
kazde rozwigzanie wymaga odrgbnego podejscia do zaopatrywania uktadu sterowania w dane

pomiarowe.

Pomiary gtéwnych katéw lotu, takich jak kat natarcia i kat §lizgu, sa kluczowe dla oceny
poprawnosci aerodynamiki statku powietrznego. Kat natarcia, okresla nachylenie bryty pocisku
wzgledem strumienia powietrza, co wptywa na sile¢ no$ng i opor aerodynamiczny. Z kolei kat
slizgu opisuje boczne odchylenie pocisku od kierunku ruchu, istotne przy analizie statecznos$ci
poprzecznej 1 sterowno$ci obiektu latajacego. Wyrdznienie tych katéw zrodzito si¢ juz na
poczatku rozwoju aerodynamiki i lotnictwa. Natomiast realna potrzeba okreslenia sit
1 momentow dziatajgcych na bryly obrotowe przy katach natarcia pierwotnie pojawita si¢
w zwigzku z wojennym wykorzystaniem sterowcow [14] 1 tak w 1941 roku opisano je

w podreczniku dla pilotow tych maszyn [15]:

., Kqt natarcia - Ostry kqt miedzy cieciwg profilu lotniczego a kierunkiem ruchu wzgledem
powietrza. (Definicja ta moze by¢ rozszerzona na inne obiekty niz profile lotnicze).

Jego symbolem jest a.”

Kat §lizgu jest rownie istotny, jednak jego wptyw w lotnictwie zazwyczaj jest mniejszy,
zwlaszcza gdy do czynienia mamy z ptatowcami. To kat miedzy rzeczywistym kierunkiem lotu,

a ptaszczyzng symetrii obiektu. Okreslany jest symbolem f.

Dla statkébw powietrznych typu samolot, we wczesnych etapach rozwoju samolotow
poddzwigkowych zainteresowanie pomiarem tych katdw zmalato, poniewaz kadlub miat
stosunkowo niewielki wplyw na aerodynamike catej konfiguracji statku powietrznego.
Wiekszos$¢ sity nosnej wytwarzana byla przez skrzydto, ktore byto dobrze przebadane.
Pierwszy dziatajacy tunel aerodynamiczny uruchomit Brytyjczyk Frank Wenham juz w 1871

roku. W 1883 roku natomiast Osborne Reynolds opisat kryterium podobienstwa dynamicznego
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ptynéw, a w 1887 Ernst Mach opisal zjawisko $cisliwosci. Pojawienie si¢
wysokomanewrowych statkow powietrznych i koncepcji projektowania pociskéw rakietowych
wymusito jednak znaczacy wysilek w celu zrozumienia problemu smuktych bryt obrotowych
poruszajacych sie przy duzych katach natarcia. W tym przypadku kadtub ma kluczowe
znaczenie dla ogdlnej aerodynamiki systemu. Duze katy wystepuja przyktadowo podczas fazy
startu rakiet z wyrzutni pionowych. Podobne warunki lotu moga réwniez wystapi¢ podczas
startu wysoko manewrowych pociskOw powietrze-powietrze lub przy bliskiej walce
manewrowe] mysliwcow. Chociaz we wszystkich przypadkach faza duzych przyspieszen
katowych 1 poprzecznych przecigzen stanowi jedynie bardzo krotki utamek catkowitego czasu
lotu pocisku, kontrola sit bocznych i momentéw odchylajacych jest kluczowa dla pomysine;j
realizacji misji. Znajomo$¢ pochodzacej z zewnatrz odpowiedzi katowej pocisku moze petni¢
funkcje limitujace uktad sterowania przed przekraczaniem granicy stabilnosci,
niedoprowadzenia do utraty statecznosci lub w przypadku wystgpienia utraty statecznosci —
wskazania mozliwosci i drogi powrotu do niej. Pomiary gtownych katow lotu, takich jak kat
natarcia i kat §lizgu sa zatem kluczowe dla kontrolowania dynamiki statku powietrznego
poprzez wpltyw aerodynamiki. Potrzeba jego pomiaru zaleze¢ bedzie takze od prawa sterowania

przyjetego do kontroli danego obiektu.

W konstrukcjach rakietowych wyr6znia si¢ trzy glowne metody manewrowania: skid-
to-turn (STT), bank-to-turn (BTT) oraz rolling airframe maneuver (RAM) [16]. Kazda z nich
charakteryzuje si¢ innymi podejsciami konstrukcyjnymi, wlasciwosciami aerodynamicznymi
oraz wlasciwym zastosowaniem operacyjnym. W sposob schematyczny zademonstrowano je

na Rys. 2.

STT polega na wykonywaniu manewrdéw bezposrednio do wektora linii celowania,
wynikajacego z kombinacji manewréw w kanatach pochylenia i odchylenia, bez przechylania
rakiety. Sterowanie odbywa si¢ poprzez tradycyjne stery aerodynamiczne bez konieczno$ci
obracania rakiety wzgledem osi podtuznej. Te¢ metode cechuje szybka odpowiedz uktadu
sterowania — manewr wykonywany bezposrednio w kierunku celu. Brak potrzeby
wykonywania przechytu (bank) eliminuje opdznienia zwigzane z tg fazg ruchu. Mniejsza jest
za to efektywno$¢ aerodynamiczna. Ograniczona w niektorych wypadkach jest manewrowos¢
wzgledem metod wymagajacych manewru w kanale przechylania. Jest to najczgsciej stosowana
metoda w rakietach o powierzchniach sterowych rozmieszczonych w uktadzie krzyzowym, np.

przeciwlotniczych ziemia-powietrze lub powietrze-powietrze.
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Skid-to-turn

Skret bez przechylenia

Bank-to-turmn

\0%

PY 1. Przechylenie pocisku,
skrzydta L do LOS

L 0%

P 2. Manewr tylko w kanale
przechylania, w, = 0

Rolling airframe

Skret ze przy w, = const

>/

Rys. 2. Alternatywne schematy ruchu w manewrach. Zrédto: Opracowanie wlasne na podstawie [16].

W schemacie BTT rakieta wykonuje przechylenie do pokrycia si¢ ptaszczyzny
pochylania z wektorem linii celowania, aby zadane przyspieszenie komendowe zawsze
realizowa¢ w tej samej plaszczyznie. Metoda ta jest szczegdlnie korzystna dla rakiet
o konfiguracji z duzg rozpigtoscia skrzydet oraz korpuséw niecylindrycznych typu lifting-body.
W efekcie uzyskiwana jest wyzsza efektywno$¢ aerodynamiczna i manewrowos$¢. Zmniejszona
jest wypadkowa sygnatura radarowa z uwagi na zmniejszony przekroj boczny w locie
kierowanym. W fazie terminalnej sterowanie tego typu nie jest optymalne, co pokazuje, ze
rozwigzanie jest wlasciwe dla pociskow manewrujacych o wysokiej doskonatosci 1 duzym
zasiegu. Potrzeba zbyt duzo czasu na wykonanie dodatkowego ruchu rozprzegnigtego od
pozostatych kanatéw sterowania i pokonanie czasu regulacji dla oczekiwanego wymuszenia

istabilizacj¢. Dla bardziej precyzyjnego scharakteryzowania problemu, na Rys. 3.
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przedstawiono typowy, stabilny sposob dziatania ukladu z zamknigta petla sterowania
z przeregulowaniem. Zastosowania wojskowe BTT cechuje wyzszy blad systematyczny
wynikajacy ze specyfiki glowic naprowadzajacych, ktory objawia si¢ zwtaszcza przy duzym
btedzie na kacie wyprzedzenia wynikajacym z uchybu. Przeregulowanie w sterowaniu
powodowa¢ moze problemy z naprowadzaniem z uwagi na btedy wynikajace z samej optyki
lub radaru, btgdow kalibracyjnych i zaburzen aerooptycznych. W efekcie metoda ta jest
szczegblnie uzyteczna w fazie podprowadzania, a cze$¢ rakiet projektowanych jest tak, aby

przed fazg terminalng wrocic¢ do logiki STT. Stosuje si¢ ja w pociskach manewrujgcych.

Szczyt (0.69, 1.25)

25% przeregulowania

N———", Btad ustalania stanu

Amplituda odpowiedzi

Odpowiedz
(O Przeregulowanie
— — — —Wartos¢ zadana
O  Wartosé koncowa
Czas narastania
— — ——Czas regulacji

Czas

Rys. 3. Odpowiedz uktadu zamknigtego na wymuszenie skokiem jednostkowym z przeregulowaniem.

Zrédto: Opracowanie wiasne.

RAM to metoda oparta na quasi-stalym, wymuszonym obrocie rakiety wokol osi
wzdtuznej, przy jednoczesnym uzyciu powierzchni sterowych dzialajacych w uktadzie
zwigzanym z wirujacym uktadem wspotrzednych rakiety. Redukuje to ilo$¢ potrzebnych do
dziatania ukladéw wykonawczych, zwykle zaledwie do jednego lub pary. Z uwagi na
uproszczenia komputera poktadowego, elementéw nawigacyjnych 1 wykonawczych mozliwe
jest rozmieszczenie steroOw wewnatrz mniejszej srednicy. Wymaga to jednak alternatywnego

podejscia do projektowania uktadow sterowania w uktadzie wirujagcym. Potencjalnie trudna do
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opanowania jest podatno$¢ na sprzgzenia krzyzowe kanatow pochylania i odchylania przy
ciggtym przechylaniu. Metoda jest czgsto wykorzystywana w malogabarytowych rakietach

manewrujacych, gtéwnie do obrony, takich jak Grom, Piorun, Stinger.

2.1.4 Metody pomiaru katow orientacji przestrzennej w lotnictwie

Urzadzenia pomiarowe stuzace wskazywaniu danych o locie maja za zadanie
wykrywanie 1 obliczanie strumieni danych z urzadzen pomiarowych do komputera
poktadowego 1 ostrzeganie przed osiagnigciem niebezpiecznych ze wzgledu limitow
konstrukcji zakreséw lotu. Z ich uzyciem mozna wyznacza¢ predkos¢ lotu V,,, wysoko$¢ h,
temperature statyczng Ty 1 catkowita T, ci$nienie statyczne ps i catkowite p;, predkos¢
wznoszenia, liczbe Macha M, i1 inne pochodne tych wartosci, a co najwazniejsze dla podjetego

zagadnienia — katy orientacji przestrzennej w uktadzie ciala — kat natarcia « oraz kat $lizgu £.

Strumienie danych majg rézne zrédla i zastosowania. Moga pochodzi¢ z sensorow

takich jak [17]:

1. Sonda pomiarowa cis$nienia statycznego lub catkowitego — np. rurka Pitota lub
Prandtla [18] — to przyrzad do pomiaru ci$nienia catkowitego przy przeptywie
plynéw stosowany réwniez do wyznaczania predkosci przeptywu poprzez
wyznaczenie ci$nienia statycznego z dodatkowego otworu bocznego podtaczonego
do kolejnego przetwornika. W danym zastosowaniu zalezno$¢ wyznaczang mozna

opisa¢ poprzez rownanie:

Ps+q=Dp:
gdzie:
1
=—pl?
a=5p
zatem:

- /Z(m —Ps)
p
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Ztgczka do cisnienia statycznego, pg

Ztaczka do ci$nienia catkowitego, p_t

., Kanat dynamiczny Kanat statyczny
Vo /
_—
(/ ' Tm

—\ <
— N

Korpus  Element grzejny Otwor spustowy i odpowietrzajacy

Rys. 4. Schemat szczegétowy dziatania rurki Prandtla. Zrodto: Opracowanie wiasne.

a) Rurka Pitota

-

b) Sonda ci$nienia statycznego

4

¢) Rurka Prandtla

i ="
< i

Rys. 5. Schemat dziatania réznych sond pomiarowych ciénienia. Zrodto: Opracowanie wiasne.
Przy matych predkosciach, r6znica w ci§nieniach moze by¢ bardzo mata i trudna do

precyzyjnego pomiaru przez przetwornik. Rurka Pitota nie dziata zatem dobrze.

Przy wigkszych predkosciach urzadzenie musi podlega¢ kalibracji z uwagi na
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wystepujace straty przeptywu w kanale czy zaburzenia w polu ci$nienia pochodzace
od obiektu. Dziatajac w oparciu o réwnanie Bernoulliego zasada dziatania nie
uwzglednia zasady zachowania energii — zatem wprowadzenie wspotczynnika
korekcyjnego jest niezbedne dla doktadnego pomiaru. Na Rys. 4. przedstawiono
szczegdlowo budowe rurki Prandlta. Mierzy ona ci$nienie catkowite oraz statyczne,
wynikiem ktorych jest ci$nienie dynamiczne. Na Rys. 5. przedstawiono mozliwe
wersje sond cisnieniowych, ktore taczone sa w rdzne specjalistyczne konfiguracje
wlasciwe dla wymaganych do zmierzenia danych.

Czujniki typu skrzydetkowego — czujniki te mogg by¢ umieszczone
w do$wiadczalnie wybranych miejscach na kadlubie. Pomiar polega na
wykorzystaniu przetwornika potencjometrycznego lub selsyna. Zasada pomiaru
opiera si¢ na wychwyceniu wychylenia metalowego, wywazonego masowo
skrzydetka o klinowym profilu, ktére ustawia si¢ rownolegle do naptywajacego
powietrza. Odpowiednie czujniki mierza kat natarcia w przedziale +30°
z doktadnos$cia ~ +£0,25°.  Stosunkowo  prosta  konstrukcja  kompensuje
Ww zastosowaniu pomiarowym ich podatno$¢ na wymuszone drgania sygnatu
wyjsciowego wynikajace z oderwania przepltywu (ang. buffeting) lub z oscylacji
zwigzanych z falg uderzeniowa. Na Rys. 6. przedstawiono przyktad instalacji
rzeczywistych czujnikow skrzydetkowych na pocisku R-73E. Co ciekawe
zastosowano ich cztery i rozmieszczono symetrycznie. Taki uktad moze pozwalac
poza pomiarem kata natarcia i $lizgu na pomiar prgdkosci obrotowej w kanale
przechylenia oraz zwickszaé wzmocnienie sygnatu, redukujac rejestrowane

zaburzenia.

Rys. 6. Zestaw czterech symetrycznie rozmieszczonych czujnikéw skrzydetkowych na nosku

pocisku R - 73E. Zrédto: [19]

22



3. Czujniki szczelinowe — elementem pomiarowym tego czujnika jest obrotowa,
cylindryczna sonda, ktorej wnetrze podzielone jest na dwie komory otwarte do
otoczenia (Rys. 7.). O$ obrotu sondy musi bys prostopadta do ptaszczyzny pomiaru
kata, a szczeliny skierowane do naptywajacego strumienia powietrza. Rdznica
cisnien w komorach powoduje powstanie sygnatlu dla serwonapedu, ktory steruje
potozeniem az do uzyskania ci$nienia rownowagowego. Czujnik narazony jest na
zapylenie, wilgo¢ i w efekcie zablokowanie mozliwo$ci pomiaru. Ten typ uktadu
stawia wymagania wysokiej stabilnosci zera 1 niskiego progu czutosci na element

pomiarowy.

Potentiometer
Paddle

Carter

Paddle
chamber

Rys. 7. Schemat budowy czujnika szczelinowego stosowanego w lotnictwie tradycyjnym. Zrodto: [20]

4. Czujnik inercjalny — jest elektronicznym urzadzeniem sktadajacym si¢ z kombinacji
akcelerometréw, zyroskopow 1 czasem magnetometrow. Kombinacja pomiaru
predkosci katowej 1 przyspieszen pozwala na calkowanie danych dla uzyskania
predkosci, wektora lotu 1 przemieszczen rotacyjnych lub translacyjnych z dostepna
czgstoscig probkowania. Sensory te sg wrazliwe na szum i dryf. Dane sg catkowane
1 kumulujg przez to bledy charakterystyczne, bledy kwantyzacji i btedy zaokraglen.
Uzyskane w efekcie wyniki moga prowadzi¢ do znacznych odchylen od
rzeczywistej pozycji. Jako urzadzenie w pehi elektroniczne, sensor ten nie musi by¢

wystawiany na dziatanie optywu. Do operowania na wysokich wartos$ciach kata
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natarcia, z uwagi na wystgpowanie zwigzanych z aerodynamikg wysokich
czestotliwosdci oscylacji ruchu, ktéore wzmagaja sumowanie btedow, uklad ten
wymaga fuzji wczesniej wspomnianych sensoréw. Konstrukcja takiego sensora
oparta jest na technologii mikro-elektroniczno-mechanicznej, laserowej lub
swiattowodowej. Przyktadowym IMU wysokiej klasy jest IMU HG9900 taczace
trzy akcelerometry kwarcowe QA2000 i trzy pierScieniowe zyroskopy laserowe.
Z uwagi na znaczne rozmiary, Rys. 8. pozwala zobrazowac¢ jak wyglada konstrukcja
czujnika typu laserowego. Akcelerometry zainstalowane sg na trzech przecinajacych
si¢ osiach. Wewnatrz obudowy kazdego zyroskopu znajduje si¢ zamknigta Sciezka
optyczna ztozona z ukladu luster. Dwie wigzki lasera ze wspolnego Zrddla biegna
jednoczesnie w przeciwnych kierunkach po tej samej petli. Gdy zyroskop si¢ nie
obraca, obie wigzki pokonuja doktadnie t¢ samg droge 1 wracaja w fazie. Gdy
zyroskop si¢ obraca, ze wzgledu na efekt Sagnaca jedna wigzka musi pokona¢ droge
»dluzsza”, a druga ,krotsza”. Réznica jest mierzona przez bardzo czuty uktad

z wykorzystaniem interferometru.

Rys. 8. IMU HG9900 w obudowie ze stopow lekkich. Zrodto: [21]

W efekcie, wszystkie opisane rozwigzania zapewniajg uzyteczne dane, ale nie w petni

spetniaja wymagania stawiane sensorowi dla rakiety. Szukajac bardzo odpornego, stabilnego
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1 cato$ciowego rozwigzania podsumowano w Tab. 1. najwazniejsze cechy opisanych powyzej

uktadow w odniesieniu do praktycznego zastosowania w technice rakietowe;.

Tab. 1. Podsumowanie wad i zalet podstawowych urzadzen pomiarowych mozliwych do wykorzystania w technice
rakietowej do okreslania stanu danych o locie.

Typ czujnika Zalety Wady

- Zaburza przeptyw i sygnatur¢ radarowa
- Przy duzych predkosciach narazona na rosnace
btedy wymagajace kalibracji i badania wptywu

- Kompaktowa i prosta temperatury
konstrukcja, nie zawiera - Brak mozliwo$ci odczytu bezposredniego kata
Sonda ci$nienia elementow ruchomych natarcia z wykorzystaniem pojedynczej sondy
statycznego i/lub - Moze by¢ retrofitem do - Wysokie btedy przy bardzo niskich predkosciach
catkowitego istniejacej konstrukcji lotu
- Rozwiazanie ekonomiczne | - Otwory podatne na zatkanie — brak redundancji
- Stosunkowo niski zakres pomiarowy bez
kalibracji

- Niska czutos¢
- Podatny na wptyw wiatru bocznego i podmuchy

- Zaburza przeptyw i sygnatur¢ radarowa

- Podatny na ogrzewanie aerodynamiczne

- Wysoka masa

- Podatny na oscylacje wynikajace z przeptywu
- Obstuguje jeden kanat pomiaru kata

- Dobry zakres pomiarowy
Czujnik typu ,,swobodne | - Dziala w szerokim zakresie
skrzydetko” predkosci lotu

- Obstuguje jeden kanat pomiaru kata

- Zaburza przeplyw i sygnatur¢ radarowa

- Musi by¢ prostopadle umieszczony do przepltywu
- Pyl 1 wilgo¢ moga gromadzi¢ si¢ wewnatrz
komory

- Potencjalnie podatny na opdznienia wynikajace
z bezwladnosci i opdznien w ,,zerowaniu” pozycji

- Wysoka stabilnos¢ odczytu
- Pomiar niezalezny od
predkosci lotu

- Nie wymaga kalibracji

Czujnik szczelinowy

- Niska masa
- Niski rozmiar
- Rozwigzanie ekonomiczne

do pewnego stopnia - Cena — znacznie rosngca dla zastosowan
doktadnosci taktycznych
Jednostka inercjalna - Dziala poza atmosfera - Wymaga kompensacji dryftu
- Nie wptywa na geometri¢ - Nie mierzy lokalnych parametrow przeplywu
zewnetrzng. i podmuchow wiatru
- Mierzy komplet
przyspieszen — predkosci —
przemieszczen

Poza wymienionymi do tej pory rozwigzaniami w literaturze zaproponowano wiele

innych uktadow, ktorych idea skupia si¢ na integracji podstawowych urzadzen pomiarowych.
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Odpowiednie polaczenie  zalet poszczegoélnych typdéw pozwalaja na eliminacje wad

poszczegblnych czujnikdéw 1 uzyskanie wtasciwych parametréw niezbednych do lotu.

Aby uzyska¢ wszystkie dane niezbgdne do efektywnego kontrolowania statku
powietrznego, wykorzystuje si¢ zazwyczaj urzadzenia zintegrowane. Wybrane z wielu

przyktady to:

1. Sondy wielopunktowe — to rodzaj czujnikdw pneumometrycznych. Sktadaja si¢
z wielu punktow pomiaru ci$nienia catkowitego umieszczonych pod znanym,
ustalonym katem. Powierzchnia czotowa ma ksztalt stozka lub poisfery.
W zaleznosci od ilosci punktéw moga wskazywacé zardwno kat natarcia, jak i slizgu.
Moga by¢ wyposazone w punkt do pomiaru ci$nienia statycznego czy sensor
temperatury. Na Rys. 9. przedstawiono zasad¢ dzialania sferycznego sensora.
Ponizej przedstawiono wzdr na wyliczenie kata natarcia z uwzglednieniem wptywu

kata $lizgu na pomiar i wspolczynnika kalibracyjnego k.

a= pal - paz
K ( _Pp t pﬁz)
Ps3 7

Rys. 9. Pomiar kata natarcia metoda cisnieniowa. Zrodto: [17].

2. Maszty pomiarowe (ang. air data booms, nose booms) — urzadzenia wigzg rézne
sensory zewngetrzne — najczesciej sondy ci$nienia i czujniki skrzydetkowe (Rys. 10.).

Stosowane sg zazwyczaj w czasie lotow maszyn eksperymentalnych i rozwojowych.
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Rys. 10. Maszt pomiarowy z 4 niezaleznymi skrzydetkami oraz rurka Prandtla i czujnikiem temperatury.

Zrédto: [22]

3. INS z GNSS - najnowsze osiggni¢cia pozwalaja na produkcje urzadzen
zintegrowanych GNSS z obsluga IMU. Takie potaczenie pozwala na dhugie
operowanie urzadzeniem =z nawigacja bezwladnosciowa, jako ze sygnal
nawigacyjny GNSS zapewnia dostep do okresowej korekty czasu i aktualnej
pozycji, takze w 3D, co stuzy wyznaczaniu pelnego wektora predkosci i resetowaniu
btedow. Mozliwe sg utraty danych GNSS, gdy sygnaty z satelitow sg niedostgpne
np. w przypadku wystepowania zaktocen elektronicznych. IMU pozwala na ciaggle
dziatanie takiego uktadu i dalszg operacyjnos¢ do czasu nawigzania polaczenia

ponownie.

2.2 Badana metoda - sensor pneumometryczny typu FADS

Znane metody zazwyczaj same w sobie nie sg wystarczajagce do wykorzystania
w rakietach. Powszechnie jest stosowana fuzja sensorow. Moze mie¢ ona rézne oblicza
realizacji. Bez uwzglednienia redundantnych sensorow, kazda metoda pomiarowa staje si¢
podatna na zaktocenia, szumy i wtasciwe jej btedy. W zwigzku z ograniczeniami wskazanymi
w podrozdziale 2.1.4 rozwigzan znanych z lotnictwa cywilnego oraz poza wymienionymi
wczesniej sensorami, w zastosowaniu rozwoju nawigacji dla rakiet jako szczegdlnie wartym
uwagi uznano rozwiazanie typu flush air data system, nazywane dalej FADS. System ten zostat
po raz pierwszy wykorzystany na przetomie lat 50. i 60. ubiegtego wieku w czasie
opracowywania samolotu X-15 [23]. Uznaje si¢ uzyty wtedy ball-nose flow-direction sensor za

pierwszy oblatany czujnik typu FADS. Sktadat si¢ on z kuli, zainstalowanej na zakonczeniu
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noska, ktora posiadajac punkty pomiaru w kanale kata natarcia i §lizgu byla za pomoca
hydraulicznego mechanizmu obracana, poszukujac zerowych roéznic w przeciwstawnie
ukierunkowanych kanatach pomiarowych. Punkt pomiarowy ci$nienia stagnacji stuzyt do
przetaczania wzmocnien systemu pomiarowego cisnien, aby utrzymaé wysoka czutos¢
w szerokim zakresie, od 720 Pa do 119 700 Pa. Byto to de facto rozwigzanie dziatajace na bazie
fizyki czujnika szczelinowego, ztym, ze po raz pierwszy zlicowanego z powierzchnig
samolotu. Uktad zapewniat niepewno$¢ pomiaru do 0,1° dla katow i zostat sprawdzony w

dziataniu do M = 5,3 oraz wysokosci lotu do blisko 40 km.

Koncepcja ewoluowata przez kolejne lata rozwoju. Obecnie to zaawansowana metoda
pomiaru krytycznych parametréw lotu - takich jak predkos¢ lotu, wysoko$¢, kat natarcia 1 kat
slizgu - bez uzycia tradycyjnych ingerujacych w optyw czujnikow. FADS wykorzystuje szereg
czujnikow cis$nienia, ktére sa montowane, licujac si¢ z powierzchnia, zazwyczaj na nosku lub
krawedziach natarcia [24]. Czujniki te rejestrujg dane o ci$nieniu powierzchniowym, ktore sg
nastepnie przetwarzane w celu uzyskania pozadanych parametréw z charakterystyki optywu.
Poza obiektami testowymi koncepcja ta znalazta zastosowania w lotnictwie wojskowym,
wspomagajac algorytmy sterowania. Kazdy sensor to rozwigzanie indywidualne i przez te lata,
od kiedy jest eksploatowany, nie znalazt si¢ w pojazdach produkowanych masowo, a jedynie

w rozwigzaniach specjalistycznych.

Podstawowa przewaga systemu FADS nad konwencjonalnymi systemami danych
powietrznych jest jego nieinwazyjna konstrukcja. Eliminujac zewnetrzne wystepy, zmniejsza
opor aerodynamiczny, skuteczng powierzchni¢ odbicia i ryzyko uszkodzenia w transporcie czy
uzyciu. Niekorzystne warunki pogodowe takze maja na niego niewielki wplyw. Taka
konstrukcja jest szczeg6lnie pozadana w przypadku szybkich obiektow latajacych, intensywnie
manewrujacych lub wracajacych z orbity, gdzie tradycyjne uktady moga by¢ podatne na
niedoktadnosci, mie¢ zbyt waskie zakresy pomiarowe lub by¢ zbyt wrazliwymi na wplyw

ekstremalnych sil aerodynamicznych i aero-termodynamicznych.

W latach 60. ubieglego wieku zespot pracujacy w NASA Langley Research Center
(LaRC) realizowat prace nad awionikg promu kosmicznego. Zaproponowano tam rozwigzanie
typu FADS, ale po raz pierwszy bez uzycia elementéw ruchomych. Wydawalo si¢ to idealnym
rozwigzaniem dla tego celu, a przebieg pracy i wyniki opisano w materiale White’a [25] dopiero
w latach 80. Uktad wystgpowal wtedy pod nazwa kodowa SEADS — Shuttle Entry Air Data

System. Wowczas dane zbierano podczas lotu, aby rekonstruowac¢ doktadniej $ciezkg powrotu
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na ziemig¢, bo nie dysponowano mocg do obliczen w czasie rzeczywistym [26]. Rozwoj FADS
byt napedzany potrzeba doktadnych pomiaréw danych o locie w trudnych warunkach lotu.
Podczas programu promu kosmicznego, NASA wdrozyla system wykrywania danych
powietrznych w celu uzyskania wiarygodnych pomiaréw podczas ponownego wejscia
w atmosferg, bo tradycyjne sondy bylyby nieskuteczne. Opracowany uktad, bazujac na
mierzonych przez specjalnie do tego skonstruowane wysokotemperaturowe i przez to odporne
na trudne warunki uklady pomiarowe przystosowane do pracy przy wejsciu w atmosferg,
pozwalal na wyznaczanie kata natarcia w zakresie liczb Macha M € (0,15;10) przy
minimalnym ci$nieniu statycznym 5 Pa odpowiadajagcemu wysokosci nad powierzchnig ziemi
przekraczajacej 90 km przy bledzie kata natarcia < 0,5°, a dla cis$nienia catkowitego < 0,5%
i dla ci$nienia dynamicznego < 5% [27]. Podobnie, nowoczesne zastosowania FADS mozna
znalez¢ w bezzalogowych statkach powietrznych (UAV) i1 zaawansowanych projektach
samolotow, gdzie utrzymanie wydajnosci aerodynamicznej i zminimalizowanie podatnosci

konstrukcji na uszkodzenia ma kluczowe znaczenie.

W wybranym do tej pracy doktorskiej uktadzie, sensor zostat opracowany na podstawie
wnioskOw z rozwoju zbioru podobnych aplikacji. Prezentowana koncepcja algorytmu uktadu
byta juz testowana w samolotach takich jak F-14, X-33 (North American Aviation, teraz Boeing
Company) [28], X-43 A (Micro Craft Inc.) [29] oraz F-18 HARV — High Alpha Research Vehicle
(McDonnell Douglas, teraz Boeing Company) [30, 31], na ktorym pojawit si¢ pierwszy system
dziatajacy w czasie rzeczywistym — RT-FADS [32], ktory zostal opracowany na bazie
doswiadczen z HI-FADS [33]. Poza wymienionymi samolotami system byl instalowany
réwniez na samolotach X-34 czy SR-71. Otwarte zrodla pozwalaja na znalezienie miejsc
instalacji tego typu system na bombowecu strategicznym B-2, chinskim mys$liwcu Chengdu J-
20 1 nowym, prototypowym mysliwcu koreanskim KF-21 Boramae. Rozwigzanie to stato si¢
standardem w tym segmencie i mozna si¢ spodziewac dalszej ekspansji z uwagi na

miniaturyzacj¢ sensorow i rosngcg moc obliczeniowg procesorow w stosunku do ceny.

Szczegbdlng uwage nalezy zwroci¢ na wkilad materialdéw autorstwa prof. Stephen’a
Whitmore’a (pracownika NASA AMES i Dryden Flight Research Facility, obecnie profesora
Utah State University w Kolorado, USA). Od 1998 jako nastepca i cztonek zespolu Paula
Siemersa (1939-2025), ktory przewodzil zespotowi rozwijajacemu SEADS (oraz doradzat przy
rozwoju MEADS - Mars Entry Air Data System) kontynuowat prace i aplikowat zastosowanie
w kolejnych obiektach latajgcych Stanéw Zjednoczonych. Jego opracowanie dotyczace X-33,

geneza oraz dalsze pochodne z kolejnych dwudziestu lat rozwoju i badan sg zroédltem dla
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wickszosci aktualnych modyfikacji systemu 1 algorytmow obecnych w dostepnej literaturze.
Przedstawiony algorytm po raz pierwszy charakteryzowat si¢ stopniem skomplikowania
matematycznego na tyle matym, aby mozliwa byla jego bezproblemowa implementacja
w istniejagcych wowczas komputerach poktadowych. Kompletny opis dzialania catego
algorytmu mozna znalez¢ w opracowaniu [34], ale zostanie on bardziej szczegdétowo
przywotany dopiero w rozdziale 4. W nastgpujacych po jego publikacjach pracach mozna
znalez¢ dodatkowo wiele analiz dotyczacych stabilno$ci, niezawodno$ci czy poprawy
estymacji z uzyciem filtréw Kalmana [35, 36] lub uzycia sztucznej inteligencji, jednak

rozwigzanie Whitmore’a bylo na tyle efektywne, ze nie szukano alternatyw.

Jak mozna zauwazy¢ — kolebkga aplikacji byty Stany Zjednoczone, ale nowe opracowania
realizowane sg w Korei Potudniowej [37], Chinach [38, 39, 40] oraz Japonii [41, 42] 1 Turcji
[43] na potrzeby platform zarowno zalogowych jak i bezzatogowych. Aktualne prace skupiajg
si¢ na aplikacji rozwigzania w nowych pojazdach eksperymentalnych, glownie
bezzatogowcach i pojazdach hipersonicznych, optymalizacji oprogramowania, a takze maja na
celu uproszczenie procesu kalibracyjnego o zmniejszanie rozmiaru baz danych. Jednym
z interesujacych 1 najnowszych zastosowan w Stanach Zjednoczonych jest budowa modelu
FADS dla zastosowan lotow tazikéw na Marsa [44, 45, 46, 47]. Modele te powstaja na bazie
budowanych modeli atmosfery, jednak te sa obarczone duzg niepewnoscia z powodu matej,
aczkolwiek wzrastajacej ilosci danych, miedzy innymi pozyskiwanej dzigki uktadowi FADS.
Uktad moze w ten sposdb pomdc w sondowaniu warstw atmosfery [48], dostarczajac danych
z bledem oszacowanym na warto$ci ponizej 7% [49]. Na podstawie danych z FADS
rekonstruowana jest trajektoria lotu i na jej podstawie odbywa si¢ weryfikacja danych
o atmosferze, bez uwzgledniania aerodynamiki, ktora jest potencjalnie obarczona wigkszg
niepewnoscig. Taka metoda moze postuzy¢ do dostrajania nastaw autopilota rakiety, podczas
ktorej identyfikacja aerodynamiki jest drogim i zlozonym procesem, a do czasu testow w locie
1 inzynierii wstecznej rzadko jest oszacowana dostatecznie dobrze w pelnym zakresie

roboczym.

Sensor aplikowany jest tam, gdzie obiekty cechowaé si¢ beda wysoka dynamika
1 zmiennym $rodowiskiem zewnetrznym. Z uwagi na stopien integracji sensora z krytycznymi
dla pojazdow elementami nawigacji 1 sterowania zauwazono, ze niezbg¢dne jest stale
zmniejszanie niepewnosci pomiaru. Najnowsze opracowania skupiajg si¢ na wykorzystaniu
algorytmow zwigzanych z uczeniem maszynowym do kalibracji lub estymacji, w tym na

ubozszych w dane kalibracyjne zbiorach danych [50, 51, 52]. Szczegélnie intensywne prace
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prowadzone s3 na rozwigzaniach bazujacych na logice rozmytej. Cze$¢ skupia si¢ na
zagadnieniach zwigzanych z niezawodnoscig i redundancja [53, 54]. W lotnictwie duza uwage
poswieca si¢ odpornosci izwielokrotnieniu kluczowych odczytéw. W zwigzku z tym
nieodpowiednie wydaja si¢ rozwigzania stosujgce sieci neuronowe, ktore wymagaja duzych
zbiorow danych do nauki. Jezeli dane sg niewystarczajgce lub nieprawdziwe, to doktadnos¢
pomiaru zostanie obnizona, a proces nie w kazdej metodzie moze by¢ nadzorowany. Czes¢
opracowan rozwaza metody z zakresu na minimalizacji bledu szacowania z wykorzystaniem
estymacji typu kriging [55]. Ta metoda wymaga duzej ilosci, dobrej jakosci danych, aby
zwroci¢ dobre wyniki, dlatego wcigz stosowane sg najczesciej rozwigzania najprostsze —
algorytm ,trojek” (trzech punktow — ang. triples algorithm) wraz z algorytmem
aerodynamicznym, czyli rozwigzanie znane z X-33. Natomiast przez lata badane sa mozliwosci
rozmieszczenia czujnikOw w rézny sposdb w zaleznosci od typu geometrii oraz wrazliwo$ci na

lokalizacj¢ [56] 1 to jest jedno z wyzwan.

Zaden z zaproponowanych ukladow nie odzwierciedla problematyki spotykane;
w rakietach. Uktady znane z literatury mocowane sg na powierzchniach natarcia, w samolotach
lub bezzalogowcach o wcigz stosunkowo niskiej dynamice, mozliwie blisko powierzchni
powstajacej z linii stagnacji dla planowanych katow trymowania dla obiektow. Stosunek
sygnalu do szumu jest wtedy najkorzystniejszy. W standardowej geometrii rakiety
przeciwlotniczej w obrebie noska znajduje si¢ zazwyczaj sensor naprowadzajacy, stad
niezbe¢dne jest przeniesienie go dalej na czg$¢ cylindryczng pocisku, co zostanie zbadane.
Zauwazono istotne pole do rozwoju na bazie tych doswiadczen, systemu dla rakiet, w ktérych
do tej pory podobnego rozwigzania nie zastosowano wedtug informacji publicznie dostgpnych.
Autorski system, ma na celu stworzenie nowego wejscia do fuzji sensoréw i optymalnej
nawigacji. Zastosowanie w rakietach moze znacznie zwigkszy¢ efektywnos¢ energetyczng lotu
1 celnos¢ pocisku. Wykorzystujac aktualne technologie sensordw, techniki CFD (numerycznej
mechaniki ptyndw) i modelowanie zebrano wiedzg, aby potwierdzi¢ mozliwosci takiego uktadu

w dziataniu na prototypie rakiety.

2.3 Potrzeba rynkowa i1 miejsce aplikacji

W ramach prac nad projektem ,,Opracowanie trdjstopniowego suborbitalnego systemu

rakietowego do wynoszenia tadunkéw badawczych” dofinansowanego w ramach konkursu
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Narodowego Centrum Badan i Rozwoju: Szybka Sciezka — Technologie Kosmiczne
5/1.1.1/2019, aby przyspieszy¢ prototypowanie elementdw systemu suborbitalnego,
opracowano rakiete o $rednicy 2105 mm do testow nosnika trojstopniowego w skali.
Wykonana zostata tak, aby odzwierciedli¢ przecigzenia, generujace obcigzenia w locie,
dynamike oraz sprawdzi¢ elementy struktury, zwlaszcza silnika. Wiele technologii, ktore
niezb¢dne sg do kontroli nad rakieta, moga by¢ przetestowane przy ograniczeniu ryzyka
1 kosztow zwigzanych z prototypowym projektem rakiety wigkszego kalibru [57, 58, 59].
Komercjalizacja projektu, nie zaktada przychodéw z konstrukcji rakiety w skali, jednak
w trakcie prowadzenia badan, jej charakterystyki 1 potencjat aplikacyjny zostaly docenione
przez partneréw krajowych i zagranicznych [60]. Jej rozwdj jest kontynuowany w dwoch
gléwnych kierunkach: efektora dla obrony przeciwlotniczej (wersji latajacej naddzwickowo)

1 pocisku dla systemu poddzwigkowego do walki z dronami klasy NATO II i wigkszymi.

FADS
Sinik ztubg Y ,W
ogniowa w5 Q y
* Zesp6t odzyskiwania
‘ Zespdt steréw elektrycznych ‘ \ - spadochron
Komputer, INS,
telemetria,

tadunek

Skrzydta

pasmowe

Rys. 11. Koncepcja rakiety 2105 mm z przyspieszaczem. Zrédto: Opracowanie wiasne.

Wersja rakiety do testow technologii do rakiety suborbitalnej zostata przedstawiona na

Rys. 11. Pocisk sktada si¢ z:

e zespolu odzysku;

e przedziatu aparaturowego wyposazonego w:
o komputer poktadowy,
o INS,
o telemetrig,

o ekwiwalent masowy glowicy;
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e silnika rakietowego na staly materiat pedny z ,,tubg ogniowg”;

e przedziatu sterowania wyposazonego w:
o elektronike mocy — modut przetwarzania i sterowania zasilaniem,
o zrodlo zasilania,
o elektryczny uktad wykonawczy sterowania;

e przyspieszacza rakietowego, boostera (opcjonalnego).

Rakieta naddzwigkowa porusza si¢ w pelnym zakresie predkosci do M, = 1,8
wlacznie bez boostera (warto$¢ potwierdzona w tescie) oraz M, = 3,5 z boosterem. Predkos¢
z boosterem nie byla sprawdzona w tescie do tej pory 1 wynika z symulacji lotu. Takich préb
jeszcze nie przeprowadzono, ale uktad napedowy jest sprawdzony w testach naziemnych
i oczekuje na uzycie. Zastosowany uklad aerodynamiczny sprawia, ze rakieta zdolna jest do
osiggania duzych przecigzen przy manewrowaniu. Stery aerodynamiczne dysponuja zakresem
pracy (—25° 25°) i wysokg dynamikg. Kontrolowanie takiego uktadu w pelnym zakresie
obwiedni obcigzen wymaga fuzji sensordéw, ktore musza by¢ zdolne do wspomagania
algorytmu autopilota w realizacji wybranej $ciezki lotu. Wersja poddzwickowa jest w fazie
testow naziemnych. Bedzie dostosowywana do startow z ziemi i powietrza, stad jej parametry
beda zmienne i nie beda deklarowane w tym momencie. Geometria jej noska jest tozsama
z rakietg naddzwickowa. Z rakieta w wersji naddzwickowej dzielg duza czgs¢ elementéw ze
sobg, natomiast uktad sterowania opiera si¢ o uktad aerodynamiczny ,,kaczki”. Sterowanie,
wspomagane jest dodatkowymi powierzchniami do stabilizacji kanatu przechylania oraz
obrotowego ogona redukujacego wpltyw schodzacych wirdw z powierzchni sterowych

1 korpusu na powstawanie momentu indukowanego w osi X.

Instalacja systemu FADS na rakiecie ma pozwoli¢ na uzyskanie w czasie rzeczywistym
danych wspomagajacych nawigacje¢. Jezeli dane te beda dostatecznej jakos$ci i dostarczane beda
z minimalnym opdznieniem to zmniejszone mogg zosta¢ wymogi na uktad inercjalny, dzigki
potencjalnej fuzji sensoréw. Zintegrowane sensory inercjalne z uktadem pozycjonowania
GNSS moga by¢ zakldcone, co powoduje zwigkszenie o co najmniej rzad wielkosci biedu
trafienia, bo rakieta nie ma zadnej informacji dostarczanej z zewnatrz. Istotne jest syntezowanie
danych z innych czujnikow, celem redukcji btedow IMU i korekcji. Jednym z tych
umozliwiajacych uzyskanie komunikacji z zewng¢trznym stanem lotu jest omawiany FADS.
W efekcie najwazniejsze jest umozliwienie pociskowi osiggania zadanych przecigzen

w terminalnej fazie lotu. Duze katy natarcia, wypracowywane przez uklad wykonawczy
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powodowa¢ beda zagrozenie dla utraty stabilno$ci przez zaprojektowany uklad
aerodynamiczny, a niedostatecznie szybkie od$wiezanie pozycji z systemu INS moze by¢
kompensowane przez zintegrowany sensor danych o locie. W publikacji [61] autor zwraca
uwage, ze dla rakiet przeciwlotniczych koszt uktadu sterowania 1 nawigacji wynosi 30-60%.
Jest to dominujgca warto$¢ definiujaca zakres zwalczanych celow do tych, ktore sg
wartosciowe. Zmniejszenie wymogow na uklad inercyjny poprzez strategiczne filtrowanie
ifuzje z precyzyjnym ukladem pomiarowym katoéw orientacji przestrzennej, jak to
zaprezentowano w [47], skutkowa¢ moze zmniejszeniem kosztu jednostkowego pocisku, co
zwiekszy jego potencjal aplikacyjny na rynku. Jest to istotny fakt, ktéry determinuje waznos¢

aspektu wdrozeniowego tematyki pracy.

Na nowoczesnym polu bitwy, istotna stata si¢ wspomniana ekonomika rozwigzan. Jak
opisuja media [12] obrona przed niekiedy prymitywnymi pociskami balistycznymi
i zagrozeniami w krajach, gdzie nie ukonstytuowal si¢ geopolityczny tad, jest bardzo
kosztowna, a niezbedna, Zeby broni¢ si¢ przed terroryzmem. Dlatego tez musi cechowac si¢
niskim stosunkiem koszt-efekt. Otwarte zrédta informujg o tym, ze najnowoczesniejszy pocisk
przeciwbalistyczny Izraela — Stunner, bedacy czescig systemu ,,Proca Dawida”, aby realizowaé
zadania bojowe, wykorzystuje az dwa sensory inercyjne, ktére odpowiadaja za wiekszos¢
kosztu technologii w tym pocisku. Ten wzrost kosztow nie bedzie akceptowalnym
rozwigzaniem dla wielu z systemow 1 projektanci nowych systeméw muszg mie¢ to na

wzgledzie.
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3 Teza pracy i gléwne cele

Celem pracy jest opracowanie ukladu pomiarowego wskazujacego dane o locie na
podstawie zewnetrznych pomiardOw stanu rzeczywistego. Powstaly w toku prac sensor bedzie
zdolny do wspomagania uktad sterowania w optymalnej pracy, w czasie rzeczywistym.

W zwiazku z tym mozna sformutowaé nastepujaca teze:

., Dla wysokomanewrowego pocisku rakietowego poruszajgcego si¢ z pewng naddzwigkowq
liczbg Macha M,, mozliwe jest wyznaczenie kqta natarcia lotu @ w oparciu o pomiary

cisnienia statycznego w kilku punktach na zewnetrznym korpusie pocisku”

Powyzsza teza zostanie udowodniona w wyniku przeprowadzenia badan numerycznych
1 eksperymentalnych. Dzieki badaniom eksperymentalnym mozliwa bedzie korelacja funkcyjna
otrzymanych warto$ci ci$nienia do: kata natarcia a, kata $lizgu [ i1 liczby Macha M,,.
Réwnoczesnie pozwoli na wyznaczenie wektora predkosci K, ci$nienia statycznego opltywu
P, Ci$nienia dynamicznego q.. Jest to realizowalne dzigki wykorzystaniu opracowywanych
algorytméw, ktorych dziatanie zweryfikowano na otrzymanych wynikach z pomiaréow

rzeczywistych ci$nien na korpusie w czasie lotu.

Waznym elementem pracy jest sprawdzenie czy oparta, na uzyskanych wynikach,
konstrukcja sensora 1logika dziatania jest wilasciwa do zastosowania w rakietach
przeciwlotniczych. W innych typach rakiet, z uwagi na nizszg dynamike¢ lub otoczenie lotu,
takie dane moga nie by¢ wymagane. Rakiety przeciwlotnicze poruszaja si¢ w atmosferze, co
pozwala na uzyskanie tych informacji. Zaleta opracowanego uktadu jest fakt, ze dostarcza on
takich danych wylacznie na podstawie rzeczywistych pomiaréw cisnienia na powierzchni
kadluba. Dzigki temu, uktad moze wspomagaé systemy sterowania bez konieczno$ci
zastosowania dodatkowych czujnikow zewngtrznych, ktore cechuja si¢ licznymi zwigzanymi
ztym wadami. Model symulacyjny i numeryczny rozwigzania, odpowiadajacy na
sformutowang teze, zostal zaaplikowany dla konkretnej geometrii rakiety, jednak algorytm oraz

metodologia mogg zosta¢ wdrozone do innych obiektow latajgcych.
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4 Metody badan

Realizacja badan systemu FADS dla rakiety opierala si¢ na skonstruowaniu uktadu
pomiarowego. Zadanie wymagato przygotowania instrumentdw, pomiarow przeptywu wokot
wybranej geometrii, ktore zrealizowano w oparciu o badania tunelowe oraz zidentyfikowana

obwiedni¢ warunkéw lotu i prototypowania algorytmow oraz oprogramowania.

Poniewaz baza aerodynamiczna rakiety byta do tej pory oparta o obliczenia analityczne,
prace rozpocz¢to od wykonania identyfikacji aerodynamicznej korpusu rakiety
z wykorzystaniem metod numerycznych. Wykorzystywane modele CFD na najwydajniejszych,
wlasnych, lokalnych stacjach roboczych nie dajg wystarczajaco szybkiej odpowiedzi w celu
prototypowania kolejnych iteracji modeli po zmianach. Testy tunelowe nie spetniajg swojej roli
w tym przypadku z powodow czasowych (i terminowych), kosztowych i ilosci zbieranych
danych w r6znych ustawieniach modelu [62, 63]. Nie s3 wigc odpowiednie do wygenerowania
pelnej korelacji parametrow w istniejagcych warunkach rozwoju techniki rakietowej w Polsce,
jednak w kolejnym etapie rozwoju postuzg do ich walidacji. W toku realizacji badan pojawita
si¢ mozliwo$¢ skorzystania z obliczen zrdwnoleglonych i infrastruktury klastrowej, ktorej
zasoby duzych mocy zostaly udostgpnione przez Narodowe Centrum Badan Jadrowych —
Centrum Informatyczne Swierk w ramach projektu EuroCC - National Competence Centres in
the framework of EuroHPC [64]. Ustanowiono przypadek, ktorego wyniki wykorzystano do
weryfikacji mozliwosci obliczen dotyczacych aerodynamiki rakiet. Wybrano nosek rakiety,
ktory jako przypadek referencyjny zostat uzyty do weryfikacji koncepcji. Skwantyfikowano ten
przypadek obliczeniowy 1 otrzymano wyniki wykorzystane w tej pracy. Postuzyly one do

wyboru miejsc rozlokowania czujnikéw 1 proby sprzegnigcia ich z algorytmami.

Do celéw weryfikacyjnych, zrealizowano trzy sesje pomiarowe w naddzwigkowym
tunelu aerodynamicznym. Badania zostaly przeprowadzone w tunelu aerodynamicznym
wysokich predkosci N-3 w Laboratorium Badan Aerodynamicznych Sieci Badawczej
Lukasiewicz — Instytutu Lotnictwa, przy liczbie Macha My, = 1,5, w zakresie katow natarcia
0+15°. Wykonano rowniez czwarty test uzupetniajacy, dla modelu obréconego wokoét osi X
0 22,5°. Ci$nienie mierzono w punktach poboru rozlokowanych na nosku rakiety oraz na

korpusie.

Ostateczng probg weryfikacji przewidziang w pracy byly badania w locie. Przewidziano

do tego celu lot naddzwickowy na rakiecie sterowanej, jednak ten z powodu awarii techniczne;j
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nie pozwolil na rejestracje wynikéw podczas ostatnio realizowanej kampanii testowej. Dlatego
tez przedstawione wyniki odnosza si¢ do zrealizowanego w po6zniejszym terminie testu na
rakiecie poddzwickowej, dla ktorej uktad pomiarowy rejestrowat parametry lotu. Nastepnie

poréwnano je z danymi z jednostki nawigacyjnej, co zostato zaprezentowane w dalszej czesci

pracy.

Przetworzenie otrzymanych danych o ci$nieniu lokalnym i symulacje realizowane byty
poprzez rozw0j algorytmow identytikacji danych o locie. Algorytm zostat skalibrowany dzieki
danym pochodzacym z obliczen numerycznych. Podjeto si¢ rekonstrukcji przebiegu zmiany
katow lotu rakiety z wykorzystaniem zarejestrowanych parametrow na krotkim odcinku
wystepowania najwyzszych przecigzen, gdzie stosunek sygnatu do szumu byt wyraznie wyzszy

1 mozliwy byt odczyt rzetelnych wartos$ci cisnien.

Rys. 12. Definicja kata natarcia i kata §lizgu w odniesieniu do uktadu wspotrzednych zwigzanego z rakieta.

Zrodto: Opracowanie wlasne.

Normalna do powierzchni, 1l !
1
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Rys. 13. Definicja wspotrzednych czujnikéw cisnienia lokalnego. Zrédto: Opracowanie wiasne.
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Na Rys. 12. przedstawiono wizualnie definicje kata natarcia a, kata $lizgu f oraz kata
bocznego [, ktory powstaje poprzez zrzutowanie kata Slizgu na plaszczyzng XY,

wykorzystywanych w dalszej czesci dokumentu.

p = atan(tan f3f cos a)

Na Rys. 13. zdefiniowano uktad wspotrzednych czujnikéw uzywany w modelu
aerodynamicznym wykorzystywanym w algorytmach. W tym miejscu nalezy zauwazy¢, ze
w dalszych cze$ciach pracy, wszelkie pozycje mierzone sg od poczatku uktadu wspoirzednych

przesunigtego tak, aby byt styczny do noska.

4.1 Modelowanie CFD

Celem obliczen jest uzyskanie informacji o rozkladzie cisnien na korpusie modelu
pocisku rakietowego, ocena przydatnosci 1 efektywnosci infrastruktury HPC w obliczeniach
aerodynamiki rakiet. Weryfikacja kosztow eksploatacyjnych i marzy ze wzgledow
wdrozeniowych byta kluczowa. Poznanie stosunku progu wejscia do wzglednej uzytecznos$ci
infrastruktury duzych mocy obliczeniowych jest rowniez istotnym parametrem dla funkcji
przysztych prac z dziedziny numerycznego przetwarzania danych w technice rakietowe;.
Analizowana byta uzyteczno$¢ operacyjna srodowiska, rozumiana jako potaczenie: fatwosci
uruchamiania i konfigurowania zadan (kolejkowanie, konteneryzacja, automatyzacja),
dojrzatosci ekosystemu narzgdziowego, przenosnosci wynikéw, stabilnosci dtugotrwatych
kampanii obliczeniowych oraz skalowalno$ci. Fundamentalna jest rownolegta weryfikacja
parametrow wydajnosciowych (czas do wyniku, koszty posrednie zwigzane z alokacja
zasobow) oraz koszty eksploatacyjne w ujeciu marzy i kosztu godziny obliczeniowej, co

umozliwia oszacowanie przysztych wdrozen.

Aby przeprowadzi¢ obliczenia przygotowano kompletny model geometryczny pocisku,
zbudowano siatk¢ obliczeniowa oraz dobrano ustawienia solvera numerycznego wraz z
parametrami brzegowymi 1 warunkami poczatkowymi. W dalszym ciggu pracy opisano od

strony teoretycznej 1 praktycznej podejscie do modelowania na potrzeby kalibracji czujnika.
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4.1.1 Siatka obliczeniowa

Z wykorzystaniem oprogramowania Fluent Mesher i podejscia watertight geometry
meshing wygenerowano wilasciwa siatke nieruchomg w technologii mosaic, ktora laczy
technologie hexcore z wielo$cienng warstwag przyscienng (polyhedral) dopasowujacg si¢ do
wlasciwosci geometrii. Uzycie tej metody pozwala na zminimalizowanie dyfuzji numerycznej
wzgledem siatek strukturalnych (HEX), a jednoczes$nie oszczedza ilo$¢ elementéw siatki
wzgledem siatek niestrukturalnych — czworo$ciennych (TET). Generacja przebiega
automatycznie. Scianom nadano wlasciwe nazwy, ktére okreslono wezesniej do celéw post-
processingu. Dodano rowniez izolinie z 1 [, ktére omdwione zostaly w dalszej czgsci

opracowania.

Rys. 14. Widok og6lny siatki w plaszczyznie symetrii i siatki na powierzchni rakiety.

Zrédto: Opracowanie wiasne.

Warstwa przy$cienna zostata zoptymalizowana pod przeptywy szybkie (parametr y* =~
1), to znaczy dla duzych liczb Macha, M > 3,0. Zostanie ona uzyta do wszystkich korelacji
parametrow jako uniwersalna warstwa przyScienna. Czas oszcz¢dzony na generacji siatki
skompensuje nieoptymalny dobor rozmiaru elementow warstwy przysciennej dla kolejnych
przypadkow obliczeniowych i potencjalng oszczedno$¢ na czasie obliczen w przypadku
zastosowania wickszych wysoko$ci elementow w warstwie przysciennej. Rozmiar domeny
obliczeniowej z tego wzgledu osiggnal ilos¢ okoto 6 milionow elementéw. Siatka stuzy
obliczeniom jedynie w rezimie naddzwigkowym z uwagi na wymiary obszaru domykajacego.

Na Rys. 14. pokazano geometri¢ obiektu, siatk¢ powierzchniowg obiektu 1 miejsca zageszczen.
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4.1.2 Model turbulencji

Model turbulencji Spalarta-Allmarasa (SA) jest modelem jednorownaniowym [65],
ktory rozwigzuje réwnanie transportu dla zmiennej zwigzanej z kinematyczng lepkoscig
turbulentng. Takie rozwigzanie tworzy catkiem nowg klas¢ modeli réwnan, w ktérych nie ma
konieczno$ci obliczania skali dlugosci zwigzanej z lokalng grubosciag warstwy przyscienne;.
Model SA zostal zaprojektowany specjalnie do zastosowan w przemysle lotniczym. W tym
zastosowaniu wystepujg przeplywy ograniczone $ciankg i model okazat si¢ dawac¢ bardzo dobre
wyniki dla warstw granicznych poddawanych dodatnim gradientom cis$nienia (ang. adverse
pressure gradient). Sa to sytuacje rosngcego ci$nienia w kierunku przeptywu na skutek
hamowania gazu, co prowadzi do oderwania. Dzigki temu rozwigzanie zyskuje rowniez

popularno$¢ w zastosowaniach zwigzanych z maszynami wirnikowymi.

Aby osadzi¢ model SA w szerszym kontekscie, stosuje si¢ dekompozycje pola predkosci
Reynoldsa u = @ + u’, ktéra prowadzi do usrednionych rownan Naviera—Stokesa (RANS —
Reynolds-Averaged Navier-Stokes) zawierajacych tensor naprezen Reynoldsa. Przyjmujac
hipoteze¢ Boussinesqa, zastepuje si¢ ten tensor uogolniong lepkoscia turbulentng v,. Model SA
dostarcza warto$¢ v, poprzez rozwigzanie pojedynczego roOwnania transportowego dla
zmiennej V, co upraszcza zamknigcie 1 redukuje koszt numeryczny w poréwnaniu z modelami
dwu- 1 wielorownaniowymi, takimi jak k — € czy k — w. W efekcie rozwigzywane sg rOwnania
RANS z u$rednionymi cztonami nieliniowymi, a model turbulencji SA petni rol¢ zamknigcia
turbulencyjnego, zapewniajac wiarygodng rekonstrukcj¢ naprezen turbulentnych w typowych

warunkach inzynierskich.

W aplikacji w $rodowisku obliczeniowym Fluent zastosowano model SA w celu
wykorzystania funkcji $cian, gdy rozdzielczo$¢ siatki nie jest wystarczajgco dobra, aby
rozwigza¢ przeplyw w podwarstwie lepkiej (laminarnej) przeptywu. Moze by¢ on najlepszym
wyborem dla wzglednie nieskomplikowanych symulacji, opartych na zgrubnych w obrebie
warstwy przysciennej siatkach, gdzie doktadne obliczenia parametrow turbulencji nie sg
krytyczne. Obliczenia samego oddziatywania ci§nieniowego sg zatem dobrze odwzorowywane,
a model poréwnano na katach natarcia {0°, 10°,20°} dla M = 1,5 z modelami k — € Realizable
1 k — w Shear Stress Transport. Obserwowane roznice dla wartosci cisnien wystepujacych

w punktach przeci¢¢ krzywych z i / na poziomie < 0,1% uznano za nieistotne dla przypadkow.
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Lepkos¢ turbulentng wirdéw v, okreslaja rownania przedstawione ponizej:

3

_ 5 __X 7V
Vi = val ’ fvl - X3 + Cgl X = v
v v 1 o _ Cpq 7\2
En + “fa_xj = Cp1[1 — fr2]ST + E{V' [(v + P)VI] + Cp, |VT|?} — Cwifw —Fftz] (E) + fr1 AU?
§= 542 I p—
- szzfvz ) va_ 1+va1
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14 C85 . _ v
oo leg] o omrrearton L rEa
Wi 2 232
ft1 = Cr19:€Xp _Ctzm [d° + grdi]
ftz = Cezexp (—Ct4)(2)
gdzie:

1
'Qij = E (aui/axj - an/axi)

State wyrazaja nastgpujace wartosci:

o = 2/3
Cpy = 0,355
Cpy = 0,622
K = 0,41
Cwr = Cp1/K* + (1 + Cp2)/0
Co, = 03
Cos = 2

Cy = 71

Co = 1

C, = 2

Cs = 1,1
Co = 2
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4.1.3 Ustawienia modutu obliczeniowego

Obliczenia w warunkach ustalonych zostaly wykonane z uzyciem solvera sprz¢zonego
density-based z uzyciem niejawnych schematéw linearyzacji réwnan implicit [66] 1 metody
dyskretyzacji strumieni AUSM" [67]. Solver sprzezony lepiej radzi sobie z przeptywami
supersonicznymi 1 lepiej odwzorowuje powstajace nieciggtosci w formie fal uderzeniowych,
pozostajgc przy tym stabilnym. AUSM" jest nastepcg AUSM (Advection Upstream Splitting
Method) [68] i jedng z dwoch metod, razem z Roe [69], dostepng w pakiecie Fluent. Metoda
AUSM jest schematem bardzo uniwersalnym i prostym algorytmicznie, a stad szybkim.
Zachowuje stopien zbieznosci 1 doktadnos$¢ od matych predkosci Macha az do przeptywow

hipersonicznych, stad zostat wybrany jako gwarantujacy szybsza zbieznos¢ wynikow.

Podjety problem ma burzliwy charakter i wystepuja problemy ze stabilnoscig obliczen
na poczatku procesu iterowania, w zwigzku z czym skorzystano z inicjalizacji FMG (Full Multi-
Grid). Polega ona w pierwszym kroku na wykonaniu standardowej inicjalizacji przypisujacej
interpolowane wartosci cisnien komorkom miedzy wlotami, a wylotami. Nastepnie
wykonywane s3 adaptacje rozrzedzajace siatke obliczeniowa, w celu zmniejszenia liczby
elementow poprzez taczenie sasiednich komoérek. W przypadku wybrania 5 cykli uzyskujemy
5 wirtualnych siatek, z ktorych kazda jest rzadsza o okoto 75% elementow (taczenie 4 komorek
sasiadujacych w jedna) od bazowej. Solver prowadzi obliczenia wstgpne na siatce rzadszej
1 mapuje rozwigzanie po kilkuset iteracjach na siatk¢ gestsza, interpolujgc je w punktach
posrednich na siatce gestszej, a nastepnie cykl jest powtarzany do czasu powrotu do siatki
referencyjnej. W ten sposob otrzymujemy rozwigzanie wstepne, bliskie oczekiwanemu
1 kontynuujemy obliczenia na siatce bazowej, w celu doktadniejszego rozwigzania pol ci$nien
1 predkosci zwlaszcza w obszarach przysciennych. Rozwigzanie stosowane jest przede
wszystkim z powodow trudnosci w uzyskaniu stabilnego rozwigzania stacjonarnego dla tak
szerokiego zakresu predkosci. Schematy relaksacyjne posiadaja parametry gaszace oscylacje.
Te gaszone zbyt wolno tym sposobem i prowadza do rozbiegania si¢ wynikow. Na mniejszych
siatkach amplituda oscylacji jest relatywnie wyzsza, stad gaszenie przebiega bardziej
agresywnie. Z tego powodu uzycie FMG jest jedng z efektywniejszych metod na uzyskanie
wynikow szybciej 1 jedyna, ktora sprawdzita si¢ jako dajaca stabilno$¢ w przypadku
aerodynamiki rakiety. Dodatkowo wtaczona jest opcja HOTR (High Order Term Relaxation),
przyspieszajaca relaksacje czlonow wyzszych rzedow, zmniejszajac  wspdlczynnik

podrelaksacji dla przeptywu stacjonarnego do udziatu wynoszacego 0,25.
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Obliczenia rozpoczynane sg bez modelowania efektow lepkosci, czyli jako przeptyw
nielepki, co doskonale sprawdza si¢ w przypadku, gdzie dominujace sg obszary wysokich liczb
Reynoldsa, a sity bezwtadnosci sg znacznie wigksze od lepkosciowych w ptynie. Po uzyskaniu
wstepnej zbieznosci reszt rownan ciggtosci 1 pedu dotaczane sg cztony lepkosciowe poprzez
wlaczenie modelu turbulencji i prowadzenie obliczen przez kolejne iteracje, najpierw z uzyciem
pierwszorzgdowego schematu dyskretyzacji czlondw rownania pedu, a nastepnie po kilku
tysigcach iteracji — drugorzegdowego. Taka strategia pozwolita na uzyskanie rozwigzania na
uzytych siatkach obliczeniowych o zbiezno$ci reszt rownan cigglosci 1 pedu ponizej €,.5 <
1073 w kazdym przypadku. Monitorowane réwniez byly wartoéci bilansu masowego pomiedzy
wylotem 1 wlotem domeny. We wszystkich obliczeniach uzyskano maksymalny btad wzgledny
tych warto$ci mniejszy niz 1%, co konczyto obliczenia po wykonaniu minimalnej liczby
iteracji.

Wilot do domeny zostat zrealizowany z uzyciem warunku brzegowego typu pressure-
far-field. Intensywnos$¢ turbulencji w przeptywie swobodnym wynosi 0,5% [70]. Skala
turbulencji wynosi 1% S$rednicy pocisku. Wylot zrealizowano za pomocg warunku pressure-
outlet. Scianka rakiety typu wall jest §cianka adiabatyczna i zostata podzielona na sekcje: nose,
body, boattail 1 nozzle oraz booster, odpowiadajace kolejnym segmentom rakiety. Pozostate

parametry przepltywu zostaly uje¢te ponize;j:

e cisnienie normalne, p, = 101 325 Pa,

gestosé, pe = 1,2257 kg/m3,

temperatura statyczna, T, = 288 K,

predkos¢ dzwigku, a = 340,3 m/s.

Do zmiany predkosci i wektora katow natarcia i §lizgu skorzystano z pomocy skryptu
startowego typu journal automatycznie generowanego na podstawie wzorca, ktory
wywotywano po kazdorazowym osiggni¢ciu zbiezno$ci przez przypadek poprzedni.
Podmieniane byly wartosci warunku brzegowego, wektora predkosci przeptywu, w solverze
pochodzacego z korelacji zbudowanej w arkuszu kalkulacyjnym. Bazg dla danych byt
dotaczony do skryptu obliczeniowego plik z wybranymi przypadkami parametrow lotu, ktore
zostaly ograniczone do wybranych liczb Macha z zakresu 1,15 -+ 4, katy natarcia 0 — 30°
1 katy §lizgu 0 — 30°. Otrzymano prawie 1400 ré6znych mozliwych konfiguracji lotu. Z uwagi

na ograniczenia mocy i czasu zrezygnowano ze sprawdzania lotu rakiety na wychylonych
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sterach, co dodatoby kolejne 4 zmienne 1 w efekcie zwigkszytoby koszty obliczeniowe o co

najmniej rzad wielkoSci.

W momencie wystgpienia potrzeby zbadania ukladu takze w rezimie predkosci
poddzwigkowych wykonano obliczenia tylko na samym, osiowosymetrycznym nosku
1 skorzystano w tym miejscu z algebraicznego generowania danych przy réznych wartosciach
kata §lizgu S, wychylajac wektor predkosci tylko dla uzyskania ruchu w ptaszczyznie
pochylania. Od M =0,2 do M = 1,1 co AM = 0,1 z dodatkowym zageszczeniem wokot
predkosci dzwigku. Tymi danymi uzupetniono tabele dla wartosci naddzwigkowych. Dane

ponizej M = 0,2 mozna uzupetni¢ za pomocg aproksymacji Prandtla-Glauerta.

4.1.4 Uruchomienie zadan obliczeniowych

Do uruchomienia zadan wykorzystano system zarzadzania zasobami SLURM
i superkomputer CIS znajdujacy si¢ w miejscowosci Swierk. Infrastruktura zaczeta powstawaé
w 2013 roku jako projekt dla infrastruktury i1 ustug dla energetyki, 1 jest jednym
z siedmiu superkomputeréw w Polsce. Sukcesywnie rozwijane zasoby obecnie dysponujg

31 640 rdzeniami obliczeniowymi o wydajnosci 1053 TFLOPS [71].

Standardowe kolejkowanie polegajace na uruchamianiu kolejnych zadan w systemie
SLURM nie sprawdza si¢ do wykonywania wielu stosunkowo malej wielkosci obliczen,
wlasciwych aerodynamice rakiet. Liniowa skalowalnos$¢ obliczen jest bardzo szybko tracona,
wigc z punktu widzenia optymalizacji zuzycia zasobow racjonalne jest wykorzystywanie
minimum mozliwych do zakolejkowania we¢ztow obliczeniowych, a w zamian zwigkszanie
liczby kolejek. Jak pokazaty benchmarki dla przypadku zawierajacego okoto 6 milionow
komorek, ten liniowo skaluje si¢ do 120 rdzeni (3 wezty w CIS). Zalezno$é zwizualizowano na
Rys. 15. To jest maksymalna warto$¢, dla ktorej zysk przy uruchamianiu zadania jest w granicy
1:1 w stosunku czasoOw do ilosci przydzielonych rdzeni fizycznych. Identyczne benchmarki
wykonano dla przypadku poddzwiekowego i pokazano je na Rys. 16., gdzie réwniez na skali
logarytmicznej zaobserwowano liniowa zalezno$¢ tego stosunku. W zamian zdecydowano
w tym przypadku na sprawdzenie stosunku czasu iteracji do czasu trwania zadania. Poza stratg
mocy na iteracjach z uwagi na niewykorzystanie optymalnego punktu pracy znaczacy wptyw
zaczyna mie¢ komunikacja miedzyweztowa zar6wno w systemie jak 1 w oprogramowaniu

ANSYS Fluent na czas pojedynczo wykonywanego zadania w kolejce. Obserwujac to,
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zdecydowano si¢ na szeregowe uruchamianie podzielonych na zasoby licencyjne zadan, aby

ten koszt czasu na uruchomienie zadania ponie$¢ jednokrotnie na stos przypadkow.

Wykorzystane do utworzenia macierzy parametry zaprezentowano w Tab. 2. Posiadajac

te dane, stworzono skrypty startowe i stosy uruchamiajace symulacje.

Tab. 2. Korelacja parametréow do utworzenia przypadkéw obliczeniowych CFD.

Rezim Mach Kat natarcia Kat slizgu
Naddzwiek M, = ~ ~
- cata 115: @= p=
. — 0;1;2;3,4,56; )0 | _(0,1,2;3,4,56; ),
rakieta, 6M | = [1,2, 1,3; 1,4; ...,3.0,} = {10;15;20;25;30} = {10;15;2 ;25;30}
. 3,2; 3,5; 4,0
elementow
Poddzwigk,
tylko nosek M, = o=
tkorpus do | 0 2:0,3; 0,4; 0,5; 0,6 0;1;2; ... 10; B = {0)°
silnika, ={ 0,7;0,8;0,9; 0,95; } = {12; 14; ...20;}°
1.5M 0,98;1,02;1,05; 1,1 25; 30
elementow
1000
—f— Rzeczywisty
----- Idealny
E.
E 100
3
10
40 80 160 320 640
Liczbardzeni fizycznych [-]
Rys. 15. Czas iteracji w funkcji ilosci zasobow dla siatki 6M w przeptywie naddzwigkowym.

Zrodto: Opracowanie wilasne.
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24.7
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11.1
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8
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2
1
20 80 320 1280
Liczba rdzeni fizycznych [-]
Czas trwania iteracji Catkowity czas trwania zadania

Rys. 16. Czas obliczen w funkcji ilosci zasobow dla siatki 1,5M w przeplywie poddzwigkowym.

Zrédto: Opracowanie wlasne.

Do wykonania obliczen 1 pozyskania danych o cisnieniu na pelnym modelu
naddzwickowym rakiety wykorzystano okoto 42 000 CPUh (rdzeniogodzin), a do uzupeinienia
danych o wyniki dla optywu poddzwigkowego spozytkowano dodatkowe 8 000 CPUh.

4.1.5 Ekstrakcja wynikow

Po wykonaniu obliczen catej rakiety, rozpoczgto prace nad pozyskaniem wynikéw do
pracy nad sensorami ci$nienia do ustalania katoéw lotu rakiety przy manewrach i wysokich
przeciazeniach. Aby osiagnaé ten cel, zdecydowano si¢ po wstepnych analizach usunaé
z rozwazan miejsca niedostepne dla instalacji sensora w wersji rozwojowej rakiety, stad
zrezygnowano z montazu ich w czesci tylnej 1 usunig¢to z rozwazan silnik. Poddano analizie
elementy noskowe, ktore zarezerwowane sg dla gtowicy samonaprowadzajacej oraz przedziat
aparaturowy. Na Rys. 17. przedstawiono uzyty podziat obiektu do pobrania danych do dalszej
analizy algorytmicznej. Krzywe wygenerowano za pomocg funkcji iso-surface 1 przecigcia
wlasciwych siatce plaszczyzn katowych rozpatrywanych w ukladzie biegunowym

1 powierzchni rakiety.
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Rys. 17. Podziat rakiety na wspotrzedne azymutalne / i wzdtuzne z. Zrédto: Opracowanie wiasne.

Z wykorzystaniem funkcji XY-Plot zapisano przebiegi ci$nienia na wyznaczonych
krzywych, otrzymano wartosci wspotczynnika ci$nieniowego, ktore z uzyciem moga by¢
rozwazane bezwymiarowo. Wspotczynniki sg zalezne od lokalizacji oraz liczby Macha.
Otrzymane wyniki byly zapisywane poprzez funkcjonalnos¢ pliku journal<numer
przypadku>.jou uruchamianego za pomocg skryptu startowego macierzy obliczen. Pelne dane
obliczeniowe w formie plikow rozszerzenia .cas réwniez byly zapisywane, aby pozostata
aktywna mozliwos¢ pozyskania dodatkowych danych do analiz w zaleznosci od wystepujacych

potrzeb.

30

20 -

10

Kat slizgu [deg]
o

-10 -

.30 *
-30 -20 -10 0 10 20 30

Kat natarcia [deg]

Rys. 18. Wspolrzedne punktow z danymi na plaszczyznie kata natarcia i §lizgu po algebraicznym obrocie
punktéw wokot srodka uktadu dla f = 0. Zrodto: Opracowanie wiasne.
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Do sprawdzania 1 przetwarzania otrzymanych wynikow, z uwagi na ich ilo$¢, uzyto
skryptu wykonujacego interpolacje pomiedzy uzyskanymi odczytami w zrzutowanych na
krzywe punktach wiasciwych siatce, pobranymi z najblizszych komoérek. Odczytano dane ze
wszystkich przypadkéw 1 umieszczono je we wspdlnej tabeli, ktora moze by¢ nastgpnie
analizowana. Do celow analizy wykonano podziat zegarowy na 12 czesci, jednak w dalszych
fazach nastgpito przejs$cie na 8 cze¢sci. Z taka iloscig obwodowo rozmieszczonych w macierzy

czujnikow przygotowano pierwszy sensor.

Na Rys. 18. przedstawiono dostepne dane o cisnieniu dla pary (a,f) uzyskane
w wyniku operacji algebraicznych z danych. Kazda z par katéw posiada 8 wartosci z punktow
ci$nieniowych p; rozmieszczonych co 45° wokoét osi. Dane wygenerowano na podstawie
danych z obliczen zaleznych od ar, czyli catkowitego kata natarcia i kata rotacji modelu wokot
osi wzdtuznej obiektu, @, (badz ¢g,), ktory wynosit w symulacji CFD wartos¢ zerowg.
Nastepnie dzigki wykorzystaniu symetrii uzyskane dane rotowano o staty kat, tutaj wynoszacy

15°, ktory umozliwit mapowanie danych na uktad klasyczny (a, ).

4 I

Rys. 19. Opis rownowaznych wektoréw postugujacych si¢ inng notacjg uktadu katéw w tym samym uktadzie
wspotrzednych. Zrédto: Opracowanie wlasne.

\"

Transformacja katéw z uktadu klasycznego na sferyczny, ktorg zobrazowano na Rys.

19., moze by¢ realizowana poprzez zastosowanie nast¢gpujacych przeksztatcen:

ar = arcsin (Jsin2 a + sin? ﬁ)
sin 8 )

= arctan( -
Par sin a
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Transformacja odwrotna natomiast odbywa si¢ za pomocg rownan:

sin ar cos <paT>

a = arctan (
cosar

B = arcsin(sin ¢, sinar)

Na Rys. 20. pokazano uzyskane dla wybranego punktu pracy rozklady ci$nienia
statycznego w obrebie korpusu rakiety. Modelowanie CFD udowodnito swoja przydatnos¢ juz
wczesniej w aplikacji do systemu Flush Air Data System [72], gdzie autorzy skalibrowali uktad
wytacznie na danych CFD i uzyskali bardzo dobrg precyzje, poréwnywalng z odczytami IMU
w tescie. Rysunek pozwala na wprowadzenie w problematyke pomiaru na smuklej geometrii.
Kazda krzywizna generuje potencjalne miejsce oderwania, czy tez powstania fali uderzeniowe;.
Jedyne ,,bezpieczne” miejsca lokowania sensora znajdujg si¢ na nosku rakiety i tuz za nim.
Wchodzac na powierzchni¢ cylindryczng, uprawdopodabnia si¢ fakt, ze zaklinowanie sensorow
wzgledem optywu bedzie zbyt mate, by wiarygodny odczyt nastgpil, a szumy wynikajace
z efektow tworzenia si¢ struktur wirowych beda znacznie bardziej zaburza¢ odczyty uktadu.
Optymalna bylaby miniaturyzacja i precyzyjne lokowanie sensoréw w obrgbie zaokraglonej
nasady noska. Obecnie jest ona wykonana z metalu, jednak w przypadku checi integracji
pocisku z glowicg optoelektroniczng lub radiolokacyjng stanowi to barier¢ technologiczng.
Wymagatoby to jedynie uwzglednienia filtracji efektow u$redniania ci$nienia na przekroju
otworu. Duze gradienty ci$nienia na stosunkowo duzym otworze generuja nieprecyzyjny
strumien wejscia. Przy miniaturyzacji otworu mozliwe bytoby uzyskanie wynikow, ktore beda

bardzo stabo zalezne od takiego zjawiska.

Rys. 20. Wykres konturowy ci$nienia w przekroju dla M = 1,51 a = 5°. Zrédlo: Opracowanie wiasne.
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4.2 Badania w tunelu aerodynamicznym

Projekt i wykonanie obiektu badan oraz plan eksperymentu zostaly zaproponowane
1 wykonane sitami autora pracy, za$ Laboratorium Badan Aerodynamicznych operujace
w ramach Sieci Badawczej Lukasiewicz — Instytutu Lotnictwa udostgpnito wymagania
techniczne i stluzylo wsparciem merytorycznym w czasie projektowania modelu do badan

1 obstugg testu.

4.2.1 Tunel aerodynamiczny

Tunel aerodynamiczny N-3 jest tunelem typu wydmuchowego wyposazonym
w komorg pomiarowg o kwadratowym przekroju poprzecznym o wymiarach 0,6 x 0,6 m
1 dlugosci 1,5 m. Istniejgce wyposazenie tunelu umozliwia prowadzenie badan zasadniczo
w zakresie M = 0,3 + 2,3. W szczegdlnie uzasadnionych przypadkach istnieje mozliwos¢
prowadzenia badan rowniez przy nizszej liczbie Macha, a mianowicie przy M = 0,2 [73].
Zastosowanie ezektora ci$nieniowego z cz¢$ciowg recyrkulacja powietrza umozliwito

funkcjonowanie w trzech rezimach predkosci:

e poddzwickowym,
e okotodzwickowym,
e naddzwigkowym.

Tunel zasilany jest z dwdch kulistych zbiornikow sprezonego powietrza o objetosci
tacznej wynoszacej 2880 m® i maksymalnym ci$nieniu 7 atm. Powietrze sprezajg sprezarki
o mocy tacznej do 2000 kW, odpowiednio oczyszczone i osuszone [74]. Sredni czas pracy

tunelu wynosi:

e dla naddzwigkowych liczb Macha - do 3 minut (dla M = 1,5 okoto 1 minuty),
e dla okolodzwigkowych liczb Macha - do 5 minut,
e dla poddzwigkowych liczb Macha M = 0,3 + 0,5 - do kilkunastu minut.

W zakresie predkosci poddzwigkowych i okotodzwigkowych w tunelu N- 3 mozliwe sa
do uzyskania liczby Macha od 0,2 do 1,15 poprzez zmiang ci$nienia spigtrzenia w komorze

stabilizacyjnej. Ci$nienie to zmieniane jest poprzez zmian¢ szczeliny ezektora ciSnieniowego
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przy jednoczesnym utrzymywaniu statego cisnienia w komorze ezektora za pomoca zaworu
regulacyjnego nr 2. Zmiana liczby Macha w zakresie naddzwigkowym realizowana jest przez
wymian¢ odpowiednio uksztaltowanych wkladek zmieniajacych ksztatt dyszy w komorze
dyszowej tunelu. Dla uzyskania odpowiedniej jednorodno$ci i zmniejszenia turbulencji
strumienia w komorze pomiarowej zastosowano dos¢ duza kontrakcje, okreslong stosunkiem
powierzchni przekrojow komory stabilizacyjnej i komory pomiarowej, wynoszaca 8,03. W tym
celu takze w komorze stabilizacyjnej umieszczono prostownic¢ strumienia powietrza oraz
siatki deturbulizacyjne. Znajdujacy si¢ za komorg pomiarowa dyfuzor naddzwickowy posiada,
dzigki czterem we¢ztom o potozeniach regulowanych silnikami elektrycznymi, mozliwo$¢
zmiany ksztattu z rozbieznego (stosowanego w zakresie pod- i okolodzwigkowym) do zbiezno-

rozbieznego dla zakresu naddzwickowego.

Komora pomiarowa, w omawianych badaniach w zakresie naddzwickowym M = 1,5,
wyposazona byta w $ciany pelne, przy czym $ciany gorna i dolna byly od siebie rozchylone
w celu kompensacji narastania warstwy przysciennej. Na wyposazeniu tunelu nie znajduja si¢
przestrzenie ztozone z porowatych $cian z otworami celem kompensacji zjawisk powstawania

fal stojacych 1 dtawienia przeptywu, co mogto mie¢ wplyw na dalej omawiane wyniki.

Cisnienie statyczne przeptywu niezaktdconego ps  mierzono na $cianach komory
pomiarowej, a ciSnienie catkowite (spigtrzenia) przeptywu p,, w komorze stabilizacyjne;j

tunelu. Oba ci$nienia zbierane byly czujnikami typu SONIX (o zakresach pomiarowych;

+ 260 kPa dla p, i £130 kPa) dla pg_; doktadnos¢ 0,01% od zakresu, pomiar ci$nienia

absolutnego).

4.2.2 Model do badan

Badanym obiektem byt model noska i korpusu pocisku rakietowego $rednicy 2105 mm
(w skali 1:1), dostosowany do badan w tunelu aerodynamicznym N-3. Dostosowanie polegato

na:

e skrdceniu korpusu, aby uzyska¢ catkowitg dlugo$¢ L = 660 mm;

e wspawaniu paneli z otworkami w wyciete miejsca na cze$ci noska, gdzie
niemozliwe bylo wiercenie wewnatrz matych $rednic (Rys. 21.);

e wykonaniu serii otworkéw do pomiaru ci§nienia wraz z metalowymi rurkami na

korpusie, umozliwiajgcymi potaczenie czujnikdéw cisnienia.
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Rys. 21. Panele z punktami ci$nieniowymi i rurkami oraz nosek przed spawaniem. Zrodto: Opracowanie wilasne.

Obiekt badan byt wykonany ze stali 40HM i aluminium 6061-T6. Konstrukcyjnie
sktadat si¢ z nastepujacych elementow (Rys. 22.):

e korpusu (czesci centralnej, walcowej);

e pokrywy otworu dostepowego w korpusie (do celéw instalacyjno-montazowych);

3/4
e czesci noskowej (bedacej w gtdéwnej czesci wynikiem funkcjiy = R (Li) ), gdzie
R to promien maksymalny, x to wspotrzedna osiowa, a L,, to dlugo$¢ noska;
e wregi centralnej, ze stozkiem mocujacym model w wysiggniku, stanowigcym
element tunelu N-3. Do wregi zamontowano dwa 32-kanalowe skanery cisnienia

ESP-32HD-DTC.

W obiekcie wykonano seri¢ otworkéw pomiarowych o srednicy 20,3 mm na zewnatrz
1 21,1 mm wewnatrz. Takie wymiary pozwalaja na minimalizacj¢ wplywu usredniania
cisnienia w przekroju otworu [75]. W czterech rzedach, co 90° rozmieszczono je na czgsci
noskowej, w lokalizacjach A; = {80,5;81; 82; 83; 85}° (Rys. 23.). Na czeSci cylindrycznej
w odlegtosci od noska wynoszacej x; = —{0,41; 0,43; 0,45; 0,47; 0,49} m rozmieszczono
po 8 symetrycznie rozmieszczonych na $rednicy punktow. Wewnatrz modelu, pod kazdym
z otworkow, wklejono w otwory rurki z bragzu o $rednicy zewnetrznej @1,1 mm, wygicte
w kierunku skaneréw cisnienia. Gigcia rurek dokonano za pomocg wykonanej specjalnie
gietarki. Uzyto kleju wysokotemperaturowego na bazie zywicy epoksydowej z wypetiaczem.
Wspomniane rurki stuza do podltaczenia skaneréw cisnienia do punktow (za posrednictwem
elastycznych rurek igielitowych — rurki impulsowe produkcji TE Connectivity). W korpusie
osadzono rurki krotkie, zagiete o 90°, co zdalo egzamin z punktu widzenia tatwosci

1 skutecznos$ci montazu. Natomiast w czg¢sci noskowej wklejono rurki diugie, konczace sie¢
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w poblizu ptaszczyzny podziatu modelu. Ze wzgledu na pozycje wregi rurki nie wychodzity
z czedci noskowej, co wymuszato konieczno$¢ uzycia specjalistycznych narzgdzi do ich
montazu. Utrudniony dostep doprowadzit do uszkodzenia (wyboczenia i zagniecenia) jednej
z rurek metalowych. Lepszym rozwigzaniem bytoby przedtuzenie rurek, aby rurki igielitowe

byly osadzane za ptaszczyzng podzialu elementéw — datoby to dostep od réznych stron

i umozliwito montaz rurek palcami.

Rys. 23. Rozmieszczenie punktow pomiarowych w obrgbie modelu noska do badan tunelowych.
Zrédto: Opracowanie wlasne.
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Kazdy z punktow pomiarowych otrzymat indywidualne oznaczenie do badan

tunelowych jednoznacznie wskazujace jego potozenie w walcowym uktadzie wspotrzednych:

e L — wzdhuz osi, przy czym L = 0 odpowiadalo noskowi pocisku i wspoétrzedna
odmierzano ku tylowi (—x;)),

e phi (¢) — potozenie azymutalne (zegarowe), przy czym ¢ = 0 odpowiadato wyjsciu
portu w kierunku zgodnym z osig —Z i wspotrzedng odmierzano zgodnie z kierunkiem

ruchu wskazoéwek zegara, patrzac od tytu.

Nalezy mie¢ na wzgledzie, ze taki uktad wspotrzednych rézni si¢ od przyjetego w algorytmach,
stad dane nalezy przetransformowac. W czgsci noskowej wykonano cztery rzedy co 90° i kazdy
z nich zawierat pie¢ otworkow: L = {80,105, 180, 250,285} mm (warto$ci w zaokragleniu
odpowiadajace katowi A;). Z kolei na korpusie wykonano osiem rzedow co Ap = 45° (¢; =
{0,45°,90°,135°,180°,225°,270°,315°}) 1 kazdy z nich zawieral pi¢¢ punktow
pomiarowych w wyszczeg6élnionych przekrojach. Dane o podiagczeniach zebrano w Tab. 3.
Zgodnie z informacjg przedstawiong w tabeli, cztery punkty pomiarowe zostaty

wyeliminowane:

e [-180 phi-000 (rurka metalowa uszkodzona wskutek utrudnionego dostepu),

e [-285 phi-000 (rurka wklejona nieprawidlowo — zagigciem ku przodowi, nie
naprawiona),

e [-285 phi-090 (rurka wklejona nieprawidlowo — zagi¢ciem ku przodowi, nie
naprawiona),

e [-250 phi-270 (wskazane cisnienie bliskie atmosferycznemu, co sugeruje

niedroznos¢).

Tab. 3. Oznaczenia i status podtaczen punktéw pomiarowych.

Skaner 1 (nr fabr. 321433) Skaner 2 (nr fabr. 321432)
zakres + 103 kPa (15 psi) zakres + 103 kPa (15 psi)
Kanat | Oznaczenie Uwagi Kanat | Oznaczenie Uwagi

1 | L-80 phi-000 1 | L-470 phi-045

2 | L-105 phi-000 2 | L-490 phi-045

3 |uszk L-180 phi-000 |uszkodzony 3 | L-410 phi-090

4| L-250 phi-000 4| L-430 phi-090

5|uszk L-285 phi-000 |nieprawidtowy 5| L-450 phi-090

6 | L-80 phi-090 6 | L-470 phi-090
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7 | L-105 phi-090 7 | L-490 phi-090

8| L-180 phi-090 8| L-410 phi-135

9| L-250 phi-090 9 |L-430 phi-135
10 |uszk L[-285 phi-090 | nieprawidlowy 10| L-450 phi-135
11| L-80 phi-180 11| L-470 phi-135
12| -105 phi-180 12 | L-490 phi-135
13 | L-180 phi-180 13 | L-410 phi-180
14| L-250 phi-180 14| L-430 phi-180
15| L-285 phi-180 15| L-450 phi-180
16 | L-80 phi-270 16 | L-470 phi-180
17| L-105 phi-270 17| L-490 phi-180
18 | L-180 phi-270 18 | L-410 phi-225
19 |uszk L-250 phi-270 |niedrozny 19| L-430 phi-225
20 | L-285 phi-270 20 | L-450 phi-225
21| L-410 phi-000 21| L-470 phi-225
22 | L-430 phi-000 22 | L-490 phi-225
23 | L-450 phi-000 23 | L-410 phi-270
24| L-470 phi-000 24| L-430 phi-270
25 | L-490 phi-000 25 | L-450 phi-270
26 | L-410 phi-045 26 | L-470 phi-270
27| L-430 phi-045 27| L-490 phi-270
28 | L-450 phi-045 28 | L-410 phi-315
29 | brak 29| L-430 phi-315
30| brak 30| L-450 phi-315
31| brak 31|L-470 phi-315
32| brak 32| L-490 phi-315

4.2.3 Uktad pomiarowy

Do pomiaréw wykorzystano system oparty na ukladzie pomiaru cisnienh DTC Initium

firmy Measurement Specialties Inc. (teraz czgs¢ TE Connectivity). Jest on ukladem

pomiarowym do badan ci$nieniowych ztozony z:

e jednostki centralnej DTC Initium,

e zestawu max. osmiu wymiennych wielokanatowych skanerow ci$nienia roznicowego
ESP-32HD DTC lub ESP-64HD DTC (odpowiednio 32- i 64-kanatowych),
e ukladu interfejsu 9IFC stuzacego do podlaczenia zasilania, transmisji danych

1 sygnalow wyzwalajacych,

e zasilacza.
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Potaczenie poszczegodlnych elementéw odbywa si¢ przy pomocy przewodow PSCB
(taczacych kazdy ze skanerow ESP z jednostka centralng), jednego przewodu 9080 (taczacego
modul 9IFC i jednostke centralng) oraz przewodu STP/UTP do zapewnienia transmisji danych

z komputerem.

10/100 Base - T .

d PSCB Cable
: %;& ~ (1 to 30 Feet)
Host PC
[ J
120/240 VAC A A == o o e e e
e AOE
THEGEE 9lFC l__________l & By
{Opgt;ignal} - eep == :
9080 Cable DTC Initium ¥ P
(3 to 300 Feet) P [ ]
o .
L g
N2/Air e T T
Supply Pressure 11 il
80 - 125 psi : J
C1 Pressure Ling == =— u] DTC Scanner 8
C2 Pressure Ling «-ss«---

(Optional)

Rys. 24. Schemat systemu DTC Initium. Zrédto: [76].

Jednostka DTC Initium (Rys. 24.) zbiera dane z wielokanatowych czujnikéw
(skanerow) cisnienia serii ESP. Pojedynczy skaner ESP sktada si¢ z ukladu pomiarowego
zbudowanego na piezoelektrycznych czujnikach ci$nienia (16, 32 Ilub 64), uktadu
multipleksera, pamig¢ci 1 wzmacniacza. Oznaczenie skanera mowi o liczbie kanatéw, cyfrowe;j
kompensacji temperatury (DTC) i generacji. Przyktadowo skaner ESP-32HD-DTC Gen2 to
skaner 32-kanatowy II generacji z cyfrowa kompensacja temperatury. Do badan wykorzystano
wlasnie taki skaner II generacji. Skanery drugiej generacji wyrdzniajg si¢ dodanym
oznaczeniem ,,Gen 2” i zwickszong czgstotliwoscig multipleksowania z 20 kHz do 70 kHz.
Przektada si¢ to na potencjalne zwickszenie czgstotliwosci probkowania ci$nienia w calym

systemie.
Bezpieczny zakres pracy skaneréw ESP stanowi:

e 400% zakresu pomiarowego dla skanerow o zakresie pomiarowym do

+207 kPa (30 psi),

e 150% zakresu pomiarowego dla skaneréw o zakresie pomiarowym powyzej

+207 kPa (30 psi).
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4.2.4 Przygotowania i przebieg badan

Przed montazem obiektu wykonano sprawdzenie sztywnos$ci gig¢tnej wysiegnika
zgodnie z instrukcja tunelowag IW.08/LA [77]. Otrzymany kat ugiecia wysiegnika jest dany

roOwnaniem:

Aa = —0,00071 - P,,, — 0,01066 - My,

P, 1 M,,, oznaczajg odpowiednio sit¢ pionowg i moment gngcy, wyrazone w ukladzie
zwigzanym z hipotetyczng wagg tensometryczng. W opisywanych badaniach poprawki na
ugiecie wysiegnika nie wprowadzono, natomiast oszacowanie obcigzen wskazato, ze
popelniany w ten sposob blad jest akceptowalny. Zgodnie z obliczeniowymi charakterystykami
obiektu do badan maksymalny wspoétczynnik sity nosnej wynosi 1,0 przy kacie natarcia 15°,
za$ maksymalny wspolczynnik momentu (wzgledem gniazda wysiggnika) wynosi 0,12 przy
kacie natarcia 10°. Zatem je$li ci$nienie dynamiczne wynosi 70 kPa, a powierzchnig
odniesienia jest powierzchnia czolowa pocisku, maksymalna sita no$na wynosi 606 N,
a maksymalny moment pochylajacy — 7,6 Nm. Kat ugiecia wysiggnika obliczony dla kata
natarcia 10° (maksimum momentu) wynosi 0,33°, za$§ dla kata natarcia 15° (maksimum sily

nosnej) — 0,46°.

Po zamontowaniu obiektu badawczego w komorze pomiarowej tunelu (Rys. 25.),

a przed przystgpieniem do testow wlasciwych dodatkowo wykonano sprawdzenie:

e przejazdu mechanicznego wysiggnika z modelem w komorze pomiarowej
w plaszczyznie kata natarcia a,

e rejestracji 1 zapisu wartosci ci§nienia przy uzyciu programu rejestrujacego dane,
jednostki DTC INITIUM i zamontowanych w modelu skaneréw,

e wskazan aparatury sterowania i pomiarowej tunelu,

e systemu monitoringu i rejestracji wideo.
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Rys. 25. Instalacja modelu do badan. a) korpus z wysi¢gnikiem b) mocowanie noska do korpusu ¢) model w

przestrzeni tunelowej Zrodto: Opracowanie wiasne.
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Zmierzono warto$ci cisnienia statycznego w wyszczegdlnionych punktach, dla katow
natarcia w zakresie ¢ = 0 <+ 15°, co 1° przy liczbie M = 1,5 do celéw weryfikacji obliczen

CFD i pozyskania wspotczynnikow kalibracyjnych z rzeczywistego przeptywu.

Zmierzone rozklady ci$nienia statycznego na powierzchni badanego obiektu oraz
parametry strumienia ps 1 po,, pozwolity na wyznaczenie bezwymiarowych wspotczynnikow

ci$nienia, wedlug zalezno$ci:

pSi - pSoo
Joo

gdzie:
ps; — CiSnienie statyczne mierzone na i-tym otworku pomiarowym,

Ps,,— CiSnienie statyczne przeptywu niezaburzonego,
deo — cisnienie dynamiczne przeptywu niezaburzonego: qe, = 5 Ps,,Mé,

M, — liczba Macha przeptywu niezaburzonego:

v-1 1/2

2 2
M, ={—— <p0°o> _1
Y — 1|\Ps,

y — wyktadnik adiabaty, dla powietrza y = 1,4,

Po,, — CiSnienie calkowite (spigtrzenia) przeptywu niezaburzonego.

Plan badan obejmowat pomiary dla dwdch wartosci kata montazowego (przechylenia):
Ap =01 Ap = 22,5°, przy liczbie Macha M,, = 1,5. Zmiang tego parametru zrealizowano
obracajgc badany obiekt wraz z wysiggnikiem, w kierunku zgodnym z ruchem wskazowek
zegara (patrzac z tylu). Kat przechylenia regulowano za pomocg poziomicy elektronicznej
tymczasowo przytwierdzonej do obiektu. Pomiary wykonano dla katow natarcia w zakresie od

a =0 do a = 15°, przy czym z uwagi na ograniczony czas pracy tunelu zmniejszono liczbe
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pomiarow dla A = 22,5°, za§ pomiary dla A¢ = 0° wykonano w dwoch testach —
naprzemiennie, aby zminimalizowa¢ ryzyko nieuwzglednienia ograniczonej odtwarzalnosci.
Szczegoly przedstawia Tab. 4. Dodatkowo powtdrzono pomiar dla kata natarcia a=10° i kata

montazowego w azymucie 0.

Tab. 4. Plan badan tunelowych.

Nr testu Liczba Macha, Kat zegarowy Kat natarcia, o
M, (azymutalny), A@
52/23 1,5 0 0,2°4°,6°8°10°12° 14°
53/23 1,5 0 0,1°,3°5°7°,9°11°,13°,15°
54/23 1,5 0 10°
56/23 L5 22,5° 0,1°,2°5°7°,10°15°

4.3 Opis dziatania uktadu pomiarowego

Za dostarczenie informacji do algorytmu odpowiada sensor cis$nienia. Informacje
z kolejnych portow poboru cisnienia statycznego z korpusu trafiajg bezposrednio do algorytmu.
Zaktada sig, ze stany danych o oplywie mozna oszacowac¢ na podstawie pomiarow cisnienia
powierzchniowego. Te roznicuje si¢ miedzy sobg i w wyniku permutacji kolejnych ,,trojek”
portoéw w danej ptaszczyznie pomiarowej wyznacza estymowany kat a, oraz w plaszczyznie
prostopadtej S.. Cho¢ jest to jedna z mozliwych, to jest ona najbardziej sprawdzona,
wiarygodna, a wyniki powstaja w sposob nadzorowany, w przeciwienstwie do rozwigzan
zwigzanych ze sztuczng inteligencja. Dane trafiaja bezposrednio do algorytmu wyznaczania
liczby Macha, ktory w sposob iteracyjny na podstawie estymowanych katow i odczytow
z sensoroOw wyznacza lokalne cisnienie spigtrzenia (,,impact pressure”) q. oraz cisnienie
statyczne, co pozwala na oszacowanie cisnienia dynamicznego, a takze ewentualnie gestosci,

a stad wysokosci czy innych interesujacych parametréw pochodnych.

W kolejnych podrozdziatach szczegétowo omowiony zostanie ukiad pomiarowy

wykorzystany w badaniach oraz algorytm.
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4.3.1 Sensor

Zaproponowany uktad pomiarowy, sktada si¢ z 8 czujnikow cisnienia. Odpowiedzialne
sg za wyznaczanie ci$nienia absolutnego. Uktad ten przesyla surowe dane w postaci
przetworzonego sygnalu analogowego na sygnal cyfrowy do CPU, gdzie nastgpuje
kompensacja i zerowanie. Te dane trafiajg na autonomiczng ptytke rejestratora lotu z pamigcia
NAND FLASH przygotowang do testow sensora, a po fazie testow rowniez poprzez
komunikacje poktadowa do komputera autopilota, gdzie nastgpuje przetworzenie sygnatlu
1 przekazanie informacji z danymi o locie do petli sterowania. Rys. 26. przedstawia schemat
dziatania uktadu. Czujniki zwracajg probkowane dane z cze¢stotliwoscig nie mniejsza niz 80 Hz,
pracujac na pojedynczym procesorze i zbierajac odczyty w petli z kolejnych sensorow. Petla
otwierajagca komunikacj¢ 1 zbierajaca odczyt z 8 czujnikéw trwa $rednio 11,8 ms.
Wykorzystanie bardziej rozbudowanego CPU moze t¢ warto$¢ zmniejszy¢ poprzez
wykorzystanie wigkszej liczby interfejsow. Probkowanie wyniesie wtedy nawet od 1000 lub

2000 probek na sekunde w zaleznosci od wybranego typu czujnika przy komunikacji ciagte;.

«—  Zasilacz —* —

| : 1| Komunikacja | ;

90° 2700 P || Komputer
T i| poktadowy |:

| DTC |

v Kontrola lotu |:

Uktad czujnikow FADS - widok z przodu CPU E AUtOpilot/lNS i

Rys. 26. Schemat dziatania uktadu pomiarowego. Zrodto: Opracowanie whasne.

Dynamika uktadu sterowania wilasciwa dla rakiety @105 mm w manewrach wynika
z procesu projektowego bedacego zrodlem odrebnej analizy 1 wynosi nie wigcej niz 14 Hz.
Generalna zasada zaktada, ze optymalna czgstotliwo$¢ powinna by¢ 5 do 10 razy wigksza niz

warto$¢ charakterystyczna osiggalnych oscylacji, a wigc uzyskana czgstotliwos$¢ spehia te

61



kryterium. Warto$¢ czestotliwosci probkowania dla samolotu F-18 z HI-FADS [32] wynosita
20 Hz.

& &1 T N

Rys. 28. Uktad pomiarowy na bazie czujnikéw typu RSC. Zrodlo: Opracowanie whasne.

W trakcie prowadzonych prac wykorzystano dwa typy czujnikéw. Kryteriami wyboru
byta dostepnos¢, koszt 1 rozmiar obudowy. Te trzy zmienne uznano za bardzo istotne z punktu
widzenia wdrozenia. Przy pierwszych probach byly to czujniki piezorezystywne ci$nienia
bezwzglednego z rodziny Honeywell HSC HSCMRNNI1.6BGSA3 (uktad przedstawiono na
Rys. 27.), jednak w trakcie prac premier¢ mial ukltad z rodziny RSC — model
RSCDRRE400MDSE3, ktorego zakres pracy rowniez odpowiadal wymaganiom,
a gwarantowal mniejsze bledy pomiaru (uktad przedstawiono na Rys. 28.). Wprowadzenie go

do sprzedazy odbylo si¢ w trakcie juz zakonczonych wstepnie prac konstrukcyjno-
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elektronicznych nad modelem HSC. Zastosowanie go umozliwitoby znaczng poprawe

prognozowanej jakosci wynikow, czego si¢ podjeto poprzez zaprojektowanie drugiego uktadu.

Poréwnanie wybranych parametrow przedstawiono w Tab. 5. Dane do tabeli pochodza

z materiatow producenta [78, 79].

Tab. 5. Poréwnanie parametrow wykorzystanych czujnikow cisnienia.

HSCMRNNI1.6BGSA3

RSCDRRE600MDSE3

Model / zdjecie e X < @5"&,\_
i Rt
Fot. Honeywell Inc. Fot. Honeywell Inc.
Wejscie 33V 33V
Wyjscie Cyfrowe, SPI Cyfrowe, SPI
Typ, opakowanie Bezwzgledny, SMD Réznicowy, DIP
Zakres pomiarowy 0 — 160 kPa + 60 kPa
Doktadnos¢ +0,25% FSS (£400 Pa) +0,1% FSS (£120 Pa)
Catkowity btad zakresu +1% FSS £025% FSS
(po auto-zerowaniu)
14 bitow 24 bity
(ENOB: 12 bitow (ENOB: 13-15 bitow
Rozdzielczos¢ ADC

+LSB/2 - +19,53 Pa;
20 RMS - 122,53 Pa)

+1SB/2 > +(1,83 + 7,32) Pa;
20 RMS - +(2,11 + 8,46) Pa)

Temperatura pracy

—20°C — 85°C

—40°C — 85°C

Cyfrowa kompensacja

temperaturowa

0°C — 50°C

—40°C — 85°C

Czgstotliwo$¢ probkowania ADC

do 1000 probek/s

20 — 2000 probek/s

Czujniki poza doktadno$cig rdznig si¢ znaczaco stopniem skomplikowania odczytu
danych. Po wystawieniu stanu wysokiego sensor HSC zwraca od razu surowe dane

z przetwornika ADC do przeliczenia ze wzoru na transmitancj¢ urzadzenia [80]:

Output g, — Output,yin

Output = (Pressure — Ppin) + Output,,in

Pmax - Pmin
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gdzie:

— Output g, — warto$é wyjscia dla maksymalnego ci$nienia, tu 14745 (90% z 21%),
— Output,y,;, — warto$¢ wyjscia dla minimalnego ci$nienia, tu 1638 (10% z 2%),

— Pressure,,,;, — maksymalna warto$¢ ci$nienia, tu 160 000 Pa,

— Pressure,,;, — minimalna warto$¢ cis$nienia, tu 0 Pa,

— Pressure — warto$¢ ci$nienia w spdjnej jednostce,

— Output — cyfrowa forma dla warto$ci zliczen czujnika.

Uktad wyposazony w czujnik réznicowy RSC wymaga uzupelnienia o referencyjny
zbiornik ci$nienia tak, aby 8 punktéw poboru zwracato réznice wzgledem ci$nienia odniesienia.
W pewnym zakresie pozwala to na modulowanie zakresu pomiarowego i w ten sposob

pokrywanie szerszego zakresu parametrow lotu, znajac misje.

Honeywell RSC wymaga wystania komendy inicjalizujacej, wtedy ten zwraca rejestry
z dostgpem do fabrycznych danych kalibracyjnych z wewnetrznej pamigci EEPROM. Dane te
zawierajg numer seryjny, zakres pomiarowy, dane kalibracyjne przetwornika ADC i dane do
kompensacji wartosci ci$nienia. Surowy odczyt po konwersji nalezy skompensowac

0 wyczytane z rejestru wartosci wedtug zestawu formut:

Pipe1 = Bogw — (OffsetCoefficients - T3, + Of fsetCoefficient, - T2,
+ OffsetCoefficient; - Tyqy + Of fsetCoef ficient,)

Pz = P (SpanCoefficient® - T3, + SpanCoef ficient? - T2,
+ SpanCoefficient! - T4, + SpanCoef ficient®)

P

COMpPFEs

= ShapeCoefficient® - P3,, + ShapeCoefficient? - P%,,

+ ShapeCoef ficient' - Py, + ShapeCoefficient®

Pcomp = (PcompFS : PRange) + Phrin

gdzie:

Pine1, Pintz — warto$ci posrednie w obliczeniach,

P4 — nieskompensowany odczyt cisnienia z ADC,
T;qw — nieskompensowany odczyt temperatury z ADC,

Prange — zakres pomiarowy odczytany z EEPROM,
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Pnin — przesuniecie do minimalnej wartosci mierzonej odczytane z EEPROM,

Peomprs — skompensowany odczyt cisnienia,

P

tomprs — Skompensowany odczyt cisnienia, w jednostkach skonfigurowanych dla sensora,

Of fsetCoef ficients ... Of fsetCoef ficient, — wartosci korekcyjne macierzy, indywidualne
dla sensora,

SpanCoefficients; ... SpanCoef ficient, — wartosci korekcyjne macierzy, indywidualne dla
sensora,

ShapeCoefficients ... ShapeCoef ficient, — warto$ci korekcyjne macierzy, indywidualne

dla sensora.

W przypadku aplikacji do FADS istotne jest auto-zerowanie. Wynik dla poszczeg6lnych
czujnikow przechodzi taka procedur¢ zgodnie z instrukcja producenta [81]. Odbywa si¢ to
poprzez kilkusekundowa inicjalizacj¢ sensora w warunkach zamknigtej przestrzeni przy
warunkach otoczenia i wyliczenie $redniej dla kazdego czujnika, ktora jest konsekwentnie
odejmowana od otrzymywanych wynikow. Procedura jest podobna do tej dla czujnikow HSC,
z tym ze tutaj nalezy to zadanie wykona¢ w pelnym ukompletowaniu z potaczeniem sensoro6w
do zbiornika referencyjnego. Jako ze powstaja réznice mi¢dzy warunkami laboratoryjnymi
a warunkami otoczenia w trakcie testu — podobna procedura jest wykonywana w trakcie testu.
Tuz przed startem zbierane jest 100 odczytdw cisnienia, odrzucane sg warto$ci znacznie
odstajace o wigcej niz £ 10% od wartosci $redniej z pomiaru i powstata wartos¢ shuzy do
ponownego auto-zerowania, ktore uwzglednia wpltyw zmiany warunkow referencyjnych
w zaleznosci od otoczenia. Aby uzyska¢ minimalizacje btedéw zerowania nalezy procedurg
przeprowadzi¢ w pelnym zakresie operacyjnym sensorow, a nastgpnie wczytywacé warto$¢
zerowania na podstawie aktualnej temperatury. Czujniki dysponuja réwniez odczytem
temperatury wykorzystywanym do wewnetrznej cyfrowej kompensacji ci$nienia.
Piezorezystywny element jest wrazliwy na zmiany kierunku dziatania wektora grawitacji, ktore
moga wplywa¢ na odczyt matych roznic ci$nien ponizej 4 kPa [82, 83]. Nalezy mie¢ to na
uwadze, analizujac niskie katy orientacji obiektu, gdzie stosunek sygnatu do szumu moze by¢

przez to jeszcze mniej korzystny dla manewrujacego obiektu.

W dalszym kroku opracowano prototyp plytki, ktoérg po analizach CFD wyposazono
w cyfrowe czujniki ci$nienia marki Honeywell serii HSC, model HSCMRNN1.6BASA3,
o zakresie 0 — 160000 Pa pracujgce przy napieciu 3,3V z wykorzystaniem interfejsu

komunikacyjnego SPI. Wybrany uktad ma bardzo dobry stosunek parametréw pracy do
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oferowanych gabarytow 1 akceptowalng do zastosowania w docelowym rozwigzaniu
rakietowym ceng, co ma istotny wptyw na walory wdrozeniowe. Czujniki te maja zintegrowany
uktad DTC do 80°C. Ten konkretny model wyposazony jest w krociec cisnieniowy o $rednicy
21,6 mm. Zakupiono odpowiednie materiaty w postaci rurek impulsowych, nylonowych,
produkcji ScaniValve 0,063” odpornych na temperature¢ do 110°C 1 ci$nienie do 10 MPa.
Z uwagi na umiarkowany zakres ci$nien, rurki zostaly jedynie wcisnigte na krdcce.
W przypadku lotow z wyzszymi cis$nieniami lokalnymi (powyzej 700 kPa) zalecane jest
zaktadanie o-ringoéw, podklejenie rurki na kroccu zywicg epoksydowa lub odpowiednim
uszczelniaczem do sensora (przy czym musi by¢ wzigta poprawka na ewentualny
egzotermiczny wzrost temperatury na skutek uzycia tej chemii powyzej granicznej DTC, co
moze uszkodzi¢ sensor) i uzywanie opasek zaciskowych dla zabezpieczenia osadzenia.
Objetos¢ rurek oszacowano na 110 mm3 do przysztych prac nad ewentualnym ustalaniem

op6znien. Uktad wykorzystano na prototypie rakiety naddzwigkowej podczas nieudanego lotu.

Uktad z czujnikami typu RSC w odréznienia od HSC wymagat dodania tak zwanych
rezystoréw podciaggajacych dla zapewnienia stabilnej pracy 1 przewidywalnych odczytow przy
starcie w mozliwie krotkim czasie, korzystajac z komunikacji poprzez SPI. W tym celu
zmodyfikowano uktad plytki. Uktad rejestracji znajduje si¢ na drugiej plytce, wigc ta nie ulegta
zmianie. Dotgczono zbiornik ci$nienia referencyjnego. Zbiornik wykonano z podtuznego bloku
ze stopu aluminium EN AW-2017A, ktéry nawiercono z jednej strony dla uzyskania wolne;j
objetosci 7000 mm3, a otwdr zakonczono gwintem G1/8”. Celem zamkniecia objetodci
zbiornik zakorkowano. Prostopadle nawiercono 10 otworow o $rednicy @1,6 mm. W otwory
wklejono sztywne cienkoscienne rurki z brazu stuzace jako krééce do nalozenia rurek
impulsowych. Jest to zamknigta objetos¢ z wyprowadzonymi kroccami ci§nieniowymi. Rurki
impulsowe prowadzace do zbiornika referencyjnego posiadaly objetosé 250 mm3.
W badaniach wykorzystywano 8 portow. Na poktadzie znajduja si¢ rdwniez 2 barometry,
a plytka posiada wolne gniazdo, wigc jezeli stwierdzono by w toku dalszych prac, ze niezbgdny
jest odczyt ci$nienia absolutnego, to 2 wejscia w zbiorniku referencyjnym pozostaja wolne.
W toku dalszego rozwoju maja stuzy¢ one réwniez dokladniejszemu mierzeniu ci$nienia
referencyjnego w konteks$cie ewentualnej potrzeby kompensacji wynikajacej ze zmian
temperatury otoczenia. Z uwagi na to, ze zbiornik jest ze stopu aluminium, mozliwe jest
wykorzystanie wysokiej przewodnosci cieplnej i1 zastosowanie elementu grzejnego dla
zachowania statej wartos$ci temperatury przez caty zakres lotu. Na tym etapie rozwoju uktadu

pomiarowego nie stwierdzono potrzeby wdrozenia takiego elementu.
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Poprzez ustalenie statego, maksymalnego przyjetego do rozwazan kata natarcia a =
20° ustalono na podstawie danych CFD ci$nienia w portach, ktére pojawiag si¢ w przypadku
osiggniecia w danym momencie lotu — przy dziatajacej wtedy predkosci i wysokosci. Na Rys.
29. zobrazowano zbior punktéw pracy dla rakiety latajacej w naddzwigku. Maksymalne
ci$nienie odczytywane to 126 kPa, natomiast minimalne nieco ponizej 38 kPa. W tym
przypadku ustalono, Ze pozostawienie zbiornika ci$nieniowego na poziomie ci$nienia
atmosferycznego pozwoli na pomiary w tym zakresie z wykorzystaniem uktadu wyposazonego

w czujniki typu RSC o zakresie +£60 kPa (10% - 90% skalibrowanej wyj$ciowe] wartosci

zliczen).
Alpha = 20°
13 -
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’ y: S - = = = Maks. na linii spietrzenia
s s °
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Rys. 29. Zakres efektywnie wystepujacych cisnien w locie rakiety w konfiguracji naddzwickowej w wiencu

czujnikéw zlokalizowanych na plaszczyznie §X = 400 mm od noska. Zrédto: Opracowanie whasne.

Seria uzytych mikroczujnikow w obudowach DIP-8 jest bezkonkurencyjna
rozmiarowo, a wybrane czujniki cechujg si¢ dobrymi parametrami proponowanego
zastosowania. Kosztem zwigkszenia zakresu pomiarowego 1 instalacji ich na nosku rakiety,

cho¢ poprawityby si¢ stosunki sygnatu do szumu, to istotnie pogorszytyby si¢ ich doktadnosci
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przy zwigkszonym zakresie pomiarowym. Jest to jeszcze jeden argument, dlaczego takie

rozwigzanie jest wtasciwe do wybranego do badan typu rakiety.

4.4 Przetwarzanie danych za pomocg algorytmoéw

Na Rys. 30. pokazano schemat algorytmu. W kolejnych akapitach opisane zostang
poszczegdlne zaleznosci, ktore w nim ujeto. Wskazano w nim, poza krokami standardowymi
dziatania algorytmu, rowniez ewentualne mozliwe do podj¢cia. Jezeli zaistnieje taka potrzeba
modyfikacji, tj. dodanie korekcji od predkosci katowych i elastycznosci rakiety oraz
transformacje uktadu wspohrzednych. Sg to dodatkowe czynnos$ci, ktére sg rozwazane
w pewnych wariantach algorytmu, jednak nie zostaly w obecnej wersji zaimplementowane

1 zaprezentowane.

‘ Dane o locie (aero) ‘

i bi
‘ Algorytm }7
L aeJﬁe
Wartosé szacunkowa Minic | Tablica kalibracyjna,
wstepna, Mip;, €=f(M, aeu@fe)
true; Minir = Mo | €
_ Algorytm | e, Pe, Pi
My — Minie > Eerr Goo» Poo,Moo Goor Poos Moo
false; M,
Tablica kalibracyjna, o Transformacja uktadu
(@f )= fMw, ac Pe) wspétrzednychdla a i B.
lal‘ ,BI
Korekcja od predkoscip i r
! !
false; qoo, poo,I\Too’| @B 9o, Poo, Mer oraz elastycznoéci rakiety

Rys. 30. Schemat uruchamiania funkcji i algorytmoéw przetwarzania danych o cisnieniu.

Zrédto: Opracowanie wiasne na podstawie [84].

68



Na podstawie ,,Newtonian flow theory”, ktora jest efektem Il zasady dynamiki Newtona
ogloszonej juz w 1687 roku [85], a ktorej Newton nie mial w zamiarze aplikowa¢ do zagadnien

aerodynamicznych, mozna opisa¢ transfer pedu ptynu na sil¢ reakcji w cze$ci nawietrznej ciala:

F = mVy,sin¢ = p,VZAsin? ¢

F
p(p) = 1P = Poo Vet SIN? @ + oy

cp (@) = P(ldﬂ——Poo = 2sin? ¢
?poovog

Powyzsze wzory to zamknigta forma rozwigzania dla przepltywu potencjalnego (A =
0) dla ,,ciala obtego”. Newton w tej zasadzie ignoruje losowy ruch czastek ptynu, a jedynie
uwzglednia ruch translacyjny. Zalozenie to jest prawdziwe dla granicy M, — o0, a wigc
sprawdza si¢ w badaniach przeptywow hipersonicznych. Maksymalna warto$¢ wspotczynnika
ci$nieniowego w tym wypadku wynosi 2. W praktyce, dla skonczonych liczb Macha,
maksymalne ci$nienie na stagnacji jest ograniczone przez spr¢zanie w fali uderzeniowej oraz
izentropowe hamowanie do stagnacji, a model newtonowski je zawyza. Zmodyfikowana teoria
newtonowska [86] zaktada, ze funkcja ta nigdy nie osigga w praktyce wartosci 2 dla powietrza
[87]. Dla warunkow stagnacji przytoczono wzor, ktory dla (M — oo, y = 1,4) osigga wartos¢

1311_{130 Cpmax = 1,839 na podstawie ponizszej zaleznoSci:

Y
Poz —Poo| _ (P02 —Pe) _ 2 l (r + D? Mg, V-lll—y+2VMél_

C = =
Pmax %poovog %pmMgo ]/Mgo 4)/M§o — 2(]/ - 1) Y +1

Przy takim zatozeniu roOwnanie przyjmuje postac:

p(d)) ~ P .
&2 (¢) = 1— = Comax sin’ ¢
?poovog
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Réwnanie to w rezimie hipersonicznym przyjeto si¢ do wstepnego walidowania
koncepcji geometrii struktur pojazdéw, elementoéw napedow i innych narazonych, bo wraz ze
wzrostem liczby Macha daje wyniki zblizajace si¢ do efektow realnych, mimo, ze nie
uwzglednia efektéw gazu rzeczywistego i1 efektow jonizowania si¢ gazéw. Dla ujednolicenia
nomenklatury w odniesieniu do wykorzystywanych dalej uktadow wspotrzednych dla wygody

mozna wykona¢ przeksztalcenie po przyjeciu 6 = 90° — ¢:

c,(8) = ¢, _cos*6

wtedy:

0
&: 1+ZM§ocp cos? 0
poo 2 max

W FADS potrzebny jest prosty, gltadki model mapujacy kat potozenia portu wzgledem
optywu na spodziewany wspotczynnik cis$nienia, ale dzialajacy takze poza rezimem
hipersonicznym. Na podstawie réwnan pochodnych z II zasady dynamiki Newtona powstat
model aerodynamiczny, ktory zawiera wspotczynnik kompensujacy warunki idealne opisane
teoretycznie dla sfery [33]. Model aerodynamiczny, ktory znalazt szerokie zastosowanie
w lotnictwie eksperymentalnym, otrzymat wspotczynnik kalibracyjny € stojacy przy funkcji
sinusoidalnej. Fakt ten jest korzystny ze wzgledu na to, Ze sinus jest funkcja nieparzysta, ktora
umozliwia korekcj¢ wokot punktu nominalnego bez dodatkowego odchylenia wartosci kata.
Macierze kalibracyjne sg estymowane na podstawie danych referencyjnych z préb w locie,
tunelu aerodynamicznego lub symulacji CFD i petnig role uog6élnionych korekt, ktore agreguja
wplyw zjawisk nieopisywanych zagadnieniami mechaniki klasycznej. To znaczy, Ze nie
wymaga wchodzenia w szczegdtowa geneze poszczegodlnych mechanizmoéw przeptywowych,
a ich taczny wptyw jest uchwycony przez parametry kalibracyjne wyznaczane metoda
dopasowania. W szczego6lnosci kompensujg one: oddziatywanie wirdw i strug schodzacych nad
noskiem, obecno$¢ czujnikoéw w strefach zaburzonych (przeptyw zawietrzny i separacja),
efekty Scisliwosci (wynikajace z roznic migdzy gazem rzeczywistym, a modelem), a takze
btedy ksztattu i1 inne niedoskonatosci instalacyjne. Dzigki takiemu uj¢ciu model zachowuje
poprawng wrazliwo$¢ na 6, czyli lokalny kat uderzenia i od wartosci a, § oraz M. Roéwnanie

przyjmuje finalnie postac:
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c,(8) = ¢, [cos? B + £5sin® 0]

W tym momencie tak przedstawiony wspotczynnik ciSnieniowy moze opisywa¢ model
aerodynamiczny rowniez dla konstruowanego sensora. Wyznaczanie wartosci kalibracyjnej
zostanie opisane w dalszej czesci pracy. Chcac wyznaczy¢ kat uderzenia 8 w dowolnym
punkcie na powierzchni obrotowej bryty pocisku, niezbedne jest wyprowadzenie zaleznosci,

ktora przedstawia si¢ nast¢pujaco:

cos(6;) = cos(a,) cos(B,) cos(4;) +
+ sin(B.) sin(¢;) sin(4;) +
+ sin(a,)cos(B.)cos(¢;)sin(4;)

Kat ten jest powigzany z lokalnym efektywnym katem natarcia a, i1 efektywnym katem
slizgu S,. Potozenie punktéw opisuja katy wzgledem naptywu (A;, ¢;). Pierwszy z nich to
potkat rozwarcia stozka, ktorego warto$¢ wyznacza przecigcie si¢ normalnej do powierzchni
w punkcie oraz osi obrotu pocisku, osi x. Kat zegarowy — ¢; (dalej rdwniez jako ¢;) to
wspotrzedna katowa liczona od plaszczyzny kata natarcia rosngca w kierunku ruchu
wskazoéwek zegara. W ukladzie NED (North — East — Down) jest to kat pomiedzy ujemng
czgs$cig osi Z 1 potudnikiem przechodzacym przez wybrany punkt. Ich wybor jest istotny, jednak
niekiedy ograniczony. Jezeli wystepuja w miejscach powstawania fal, ktére moga w zaleznosci
od liczby Reynoldsa w pewnym zakresie migrowacd, to kalibracja takich punktow moze by¢
utrudniona lub niemozliwa. Zatem nieodpowiednie beda miejsca, gdzie powstaja fale

uderzeniowe oraz oderwania, a takze wystepuja obszerne, niestacjonarne struktury wirowe.

Model aerodynamiczny w odniesieniu do ci$nienia statycznego mierzonego w kazdym

punkcie na powierzchni opisuje roOwnanie:

pi = qc[cos?(6;) + £5in?(6;)] + poo

Na podstawie mierzonych cisnien wybiera si¢ kolejne ,,trojki” z dostgpnych portéw. Liczba

mozliwych kombinacji to:
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n!

(g) ~ - é)! 31

Przedstawiony algorytm ,.trdjek” rozwigzuje rOwnanie:

Tix cos? 6; 4 Tj; cos? 6; + Ty cos? 6; = 0

gdzie:
Lk = 0i — Dk
i =p; —bi
Ixj =Pk — )

Przez tak wykonane roznicowanie mozliwe jest pozbycie si¢ cztondw odnoszacych si¢
do wartosci ci$nienia dynamicznego, ci$nienia otoczenia 1 wspotczynnika kalibracyjnego.
Algorytm dla kazdej z ,.trdjek” na danej ptaszczyznie potudnikowej wylicza rozwigzanie,

a nastepnie usrednia wyniki. Dzigki temu eliminowane sg szumy. Przyjmujac, ze:

A = Ty, sin? A; +Tj; sin® Ay, + T sin® 4;

B =Ty cos @; sindjcosdj + Tjjcos@ysindgcosAy + Ty jcos@;sindicos;

otrzymujemy rozwigzanie:

1t _1<A) o] <
2an B) de| <

1 (A
z[”‘ta“ (E)]' el >

Kat slizgu wyznacza si¢, korzystajac z tej samej metody roéznicujacej trojki, z tym, ze
uzytej dla portdow wybranych do wskazywania katow slizgu. Rozwigzanie dla kata  pochodzi

7z rOwnania;

A' tan?p, + 2B’ tanf, + C' =0
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gdzie:
A" =Tyb} +Tj; b + Ty b}
B" =Ty ajb; +Tj; agby + Ty a;b;
C' =Tyal + T ap +Tjaf
Aijiy = COSA COSAgjiy + Sina SinAgjxy coSGyjiy

biijky = sindgjiy singyjiy

Otrzymujac dwie wartosci kata f,, wybieramy rozwigzanie blizsze zera.
W opracowaniu [88] wskazano analityczne rozwigzania dla osobliwo$ci wystepujacych dla

a, =01, = 0, ktore wykorzystano.

W opracowaniu [89] pokazano, ze mozna wykorzysta¢ roéwniez porty rowniez
znajdujace si¢ w relacji do siebie innej niz lezacych na tej samej ptaszczyznie, jednak

zastrzezono roOwniez, ze rozwigzanie jest chronione zgtoszeniem patentowym.

Wyznaczanie liczby Macha, ci$nienia dynamicznego i ci$nienia otoczenia odbywajg si¢

poprzez iteracyjne rozwigzanie rGwnania estymatora z zatozong doktadnoscia:

—~ D1
q -1 :
[55] - ={Mfamp)] M@ﬂ}[ : ]
*I(+1) n
gdzie:
cos2(0,) + D sin®(0,) 1
Mgy = ’ :

cos2(8,) + €D sin?(0,) 1
q1 vee 0
o=1|: =~
O e qn

My to macierz iterowana, gdzie j jest numerem otrzymanej estymacji w procesie. Q to

macierz diagonalnie wypetiona flagami q;. Warto$ci diagonalne przyjmuja wartos$¢ 1, jezeli

punkt dziata, a warto$¢ 0, jezeli punkt nalezy wylaczy¢ z obliczen. W przypadku wykrycia
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btedéw na sensorze mozliwe jest wyrzucenie go w ten sposob i1 dalsze prowadzenie pracy.
Obliczenia prowadzi si¢ do momentu uzyskania spelnienia warunku, ze réznica migdzy

liczbami Macha w kolejnych iteracjach jest mniejsza niz zalozona tolerancja, np. 10™%.

Przez cisnienie dynamiczne, g, (tzw. impact pressure), w miejscu estymatora rozumie
si¢ dla przypadkow naddzwickowych cisnienie za falg uderzeniowa. Mozna je wyliczy¢ za

pomoca ponizszej zaleznosci:

A
(Fmme)”
qc, = P 1 1

( 2y vz Y= 1)1/—1
y+1) 7> y+1

Y
qu = Cpmax EpooMozo

Uktad dla uzyskania wartos$ci liczby Macha rozwigzuje si¢ z wykorzystaniem réwnania

wlasciwego dla przepltywu izentropowego, ktore w poddzwigku przyjmuje postac:

Y

1\
£=(1+V—M§o) ~1
Poo 2

W przypadku przewidywania rozwigzania, ktore bedzie wlasciwe dla naddzwicku

korzysta si¢ z formuty Rayleigha dla rurki Pitota:

1
dc V+1 2 1)(T1) 1
poo_ y+1 y+1

Niezbedne w tym wypadku jest rozwigzanie numeryczne. Wyznaczenie liczby Macha

zpomiaru q. realizuje si¢ za pomocg rozwigzania rownania F(My,y) =1 + . Uktad

macierzowy estymatora jest iterowany tak dlugo, az rdznica pomigdzy kolejnymi
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otrzymywanymi liczbami Macha nie bedzie wigksza niz zalozona warto$¢ tolerancji, np. € <

10~*. Zazwyczaj odbywa si¢ to w ciagu 4 petli iteracyjnych.

Z otrzymanych wynikow, mozna réwniez wyznaczy¢ cisnienie dynamiczne, ktore
w rezimie naddzwickowym moze znaczaco odbiega¢ od wartosci ci$nienia uderzenia q..

Wykonuje si¢ to dzigki wykorzystaniu rownania:

_YM&
2

qOO poo

Jezeli konstrukcja rakiety jest zaprojektowana jako rakieta poddzwigkowa, tak jak to
bedzie mie¢ miejsce w wersji przeciwdronowej nosnika, to istnieje uproszczona wersja tego
elementu algorytmu. Szukane rozwigzanie jest efektywne dla M., < 0,7 1 wyznacza si¢ je na

podstawie zaleznosci Prandtla-Glauerta:

‘p
Do E
B=+y1-M;
_ Cpo1 _ Cpo2
Cp, = > D2 2
1-Myiter 1-Myiter
P1—Pxo P27 P
C. =—C = -
P1 doo > P2 Joo
P1—P2
= = — C
qwo Cp1—Cpa’ Po = P1 — doCp1
G -1 Y-
Lo (14+——M2) -1
Poo 2

Wracajac z rozwigzaniem do uktadu macierzowego estymatora i aplikujac je metoda

najmniejszych kwadratow, otrzymuje si¢ zalezno$¢:

Yiqsin® 6; (c,, — cos? 6;)
Xt sin*6;




Na podstawie tego przedstawionego rownania mozliwe jest kalibrowanie modelu z danych

tunelowych lub CFD.

Jako miejsce ulokowania sensorow ci$nienia wybrano przednig czgs¢ pocisku. Jak juz
wspomniano, w nosku nie znajdzie si¢ miejsca na dodatkowy sensor czy chociazby rurki
impulsowe. Grubo$¢ warstwy przys$ciennej narasta wraz z przemieszczaniem si¢ ku tylnej
czesci pocisku, co moze zwigksza¢ zaburzenia w odczycie cis$nienia statycznego. Za najlepsze
miejsce do umieszczenia czujnikéw arbitralnie uznano strefe tuz za noskiem, w ptaszczyznie
—X = 400 =~ 450 mm (mierzonej od plaszczyzny stycznej do noska rakiety). Strefa ta
umozliwia instalacj¢ catego przedzialu sensora blisko komputera poktadowego. Jest ona
zaopatrzona w odpowiednie zasilanie 1 komunikacje, co nie stwarza dodatkowych problemow

przy instalacji i prowadzeniu dtugich wigzek kablowych.
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5 Uzyskane rezultaty

5.1 Wyniki numeryczne analizy CFD

Dla zastosowania algorytmu ,trojek” wygodniejsza forma korzystania z danych
kalibracyjnych jest transformacja z danych algebraicznie rotowanych wedtug centrum (a, 8) =
(0,0) na siatke prostokatng. Zgodnie z wcze$niejszym opisem najpierw wygenerowano
rozwigzania w ukfadzie (ar, ¢,,) na plaszczyznie potudnikowej, w czesci dodatniej ar, dla
Par = 0. Wyniki obrocono wokot osi kadtuba o A, = 15°, co daje probki dla réznych
azymutow. W ten sposob uzyskany zbior {(a;, B;)} jest rozproszony po ptaszczyznie (@, B).
Wykonano poprzez rzutowanie danych rozproszonych (re-grid) na prostokatng siatke iloczynu
wektorowego {a} X {#}. Rozproszone wyniki byty interpolowane za pomocg biharmonicznej
funkcji sklejanej zapewniajacej ciaglos¢ drugiego rzedu w catej dziedzinie [90], co jest
pozadane przy dalszych dopasowaniach wielomianowych na bazie tych wynikéw. Z kota
0 promieniu r = \/m < 30° wyniki ograniczono do pola {|a|,|f|} < 20°. Rys. 31.

przedstawia nowg siatk¢ w odniesieniu do uzytych do jej stworzenia warto$ci w punktach.
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Rys. 31. Dane o ¢, zrzutowane na siatke prostokatng do uzycia w algorytmach. Zrédto: Opracowanie wlasne.
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Aby ujednolici¢ operowanie na zbiorze, analogiczng procedurg zastosowano do peinych
wynikow CFD. Dla kazdego przypadku liczby Macha i dla kolejnych przekrojow wzdtuz osi X
(od noska ku tylowi) wyekstrahowano wartosci w o$miu pozycjach azymutalnych
rozmieszczonych réwnomiernie wokot kadtuba. Otrzymano w ten sposob regularny sze$cian
danych dla catej siatki {a} X {8} w postaci c, (M;, x;, px), a wigc caly zestaw danych przyjat
postac zalezng od 5 zmiennych ¢, (@, 8, M, x, ¢). Regularna siatka wynikow umozliwi wygodne
korzystanie z filtrowania i przeszukiwania zasobow. Jest to preferowane podejs$cie z uwagi na
szybko$¢ dziatania, ktore oferuje wyszukiwanie binarne mozliwe do zaaplikowania w celu

przetwarzania algorytmow w warunkach rzeczywistego lotu.
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Rys. 32. Przebieg zmiennosci kata A wzdtuz noska rakiety. Zrodto: Opracowanie whasne.

Rownolegle wyznaczono przebieg geometrycznego parametru A(x) dla aktualnej
geometrii noska rakiety zgodnie z Rys. 32. Na tej podstawie zdefiniowano docelowe wience
czujnikow uktadu FADS. Pozycje {(4, ¢)} odpowiadaja punktom ekstrakcji wynikéw z CFD
lub tunelu. Dane przedstawiaja te wezly ekstrakcyjne, ktore postuzag do budowy macierzy
kalibracyjnych dla € i wartos$ci korekcyjnych da i 6. Maja na celu wizualizacje wptywu A na
6 w zastosowanej geometrii noska i korpusu. Wskazano rozmieszczenie danych zbieranych

w dyskretnych punktach w tunelu. Wskazano rowniez, gdzie docelowo znajduje si¢ wieniec
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czujnikow uktadu pomiarowego stosowany na rakiecie. Punkty przedstawione jako Dane
odpowiadaja punktom ekstrakcji danych zobrazowanych wczesniej na Rys. 17 jako z. Istotne
do wywnioskowania jest to, ze kat A jest w gornej granicy zakresu juz od pierwszego

mozliwego do instalacji w rozwazanej geometrii punktu.

Na Rys. 33. - Rys. 37. przedstawiono uzyskane w wybranych punktach na przekrojach
przebiegi ¢p(a, f). Wybrano dane jedynie dla punktow na kierunku azymutalnym ¢ =0,
poniewaz dane dla pozostatych katow sg jedynie zalezne od rotacji o kat Agg,.
W szczegolnosci, wykres zaleznosci (a, ) jest tozsamy z (8, @) po obrocie o kat Ap,,. = 90°,
co oznacza, ze pozostale przypadki mozna uzyska¢ poprzez tozsamg rotacj¢ danych. Z tego
wzgledu petne przedstawienie wynikow dla wszystkich katéw bytoby redundantne. Im wigksza
odlegtos¢ od noska, a za tym idacy wiekszy kat miedzy przeptywem a prosta normalng w tym
punkcie, tym mniejsza warto$¢ wspolczynnika cisnieniowego. Implikuje to problem w postaci
niskich odczytéw warto$ci ci$nienia statycznego w portach w lokalizacjach potozonych dalej
od noska rakiety, na czesci cylindrycznej. Dlatego tez najlepsze otrzymywane wyniki bedg
obserwowane naturalnie dla czujnikéw zainstalowanych mozliwie najblizej poczatku noska.
Jednakze ze wzgledu na zobrazowany przebieg zmienno$ci kata 4 w rzeczywisto$ci jest to
ograniczone pole dla matej $rednicy pocisku. Pomiar w takim przekroju jest mozliwy w
przypadku ponownego przeorganizowania struktury noska rakiety i rezygnacji z waznych dla

obecnego projektu funkcjonalnosci.

Z kolei dla odlegtosci X = — 430 mm, czyli miejsca fizycznej lokalizacji sensoréw,
przy wykresie warto$ci dla M = 0,98 widoczna jest do tego zmiana charakterystyki wynikajaca
z powstania w tej okolicy fali stojacej. Jest to spodziewane w tym miejscu zjawisko powstate
po przyspieszeniu gazéw wokot noska do predkosci naddzwickowe;j. Jest to przekroj tuz za
przejSciem optywowej geometrii noska w cylindryczny fragment korpusu. Pozycja fali jest
jednak silnie zalezna od warunkow przeptywu — niewielka zmiana predkosci prowadzi do
przesuni¢cia weztow fali 1 zmiany rozkladu zaburzen. Dodatkowo jej doktadne miejsce
1 intensywno$¢ jest wrazliwa na uzyte metody us$redniajace i statyczne modelowania
numerycznego. Zjawisko ma charakter niestacjonarny i rezonansowy, dlatego nie zaleca si¢
interpretacji wynikow w tym obszarze w sposob iloSciowy. Nalezy je traktowac raczej jako
manifestacje niestabilnosci przeptywu niz statg strukture. Ksztaltuje to prosty wniosek,
ze bardzo problematyczne i podatne na zaburzenia rezimu transonicznego jest lokowanie
punktow pomiarowych sensora w tym wycinku powierzchni geometrii, a sama fala moze

przemieszczaé si¢ w pewnym zakresie, nie badanym tu dalej. Sugeruje si¢ wykorzystywanie
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punktow pomiarowych w okolicy predkosci dzwigku do okreslania katoéw, ktore nie sg wrazliwe
na znalezienie si¢ pod wpltywem tego zjawiska. Celem eliminacji zauwazonego problemu
mozliwe potencjalnie jest rozmieszczenie sensorOw na cze$ci cylindrycznej, w kilku
strategicznie wybieranych miejscach pozyskiwania danych, gdzie fala stojaca szybko
przechodzi, a takze zastosowanie adaptacyjnego filtrowania, np. metodg Kalmana. W zwigzku
z tym wybor lokalizacji wej$¢ do kanatow pomiarowych musi by¢ kompromisem pomig¢dzy

dostepnoscia przestrzeni konstrukcyjnej a odpornoscia na zaktdcenia przeptywu.
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X=0.05|¢=0
M =0.300 M = 0.600

0.5
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0.3

317

Rys. 33. Wspotczynnik ¢, dla wybranych liczb Macha dla odlegtosci od noska 0,05 m.

Zrddto: Opracowanie wiasne.
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X=0.15]¢ =0

Rys. 34. Wspotczynnik ¢, dla wybranych liczb Macha dla odlegtosci od noska 0,15 m.

Zrodto: Opracowanie wlasne.
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X=0.25|¢=0
M=0.300 M = 0.600
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Rys. 35. Wspotczynnik ¢, dla wybranych liczb Macha dla odlegtosci od noska 0,25 m.

Zrddto: Opracowanie wiasne.
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X=0.35|¢=0
M= 0.300 M = 0.600

Rys. 36. Wspotczynnik ¢, dla wybranych liczb Macha dla odlegtosci od noska 0,35 m.

Zrddto: Opracowanie wiasne.
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Rys. 37. Wspotczynnik ¢, dla wybranych liczb Macha dla odlegtosci od noska 0,43 m.

Zrédlo: Opracowanie wiasne
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5.1.1 Tunel aerodynamiczny

Wykonane pomiary ci$nienia w postaci wspotczynnika przedstawiono w bezposrednim
poréwnaniu z odpowiadajagcymi im wartoSciami pochodzacymi z analizy CFD. Na Rys. 38.
przedstawiono wybrane wyniki pomiaréw wykonane na nosku i korpusie pocisku. Do tego celu
wybrano punkty z pierwszych badawczych uruchomien, bez obrotu kata zegarowego, jak
1 z obrotem. Obserwowane sg duze rozbieznos$ci charakterystyk, ale punkty rozmieszczone na
powierzchni noska podazaja za ogolnymi charakterystykami opracowanymi z obliczen
numerycznych. Wykonanie badan bez uprzedniej kalibracji sekcji badawczej tunelu
aerodynamicznego z powodu ograniczen czasowych i gtéwnie budzetowych nie pozwolito na
uzyskanie bardziej spojnych i komplementarnych wynikéw oraz wnioskoOw na temat tego, co
moze by¢ przyczyng rozbieznosci. Po wykonaniu eksperymentéw dla czesci cylindrycznej
w obydwu testach, ktore sktadaja si¢ na nieparzyste i parzyste pokrycie katow natarcia,
zaobserwowano pewng anomali¢, ktora sugerowata btedne podtaczenia skanera ci$nienia nr 2,
ktory obstugiwatl caty zakres cylindryczny geometrii. Aby to sprawdzi¢ dodano do analizy
wyniki obrocone o A = 22,5°, ktore nastgpnie ponownie zwizualizowano dla przekroju
znajdujacego si¢ 0,43 m od noska w zblizeniu 1 ze zwrdceniem uwagi na btedny charakter
danych na Rys. 39. W przypadku danych pochodzacych z obrotu modelu obserwowane jest
znacznie blizsze rzeczywistosci pokrycie si¢ wspotczynnikow z danymi symulacyjnymi,
a podczas symulacji modelu nieobroconego — catkowity brak reakcji na zmieniajacy si¢ kat

1 znacznie odbiegajace od oczekiwanych przebiegi.

Btedy wzgledne zwizualizowano na Rys. 40. Wykazuja one zwtaszcza dla katow a powyzej
10° symetri¢ wzgledem osi 0 — 180°. To pozwala wnioskowa¢, ze model byl zainstalowany
prawidtowo, obrocony o dobry kat, a podczas ruchu pochylajagcego uginanie si¢ wysiggnika
odbywato si¢ w tej samej plaszczyznie. Kilka punktéw pomiarowych odstaje od tej zasady.
Istnieje kilka potencjalnych powodow tego stanu zwigzanych z limitacjami metody tunelowe;j,
czyli przede wszystkim ograniczong przestrzenia tworzaca nierzeczywiste odczyty

powodowane interakcjami.

Nie uzyto metod wizualizacyjnych przeptywu, w szczegdlnosci fal uderzeniowych.
Obserwowane charakterystyki pozwalaja na zauwazenie rosngcej energii i skali sptywu strugi
bocznej. Wraz ze wzrostem kata natarcia powstaje sktadowa obwodowa przeptywu.

Rozpoczyna si¢ ruch ,,wokol” noska, z cz¢sci nawietrznej ku zawietrznej. Pojawia si¢ separacja
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poprzeczna i tworzy sig para przeciwbieznych wirdw schodzgca ,,za model”. Lokalne ¢, maleje
z tego powodu w poblizu katow zegarowych ¢ = 90°1 ¢ = 270°. Ten system wiréw w tunelu,
mieszczacym stosunkowo duzy model, moze powodowaé skrecanie przeptywu i1 zmiany
lokalnych katow natarcia, ktore nie wystapig w przeptywie swobodnym. Zebrana ilo$¢ danych
dla tylko jednej liczby Macha nie pozwala na rozwazanie wprowadzania jakichkolwiek

poprawek do znacznie bogatszej bazy wspotczynnikow z metody numeryczne;.

Mate katy natarcia moga cechowac si¢ wyzszym btedem wynikajagcym z prostopadtosci
przeplywu 1 mierzenia de facto cis$nienia statycznego. Teoretycznie model znajduje si¢
w przestrzeni o staltym przekroju, a wigc 1 liczbie Macha, jednak narastajagca warstwa
przyscienna powoduje przyspieszanie przeptywu wraz z dtugoscig modelu. Model zajmowat
2,4% powierzchni przekroju badawczej sekcji tunelu aerodynamicznego, co jest wartoscig
wspolczynnika blokazu, a na wychyleniu o kat 15° ta warto$¢ wynosita juz 5,4%. Procentowe
przystoniecie nie uwzglednia mechanizmu obracajacego wysiggnika. Na maksymalnym kacie
natarcia model znajdowal si¢ powyzej zalecanej instrukcja tunelowg wartosci 100 mm od
$ciany, jednak mozliwe bylo wytworzenie interferencji pomigdzy $ciankg tunelu a modelem

rakiety.

W wyniku opisanych wnioskéw z wykonanych badan zdobyto cenne do§wiadczenie, jednak
nie zdecydowano si¢ na uzycie tych danych obarczonych losowymi btedami, ktorych zrédta
i skala nie s3 mozliwe do skwantyfikowania w tym momencie. W zwiazku z tym do kalibracji
modelu aerodynamicznego stosowanego w algorytmach uzyte zostang jedynie dane

symulacyjne.
Tunel N-3 nie dysponuje danymi na temat:

e bledow kata przeptywu (odchylenie poprzez zwegzanie tunelu pod wpltywem
warstwy przysciennej),
e wplywu blokazu (zarowno wynikajacego z bryly jak 1 z zaburzenia optywu, co
istotne w przeptywie naddzwickowym),
e badan dotyczacych warstwy przyS$ciennej.
Wynikajg one z czaso- i energochtonnosci badan zjawisk oraz niskiego poziomu wykorzystania
przestrzeni do pomiarow naddzwigkowych w regularnej pracy Laboratorium Badan

Aerodynamicznych L-IL. Niestandardowy model rowniez nie wpisywat si¢ w zadne poprzednie

doswiadczenia Laboratorium L-IL, co uniemozliwito doglebniejsze badanie sprawy.
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Rys. 38. Porownanie danych tunelowych z wynikami symulacyjnymi na wykresach biegunowych.

Zrodto: Opracowanie wiasne.
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Rys. 39. Porownanie szczegotowe tunelowych z wynikami symulacyjnymi na wykresie biegunowym w

przekroju X = 0,43. Zrédto: Opracowanie wiasne.
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Rys. 40. Porownanie btedu wzglednego danych tunelowych z wynikami symulacyjnymi dla katéw natarcia.

Zrodto: Opracowanie wiasne.
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5.2 Kalibracja modelu aerodynamicznego

Kalibracja pozwala dopasowa¢ model aerodynamiczny tak, aby wiernie odwzorowywat
rozktady cis$nienia na powierzchni oraz wptyw wszelkich wliczonych w obliczeniach CFD
zjawisk dla uzytej geometrii. Relacja kazdego zestawu punktéw pomiarowych
wykorzystywanych do wukladu FADS wymaga oddzielnego zestawu kalibracyjnego
odpowiadajacego zakresom parametrow z prowadzonych lotow. Dlatego tak istotne jest
posiadanie wiedzy o ci$nieniu na korpusie rakiety. Wazne tez jest w jaki sposéb dobrane sg
punkty, poniewaz kazdy z nich osobno tworzy inng macierz kalibracyjna, a razem s3 od siebie
silnie zalezne, dopdki redundancja jest niska — tj. wykorzystywane jest ponizej pigciu
czujnikow w gldéwnym mierzonym kacie.

Parametr kalibracyjny € jako funkcja ¢ = f(M, @, §) jest rozwigzywany za pomoca
uktadu rownan przy uzyciu metody najmniejszych kwadratéw. Uzyskane parametry zebrane

w formie tabelarycznej dopasowywane sa do krzywej za pomoca wielomiandéw drugiego

stopnia ze wspotczynnikami zaleznymi jedynie od liczby Macha w przeptywie swobodnym.

e =ey(Me,) + g0, (Mes) e + €4, (Mo) i + €5, (M) Bet+e5,(Mos) B2

Kalibracja warto$ci kata natarcia odbywa si¢ z wykorzystaniem rdéznicy miedzy
otrzymywang z algorytmu ,,trojek” wartoscig estymowang kata a, i rzeczywistym katem
z danych symulacyjnych uzytych do danej estymacji punktowej. Otrzymywana jest w ten
sposdb  warto$¢ kalibracyjna da. Dane nastgpnie dopasowywane s3 do rownania
wielomianowego maksymalnie trzeciego rzedu zaleznego od a, 1 .. Wspdiczynniki, co do
wartoéci mniejsze niz warto$¢ graniczna ustalona na 107>, sg eliminowane dla czystosci

rozwigzania i oszczgdnosci mocy obliczeniowej do estymacji.
Sa = acpp — @,
Sa =Ay(Mo) + A;(Mo)ae + Ay (M) ag + As(My)ad + Ay(Mo,)Be +
+A5(Mo,)Bé + Ag(Mos) Be + A7 (M) e e + Ag(Mes)at B, +

+A9(Moo)a§,83 + A10(Moo)ae,8e2 + A11(Moo)ae,83
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W identyczny sposob dopasowane zostato rozwigzanie do kalibracji warto$ci kata $lizgu.

6B = Bcrp — Pe
8B = Bo(M,) + By (M) Be + By (Moo)BZ + B3(Mo,) B2 + Ba(Moo)axe +
+Bs(My)a2 + Bg(My) a3 + B;(My)Bea, + Bg(Mo)Bia, +

+B9(Moo):83ae + BlO(Moo)ﬁeag + Bll(lvloo)ﬁea:e3

=85

Rys. 41. Rozmieszczenie punktow pomiarowych ci§nienia dla sensora. Zrodto: Opracowanie whasne.

Wybrano jedng z rozwazanych konfiguracji rozmieszczenia sensorow symulowanych
do wizualizacji otrzymanych warto$ci parametréw kalibracyjnych, ktoére beda zalezne od
rozmieszczenia sensorow 1 odpowiadajacych im wartosci fizycznych cisnienia pochodzacych

z symulacji.

Rys. 41. przedstawia zaproponowane rozlozenie sensoréw. W kanale pochylania po
czesci spigtrzeniowej i ssacej @ = {0; 180°} wybrano po 3 punkty A = {80,5°; 82°; 85°}, ktore
sg od siebie najbardziej oddalone w sensie fizycznej odlegtosci. W kanale odchylania ¢ =
{90°; 270°} wybrano po 2, na pozycji A = {80,5°% 85°}. W takim przypadku otrzymujemy 20
konfiguracji ,,tr6jek” do pomiaru kata natarcia 1 maksymalnie 120 konfiguracji ,,tr6jek” do
pomiaru kata slizgu. Takie ustawienie to maksymalne rozproszenie fizyczne i geometryczne

okreslone jako mozliwe do realizacji integracji w pocisku. W tym wypadku uzyskamy
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maksymalny dostepny stosunek sygnalu do szumu z tego wzgledu wynikajacy. Minimalizuje
si¢ w ten sposob ryzyko uzyskania zbyt niskich roéznic ci$nien w kanatach, wynikajacych ze
zbytniego zaggszczenia czujnikOw w obszarach o podobnym rozktadzie ci$nienia. Algorytm w
tym ustawieniu skupiony jest na kanale pochylania, gdzie tych punktow umieszczono wigce;.
Symetryczne rozmieszczenie punktow jest wlasciwe ze wzgledu na symetri¢ dynamiki obiektu.
Na Rys. 42. przedstawiono charakterystyki kalibracyjne dla takiego roztozenia punktow

pomiaru.

Na Rys. 43. przedstawiono przebieg wyznaczonego parametru kalibracyjnego &y
w funkcji liczby Macha, dla zerowych «a, 1 B.. W zakresie poddzwigkowym przeptywu
zauwazono, ze wyniki dla M = 0,2 odbiegaja od charakteru krzywej. Wskazuje to na ogdlnie
niska jakos¢ wynikow dla tej predkosci z uwagi na przeptyw niescisliwy, ktory rozwigzywany
byt za pomocg modelu gazu idealnego. Miato to zwigzek z przygotowaniem uniwersalnego
modelu dla catego zakresu pokrywanych liczb Macha. Zdecydowano si¢ na odfiltrowanie tych
danych 1 postuzenie si¢ zaleznoscig Prandtla-Glauerta wyznaczanej z dalszego przebiegu.
Otrzymane wyniki sg spojne z istniejacg literaturg i zauwazono, ze po przekroczeniu rezimu
transonicznego wspotczynnik €y, zaczyna zbiega¢ do wartosci zerowej [34, 88]. To potwierdza,
ze w rezimie hipersonicznym mozliwe jest wykorzystywanie zalezno$ci wynikajacych ze

zmodyfikowanej teorii newtonowskiej z bardzo duza ufnoscia.

Analogiczne charakterystyki otrzymano rowniez dla parametrow €, oraz &g na Rys. 44.
i Rys. 45., ktére opisuja wplyw odpowiednio kata natarcia i kata odchylenia na warto$ci
kalibracyjne. Zarowno dla &4, jak i1 €3, obserwowane krzywe dopasowane do punktow
przyjmuja posta¢ paraboliczng, a wraz ze wzrostem liczby Macha szczyty tych parabol
przesuwaja si¢ w stron¢ wiekszych wartosci kata, co zostalo rowniez odnotowane w literaturze.
Efekt zaobserwowany zostal w opracowaniu Cobleigh’a i Whitmore’a [91] 1 dotyczy
wyplaszczania si¢ charakterystyki zaleznej od a, dla predkosci M > 2 1 jest silnie
reprezentowany w uzyskanych rezultatach. Potwierdza to, ze kalibracja modelu
aerodynamicznego zostala wykonana zgodnie ze sztuka 1 moze by¢ wykorzystywana do

dalszych symulacji. Wyraznie zmniejszajgca przegi¢cie krzywa wyroznia si¢ na tle pozostatych.

92



Mach = 0.300 Mach = 0.600

0.05
Mach = 0.900
[}]
— -0.05
0 0
- 0.1 N 0.1 0.1
0.2 0.2
20 -20 20
0 0 0
20 -20 20 -20
o [deg] 4 [deqg] o [deg] 4 [deg]
Mach = 1.500 Mach = 2.000
015
0 0
N 0.1 - 0.1
0.2 0.2
=20 =20
g =02

200 -20

o [deg] 4 [deqg] o [deg] 4 [deg]
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Rys. 43. Zalezno$¢ wspétczynnika e, od liczby Macha. Zrodto: Opracowanie whasne.

Pochodna tych zalezno$ci, czyli kalibracj¢ katow wzgledem a i f§ ze zbioru danych CFD
bezposrednio zaobserwowa¢ mozna na Rys. 46. i Rys. 47. Zbiezno$¢ uzyskanych wynikow
z publikowanymi charakterystykami potwierdza, ze przyjety uklad czujnikow 1 sposéb
wyznaczania parametrow kalibracyjnych zapewni prawidtowa rekonstrukcje parametrow
przeplywu w modelowanym zakresie liczb Macha. Co do zasady dane sg symetryczne, tak jak
1 geometria oraz uzyty rozklad punktow pomiarowych. Odchytki zwigzane z uzyciem siatki
niestrukturalnej w modelu CFD 1 filtrowanie wartosci odstajacych spowodowaty niewielkie
asymetrie na wykresach. Widoczne ponownie w tym miejscu jest to, ze kalibracja katow na
duzych wartosciach kata A prowadzi do wigkszych wartosci kalibracyjnych, co oznacza

ponownie niskie roznice odczytywanego cisnienia statycznego w sasiednich portach.
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Rys. 49. Zalezno$é¢ wspotezynnikéw wielomianu 88 od liczby Macha. Zrédto: Opracowanie wlasne.
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Na Rys. 48. 1 Rys. 49. przedstawiono wspotczynniki uzyskane przy dopasowaniu
wielomianow do prezentowanych charakterystyk z Rys. 46. i Rys. 47. Wyraznie dominujacym
wspotczynnikiem jest wspolczynnik liniowy, co widoczne byto na powierzchniach a, 1 f,.
Wspolczynniki proporcjonalne do kata a dla f maja niewielki, lecz niepomijalny wptyw na
rekonstrukcje a. Analogicznie f§ nieznacznie wplywa na a (stabe sprzezenie krzyzowe). Gdyby
uktad byl symetryczny — mozna by si¢ spodziewaé odpowiadajacych sobie wynikéw. Pozostale
wspotczynniki mieszane maja marginalny wplyw, jednak zachowane zostaly z uwagi na
relatywnie mate roznice w cisnieniach. Sg znaczace dla poprawy symulowanych wynikéw dla
niskich katow 1 ich udziat jest co do warto$ci znaczacy dla duzych katéw 1 wysokich rzedow.
Ocena przebiegow A; pozwolita na oceng i1 usunigcie czterech wspotczynnikow, ktore znalazty
sie znacznie ponizej ustalonej na 10~° wartoéci granicznej. Wartoéci B; zachowano wszystkie.
Wykazano juz we wspomnianej przed momentem pracy [91], ze f moze mie¢ marginalny
wplyw na a, co byloby wlasciwe, gdyby A nie byla tak zblizona do kata 90°. Znacznie
przesuwajace si¢ struktury niestacjonarne wzdhuz wydtuzonej struktury przedniej, nawet na
matych katach natarcia, moga interferowaé lub istotnie wptywaé na pole ci$nien korpusu po

stronie ssacej przeptywu.

5.3 Wyniki badan i symulacji systemu

Ponizsza sekcja niniejszego rozdziatu prezentuje wyniki rekonstrukcji parametréw
z FADS. Przedstawiono dwie konfiguracje: klasyczng, symulowang aplikacj¢ na obtej czesci
noska symulowang w poddzwickowej wersji oraz naddzwigkowej i1 uktad zastosowany
w sensorze z symulowaniem dodatkowo dolgczanych punktéw syntetycznych, rzeczywiscie
nie mierzacych, do dopetnienia algorytmu ,,trojek”. Podjeto probe rekonstrukcji katow na bazie

danych z testu lotnego skonstruowanego uktadu.

5.3.1 Symulacje lotu 1 sensora

Kazda rakieta projektowana w Wojskowym Instytucie Technicznym Uzbrojenia
testowana jest w $Srodowisku Matlab i Simulink. Symulacja posiada rozbudowany model
aerodynamiczny rakiety w oparciu o wielowymiarowe macierze wspotczynnikow sit

1 momentow aerodynamicznych z symulacji CFD. Uwzglednia zmiang masy, momentow
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bezwtadnos$ci oraz $rodka cigezko$ci wraz z ubytkiem paliwa oraz dane sily ciggu
produkowanego przez silnik rakietowy na bazie wcze$niej przeprowadzonych prob na
hamowni. W zalezno$ci od profilu misji symulator jest rozbudowywany o dodatkowe zdarzenia

(dzielenie cztondéw, uruchomienie cztonu 1 modele dynamiki podsystemow).

Kluczowym elementem symulacji jest model o 6 stopniach swobody (6DOF) wyrazony

w katach Eulera lub kwaternionach. Rownania definiujace ruch opisano ponize;j:

P dv
BT
gdzie:
F — wektor sit,
V — wektor predkosci w osiach X, Y, Z,
m — masa rakiety.
dw
M=l—+wXlw
dt

gdzie:
M — wektor momentow,
I — macierz momentoéw bezwladnosci,

w — wektor predkosci katowej w uktadzie zwigzanym z cialem (predkos¢ przechylania: p,

predkos¢ pochylania: q, predko$¢ odchylania: 7).

Symulacja uwzglednia takze model atmosfery, ktory zawiera zmienng predkosc
1 kierunek wiatru wzgledem rakiety na r6znych putapach lotu. W celu rozpatrzenia mozliwych
scenariuszy lotu, warto$ci te dodawane sa odpowiednio do sktadowych predkosci rakiety.
Statym elementem zaimplementowanym do s$rodowiska symulacyjnego jest model
transmitancji sterow. Zostal on przygotowany na podstawie badania odpowiedzi na dane
wymuszenia powierzchni sterowych i uwzglednia wszelkie niedoktadnosci 1 luzy wystepujace

na rzeczywistym uktadzie.
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Na podstawie danych pomiarowych z jednostki inercyjnej oraz wspoéirzednych celu,
system GNC oblicza odpowiednie wychylenie powierzchni sterowych. Wartosci wychylen
przechodza przez model transmitancji sterOw, a nastgpnie, trafiaja do macierzy
wspotczynnikow aerodynamicznych. Na bazie wychylen oraz parametréw takich jak kat
natarcia, S$lizgu oraz predko$¢ rakiety pobierane s3 odpowiednie wspotczynniki
aerodynamiczne, z ktorych pozniej obliczane sg sity i momenty. Trafiaja one do modelu 6DOF,
ktéry oblicza przeciazenia, predkos¢ liniowa, katowa, pozycj¢ w uktadzie zwigzanym z Ziemia
1 inne wartosci z nich wynikajace. Na podstawie aktualnej wysokos$ci pobierane sg parametry
wiatru, ktore w nastepnej kolejnosci sg dodawane do predkosci rakiety. Parametry przecigzen
oraz predkosci katowej rakiety trafiaja do zamodelowanego komputera poktadowego

(guidance, navigation, control — GNC) i caly cykl zaczyna si¢ od nowa.

Wyliczone katy moga stuzy¢, w potaczeniu z posiadang baza ci$nien na pocisku, do
symulacji roznych wariantow predkosci 1 katéw glownych w locie celem oszacowania
wydajnosci prowadzonej kalibracji oraz poréwnania z wynikami z rzeczywistych lotow.
Symulacja opracowywana jest wspolnie przez inzynierow Centrum Techniki Rakietowej. Jej
wyniki wykorzystano do prowadzenia analiz porownawczych i wlasnej symulacji przebiegow

cisnienia do algorytmow FADS uzyskanych z tabel z wynikami ¢, uzyskanych z pomocg metod

numerycznych.

5.3.2 Symulacja dziatania w locie poddzwickowym

Z wybranej z prowadzonych symulacji lotu trajektorii wykonano estymacje danych
o locie z wykorzystaniem algorytmu FADS. Trajektoria to typowy start z wyrzutni naziemnej
ilot na punkt w przestrzeni. Wyekstrahowano dane o kacie natarcia i1 $lizgu w funkcji
wysokosci lotu i liczby Macha. Na tej podstawie wygenerowano zestaw danych w 10 portach
ulokowanych tak jak ukitad wykorzystany do wizualizacji charakterystyk kalibracyjnych.
Stanowi to mozliwie najlepsze (najwigksze rozproszenie) ustawienie portéw cisnieniowych
dostepne obecnie bez szerokich zmian konstrukcyjnych, jednak niepozadane z uwagi na
niekompatybilno$¢ z uktadami naprowadzajacymi, ktore docelowo w tej przestrzeni beda. Ten
uktad wykorzystano jako ,idealny” stanowigcy punkt wyjscia do prezentacji kolejnych
wynikéw. Idealne dane wejsciowe o cisnieniu do symulacji obcigzono zaburzeniami

imitujagcymi naturalny szum o amplitudzie 1,83 Pa (precyzja czujnika typu RSC) oraz
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19,53 Pa (precyzja czujnika typu HSC) i zmiennej czestotliwosci — kazdy punkt ci$nieniowy
dostat wtasng charakterystyke. Ma to na celu sprawdzenie odpowiedzi algorytmu na pseudo-

rzeczywiste zachowanie uktadow pomiarowych.

Na Rys. 50. - Rys. 53. przedstawiono wyniki symulacji dziatania sensora w trzech
przypadkach: przy symulacji szumow w sensorach RSC, HSC 1 przy przebiegu bez zaburzen.
Praca algorytmu wykazuje dobrg zgodno$¢ miedzy przebiegiem symulowanym, a odczytami
na podstawie wstawionych ci$nien. Roéznice maja charakter lokalny. Zauwazalne sa
w poczatkowej fazie lotu, gdzie predkos¢ jest wcigz niska, a dane sg ekstrapolowane z wynikow
dlaM = 0,3. Sensor jest w ogdlnym ujeciu nieczuly na dodane szumy, a jego odpornos¢ rosnie
wraz z predkoscig. Sprawdzono, ze w tym ustawieniu pozostaje stabilny nawet dla szumow
o amplitudzie do 40 Pa. W zastosowaniu rzeczywistym proponuje si¢ dodatkowe filtrowanie
danych, z zastrzezeniem, Ze nie moze ono obciazy¢ znaczaco statych czasowych dotyczacych
odczytu danych i ich interpretacji przez algorytm. Maksimum w okolicy kata natarcia
wynoszacego 6° algorytm przeszacowat o warto$¢ 1°. Na przebiegach zaszumionych ta réznica
jest zblizona, tj. w granicy 16% odchylenia (srednio +6%) w szczycie, jednak oscylacje
zwigkszaja lokalne $rednie odchylenie, a ich amplituda jest tego samego rzedu wielkosci i si¢
sumuje. Nieco gorzej wypadt kat S§lizgu, ktéry byt wyznaczany z mniejszej liczby
probkowanych punktéw. Na przebiegu dotyczacym kata §lizgu widoczne sg skokowe zmiany
parametréw. Spowodowane one s3 uzytym sposobem interpolacji danych oraz niska wartoscia
wyznacznika funkcji przy okreslaniu S, ktéra powoduje okresowa zmiang¢ znaku sumowanych
warto$ci. Widoczne jest, ze przy wzroscie poziomu szumu ten efekt zanika. Maksymalne
odchylenia od referencji si¢gaja nawet wartosci 0,51° przy spodziewanej wartosci 0,81°.
Nalezy przypomnie¢, ze im mniejszy kat, tym mniejsze odczyty rdznic cisnien i efekt byt
spodziewany. Pokrywa si¢ to z niskim ci$nieniem dynamicznym, jako ze uktad byt
projektowany przede wszystkim z zamystem uzycia dla lotow naddzwiekowych. Niewielkie
asymetrie przeplywu, spowodowane zaokragleniami numerycznymi i niestrukturalng siatka,
moga by¢ przyczyna tych wahan przy stosunkowo niskich réznicach ci$nien w portach.
Problem nie wystepuje przy wzrastajacych katach i predkosci. Liczba Macha odwzorowana
zostala bez wigkszych rozbieznos$ci, blad nie przekracza wartosci 1%. Na przebiegu ci$nienia
statycznego widoczne jest przeszacowanie o amplitudzie do 1 kPa przy ci$nieniu mierzonym
bliskim standardowemu, zatem rdznica ta jest w zakresie 1% bledu 1 spada wraz ze wzrostem
predkosci. Wykonane poréwnanie potwierdza, ze implementacja i kalibracja przebiegly

pomyslnie. Do produkcji kodu na rakiet¢ zalecane jest rozwinigcie sposobu filtrowania
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1 wygladzania danych z dostatecznie niskim opdznieniem fazy, aby nie zaburzat wskazan
w rezimie oczekiwanego probkowania sensora. To znacznie poprawi stabilnos$¢ catego

rozwigzania.

Rys. 54. 1 Rys. 55. przedstawiajg roznice migdzy przebiegiem FADS, z szumami i bez,
dla kata natarcia wzgledem symulowanej referencji oraz wzglgdem przebiegu uzyskanego
z FADS bez dodawania szumoéw. Zwizualizowano trzy wspomniane poziomy szumu: 1,83 Pa
(czujnik oparty na uktadach RSC), 19,53 Pa (czujnik oparty na ukladach HSC) i 40 Pa.
W poczatkowej czeSci przebiegu — przy niskim ci$nieniu dynamicznym i z powodu
ekstrapolacji wartoSci ¢, oscylacje sg najwyzsze. Z tego powodu rozdzielono wyniki, tak zeby
przyblizy¢ lepiej zachowanie w tych dwoch fazach, korzystajac z osobnych skal. Przebiegi
roznic kata natarcia charakteryzujg si¢ poziomem oscylacji odpowiednio dla szumow na
poziomie 0,05°, 0,5° 1 2°. Ignoruje si¢ poczatkowe zaburzenia, jako ze majg zrodto w niskiej
jakosci ekstrapolowanych wartosciach ¢, 1 z nich wynikajacej kalibracji wielomianowe;j.
Wspolczynnik skosno$ci rosnie wraz ze wzrostem szumoéw. W zaleznosci od ich amplitudy
1 korelacji z predkoscig zmienia si¢ charakter lokalny, raz przeszacowujac wartos¢, a raz
niedoszacowujac. W tym miejscu te wnioski wynikajg ze wzajemnych relacji szuméw na
kanatach, ktore majac sktadowe sinusoidalnie zmienne — naktadaja si¢ i rezonuja. W ujeciu
calego lotu — sensor przeszacowuje wartosci. Przy wzros$cie predkosci oscylacje malaty, a przy
spadku znow zaczely rosngé. W rzeczywistym locie mogtoby to zjawisko nie wystapi¢ w takim
charakterze, jednak taki rzad wielkos$ci szumow sygnalizuje, ze problem istnieje. By¢ moze
jego istotnos$¢ spada wraz ze wzrostem rezimu predkosci, jednak aby sensor byl mozliwie
uniwersalny nalezy roéwniez uzy¢ odpowiedniej klasy komponentéw pomiarowych. Przy
amplitudach tego samego rz¢du wielkosci co mierzony kat, takie dziatanie dyskwalifikowatoby

w praktyce sensor z uzycia w obiekcie latajagcym. Te same wnioski tyczg si¢ kata §lizgu.

Rys. 56. 1 Rys. 57. przedstawiajg roznice migdzy przebiegiem FADS, z szumami i bez,
dla uzyskanego cisnienia wzgledem symulowanej referencji oraz wzgledem przebiegu
uzyskanego z FADS bez dodawania szumow. Roéznice wzgledne sa znacznie nizsze
w uzyskiwanych warto$ciach niz w przypadku katéw. R6znice chwilowe wynikajace z szumow
sa symetryczne wzgledem referencji z symulacji. Wszystkie przebiegi przeszacowaty warto$¢
ci$nienia, nie przekraczajac przy tym bledu 1%. Te same wnioski tyczg si¢ liczby Macha z ta
roznica, ze liczba Macha jest nieznacznie niedoszacowana przez wigkszos¢ swojego przebiegu.
To implikuje, ze mozna w przypadku powstania takiej potrzeby w oparciu o dodatkowe dane

poprawi¢ kalibracjg.
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Rys. 50. Odczyty kata natarcia przez algorytm sensora dla symulowanego lotu poddzwigkowego.
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a) Symulacja sensora z HSC, b) Symulacja sensora z RSC, ¢) Symulacja bez szumu

Zrédto: Opracowanie wilasne.
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Rys. 51. Odczyty kata $lizgu przez algorytm sensora dla symulowanego lotu poddzwigkowego.
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a) Symulacja sensora z HSC, b) Symulacja sensora z RSC, ¢) Symulacja bez szumu

Zrbdlo: Opracowanie wiasne.
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Rys. 52. Odczyty predkosci w postaci liczby Macha przez algorytm sensora dla symulowanego lotu
poddzwigkowego. a) Symulacja sensora z HSC, b) Symulacja sensora z RSC, ¢) Symulacja bez szumu

Zr6dto: Opracowanie wilasne.
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Rys. 53. Odczyty cis$nienia statycznego przez algorytm sensora dla symulowanego lotu poddzwickowego.
a) Symulacja sensora z HSC, b) Symulacja sensora z RSC, c¢) Symulacja bez szumu

Zrédto: Opracowanie wlasne.
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5.3.3 Symulacja dziatania w locie naddzwigkowym

W momencie rozpoczynania pracy wersja naddzwigkowa rakiety odbywala juz
kampanie badan w locie przed mozliwoscia instalacji sensora, wigc dostepne byly dane
rzeczywiste z IMU do sprawdzenia kalibracji modelu. Ostatni lot kampanii wykonano
w sierpniu 2024 roku. Cho¢ wykonano go juz z zainstalowanym czujnikiem FADS
opracowywanym w ramach tej pracy, nie przyniost pozytywnych rezultatow z uwagi na usterke
techniczng i przerwanie lotu zbyt wczesnie, aby zgromadzi¢ probki pomiarowe. Pocisk mimo
wczesniejszych udanych kwalifikacji ulegl niekontrolowanemu rozcaleniu przed czasem 2 s od
momentu rozpoczecia lotu z powodu biedu logiki uktadu odzysku. Zachowato si¢ jedynie 79
probek cisnienia z 8 czujnikow, przestanych do stacji naziemnej przez modut telemetryczny,
ktére niestety nie umozliwiajg zadnych dziatan weryfikacyjnych na proponowanym algorytmie
w rezimie naddzwickowym. Zdjecie przygotowanego do testu pocisku ze zintegrowanym

modutem FADS znajduje si¢ na Rys. 58.

Rys. 58. Rakieta naddzwigkowa 2105 mm z zainstalowanym FADS na wyrzutni przygotowana do startu.

Zrbdlo: Opracowanie wiasne.
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System jest najbardziej przydatny w rezimie naddzwickowym i kampani¢ testowg
zaplanowano dla obiektu poruszajacego si¢ w takim zakresie predkosci. Ze wzgledu na
chwilowy brak funduszy na dalsze badania na tym pocisku opisany lot z nieudang rejestracja
sensora to do momentu ztozenia rozprawy ostatni wykonany test konfiguracji naddzwigkowe;.
Loty eksperymentalne rakiet sg obarczone duzymi ryzykami i kosztami poligonowymi, ale
jednoczes$nie sg niezbedne do weryfikacji systeméw w srodowisku rzeczywistym. Jest tak
z uwagi na ograniczenia modeli matematycznych i symulacji, ktore zawieraja uproszczenia
1 zatozenia. Najlepsze odzwierciedlenie rzeczywistosci, przy dziataniu przecigzen i wibracji,
nie pozwala zweryfikowa¢ hipotetycznych wynikéw pracy z niedoskonatymi narzedziami.
Prace eksperymentalne od tego momentu kontynuowano na rakiecie poddzwigkowej, a prace

uktadu w rezimie naddzwigkowym zasymulowano.

Podobnie jak w symulacji dziatania w locie poddzwigkowym — wygenerowano
przebiegi cisnien w srodowisku symulacyjnym na podstawie odczytow z rzeczywistego IMU.
Wykorzystano tym razem schemat zaprojektowanego ukladu FADS, czyli wieniec o$miu
punktow pomiaru cisnienia wokot cylindra rakiety. Utracono przez to mozliwos¢
wykorzystania algorytmu ,.troéjek”. Trojki pomiarowe muszg by¢ rozstrzelone wzdluz
wspotrzednej X pocisku dla pomiaru obu katéw przy wykorzystywanym algorytmie. Najlepiej
jest, gdy znajduja si¢ w jednej plaszczyznie, co eliminuje czg$¢ czlonéw w rownaniach
ipozwala na szybsze kalkulacje. Nie instalujac tych dodatkowych punktéw, a chcac
wygenerowac odczyt sensora powstajacy z roznic w tych trojkach, nie zmieniano podejscia do
algorytmu. Podstawiono syntetyczne wyniki uzyskane za pomoca metod CFD w dodatkowych,
wybranych punktach na nosku. T¢ stref¢ wybrano dla zwigkszenia ekspozycji na duze réznice
ci$nien przy locie na duzych katach natarcia. Skorzystano z analitycznej zalezno$ci na ci$nienie
stagnacji w punkcie X =0 oraz wynikow CFD w przekroju X = —2mm. Te dane
bezposrednio zaimplementowano jako wykresy powierzchni zaleznych od M, a, [, co
umozliwitlo ich wyszukanie w tabeli i przetwarzanie w rezimie probkowania uktadu
pomiarowego ci$nienia. Na Rys. 59. wskazano lokacje sensoréw. Takie podejscie hybrydowe
wymaga dwoch iteracji liczby Macha wykorzystywanych do osiggniecia zbiezno$ci cisnien
symulowanych i zgodno$ci ci$nienia dynamicznego zalozonego dla punktéw syntetycznych —
z rzeczywistym. Dokonano kalibracji modelu aerodynamicznego pod nowe rozstawienie
czujnikow dla rezimu poddzwigkowego na bazie wynikow obliczen CFD. Pierwsze piec
uzytych w tej konfiguracji sensorow jest zatem syntetycznych, a ich wej$cia generowane sg na

podstawie CFD i wypracowanych przez caty uklad parametrow, inicjalizujac uktad z My, =
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0,001, a wysoko$¢ wstepng przyjmowang do odczytania ci$nienia statycznego z modelu ISA
(International Standard Atmosphere) wyznaczajac jako $rednig z mierzonych na wiencu

ci$nien.

Rys. 59. Punkty syntetyczne na nosku i pomiarowe na cze$ci cylindrycznej do analizy ci$nien w docelowym

ustawieniu sensora. Zrodlo: Opracowanie wiasne.

Zarejestrowany strumien danych z IMU oczyszczono z odczytéw zaburzajacych
analiz¢ wizualng. Dane z IMU pochodza z badan w locie z kampanii testowej przed instalacja
uktadu FADS. Na Rys. 60. widoczny jest uzyskany wynik dziatania FADS. Uzyskano bardzo
dobre pokrycie si¢ przebiegdéw, zgodnie z przewidywaniami z uwagi na wyzsze wartosci
ci$nienia dynamicznego i wymuszenia — rdznice s3 minimalne po kalibracji modelu
aerodynamicznego. Nie przekraczajg wartosci 0,1° (§rednio +0,04°), ktéra wynika gtownie z
niedoskonato$ci odwzorowania krzywych kalibracyjnych za pomoca wielomianéw 1 w ten
sposOb powstajacych odchylen od rzeczywiscie wyliczonych macierzy kalibracyjnych. W tej
kwestii lepsze dopasowanie mozna osiggnaé wykorzystujac metody typu kriging [55].
W planowanym zastosowaniu jest to warto$¢ bardzo dobra i spelniajaca kryteria przydatnosci,
a wigc nie ma potrzeby wprowadzania dodatkowych estymatoréw na poktad pocisku. Mimo
obracania si¢ rakiety w poczatkowej fazie lotu, zanim wtaczany jest autopilot w tescie (co widaé
na szybkozmiennych, przeciwbieznych przebiegach kata natarcia i $lizgu, oscylujacych wokot
0) mozna zauwazy¢, ze algorytm potencjalnie jest niewrazliwy i niezalezny rowniez od takiej
ewentualno$ci. Oczywi$cie taka teza wymaga weryfikacji, jednak to daje potencjat do uzycia

takiego uktadu w rakiecie obracajacej si¢, typu rolling airframe.
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Rys. 60. Odczyty ci$nienia statycznego przez algorytm sensora dla symulowanego lotu poddzwigkowego.

a) Symulacja sensora z HSC, b) Symulacja sensora z RSC, c¢) Symulacja bez szumu

5.4 Daziatanie w srodowisku rzeczywistym

Poczatkowo zaplanowany test uktadu na pocisku w wersji naddzwigkowej nie powiodt
sie, co opisano w podrozdziale 5.3.3. W celu realizacji pracy od strony do§wiadczalnej, poza

badaniami tunelowymi, przygotowano kolejny sensor do instalacji na poktadzie. Z uwagi na

Zr6dto: Opracowanie wilasne.

opisang usterke badania eksperymentalne wykonano tylko na pocisku poddzwigkowym.

Pierwsze badanie w locie uktadu FADS przeprowadzono podczas badan testowej rakiety
poddzwickowej przedstawionej na Rys. 61. Misja byly testy uktadu FADS oraz systemu
sterowania 1 stabilizacji w trakcie lotu na punkt w przestrzeni, zatem istniala szansa na

rejestracje przecigzen i katow toru lotu wymuszonych sterowaniem, a nie jedynie warunkami

atmosferycznymi.
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Rys. 61. Rakieta poddzwickowa 2105 mm na wyrzutni. Zrodto: Opracowanie wiasne.

Start rakiety poddzwickowej odbyt sie 30 wrze$nia 2024 r. z pochylanej wyrzutni
zablokowanej na kacie 70° z poligonu Instytutu zlokalizowanego w Zielonce. Byt to jeden
z pierwszych w petni sterowanych lotow, ktory od rozpoczecia misji do zakonczenia zachowat
si¢ jak oczekiwano. Pocisk zostat po zadziataniu zespotu odzysku podjety z terenu poligonu,
co umozliwito pozyskanie danych. W przeciwienstwie do rakiety naddzwickowej wyposazone;j
w tacznos$¢ telemetryczna, to w konfiguracji poddzwickowej rakiety trzeba rakiete odnalez¢ po
powrocie na ziemi¢ celem odczytu danych z rejestratora poktadowego. Lot pocisku
poddzwickowego trwat 13 s, po ktéorych otworzono spadochron w apogeum. Powr6t na

spadochronie z wysokos$ci 711 m trwat 121 s.

Dokonano rejestracji cisnien przez uktad z sensorami typu RSC i sygnatu z IMU (model
STIM300 produkcji Safran Sensing Technologies, dawniej Sensonor). Strumienie danych
zsynchronizowano czasowo i przetransformowano do wspolnego uktadu wspotrzgdnych z racji
obrotu. Strumien rzeczywisty auto-zerowano i zsynchronizowano z odczytem IMU. Surowe
dane z IMU wstepnie odfiltrowano z najwigkszych zaktocen. Ich zrédto wynika z btedow
w komunikacji widocznych w surowych danych, gubienia ramek przy komunikacji po
magistrali CAN z powodu niestabilno$ci napigcia zasilania. Wynika to prawdopodobnie
z niskiej jakos$ci przetwornicy napigcia na warto$¢ 3,3 V uzytej na ptytce sensora i jest to punkt
do poprawy w nastepnej iteracji. Przebieg IMU zostal poddany filtracji Kélméana juz na
poktadzie pocisku.

Algorytm na nowo skalibrowano pod naddzwigkowe predkosci i rzeczywiste roztozenie
sensoré6w pomiarowych, wraz z uwzglednieniem pigciu syntetycznych na nosku rakiety, jak
miato to miejsce w symulacji naddzwigkowej, i zasymulowano do p6zniejszego poréwnania na
podstawie odczytu IMU. Wyniki przedstawiono na Rys. 62. wykazuja one bardzo dobra

zgodno$¢, co oznacza, ze algorytm faworyzuje wigksze wymuszenia (wigksze cisnienie
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dynamiczne) i mimo wczesniej zaprezentowanego duzego rozrzucenia sensoroOw na nosku,
jeszcze lepsza odpowiedz uzyskano przesuwajac je niemalze do strefy stagnacji i wspomagajac
odczytami z korpusu. Srednie odchylenie od wartosci referencyjnej dla kata natarcia wynosi
0,49%, natomiast dla kata $lizgu to wartos¢ 0,45%. W czasie t = 5,3 s zarejestrowano skokowa
zmian¢. Odpowiada ona manewrowi widocznemu na nagraniu z kamery poktadowe;j, kiedy to
rakieta wykonala rotacj¢ w przechyleniu o 180°. Nastgpnie po ustabilizowaniu autopilot
wypracowal momentalny ruch przeciwny i rakieta kontynuowata ruch po trajektorii do konca
pomiarow. Takie zachowanie jest niestandardowe i nie ustalono jego zrodta. Nie powtorzyto si¢

to w kolejnych badaniach.
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Rys. 62. Wyniki symulacji odczytu FADS po rekalibracji na podstawie punktow syntetycznych i rzeczywistych.

Zr6dto: Opracowanie wihasne.
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Rys. 63. Poréwnanie zmierzonych cisnien w punktach pomiaru rzeczywistego z wynikami symulacyjnymi na

podstawie katow z IMU. Zrédto: Opracowanie wlasne.

Dodatkowe pie¢ uzytych w konfiguracji badawczej sensoréw jest zatem syntetycznych.
Wykorzystano tabelg z danymi o wspotczynniku cisnieniowym z CFD. Uktad zainicjalizowano
z warto$ci M;,;; = 0,001, a wysoko$¢ wstegpna przyjmowana do odczytania ci$nienia
statycznego z modelu ISA byla wyznaczona jako $rednia z mierzonych na wiencu cis$nien.
Pomiar z wienca na korpusie to realne dane z lotu, ktére uzupeily punkty syntetyczne,
dopehniajace algorytm ,trojek”. Odczytane rzeczywiste przebiegi cisnien w punktach
zwizualizowano na Rys. 63. poréwnujac je z symulowanymi warto$ciami z informacji z IMU.
Kanaty rozsuni¢to o wartosci co 1 kPa dla lepszego rozréznienia. Widoczna jest zgodnos¢
przebiegow i ich ogdlnej charakterystyki. Potwierdza to, ze analiza CFD dostarczyta rzetelnych
wynikéw w symulacji poddzwigkowej. Po drugiej sekundzie — kanaty 5, 6 1 7 do§wiadczyly
gwaltownego skoku warto$ci odczytywanej, przypuszczalnie z powodéw zaklocen

elektronicznych w poblizu ich linii. W okolicy czasu t =3,9s oraz t =5,7s rakieta
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doswiadczyta najwyzszych warto$ci kata natarcia, co powodowato najwicksza zmienno$¢ od
$redniej na kanatach, ktora zostala odwzorowana, cho¢ czgs$¢ kanaldw znaczaco od symulacji
odstawata w trakcie osiagania najwyzszych wartosci katow. Zrodto jest trudne do wskazania,
poniewaz moze by¢ zwigzane przy takich precyzyjnych pomiarach, nawet z funkcjg niezgodnie
wykonanego noska lub sposobu wykonczenia koncowek kroccéw pomiarowych wklejanych w
otwory. Przesunigcie wzgledem referencji jest podobne dla kanatow 1, 2, 3 w trakcie lotu
z najwyzszymi predkosciami, ale bez wigkszej ilosci danych trudno racjonalnie wnioskowac na
ten temat. Najwigksze rozbieznosci wzgledem symulacji IMU zaobserwowano na kanatach 1,
2, 3 1 4, ktore znajdowaty si¢ od strony naptywu i1 narazone byly na najwyzsze amplitudy
cisnien. Nie powstaty widoczne opdznienia w systemie. Nalezy pamigtac, ze sygnat IMU nie
jest doskonalg referencja, ale w locie poddzwigckowym wykazuje bardzo podobny przebieg, co

pozwala zatozy¢, ze zsumowany btad jest niski z uwagi na czas lotu jak 1 jego niskg dynamike.

Uzyskane wyniki z przebiegéw cisnien wprowadzono do algorytmu. Rys. 64. — Rys. 67.
przedstawiaja otrzymane przebiegi kata natarcia, $lizgu, ci$nienia statycznego oraz liczby
Macha. Przebiegi katéw zestawiono z odczytem IMU i otrzymano bardzo dobre pokrycie.
Srednia kwadratowa bledow dla kata natarcia w tym wypadku wyniosta 0,386°, a dla kata
slizgu 0,313°. Odpowiada to za $rednie odchylenie od wartosci referencyjnej kata natarcia
0 1+4,05% 1 dla kata $lizgu +4,2% dla tego przypadku. Wzmozone oscylacje pojawiaja si¢ dla
niskich predkosci. To zndéw jest wynikiem nie rozbudowania bazy aerodynamicznej ponizej
M = 0,2, jednak nie rzutuje na funkcjonalnos¢, dlatego zrezygnowano finalnie z uzupetniania
tych danych zalezno$cig Prandtla-Glauerta. Przy takich predkosciach rakieta nie wykona
agresywnego manewru z powodu braku sity nosnej. Predko$¢ wyrazona liczbg Macha pokrywa
si¢ z rejestrowang wypadkowa sumg przyspieszen z IMU i momentalnie po uzyskaniu
niezerowych odczytéw minimalizuje rezyduum odczytu, do wartosci btedu ponizej SM =
0,006, co stanowi 1,68% btedu. Cisnienie statyczne wykazalo idealne pokrycie — maksymalny
zarejestrowany btad to §P = 8,7 Pa, co stanowi 0,85%0 biedu.
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6 Wnioski 1 podsumowanie

Przedstawiona praca dotyczy zaproponowania nowej metody pomiarowej opierajacej
si¢ na pomiarze ci$nienia statycznego na obwodzie korpusu pocisku rakietowego, ktory moze
zosta¢ wykorzystany do okreslenia jego parametrow lotu w rezimie pod i naddzwigkowym.
Zaproponowano hipotez¢ badawcza: ,,Dla wysokomanewrowego pocisku rakietowego
poruszajgcego si¢ z pewnqg naddzwigkowq liczbg Macha My, mozliwe jest wyznaczenie kqta
natarcia lotu a w oparciu o pomiary cisnienia statycznego w kilku punktach na zewnetrznym
korpusie  pocisku”, ktora w nastgpstwie badan teoretycznych, numerycznych

1 eksperymentalnych autor pracy udowodnit.

Na bazie prac teoretycznych, przedstawione zostaty podstawy pomiaréw kata natarcia
1 $lizgu w lotnictwie oraz nakre$lono histori¢ rozwoju 1 dzialania czujnika typu flush air data
system. Pierwsze wzmianki na jego temat pojawity si¢ w literaturze w latach sze$¢dziesiatych
ubieglego wieku, gdzie powstawaly ambitne prototypy wojskowych maszyn latajacych.
Najnowsze publikacje ukazaly si¢ w latach 2020 — 2025, w ktorych system ewoluowat w
rozwigzania istotne dla badan atmosfery marsjanskiej lub byl poddawany modyfikacjom
zwigzanym z wykorzystaniem sztucznej inteligencji lub nowych metod kalibracji 1 filtracji. W
pracy przedstawiono rozw0j urzadzenia na przestrzeni lat. Wywnioskowano, ze czujnik cechuje
si¢ duza uniwersalno$cig 1 w rozprawie przedstawiono argumenty, dlaczego jest on rowniez

odpowiedni dla zastosowania w rakietach 1 pociskach rakietowych.

Prace teoretyczne postuzyly do budowy algorytmu modelu aerodynamicznego i jego
kalibracji. Modele przedstawiane w literaturze, nie pokrywaty peinej problematyki spotkane;j
w rakiecie, a wiec podjeto probe ich dostosowania do specyfiki lotu rakiety. Polegata ona na
przeniesieniu punktoéw pomiaru ci$nienia statycznego na powierzchni¢ cylindryczna,
w przeciwienstwie, do przedstawianych do tej pory pomiardw ci$nienia statycznego na czesci
obtej noskéw, ktora ze wzgledu na zmiennos¢ geometrii 1 wiekszy lokalny kat zaklinowania
zwalnia przeptyw. Na czgsci cylindrycznej obserwujemy spadek warto§ci mierzonego
ci$nienia, wzgledem tej, ktora jest na noski rakiety. To niestety oznacza wigkszg podatnos¢ na
szumy 1 zaburzenia. Dzigki uzyskanym wynikom z rozwazan teoretycznych, dobrano
odpowiedni czujnik ci$nienia umozliwiajacy pomiary w zakresie oczekiwanych katéw natarcia
1 $lizgu. Na jego podstawie zbudowano uktad czujnika FADS dostosowanego do uzycia

w eksperymencie na rakiecie.
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Kolejnym etapem prac byly obliczenia numeryczne CFD. Dotyczyly one pelnego
modelu rakiety o kalibrze 105 mm w skali 1:1, dla ktérej stworzono siatke, dobrano model
turbulencji i ustawienia solvera obliczeniowego, a takze definiowano warunki brzegowe
wewnatrz struktury klastra HPC. Utworzony model byt uniwersalny dla szerokiego zakresu
predkosci lotu symulacji 1 symulacji co byto istotne dla szybkiego przeprowadzenia procesu.
Na podstawie uzyskanego pola ci$nienia zbudowano baz¢ danych dla predkosci z zakresu liczb
Macha 0,2 + 4 1 katow natarcia 0 + 30°, ktore w kolejnych krokach przeksztatcono do pokrycia
zakresu katow natarcia 1 §lizgu {|al,|B|} < 20°. Do realizacji tego celu wykorzystano zasoby
klastra obliczeniowego, gdyz liczba testowanych przypadkoéw obliczeniowych wynosita niemal

2000.

Aby zweryfikowa¢ opracowany algorytm obliczeniowy wykonano symulacje lotu,
skalibrowano model pod planowane rozstawienie punktéw pomiarowych i1 na tej podstawie
wygenerowano symulowane przebiegi czujnika FADS. Uzyskano wyniki stwierdzajace, ze
wzrost predkosci, a tym samym ci$nienia dynamicznego i punktowo mierzonych, zmiennych
roznic wynikajacych z niejednorodnego pola cisnienia na powierzchni, minimalizuje biad, a ten
juz od liczby M > 0,4 znajdowat si¢ ponizej 0,1° zarowno dla kata natarcia jak i slizgu. W
symulacji jednego z ustawien czujnikdéw, uznanego za optymalne, blad znajdowat si¢ dla rezimu
poddzwickowego w granicy 6% rdéznicy zarowno dla kata natarcia i1 $lizgu wzgledem
symulowanych referencji. Przebieg cechowal si¢ rosngcymi roéznicami przy duzych
wymuszeniach (> 4°), podczas gdy dla mniejszych te roznice byly mniej zauwazalne. Dla
rezimu naddzwigkowego, z symulowanym uktadem czujnikow roztozonych cylindrycznie
dookota pocisku i dodatkowymi pigcioma kanatami syntetycznymi, uzyskano Srednie
odchylenie kata od wartosci referencyjnej nie przekraczajace wartosci 0,5% dla obu katow. W
takim samym zakresie znalazl si¢ wynik dla adekwatnie rozmieszczonych czujnikow rakiety
poruszajacej si¢ w rezimie poddzwigkowym. Jak udowodniono, btedy wynikajace z kalibracji
modelu aerodynamicznego, jak i wynikajace z kalibracji za pomocg dopasowania funkcji
wielomianowej co do warto$ci procentowej malejg wraz ze wzrostem predkosci, wiec mozna

spodziewac si¢ obnizenia tych warto$ci w przysztych testach na obiektach naddzwigkowych.

Cze$¢ eksperymentalng pracy prowadzono dla rakiety kalibru 105 mm. Rakieta byta
badana w dwdch ukompletowaniach — zdolnym do lotu poddzwickowego 1 naddzwickowego.
Badania eksperymentalne rozpoczeto od weryfikacji modelu z obliczen numerycznych
w srodowisku tunelu aerodynamicznego. Wykonano badania przy predkosci M = 1,5 dla katow

natarcia w zakresie (0 + 15°), co 1° na modelu noska i przedniej czgsci cylindrycznej korpusu.
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Czes¢ z uzyskanych wynikow z powodu btednego podiaczenia uktadu do pomiarow
stosowanych w tunelu nie byla racjonalna. Pozostate, poréwnano z wynikami analiz
numerycznych. Otrzymano zgodno$¢, co do charakteru zjawisk, jednak otrzymano réznice
w warto$ciach, rdéznigce si¢ w zalezno$ci od kata 1 ustawienia zegarowego punktu
pomiarowego, ktore siegaly nawet w skrajnych przypadkach 100%. Te najwigksze byly
w miejscach, gdzie wspotczynnik ciSnieniowy ¢, byt niskg wartoscig oscylujgcg wokot zerowej
warto$ci mierzonej. Z powodu matej liczebnosci proby i1 tylko jednego przypadku mozliwego
do zbadania w posiadanym budzecie rezimu predkosci nie uzyto tych wynikéw do kalibracji

modelu aerodynamicznego.

Badania eksperymentalne w locie przeprowadzono zatem na rakiecie kalibru 105 mm,
w rezimie poddzwigkowym. Skonstruowany uktad FADS przygotowano do badania
eksperymentalnego w czasie lotu naddzwigkowego. Lot testowy zostal przerwany przez awarie,
2 s po starcie. Ze wzgledu na koszty badan — nie bylo mozliwosci go powtdrzy¢. Uprzednio
sprawdzone w symulacji numerycznej rozmieszczenie czujnikOw cisnienia statycznego
sprawdzono, zamieniajac przebiegi numeryczne na rzeczywiste. W tym wypadku uzyskano
$rednie odchylenie kata rézne od referencyjnej wartosci o +4,05% dla kata natarcia i £4,2% dla
kata $lizgu, co przetozyto si¢ na $rednig kwadratowa btedow wynoszaca odpowiednio 0,386°
10,313° . Taki wynik, nalezy uzna¢ za bardzo dobry, gdyz wyraza on w gtdwnej mierze roznice
miedzy kalibracja wykonang metodami numerycznymi, a rzeczywistymi odczytami. Mozna
zatozy¢ z duza doza prawdopodobienstwa, ze przyszie kolejne uzycia czujnika w locie
i kalibracja z uzyskanych rzeczywistych odczytow spowoduje jego znaczace obnizenie.
Uzyskana w pierwszym tescie warto$¢ na rosngcych katach natarcia bedzie wcigz nizsza niz
sumowany btad z czujnika inercyjnego, a wigc juz na tym etapie badan mozna powiedzie¢ iz ta
metoda pomiaru bedzie mogta by¢ stosowana jako uzupetienie do fuzji sensorow. Wptyw na
btedy zaproponowanej metody pomiarowej dodatkowo moga mieé: nieidealna geometria,
niezgodna co do wykonania z modelem 3D lub nawet detale, jak metoda wykonczenia rurek
metalowych wklejanych w korpus, ktora moze interferowac z przeptywem. Na etapie projektu
zwigzanym z niniejszg pracg doktorska, nie okreslono odstepstw geometrycznych oraz sposobu
wykanczania wklejanych rurek, stad niemozliwy do okreslenia jest wplyw tych wspomnianych
parametrow na warto$ci odchylenia kata. Uzyskane dotychczas wyniki eksperymentalne
potwierdzity teze stawiang w pracy. W czesci symulacyjnej wykazano, ze wzrost predkosci lotu

bedzie oznacza¢ spadek btedéw wynikajacych z btedow odczytu czujnikow i kalibracji.
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Podsumowujac przedstawione badania teoretyczne, numeryczne i eksperymentalne,

mozna stwierdzi¢, ze:

Mozliwe jest wykonanie prawidtowego pomiaru cisnienia statycznego na obwodzie
rakiety wykorzystujac do tego celu proste i tanie czujniki cisnienia firmy Honeywell
RSC o zakresie £60 kPa. Czujniki sg wyposazone w cyfrowa kompensacj¢ temperatury,
cyfrowy przetwornik ADC i sg upakowane w matg obudowe¢. Umozliwito to integracje
wielu takich czujnikow w modut instalowany w rakiecie. Uzyskano czgstotliwos¢ pracy
na poziomie 80 Hz, ktéra moze by¢ dalej zwigkszana, jezeli bedzie tego potrzebowat
uktad sterowania.

Wykorzystujac metode opisang w pracy doktorskiej, przeliczenia zmierzonych wartosci
ci$nienia statycznego na informacje o locie: kat natarcia, kata slizgu, ci$nienie statyczne,
predkos¢ Macha i1 pochodne tych wartosci — jest mozliwe. Wykorzystano algorytm
,trojek”, do ktorego dotaczono model aerodynamiczny rakiety, ktéry zmodyfikowano
do uruchomienia w konteks$cie lotu rakiety. Dokonano jego kalibracji na podstawie
przeprowadzonych analiz numerycznych CFD. Utworzona baza danych o ci$nieniu
statycznym w postaci wspotczynnika cisnieniowego ¢, na korpusie pozyskana
z wykorzystaniem oprogramowania ANSYS Fluent umozliwita pelne pokrycie zakresu
predkosci 1 katow bedacych rozwazanymi w niniejszej pracy.

Badania tunelowe pozwolity na wniosek, ze uchwycono wszelkie obecne zjawiska w
aerodynamice noska i1 korpusu rakiety w rezimie naddzwigkowym. Badania sprawdzity
sie¢ w ujeciu jakosciowym. W ujeciu ilosciowym nie sprawdzity si¢ jako rzetelne zrodto
informacji na czym zawazyt stopien zaawansowania badan i rozwoju oraz infrastruktury
do tego typu pomiaréw dostepnych w Polsce. Rzetelne przygotowanie do badan
wymagatoby zaangazowania $rodkdw na dostosowanie stanowiska, zmniejszenie
modelu, kalibracj¢ przestrzeni i zaplanowanie wigkszej liczby prob z intensywna
walidacja pomigdzy nimi. Pochtonigte srodki w poréwnaniu z modelowaniem CFD,
ktére dostarczylo w przeciwienstwie do badan tunelowych informacji o pelnym zakresie
predkosci lotu 1 szerszym spektrum katow, byly o 2 rzedy wielkosci wyzsze. Nie
oznacza to, ze s3 zastepowalne w peini przez symulacje, jednak nalezy mierzy¢ si¢ z
ograniczeniami obu metod i planowa¢ dziatania we wtasciwy sposéb, dostosowany do
stawianego problemu.

Zasymulowano btedy wartosci wynikajagce z  obliczen  numerycznych

przeprowadzonych dla uktadu czujnikoéw hipotetycznie umieszczonych w obrebie
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noska w symulacji lotu poddzwigkowego. Uznano to ustawienie za optymalne — uzyte
jako pierwsze do symulacji i odpowiadajace ustawieniom wskazywanym w literaturze
jako funkcjonalne. Odchylenia wyniosty maksymalnie:

o dla kata natarcia i §lizgu: £16% ($rednio: +6%),

o dla predkosci w liczbie Macha: ponizej +1%,

o dla ci$nienia otoczenia: ponizej £1%.
Tak wysoka warto$¢ moze wynika¢ z lokalnej inklinacji symulowanych kanatow
czujnikow, ktoére wynosity powyzej kata 80°.
Uzyskane wartos$ci z obliczen numerycznych w ustawieniu czujnikow zgodnym z formag
zaprojektowanego uktadu FADS dla kata natarcia 1 kata slizgu r6znig si¢ nieznacznie
od wartosci z pomiaréw rzeczywistych 1 réznice te wynoszg odpowiednio: do +0,5%
dla rezimu poddzwickowego (okre$lone na podstawie symulacji) oraz do +0,1% dla
rezimu naddzwickowego (okreslone na podstawie symulacji). Nalezy zauwazy¢, ze
rezim poddzwickowy byt badany z wykorzystaniem rakiety nap¢dzanej do zaledwie
M=0,45. W zwiazku z tym przedstawiona warto$¢ jest maksymalng i nalezy uznac, ze
malejagca wraz z predkoscig. Rozlozenie kanaldéw pomiarowych na korpusie,
zastosowane w ostatecznej wersji do badan w locie, dato lepsze rezultaty niz
w przypadku punktéw zainstalowanych na nosku.
W wyniku badan w locie przeprowadzonych rakiety kalibru 105 mm, dla rezimu
poddzwickowego, zostaty zweryfikowane uklad pomiarowy i algorytm. Test w
warunkach rzeczywistych uwzgledniat towarzyszace temu zjawiska: podmuchy wiatru,
turbulencje, wibracje i niedoskonatosci prototypu. Uzyskano $redni btad odczytu kata
natarcia wynoszacy +4,05%, natomiast dla kata §lizgu £4,2%. Odczyt liczby Macha
odbyt si¢ z blgdem Srednim na poziomie +1,68%, co odpowiadato wartosci 6M=0,006.
Cisnienie mierzone na wysokosci od 0 do 711 m zmierzono z doktadno$cig +0,85%o, co
przekladato si¢ na wahania +8,7 Pa. S3 to najwazniejsze wyniki eksperymentalne
dotyczace przeprowadzonych w ramach pracy doktorskiej badan. Oznaczaja uzyskanie
po fazie analiz 1 rozwoju algorytmu oczekiwanych funkcjonalnosci. Wyniki juz
osiggnely bardzo dobrg zgodno$¢ z referencja w postaci wysokiej klasy IMU, a kolejne
loty 1 wprowadzone na ich podstawie poprawki w macierzach kalibracyjnych moga je
jeszcze bardziej zblizy¢ do warto$ci referencyjnych. Na uzyskanych surowych danych
o ci$nieniach w kanatach sensora i poréwnania z tymi symulowanymi widoczne byto
poza naturalnymi szumami — przesuni¢cie, nieuwzglednione po analizach CFD, ktore

moze by¢ wykorzystane do celu poprawy wskazan.
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e Wyznaczona liczba Macha z pomiaréw uktadem FADS w symulacjach w rezimie
poddzwickowym jest szacowana z bledem do 1%. W rezimie naddzwigkowym wartos¢
ta wynosi ponizej 0,1%. Wyznaczona warto$¢ cisnienia otoczenia w rezimie
poddzwigkowym jest szacowana z takim samym bl¢dem jak w symulacjach. Btedy dla
liczby Macha i ci$nienia sg przeciwstawne co do zasady.

e Dotychczasowe rozmieszczenie czujnikOw opierato si¢ o algorytm ,.trojek”, w ktorym
dla kata natarcia czujniki musiaty znajdowac si¢ w rozstrzeleniu wzdtuz osi X 1 kacie
azymutalnym, aby zapewni¢ dziatanie algorytmu. Tutaj zastosowano jedng pozycje
wzdtuz X na czujnik, ktérg dopelniono warto§ciami ci§nienia symulowanymi w procesie
iteracyjnym estymacji parametréw lotu pocisku inicjalizowanego ze stanu z
poprzedniego kroku czasowego. Jest to efektywne czasowo 1 mozliwe do zastosowania
w przeliczeniach dla deklarowanych wartosci probkowania sensora, tj. 80 razy na
sekunde¢ z uwagi na mozliwo$¢ implementacji wyszukiwania binarnego.

e Na podstawie uzyskanych stosunkowo niskich odchylen katow od wartosci
referencyjnej z bardzo dobrej jakosci IMU w tescie rzeczywistym potwierdzono, ze
praca opracowanego systemu FADS cechuje si¢ wysoka przydatnoscia do uzycia
w technice rakietowej. W ten sposob wypetniono luke poznawcza polegajaca na uzyciu
zastosowanego systemu w rakietach. Co nalezy zaznaczy¢ — prace zrealizowano w
oparciu o pojedynczy wieniec czujnikow, znajdujacy si¢ w kompaktowej przestrzeni
wewnatrz rakiety, polaczony z korpusem za pomocg matych przewoddéw, ktérych
odczyty uzupetniono danymi z symulacji CFD, ktére odczytywano na podstawie

opracowanego, nowego elementu algorytmu.

Przedstawione wnioski oznaczajag potwierdzenie zgodno$ci z oczekiwaniami
przeprowadzonego procesu analityczno-koncepcyjnego, funkcjonalnosci projektowanego
urzadzenia i wykonanych badan. Podsumowujac wyniki prac przeprowadzonych w ramach
pracy doktorskiej, nalezy stwierdzi¢, iz pomimo problemoéw z przeprowadzeniem wszystkich

prac eksperymentalnych, teza pracy zostata udowodniona.
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