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PROPOZYCJA SYSTEMU ELIMINUJACEGO
SZKODLIWE ODDZIALYWANIE STRUMIENIA
ZASMIGEL.OWEGO W SAMOLOTACH
TURBOSMIGELOWYCH

Zjawisko asymetrii oddzialywan zespotu napgdowego na ruch samolotu jednosil-
nikowego z napgdem $migtowym jest ztozonym, wieloaspektowym zagadnieniem
mechaniki lotu, ktére poczatkowo ujawnito si¢ po wprowadzeniu silnych ttoko-
wych jednostek napedowych oraz w latach 90. XX w., kiedy to w wielu samolo-
tach $migtowych zaczgto stosowac¢ silniki turbinowe. Zauwazono wtedy, ze w wa-
runkach dysponowania duza moca pojawiajg si¢ istotne utrudnienia w pilotazu sa-
molotu, powodujace znaczny dyskomfort pilota, a w szczegdlnych przypadkach
majace rowniez wptyw na bezpieczenstwo lotu. W pracy dokonano analizy zjawi-
ska oddziatywania strumienia za§miglowego na samolot oraz przedstawiono wy-
brane metody ograniczajace to oddziatywanie. Kolejno zaproponowano ogdlne za-
sady integracji wlasciwego automatycznego systemu CAS (Control Augmentation
System) oraz przedstawiono wyniki eksperymentu modelowego pozwalajacego na
wstepna oceng przyj¢tego rozwigzania.

Stowa kluczowe: samolot jednosilnikowy, strumien zasmiglowy, badania symu-
lacyjne

1. Wprowadzenie

W pracy zawarto elementy wiedzy teoretycznej z dziedziny mechaniki lotu,
a w niektérych przypadkach zweryfikowano panujace poglady na zjawisko od-
dzialywania oplywu strumienia zasmigtowego na dynamike samolotu. Ogdlnie
rzecz ujmujac, zjawisko wystgpowania strumienia zasmigtowego nie jest nie-
znane — przeciwnie jest ono nieodlacznie zwigzane z dynamikg lotu jednosilni-
kowych samolotéw $§migtowych, od ktérych rozpoczyna si¢ rozwéj calego lot-
nictwa. Historycznie efekt strumienia zaSmiglowego uwydatnit si¢ po wprowa-
dzeniu silnych tlokowych jednostek napgdowych [1-3] w samolotach myS$liw-
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skich wykorzystywanych podczas II wojny §wiatowej oraz w latach 90., kiedy to
w wielu samolotach $miglowych zaczeto stosowac silniki turbinowe. Wtedy
tez zauwazono, ze w warunkach dysponowania duzg moca pojawiajg si¢ istotne
utrudnienia w pilotazu samolotu, powodujace znaczny dyskomfort pilota,
a w szczegdlnych przypadkach majace wplyw na bezpieczenstwo lotu. Jako
przyktad mozna wymieni¢ dwa samoloty szkolne (wykorzystywane w Polsce
i USA): PZL-130TC-III Orlik oraz Beechcraft T-6 Texan II (rys. 1.). Kazdy
z nich wyposazono w silnik Pratt & Whitney Canada PT6A o mocach odpo-
wiednio 560 kW i 840 kW. Zjawisko efektu zasmigtowego zostato wiec zaob-
serwowane stosunkowo dawno, niemniej nalezy stwierdzi¢, ze adekwatna wie-
dza teoretyczna nie powstawata spdjnie wraz z dynamicznym rozwojem calej
awiacji. Moze dlatego w ,,bibliach” mechanikéw lotu [1, 2] zjawisku temu po-
swiecono zaledwie parg¢ akapitéw, w ktérych zamanifestowano wtasciwie jedy-
nie jego fakt istnienia.

Rys. 1. Samoloty turbo$migtowe: PZL-130TC-III Orlik (a) oraz Beechcraft T-6 Texan II (b)
Fig. 1. Turboprop airplanes: PZL-130TC-III Orlik (a) and Beechcraft T-6 Texan II (b)

W pracy dokonano analizy zjawiska oddziatywania strumienia za$migto-
wego na samolot oraz przedstawiono wybrane metody ograniczajace to oddzia-
tywanie. Kolejno zaproponowano ogdlne zasady integracji automatycznego
systemu klasy CAS oraz przedstawiono wyniki eksperymentu modelowego po-
zwalajacego na wstepng ocen¢ przyjetego rozwigzania.

2. Zjawisko efektu zasmiglowego

W samolotach jednosilnikowych napedzanych $miglem ciagnacym przy-
czyng asymetrii oddziatywan zespotu napedowego na samolot sg nastgpujace
zjawiska:

¢ niesymetryczny oplyw samolotu przez strumien zasmigtowy SSE (Side

Slip Effect), ktéry w zwiazku z obrotem $migta takze obraca si¢ wokot
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osi podtuznej ukladu odniesienia zwigzanego z samolotem (rys. 2.), po-
wodujgc niesymetryczny oplyw statecznika pionowego, generujacy
w konsekwencji moment odchylajacy dziatajacy na samolot,

o tzw. efekt P (P-effect), tj. wystapienie sktadowej poprzecznej sity (gene-
rujacej moment odchylajacy), wywotany réznym od prostopadlego kie-
runkiem naptywu powietrza na ptaszczyzng obrotu $Smigla, co jest zwig-
zane z r6zng wartoscig kata natarcia podczas obrotu §migta,

¢ oddzialywanie reakcyjne wywolywane przez opér powietrza przeciw-
dziatajacy ruchowi obrotowemu $migta, wywotujace moment przechyla-
Jacy,

o efekt giroskopowy wywotywany przez wirujace elementy zespotu napg-
dowego.

Rys. 2. Asymetryczne oddzialywanie strumienia zasmiglowego w samolocie
Beechcraft T-6 Texan II, na podstawie [2]

Fig. 2. Asymmetric action of slipstream in Beechcraft T-6 Texan II airplane, ac-
cording to [2]

Rezultatem wypadkowym tych zjawisk jest asymetryczne zachowanie sa-
molotu wzgledem ptaszczyzny symetrii samolotu, ktére ujawnia si¢ zaréwno
podczas wykonywania manewrdw, jak tez w ustalonym locie prostoliniowym
przy zmianach mocy, z jaka pracuje zespdt napedowy. Doswiadczony pilot,
przeszkolony na samolotach jednosilnikowych z napedem $miglowym i przy-
zwyczajony do ich specyfiki, doskonale orientuje si¢ w mechanizmach powsta-
wania omawianego zjawiska i zwykle potrafi je kompensowac zaréwno w locie
ustalonym, jak tez podczas akrobacji. W przypadku samolotéw szkolno-trenin-
gowych sytuacja jest jednak bardziej ztozona.

Zgodnie z tendencjami panujacymi na §wiecie szkolenie pilotéw wojsko-
wych rozpoczyna si¢ od jednosilnikowych samolotéw z napedem $migtowym,
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specjalnie skonstruowanych, tak aby ich zachowanie, wtasciwos$ci lotno-pilota-
zowe 1 dynamiczne odzwierciedlaly jak najwierniej zachowanie samolotéw
z nap¢dem odrzutowym, docelowych dla procesu szkolenia. W samolotach ta-
kich asymetryczne oddzialywanie zespotu napedowego ujawnia si¢ jednak
W stopniu znacznie mniejszym niz w samolocie z napedem $miglowym i spro-
wadza si¢ wytacznie do efektu giroskopowego, powodowanego przez wirujace
elementy silnika odrzutowego. W szczegdlnos$ci przy ich pilotazu nie pojawiaja
si¢ efekty powodowane niesymetrycznym optywem przez strumien zasmiglowy.
Pojawia si¢ zatem pytanie o spos6b, w jaki mozna byloby redukowac efekt asy-
metrii zachowan samolotu szkolno-treningowego z napedem $miglowym, aby
przyblizy¢ jego reakcje do zachowan samolotu z napedem odrzutowym i wyro-
bi¢ u szkolacego si¢ pilota wtasciwe nawyki.

Rozwazany problem nie sprowadza si¢ wylacznie do maksymalnie wierne-
go odtworzenia wlasciwosci pilotazowych samolotu odrzutowego, imitowanego
przez wykorzystanie samolotu z napedem $miglowym. Chodzi tu takze o popra-
we komfortu sterowania oraz jego bezpieczenstwo — wptyw SSE na dynamike
poruszajacego si¢ samolotu, w kazdym przypadku wymaga bowiem od pilota
podejmowania dziatan korekcyjnych, majacych na celu sprowadzenie samolotu
do stanu ustalonego.

3. CAS redukujacy wplyw strumienia zasmiglowego

Analizujac dostepne zrédla [1, 2, 4] opisujace charakter zjawiska, jakim jest
strumien zasmigtowy, mozna stwierdzi¢, ze dominujacy efekt jego oddziatywa-
nia wynika z zaburzenia symetrii optywu samolotu. Pozostate efekty (b, c i d)
majg zdecydowanie mniejszy wplyw na dynamike samolotu; w skrajnych przy-
padkach moga wrecz nie wystgpowac, jak np. efekt giroskopowy wywoltywany
przez wirujace elementy zespotu napedowego, ktéry zwykle jest eliminowany za
pomoca odpowiednich rozwigzan konstrukcyjnych silnikéw turbinowych (kom-
pensacja efektu giroskopowego w silnikach PT6A Pratt & Whitney Canada).
Z tej przyczyny systemy CAS majace za zadanie redukcje wptywu strumienia
za$miglowego koncentruja si¢ gidwnie na przeciwdziataniu efektom niesyme-
trycznego optywu, ktére uwidaczniajg si¢ gtéwnie w powstawaniu momentow
aerodynamicznych w kanatach odchylania i przychylania.

Analiza propozycji integracji takich systeméw CAS (patenty: US
4094 479, US 2492 252, US 2 461 533, US 2006-0214063 A1, US 5465 211)
pokazuje, ze gléwny wysitek prowadzonych prac jest ukierunkowany na zapew-
nienie odpowiedniej wtasciwo$ci uktadu sterowania samolotem w kanale odchy-
lania. Innymi slowy, proponowane rozwigzania techniczne ograniczaja si¢ za-
sadniczo do wprowadzania elementéw automatycznego sterowania w kanale
steru kierunku (wzglednie jego trymera), zaktadajac, ze odpowiednie sterowanie
lotkami nalezy do zadan pilota. Podejscie to wydaje si¢ stuszne, zwazywszy na
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zdecydowanie wieksze oddzialywanie niesymetrycznego optywy w kanale od-
chylania, w stosunku do efektow, jakie daje ono w kanale przechylania.

Ztozonos¢ zjawiska oddziatywania strumienia za$miglowego na samolot
powoduje [2], ze analityczne metody wyznaczenia wielko$ci momentu odchyla-
jacego funkcji parametrow lotu oraz konfiguracji (potozenie klap i podwozia)
nie daja zadowalajacych efektow ze wzgledu na konieczno$¢ uwzglednienia
indywidualnych cech geometrycznych analizowanego samolotu. Podobnie obli-
czenia CFD (Computational Fluid Dynamics) czy badania w tunelu aerodyna-
micznym, pomijajac ich wysoki koszt, nie sg dostatecznie skuteczne. Dlatego
praktycznie jedynym rozwigzaniem pozostaja badania w locie, pozwalajace
okresli¢ w kategoriach ilo§ciowych wptyw niesymetrycznego strumienia za$mi-
glowego na analizowany obiekt latajacy.
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Rys. 3. Parametry zarejestrowane podczas préb w locie

Fig. 3. Parameters recorded during the flight tests
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Badania w locie prowadzone przez Instytut Lotnictwa w 2012 r. na samolo-
cie turbosSmiglowym PZL-130TC-III Orlik pokazaty, ze dominujagcymi parame-
trami majacymi wpltyw na powstawanie niepozgdanego momentu odchylajacego
wywolywanego niesymetrycznym strumieniem zasmigtowym s3: predkos¢ lotu,
moc dysponowana przez pilota oraz konfiguracja samolotu. W praktyce badania
wykonywano w nastepujacy sposéb: po dyspozycji nowej, kolejnej wartosci
mocy pilot stabilizowat predkos¢ lotu, a nastgpnie w trybie recznym trymowat
samolot w kanale steru kierunku. Kolejno nastgpowata zmiana predkosci lotu
oraz adekwatne ustawienie trymera steru kierunku. Na rysunku 3. pokazano
przebieg wyznaczenie odpowiedniego potozenia trymera steru kierunku &, dla
dysponowanej 80% mocy M oraz trzech wartosci predkosci lotu V 200 km/h,
250 km/h oraz 290 km/h. Tym sposobem dla przyjetej konfiguracji gtadkiej
(klapy — 0, podwozie — wciagnigte) ostatecznie uzyskano (rys. 4.) reprezentacje
ustawienia nominalnego trymera w funkcji predkosci lotu oraz dysponowanej
mocy. Dla pozostatych konfiguracji samolotu badania przeprowadzono wedlug
podobnego schematu.
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Rys. 4. Nominalne ustawienie trymera steru kierunku w funkcji predkosci
lotu 1 dysponowanej mocy

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

Analizujac koncepcje CAS trymera steru kierunku zaprojektowanego we-
dlug pokazanego na rys. 5. ogélnego schematu, konstatuje si¢, ze do wlasciwego
ustawienia trymera jest wykorzystywane jego nominalne ustawienie wyznaczone
podczas préb w locie, korygowane regulatorem majacym na celu dostrojenie, tak
aby finalnie zostalo wyeliminowane przecigzenie poprzeczne n,. Koniecznos¢
zastosowania dodatkowej regulacji wynika z przyjecia uproszczonego modelu
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Rys. 5. Koncepcja CAS trymera steru kierunku
Fig. 5. Conception of CAS of a rudder trimming tab

zjawiska oddziatywania strumienia zasmigltowego, ktére w istocie, poza predko-
scig lotu V oraz dysponowang moca M, jest takze zalezne (cho¢ w mniejszym
stopniu) od innych parametréw lotu, takich jak gestos¢ powietrza, masa samolo-
tu czy jego predkosci katowe.

4. Symulacja numeryczna CAS

W procesie symulacji wykorzystano model dynamiki ruchu dwuosobowego
turbo$migtowego samolotu traktowanego jako sztywna bryla o szesciu stopniach
swobody, o masie catkowitej nieprzekraczajacej 2500 kg, stanowiacy uktad
dwunastu nieliniowych réwnan rézniczkowych [2, 5, 6]. Dodatkowo uwzgled-
niono stalg predkos¢ katowa réwna 3°/s, z jaka jest obracany trymer steru kie-
runku samolotu PZL-130TC-III Orlik. Efekt niesymetrycznego optywu strug
powietrza byl reprezentowany przez wprowadzony do modelu adekwatny do
parametréw lotu moment odchylajacy, ktérego wartos¢ okreslono podczas badan
w locie. Automatyczne sterowanie trymerem steru kierunku zrealizowano zgod-
nie z ideg zaprezentowang na rys. 5. Dodatkowo w modelu zastosowano stabili-
zacj¢ kata przechylenia oraz wysokosci lotu. Jako warunki poczatkowe przyjeto
lot poziomy z predko$cig 50 m/s w warunkach ustalonych na statej wysokos$ci
200 m. Czas symulacji trwat 100 s, w trakcie ktérego uzyskano stabilne rozwia-
zanie uktadu réwnan rézniczkowych dla kroku df=0,01 s. Wprowadzone do
modelu samolotu zaktécenie odpowiadato btedowi nominalnemu sterowania
potozeniem trymera (rys.4.) na poziomie 7°. Na rysunku 6. zaprezentowano
wyniki symulacji lotu dotyczace najbardziej reprezentatywnych dla badanego
zjawiska zmiennych: kata $lizgu, kata przechylenia, kata odchylenia, katowego
potozenia trymera steru kierunku. W poczatkowej fazie lotu byty obserwowane
krétkotrwate nieprzekraczajace 8 s thumione oscylacje kata §lizgu, kata przechy-
lenia 1 potozenia katowego trymera. Istnieniu niezerowego kata przechylenia
towarzyszyto powstanie adekwatnej zmiany kata odchylenia. Ta ostatnia zmien-
na dla opisanych warunkéw lotu i przyjetego czasu symulacji osiggneta warto$§¢
2,5°. Maksymalny kat slizgu, jaki wystapit dla rozpatrywanej predkosci lotu, nie
przekroczyt 0,22°, co jest w pelni dopuszczalne, biorgc dodatkowo pod uwage,
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ze wielko$¢ ta jest czesto mierzona z poréwnywalnym bledem. Wychylenie ka-
towe trymera steru kierunku mie$ci si¢ w dostgpnych granicach konstrukcyjnych
dla tego typu powierzchni sterujace;.
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Rys. 6. Wyniki symulacji lotu samolotu — przebieg wartosci kata $lizgu, kata przechylenia, odchy-
lenia i kata potoZenia trymera steru kierunku

Fig. 6. The simulation results of the airplane flight — the variation of values of the aircsrew slip
angle, the angle of roll, the yaw angle and the angle of position of a trimming tab of rudder

5. Whnioski

Wyniki badan symulacyjnych trymera steru kierunku samolotu turbo$mi-
glowego (w czgéci zaprezentowane w pracy) wykazaly, ze uktad sterowania
zamieszczony na rys. 5. dziata poprawnie. Uzyskano cel polegajacy na wyelimi-
nowaniu szkodliwego oddzialtywania strumienia zasmiglowego, w tym na spro-
wadzeniu samolotu do ustalonego polozenia w przestrzeni, w ktérym kat §lizgu
i kat przechylenia osiggaja zerowe wartos$ci, a zmiana kata kursu po zakonczeniu
procesu regulacji pozostaje na akceptowalnym przez uzytkownika samolotu
poziomie. Przez zastosowanie dodatkowego regulatora (rys. 5.) przyjeta metoda
automatycznego sterowania trymerem steru kierunku nie jest wrazliwa na bledy
wyznaczonych nominalnych potozen trymera oraz niepewnos$¢ strukturalng
przyjetego modelu badanego zjawiska. Zrédtem tych bledéw byta ograniczona
doktadno$¢ danych uzyskanych podczas badan w locie, a takze pozostate czyn-
niki wptywajace na efekt zasmigtowy, ktérych nie uwzgledniono w strukturze
sterowania. Ostateczne rozstrzygnigcie kwestii poprawno$ci dziatania zaprezen-
towanego ukladu sterowania zostanie uzyskane po jego uruchomieniu na pokta-
dzie samolotu i wykonaniu adekwatnych badan w locie.
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A PROPOSITION OF CONTROL AUGMENTATION SYSTEM
FOR DUMPING THE HARMFUL IMPACT OF SLIPSTREAM
IN TURBOPROP AIRPLANES

Abstract

Non-symmetrical impact of a slipstream (prop-wash) on the motion of single-engine, propel-
ler-driven airplane is a complicated multi-aspect problem of flight mechanics. At first this problem
appeared when high — powered piston engines entered the aviation, as well as in nineties of XX
century, when turbo — prop airplanes appeared. It was then noticed that in high-level power dis-
posal the significant difficulties in aircraft pilot appeare. It resulted in considerable discomfort of
the pilot, and in special cases has also impact on flight safety. In the article the phenomenon of
interaction between the slipstream and airplane’s body is analysed and some selected methods for
dumping this interaction are presented. General rules for Control Augmentation System integration
are presented as well as some results of numerical experiment enabling the assessment of proposed
solution.

Key words: single-engine aircraft, slipstream, simulated studies
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