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Streszczenie

Okreslenie osiggéw smigtowca w locie poziomym ma fundamentalne
znaczenie zaréwno z punktu widzenia wymagan strategicznych, jak
i certyfikacyjnych. Najczesciej stosowana metodyka badan osiggéw
w locie poziomym opiera sie na realizacji rozlegtego zbioru precyzyjnie
ustabilizowanych i wytrymowanych punktéw pomiarowych. Pomiary
wykonywane sq w szerokim zakresie masy smigtowca, wysokosci oraz
predkosci lotu. Procedura ta jest wysoce czasochtonna i moze w istotny
sposob wptywac na catkowity czas oraz koszty prowadzenia préb w lo-
cie. W niniejszej pracy zaproponowano alternatywng metodyke testu,
ukierunkowang na zwiekszenie efektywnosci procesu wyznaczania
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0siqgéw poprzez zastosowanie prob przyspieszania, umoZliwiajgcych
szybkie pokrycie analizowanego zakresu badanych predkosci. W tym
celu rozpatrzono dwie techniki badawcze: przyspieszanie w locie po-
ziomym oraz quasiustalone przyspieszanie w locie poziomym. Na pod-
stawie badan praktycznych stwierdzono, Ze technika przyspieszania
w locie poziomym, powszechnie stosowana w przypadku wysoko-
osiggowych samolotdéw, nie znajduje zastosowania w smigtowcach
ze wzgledu na fundamentalne réznice w logice sterowania. W kon-
sekwencji jako potencjalng alternatywe, opracowano i przebadano
nowqg metodyke quasiustalonego przyspieszania w locie poziomym.
Proponowana metoda polega na realizacji powolnego przyspiesza-
nia w locie poziomym, co z wystarczajqgcq doktadnosciq przybliza se-
kwencje kolejnych stanéw ustalonych, wymaganych w klasycznych
procedurach préb. Opracowanie oraz optymalizacja metodyki zostaty
przeprowadzone w oparciu o rozlegte symulacje lotu oraz specjal-
hie opracowane procedury analizy danych pomiarowych. Koncowa
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walidacja zaproponowanej metody oraz jej poréwnanie z wynikami
uzyskanymi przy zastosowaniu tradycyjnej techniki préb zostaty do-
datkowo potwierdzone podczas rzeczywistej kampanii préb w locie.

Stowa kluczowe: smigtowiec, osiggi w locie, préby w locie, me-
tody badan

Wykaz symboli i skrotow:

E, - wysokosc energetyczna

P, - moc dostepna

P,, - sktadnik mocy zwiazany ze zmiana wysokosci lotu
P,, - sktadnik mocy zwigzany ze zmiang predkosci lotu
P, - moc wymagana w locie poziomym

P, - nadmiar mocy wtasciwej

V,, - maksymalna predkos¢ lotu poziomego

V. - rzeczywista predkosc lotu

W - ciezar catkowity Smigtowca

g - przyspieszenie grawitacyjne

h - wysokos¢ cisnieniowa

n - predkosc¢ obrotowa wirnika nosnego

t - czas

6 - wspodtczynnik cisnienia powietrza

0 - wspodtczynnik gestosci powietrza

ALT - wysokos¢ lotu

IAS - predko$¢ przyrzadowa lotu

FNPT - symulator procedur lotniczych i nawigacyjnych
FTE - inzynier prob w locie

FTI - aparatura do préb w locie

FTT - technika préb w locie

GW - ciezar catkowity Smigtowca

KIAS - predkos$¢ przyrzadowa lotu wyrazona w weztach
MCP - maksymalna moc ciagta

PWR - moc wymagana w locie poziomym

SEP - nadmiar mocy wtasciwej

TAS - predkos¢ lotu rzeczywista

Wprowadzenie

Proby w locie stanowia kluczowy element kazdego programu
lotniczego, od projektowania i rozwoju po weryfikacje,
kwalifikacje i zatwierdzenie. Przebiegajg zgodnie ze Scisle
okreslonym programem, w ramach ktérego mozna wyréznic
cztery gtéwne fazy: planowanie, wykonanie, analiza danych
oraz raportowanie. Faza wykonania polega na lotach statku
powietrznego zgodnie ze standardowymi metodologiami,
zatwierdzonymi i uznanymi przez cywilne lub wojskowe
wtadze lotnicze. Poniewaz jest to najbardziej kosztowna faza
zaréwno pod wzgledem naktadéw finansowych, jak i czasu,
kluczowe znaczenie ma optymalizacja stosowanych metod.
Ma to na celu zwiekszenie efektywnosci kosztowo-czasowej
przy zachowaniu wymaganej doktadnosci i wiarygodnosci
uzyskiwanych danych.

Niniejsza praca koncentruje sie na rozwoju i certyfikacji
cywilnych $migtowcow, ze szczegdlnym uwzglednieniem
osiggdédw w locie poziomym, przy czym koncowe wnioski
moga by¢ rowniez istotne w kontekscie zastosowan wojsko-
wych. Wyznaczenie osiggdéw $migtowca w locie poziomym
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w ramach préb w locie ma fundamentalne znaczenie z trzech

zasadniczych powoddw:

* wyznaczenie charakterystyk wznoszenia wymaganych
do celéw certyfikacyjnych;

= obliczenie maksymalnej dopuszczalnej predkosci w locie
poziomym oraz uzyskanie danych operacyjnych nie-
zbednych do planowania misji (informacje te moga by¢
wykorzystane przez producenta do spetnienia okreslo-
nych wymagan rynku lotniczego);

= ocena wptywu instalacji nowego wyposazenia na osiagi
$Smigtowca.

Celem pracy jest identyfikacja alternatywnych metod
wyznaczania osiggdw w locie poziomym, ktére umozliwig
wiekszg efektywnos¢ w poréwnaniu z obecnie stosowa-
nymi technikami opartymi na ustalonych warunkach lotu.
W ramach badan przeprowadzono dwie gtéwne aktywno-
$ci majace na celu ocene skutecznosci technik préb w locie
(FTT), uwzgledniajacych warunki lotu nieustalonego. Pierwsza
dotyczyta mozliwosci zastosowania w Smigtowcach techniki
poziomego przyspieszania, powszechnie stosowanej w wyso-
koosiggowych samolotach do wyznaczania mocy wymagane;j
w locie poziomym (PWR) oraz nadmiaru mocy wtasciwej
(SEP). Druga aktywno$¢ obejmowata badanie przydatnosci
powolnych (quasiustalonych) przyspieszen i hamowan w locie
poziomym w $migtowcach w celu oceny PWR. W wyniku
przeprowadzonych badan opracowano nowa technike testow
w locie, ktora okazata sie skuteczna i zdolna do zapewnienia
znaczacej efektywnosci kosztowo-czasowej. Rozwazano
zastosowanie tej metodyki w dowolnym modelu $migtowca
firmy Leonardo S.p.A. W zwigzku z tym, najpierw w symula-
torze, a nastepnie w rzeczywistym obiekcie testowym prze-
prowadzono préby z uzyciem $migtowca AW169.

Wykorzystanie sztucznego $rodowiska lotu odegrato
kluczowa role w opracowaniu metodyki, umozliwiajac zazna-
jomienie sie z procedurami testowymi oraz optymalizacje
procedur pilotazu i analizy danych. Dokonano tego dzieki
przeprowadzeniu wielu prob przy relatywnie niskich kosz-
tach w poréwnaniu z lotem rzeczywistym.

Nastepnie zostata przeprowadzona petna walidacja
zaproponowanej metodyki w rzeczywistych warunkach lotu.

1. Aktualny stan wiedzy i technologii
1.1. Badanie osiggéw nadmiaru mocy

Proby przyspieszen w locie poziomym stanowig podsta-

wowg metode badan eksperymentalnych stuzacych do

wyznaczania charakterystyk SEP dla wysokoosiggowych

samolotéw w catym zakresie obwiedni lotu, a w konse-

kwencji do okreslania:

= predkosci najlepszego kata wznoszenia oraz predkosci
najwiekszego wznoszenia na wszystkich poziomach
wysokosci;

*= minimalnego czasu wznoszenia do osiggniecia zadanej
wysokosci;

* minimalnego zuzycia paliwa do osiggniecia zadanej
wysokosci.
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SEP definiuje sie jako nadwyzke mocy dostepnej P,
ponad moc wymaganga do ustalonego, prostoliniowego lotu
poziomego P, odniesiong do ciezaru catkowitego statku
powietrznego, W:

Py— Pp
p=-424_"% (1)
w
W locie prostoliniowym:
dh  Vp dVr
P=— 4 —— 2
dt + g dt @

gdzie h jest wysokoscia lotu, a V. to rzeczywista predkosc
lotu.

Z réwnania (2) wynika, ze dodatnia moc nadmiarowa
jest wykorzystywana do wznoszenia i/lub przyspieszania,
natomiast ujemna moc nadmiarowa (czyli niedobér mocy)
prowadzi do znizania i/lub wytracania predkosci.

Jak opisano w Flight Test Manual U.S. Naval Test Pilot
School [1], istota metody préby przyspieszania w locie
poziomym polega na wytrymowaniu samolotu na pred-
kos¢ o kilka weztéw wieksza od predkosci przeciaggniecia,
a nastepnie rozpoczeciu przyspieszania w locie poziomym,
az do predkosci maksymalnej. Dokonuje sie tego poprzez
ptynne, lecz szybkie przesuniecie dzwigni sterowania silni-
kiem do potozenia petnej mocy. W dalszej fazie utrzymuje
sie statg wysokosc lotu, wykorzystujac wytacznie sterowanie
w kanale podtuznym. Przebieg préby przyspieszania konczy
sie w momencie, gdy przyspieszenie spadnie ponizej usta-
lonej wartosci progowej, zazwyczaj 2 kn/min. Nastepnie
stosowana jest odpowiednia procedura redukgji i analizy
danych pomiarowych w celu wyznaczenia wysokosci ener-
getycznej E,, zdefiniowanej jako:

2
E,=h+ & (3)
2g
a nastepnie SEP wyznacza sie poprzez rézniczkowanie
wysokosci energetycznej E, wzgledem czasu. Surowe dane
SEP s korygowane po uwzglednieniu standardowej masy
(ciezaru) oraz standardowych warunkéw atmosferycznych.
W efekcie uzyskuje sie znormalizowane charakterystyki
SEP w catym zakresie predkosci lotu na danej wysokosci.
Umozliwia to wyznaczenie predkosci odpowiadajacych naj-
wiekszemu katowi wznoszenia oraz najwiekszej predkosci
wznoszenia.

1.2. Proby osiqgéw w locie poziomym

Préby osiggéw w locie przelotowym zazwyczaj obejmujg
stany ustalone (doktadnie wytrymowane) lotéw poziomych
obejmujacych peten zakres predkosci w okolicach zadanej
wysokosci. Testy te umozliwiajg wyznaczenie istotnych wiel-
kosci, takich jak zuzycie paliwa, PWR oraz innych parame-
trow. Dodatkowo mozna oszacowac maksymalng predkosé
lotu poziomego V..

Szczegbty procedury moga rézni¢ sie w zaleznosci od
kategorii statku powietrznego, na przyktad w tzw. testach
przy statym W/6 i W/o.
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Powszechnie stosowana w przypadku $migtowcow
technika polega na ustabilizowaniu $migtowca na réznych
predkosciach w locie poziomym przez co najmniej jedng
minute, od minimalnej predkosci docelowej do V,, przy
utrzymaniu statej wysokosci wytgcznie przy uzyciu stero-
wania podtuznego. Przyrost predkosci miedzy punktami
testowymi moze zmieniac sie w zaleznosci od predkosci,
jednak nalezy wykonaé minimalng liczbe punktéw pomia-
rowych, aby uzyskac reprezentatywne wyniki.

Moc wymagana w locie poziomym jest funkcjg masy
catkowitej W, wspotczynnika gestosci o (zdefiniowanego
jako stosunek gestosci powietrza na wysokosci testowej do
gestosci powietrza na poziomie morza w standardowych
warunkach), predkosci lotu V,, oraz predkosci obrotowej wir-
nika n. Aby zbada¢ zalezno$¢ PWR od predkosci lotu, naj-
prostsza i najbardziej efektywna metoda jest utrzymanie statej
predkosci obrotowej wirnika oraz statego stosunku W/a,
co odpowiada utrzymaniu statej masy odniesienia W/(on?).

W tym celu, w miare zuzywania paliwa, wysokos¢ doce-
lowa kazdego punktu pomiarowego musi by¢ wyliczona
iteracyjnie, z uwzglednieniem szacowanej masy catkowite;.
Pérby przeprowadza sie dla kazdej istotnej konfiguracji oraz
potozenia Srodka ciezkosci. Stosuje sie okreslong procedure
analizy danych i wyznacza krzywa ,,odniesionej” mocy wyma-
ganej w locie poziomym P,/(on’) jako funkcje ,odniesionej”
predkosci lotu V./n. Masa catkowita, moc wymagana oraz
predkos$¢ sg odnoszone wzgledem wspétczynnika gestosci
powietrza oraz predkosci obrotowej wirnika, aby umozliwié
poréwnywanie krzywych mocy odpowiadajacych réznym
warunkom lotu.

Na koncu powtarza sie testy dla wielu wartos$ci W/(on?),
aby obja¢ petna obwiednie osiggdw (zob. ryc. 1).

A GW/on?

PWR/on3

g

TAS/n

Ryc. 1. Typowe przebiegi odniesionej krzywej mocy

Opisana powyzej technika badan w stanie ustalonym
doktadnie odwzorowuje warunki idealne (tj. ustalone), ktére
muszg zostac spetnione w celu wyznaczenia krzywej mocy,
jednak metoda ta jest bardzo czasochtonna. Z kolei manewry
nieustalone wymagatyby bardziej zaawansowanych metod
przetwarzania danych przy jednoczesnym skréceniu czasu
lotu, co przektada sie na wiekszg efektywnos¢ kosztowa.
Nie istnieje jednak odpowiednia dokumentacja dotyczaca
manewrdw nieustalonych w kontekscie wyznaczania mocy
wymaganej w locie poziomym $migtowcdéw. Z podobna
sytuacjg mamy do czynienia w przypadku samolotow,
z wyjatkiem krotkiego opisu préb powolnego rozpedzania
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i wytracania predkosci jako uzupetnienia i/lub alternatywy
dla badan w locie poziomym [2].

1.3. Proba rozpedzania w locie poziomym

W celu wyznaczenia krzywej mocy wymaganej na podstawie
danych SEP przeprowadzono analize wykonalnosci préby
przyspieszania w locie poziomym pod katem zastosowania
do $migtowcow. Wykorzystanie tej techniki rozwazono ze
wzgledu na jej potencjat ograniczania kosztéw i czasu badan,
co zaobserwowano podczas stosowania jej w badaniach
samolotow.

Wykonano cztery sesje na symulatorze lotu AW 169 Flight
and Navigation Procedures Trainer (FNPT), z ktérych kazda
obejmowata briefing przedlotowy, omoéwienie po locie oraz
analize danych. Dwie pierwsze sesje przeznaczono na zapo-
znanie sie z metodyka prob i szkolenie przed trzecia sesja,
podczas ktérej przeprowadzono wtasciwe testy. Ostatnia
sesja postuzyta do walidacji wynikéw uzyskanych wczesnie;.

Poniewaz dla $migtowcéw nie definiuje sie predkosci
przeciggniecia, zmodyfikowano metodyke stosowang
w samolotach, narzucajgc umownga wartos$¢ predkosci poczat-
kowej. Z uwagi na przejsciowe zmiany predkosci obrotowe;j
wirnika gtéwnego oraz konieczno$¢ wykonania rozpedzania
przy statej predkosci obrotowej wirnika, minimalng predkos¢
lotu ustalono na 60 kn. Wybor ten nie wptywa na poprawnosc
wynikdw, a jedynie na zakres predkosci, dla ktérego okreslany
jest SEP. Metodyka badan wymaga zakoriczenia rozpedzania
w chwili ustabilizowania maksymalnej predkosci w locie
poziomym. Poniewaz celem symulacji byta analiza wykonal-
nosci, a nie wyznaczenie petnej obwiedni SEP, rozpedzanie
przerywano, gdy przyspieszenie spadato ponizej 10 kn/min,
co pozwolito istotnie skrécic¢ czas badan. W zwigzku z tym
nie osiggnieto predkosci VH.
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Ryc. 2. Krzywe SEP jako funkcja rzeczywistej predkosci lotu (TAS)

Proby przeprowadzono dla trzech réznych wartosci W/ on?)
z tolerancjg +25 kg (typowa maksymalna masa startowa
AW169 wynosi 4600-4800 kg). Na podstawie sygnatéw
rejestrowanych przez system FTI podczas lotu zastosowano
specjalng procedure analizy danych w celu wyznaczenia SEP
w funkcji predkosci lotu. Wysokos$¢ energetyczng E, obli-
czono zgodnie z [1] i poddano filtracji w celu ograniczenia
niefizycznych pikéw w przebiegu SEP, ktéry wyznaczano jako
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pochodnj czasowa dE, /dt. Uzyskane krzywe SEP przedsta-
wiono na rysunku 2. Podane w pracy wartosci W/(on?) zostaty
znormalizowane w odniesieniu do umownie przyjetej referen-
cyjnej masy catkowitej. Okazato sie, ze przebieg SEP rézni sie
od oczekiwanego i wykazuje wyrazZnie nieregularny charakter.

Poréwnujac krzywe SEP, momentu obrotowego i poto-
zenia dzwigni skoku ogdlnego, jak pokazano na rysunku 3,
dla W/(on?) = 0,6 mozna wysnu¢ kilka interesujacych wnio-
skéw. Przyktadowo, zauwazono, Ze ustawienie maksymalnej
mocy ciagtej (MCP) nie zostato osiggniete w catym przebiegu
rozpedzania, jak mozna by sie tego spodziewac po typowym
samolocie. Jest to efekt odmiennej logiki sterowania w $mi-
gtowcach. W rzeczywistosci, aby utrzymacd przyspieszenie
w locie poziomym przy statej warto$ci mocy, musi by¢ sto-
sowane zaréwno sterowanie dzwignia skoku ogdlnego, jak
i dragzkiem cyklicznym. Szybkie podniesienie dzwigni skoku
ogolnego do 100% (co odpowiadatoby MCP) nie pozwala
na utrzymanie wysokosci przy uzyciu samego drazka cyklicz-
nego. Dlatego konieczne okazato sie pogodzenie utrzymania
MCP z zachowaniem statej wysokosci lotu. Zostato to osia-
gniete poprzez stopniowe zwiekszanie potozenia dzwigni
skoku ogdlnego.
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Ryc. 3. SEP, moment obrotowy i skok ogélny jako funkcja TAS
przy W/(on?) = 0,6

Co wiecej, kazda znaczaca zmiana potozenia dZzwigni
skoku ogdlnego wigze sie ze znaczng zmiang momentu obro-
towego. Zwiekszenie skoku powoduje spadek predkosci
obrotowej wirnika (ze wzgledu na wiekszy opor topat), co jest
automatycznie kompensowane wzrostem mocy sterowanym
przez silnik w celu utrzymania statej predkosci wirnika.

Majac na wzgledzie fakt, ze moc jest wprost propor-
cjonalna do momentu obrotowego, mozna wyjasnic¢, w jaki
sposdb sterowanie dZzwignig skoku ogdlnego wptywa na
moment obrotowy. Ponadto moment ten maleje wraz ze
wzrostem predkosci lotu, nawet gdy pozycja dZzwigni skoku
ogdblnego pozostaje stata. Moment obrotowy réwnowazy
takze sita no$na dziatajaca na stateczniku pionowym, co
wyjasnia takie zachowanie maszyny. Podczas rozpedza-
nia wzrost predkosci lotu powoduje wzrost sity nosnej na
stateczniku pionowym, co generuje wiekszy moment prze-
ciwdziatajagcy momentowi obrotowemu. W konsekwencji
rejestrowany moment obrotowy maleje wraz ze wzrostem
predkosci przy statym potozeniu dZzwigni skoku ogdlnego.
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Z przyczyn opisanych powyzej moc nie mogta by¢ usta-
wiona na poziomie MCP (ani zadnym innym statym poziomie)
w catym przebiegu rozpedzania. Mimo to uzyskana krzywa
SEP zostata poréwnana z krzywa referencyjna dla W/(on?) = 0,5,
jak pokazano na rysunku 4. Wyraznie widac, Ze technika testu
przyspieszenia w locie poziomym nie dostarcza doktadnych
wynikéw, poniewaz SEP jest niedoszacowany i rézni sie pod
wzgledem zaleznosci od rzeczywistej predkosci powietrza
(TAS).

3000 [

Krzywa odniesienia dla W/(on2)= 0,5
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Ryc. 4. Poréwnanie krzywej referencyjnej SEP w funkcji
rzeczywistej predkosci lotu (TAS) z krzywq uzyskang w tescie
przyspieszania w locie poziomym dla W/(on?) = 0,5

W rezultacie technika proby przyspieszenia w locie pozio-
mym stosowana w samolotach do obliczania SEP nie znajdzie
raczej zastosowania w Smigtowcach, a dalsze dziatania, takie
jak obliczanie krzywej mocy, zostaty zaniechane.

3. Préba rozpedzania w locie poziomym
w warunkach quasiustalonych

Technika badan w stanie ustalonym zapewnia bardzo wysoka
doktadno$c wynikow, jednak jest niezwykle czasochtonna.
W zwigzku z tym przeanalizowano nowg metodologie badan
w stanie quasiustalonym, stuzaca do oceny osiggdéw $mi-
gtowca w locie poziomym. Schematyczne poréwnanie obu
technik przedstawiono na rysunku 5. W odréznieniu od
techniki badan w stanie ustalonym, ktéra wymaga wielu
ustabilizowanych warunkéw, w nowym podejsciu wyko-
nuje sie powolne przyspieszanie i hamowanie przy statej
wysokosci lotu, aby szybciej pokry¢ caty zakres predkosci.
Dzieki temu skraca sie czas i obniza koszty prob w locie, przy
jednoczesnym dazeniu do zachowania doktadnosci wynikéw.

Na etapie wstepnym przeprowadzono serie préb z wyko-
rzystaniem symulatora lotu AW169, stosujac tradycyjne
podejscie testowe w celu wyznaczenia referencyjnej krzywej
mocy. Dodatkowo przeprowadzono kilka préb rozpedzania
i hamowania w locie poziomym. Aby mozliwie najlepiej
przyblizy¢ warunki ustalone wymagane w klasycznej tech-
nice badan, zdecydowano sie realizowac te przeloty przy
najmniejszym osiggalnym przyspieszeniu lub opdZznieniu
(zmierzonym na poziomie +0,20 kn/s). Metodologia ta nie
byta wczesdniej testowana w Leonardo S.p.A., dlatego czes¢
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badan wstepnych poswiecono opracowaniu specyficznej

techniki pilotowania, ktéra umozliwita uzyskanie wymaga-

nego poziomu doktadnosci wynikow.

[ Tradycyjna technika préb ]—
Warunki préb

’ [ |
® & 6 % o
| : : : TASn::>

[ Technika préb quasi-ustalonych ]—

Ryc. 5. Poréwnanie tradycyjnej (ustalonej) i quasiustalonej
metodologii testowania dla zadanej wartosci W/(on?)
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Uzycie wskaznika FD (Flight Director), w szczegdlnosci
trybéw ALT oraz IAS, okazato sie najprostszym sposobem
realizacji zatozen préby. Tryb ALT utrzymuje zadang wysokos$¢
odniesienia poprzez oddziatywanie na sterowanie skokiem
ogolnym, dlatego zostat on wtgczony w celu utrzymania
docelowej wysokosci testowej. Tryb IAS utrzymuje zadang
predkos¢ przyrzadowg poprzez oddziatywanie na sterowanie
cykliczne. Poniewaz préba polega na przelocie z przyspiesza-
niem lub hamowaniem predkosci, tryb IAS zostat wykorzy-
stany w nietypowy i catkowicie nowy sposdb, mianowicie nie
do utrzymywania statej predkosci, lecz do przyspieszenia czy
opdznienia. W tym celu pilot operowat przyciskiem trymera
typu ,beep”, umieszczonym na drazku sterowania cyklicznego,
ktéry moze by¢ wychylany w gére lub w dét w zaleznosci od
potrzeby zwiekszenia lub zmniejszenia zadanej predkosci
odniesienia. Poprzez systematyczne zwiekszanie (wzglednie
zmniejszanie) wartosci predkosci odniesienia w trybie IAS
uzyskano w przyblizeniu state przyspieszenie. Loty testowe
realizowano w zakresie predkosci od 45 KIAS do okoto V,,
przy czym ustabilizowane byty jedynie warunki poczatkowe
i koncowe. Takie ustabilizowane punkty narzucono w celu
zapewnienia rozpoczecia i zakonczenia proby w stanie zbli-
zonym do idealnego (tj. jednominutowy stan ustalony, wyma-
gany w tradycyjnej technice badan). Aby zapewnic¢ w przy-
blizeniu stata warto$¢ parametru W/(on?) = 0,5, w analizie
wykorzystano wytacznie dane odpowiadajace statej predkosci
obrotowej wirnika nosnego, czyli predkosci powyzej 60 kn.
Inzynier préb w locie obliczat docelowa wysokos¢ cisnieniowg
podczas lotu, tak aby lot odbywat sie przy zadanym W/(on?),
okre$lonym na etapie planowania. Dopuszczono tolerancje
+/-25 kg dla parametru W/(on?) = 0,5. Rejestracja petnych
danych z przebiegu préby jest kluczowa, poniewaz procedura
ich analizy wymaga uwzglednienia kompletnych przebiegéw
czasowych.

Rejestrowane parametry to gtéwnie:
= predkos$¢ przyrzadowa (IAS),
= wysokos$¢ cisnieniowa,
= temperatura powietrza zewnetrznego (OAT),
= moment obrotowy silnika,
= predkos$¢ obrotowa wirnika nosnego,
= pozostata ilos¢ paliwa,
= czas trwania proby.
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Procedura analizy danych stosowana w tradycyjnej tech-
nice badan w stanie ustalonym zostata zaadaptowana do
techniki z przyspieszaniem i hamowaniem predkosci, przy
zachowaniu niezmienionej postaci analizy matematyczne;j.
Na podstawie przelotow z powolng zmiang predkosci
wyznaczono krzywe zapotrzebowania mocy, ktore nastepnie
poréwnano z krzywg referencyjng. Pierwszym istotnym
wynikiem byt wptyw przyspieszenia na przebieg krzywej
mocy. Krzywa ta uzyskana podczas przelotu z przyspiesza-
niem okazata sie zawyzona, natomiast krzywa mocy z hamo-
wania predkosci byta zanizona w poréwnaniu z referencyjng
wartoscia, co przedstawiono na rysunku 6.
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1200) Proba trad.ycyjna
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Ryc. 6. Poréwnanie krzywych mocy dla przyspieszania
i hamowania dla W/(on?) = 0,5

Ponadto wyznaczono odchytke jako réznice pomiedzy
krzywa mocy uzyskang metodg quasiustalong a referen-
cyjna krzywa mocy PWR. Nalezy podkresli¢, ze odchytki
tej nie nalezy interpretowac jako rzeczywistego btedu,
poniewaz jest ona obliczana na podstawie danych ekspe-
rymentalnych, ktére z natury obarczone sg niepewnoscia
pomiarowa. Jak przedstawiono na rysunku 7, dla przelotu
z przyspieszaniem przebieg odchytki jest bardzo zblizony
do krzywej przebiegu przyspieszenia, co wskazuje na bez-
posredni wptyw wartosci przyspieszenia na doktadnosé
wynikéw. Kazda zmiana predkosci postepowej, stanowigca
odstepstwo od idealnego warunku préby, powoduje odchy-
lenie wyznaczonej krzywej mocy od krzywej referencyjnej.

Zerowa odchytka zostata uzyskana przy predkosci V,,
gdzie przyspieszenie/hamowanie predkosci dazy do zera
w wyniku stabilizacji lotu. Poniewaz minimalna testowana
predkos¢ wynosita 45 KIAS, a analiza obejmowata dane
powyzej 60 KIAS, przyspieszenie nie byto zerowe przy mini-
malnej uogdlnionej predkosci pokazanej na wykresach.
Dodatkowo, cho¢ przyspieszenie byto w przyblizeniu state
w trakcie proby, wartos$¢ odchytki wzrosta wraz ze wzrostem
v/n. Usrednienie krzywych mocy uzyskanych podczas przy-
spieszania i hamowania predkosci znaczaco zmniejszato
odchytke, co potwierdza skutecznos$¢ tej metody jako narze-
dzia matematycznego do uzyskania wiarygodnych
wynikow.

Szacunkowo czas lotu wymagany do realizacji testow
metoda quasiustalong przy srednim przyspieszeniu/opdz-
nieniu 0,20 kn/s wynosit okoto 12 min, podczas gdy testy
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tradycyjne trwaty $rednio 48 min. Wraz ze wzrostem war-
tosci Sredniego przyspieszenia/opdznienia wzrosta efek-
tywnos¢ czasowa testéw.
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Ryc. 7. Przebieg uogélnionej odchytki mocy i przyspieszenia
w zaleznosci od uogolnionej predkosci postepowej

W dalszych prébach badano wptyw wyzszych warto-
$ci przyspieszenia/opéznienia (£0,20 - 1,00 kn/s) przy
W/(o n? = 0,5 na odchytke krzywej mocy wzgledem refe-
rencyjnej, przy zachowaniu tej samej referencyjnej krzywej
mocy uzyskanej dla czterech ustabilizowanych warunkéw
miedzy 60 KIASa V.

Podobnie jak w fazie wstepnej, krzywe mocy uzyskane
podczas przelotéw z przyspieszaniem systematycznie prze-
Szacowujg wymagang moc, natomiast podczas hamowania
predkosci zanizajg jg. Odchytki wzgledem krzywej referen-
cyjnej przedstawiono na rysunku 8, gdzie linie przerywane
oznaczajg dopuszczalne minimum i maksimum odchytki. Limit
ten zostat ustalony na +/-30 shp, aby zapewni¢, Zze wartosci
odchyfki nie przekroczg 5% w catym zakresie predkosci. Wraz
ze wzrostem wartosci przyspieszenia lub opdznienia rosnie
réwniez bezwzgledna wartos$¢ odchyiki.
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Ryc. 8. Odchylenie dopasowanych krzywych mocy w funkcji
uogélnionej predkosci lotu przy réznych wartosciach
przyspieszenia

Usrednienie przebiegdéw z przyspieszania i hamowa-
nia predkosci pozwolito w ogdlnosci znaczaco zmniejszy¢
odchytke. Jednak przy analizie réznych kombinacji przyspie-
szenia i hamowania predkosci nie zaobserwowano wyraznego
trendu wartosci odchytki. Oznacza to, ze cho¢ usrednianie
moze ja redukowad, nie pozwala na jej bezposrednig kontrole.
Z tego powodu rozwazono alternatywne podejscie.

Majac na uwadze fakt, ze przyspieszanie/hamowanie
predkosci stanowi odejscie od idealnego stanu ustalonego,
opracowano metodologie majaca na celu ograniczenie
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wptywu przyspieszenia/hamowania na wyniki. Wychodzac
od definicji SEP, wyprowadzono ponizszg zalezno$¢:
dh Vr dVr

Pr=Py—W—-W

dt g dt @

w mysl ktérej moc mozna obliczy¢ jako dostepng moc
skorygowana o moc zwigzang ze zmianami wysokosci P,,
i predkosci lotu P, .. Sa one zdefiniowane jako:

dh
Prp =W —
AR 7 (5)
Vr dV;
Pay =W+ 2L (6)
g dt

w taki sposdb, ze:
Pr =Py — Ppp, — Pav (7)

Procedura opracowania wynikéw, standardowo stoso-
wana w firmie Leonardo S.p.A. dla prob w warunkach usta-
lonych, byta wykorzystywana réwniez w przedstawionych
tu badaniach. W pierwotnej konfiguracji uwzglednia ona
wytacznie czton korekcyjny mocy P,,, poniewaz jest prze-
znaczona do analizy lotu przy ustalonej predkosci wzgledem
powietrza. Poniewaz wptyw przyspieszenia ma kluczowe
znaczenie w technice quasiustalonej, procedura analizy
danych zostata zmodyfikowana tak, by méc uwzgledni¢ row-
niez moc zwigzana ze zmianami predkosci P, . Wartosci
odchytek mocy wzgledem krzywej referencyjnej uzyskane
przy uzyciu nowego podejscia przedstawiono na rysunku 9.
Widac¢ wyrazna redukcje odchytek w poréwnaniu z wynikami
oméwionymi wczesniej (rysunek 8). Mimo wprowadzenia

sktadnika korekcyjnego P, , mozna zaobserwowac, ze:

1. krzywe mocy dla przelotéw z przyspieszaniem sg nadal
nieco przeszacowane, natomiast dla hamowania pred-
kodci niedoszacowane;

2. przy statym przyspieszeniu, wzglednie opéznieniu,
odchytka na og6t ro$nie wraz ze wzrostem predkosci;

3. wraz ze wzrostem wartosci przyspieszenia lub opdz-
nienia wzrasta rowniez odchytka.

——0.93 kn/s
———0.41 kn/s
(.38 kn/s
—0.29 kn/s
———0.22 kn/s

-0.25 kn/s
——-0.32 kn/s
——-0.41 kn/s
——-0.71 kn/s

Odchytka wzgledem l’n/(nn:‘)[KM]

6‘0 86 160 150 1:10
TAS/n [kn]
Ryc. 9. Przebieg odchytki dopasowanej krzywej mocy po
korekcie o moc zwiqzanq ze zmianami predkosci powietrza P,
w zaleznosci od uogdlnionej predkosci lotu

Najbardziej prawdopodobng przyczyna tego zjawiska jest

rozna pozycja kadtuba $migtowca (pitch attitude) obserwowana
podczas testow. Zmiana kata natarcia wptywa na wspotczynnik
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oporu aerodynamicznego Smigtowca, co bezposrednio oddzia-
tuje na moc oporéw lotu, a tym samym na wymagang moc do
lotu przy zadanej predkosci. To zjawisko mogtoby by¢ lepiej
widoczne i zrozumiate dzieki szczegétowej analizie zaleznosci
wspotczynnika oporu od potozenia Smigtowca, jednak aspekt
ten nie byt rozwazany w niniejszej pracy.

W rezultacie opracowana procedura lotu wraz z proce-
durg analizy danych pozwolita uzyskac¢ doktadne krzywe
mocy dla wartosci przyspieszenia do 0,41 kn/s, podczas gdy
proby wytracania predkosci zazwyczaj przekraczaty dopusz-
czalny zakres odchytek. Z tego powodu obecna definicja
nowej techniki testéw w locie nie obejmuje testow hamo-
wania. Dodatkowo, zastosowanie najmniejszej wartosci
przyspieszenia (0,20 kn/s) jest wystarczajace, aby uzyskaé
istotng oszczednos$é czasu (z 48 do 6 min), przy jednocze-
snym wytworzeniu bardzo matych odchytek krzywej mocy,
co przedstawiono w Tabeli 1. Nalezy zauwazy¢, ze w odrdz-
nieniu od testow wstepnych, w nowej metodologii wyma-
gany jest szeSciominutowy lot testowy, poniewaz obecnie
rozpatrywany jest tylko lot z przyspieszaniem.

Tabela 1. Podsumowanie kluczowych symulowanych testow
przyspieszania

Srednie Srednie Czas trwania Zysk na
przyspieszenie [kn/s] odchylenie [shp] testu [min] czasie [%]
0 - 48 .

+0,41 17 3 94

+0,38 15 4 92

+0,29 10 5 90

+0,22 8 6 88

Biorac pod uwage obiecujace wyniki uzyskane podczas
symulacji lotu, zaplanowano i przeprowadzono sesje prob
w locie. Celem byto zweryfikowanie poprawnosci nowej
metodologii w rzeczywistych warunkach lotu, gdzie obcia-
zenie pilota zadaniami rosnie wyktadniczo ze wzgledu na
warunki $srodowiskowe, ruch lotniczy, hatas itp. Dodatkowo,
referencyjna krzywa mocy zostata wyznaczona przy uzyciu
techniki testu w stanie ustalonym. Ze wzgledu na dostepnosc
konkretnego egzemplarza testy przeprowadzono na $mi-
gtowcu AW169 i wykonano je w innej konfiguracji od tej sto-
sowanej w testach symulacyjnych. W zwigzku z tym nie
mozna przeprowadzi¢ bezposredniego poréwnania krzywych
mocy uzyskanych w symulacji i w locie. Mozna natomiast
poréwnac odchytki, poniewaz odnosz3 sie one do odpowia-
dajacej im krzywej referencyjnej. Do analizy zastosowano
te sama procedure, ktora zostata opracowana i dopasowana
do testéw symulacyjnych. W zwigzku z tym procedura obej-
mowata zaréwno korekty P, . jak i P, dla testu quasiustalo-
nego, a dla testéw w stanie ustalonym jedynie korekte P,,
Poréwnanie krzywych mocy wyznaczonych za pomoca obu
metod przedstawiono na rysunku 10.

Wyniki uzyskane w ramach préb w locie potwierdzaja
wyniki wstepne uzyskane na symulatorze lotu. Odchytka
wykazuje bardzo podobny przebieg do tego obserwo-
wanego w testach symulacyjnych przy zblizonej wartosci
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przyspieszenia, jak przedstawiono na rysunku 11, a jej war-
tosci mieszcza sie w dopuszczalnym zakresie +/-30 shp.
Podobne srednie odchytki uzyskano réwniez w analizie
zestawionej w Tabeli 2.
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Ryc. 10. Poréwnanie dopasowanych krzywych mocy
wyznaczonych podczas testow w locie metodgq tradycyjng
i quasiustalong

Wyniki te pokazuja, Ze opracowana metodologia testow
quasiustalonych, rozwinieta w kontrolowanym $rodowisku
symulatora, jest rowniez stosowalna w locie i pozwala na
doktadne odtworzenie referencyjnej krzywej mocy PWR.
Dodatkowo, czas lotu potrzebny do przeprowadzenia testéw
pozostaje taki sam (6 min), co oznacza znaczaca oszczednosé
czasu lotu na poziomie 88% w poréwnaniu z tradycyjna
metodologia.

Tabela 2. Poréwnanie wynikéw testu symulowanego z wynikami
préby w locie

Srednie Srednie odchylenie
przyspieszenie mocy [shp]
[kn/s]
Test symulowany +0,22 8
Test w locie +0,23 7
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Podobnie jak w przypadku testéw symulowanych,
dokonano oceny zmiennosci W/(on?) podczas kazdego lotu
quasiustalonego, a zmiany w granicach +25 kg uznano za
akceptowalne. W rezultacie test réwniez spetnit wymagania
dotyczace parametru W/(on?).

Kompletny zapis przebiegu proby z wykorzystaniem
systemu FTI stanowi kluczowy element proponowanej
procedury analizy danych. Procedura ta umozliwia wyzna-
czanie zaleznosci PR/(on’) jako funkcji v./n w dowolnej
chwili, z uwzglednieniem biezacych zmian wysokosci lotu
oraz predkosci wzgledem powietrza. W rezultacie préby
quasiustalone pozwalajg na wyznaczenie ciggtej charak-
terystyki mocy w catym badanym zakresie predkosci lotu.
Z kolei podejscie tradycyjne dostarcza wartosci PR/(on?)
wytacznie dla warunkéw ustalonych. W praktyce kazdy
przebieg przyspieszania odpowiada duzej liczbie stanéw
w przyblizeniu ustalonych, podczas gdy préby prowadzone
metoda tradycyjng zapewniaja jedynie ograniczong liczbe
takich punktow odniesienia.

W efekcie, w poréwnaniu z technika tradycyjna, ktéra
wymaga wielokrotnego doprowadzania statku powietrz-
nego do stanu ustalonego, obcigzenie pilota jest znacznie
mniejsze. Rdbwnoczesnie zmniejsza sie obcigzenie inzyniera
préb w locie, poniewaz préba realizowana jest na statej
wysokosci, a wyznaczanie zmian wysokosci niezbednych do
utrzymania statej wartosci W/on?) nie wymaga stosowania
procedur iteracyjnych. W rezultacie technika quasiustalona
przynosi ogdélng redukcje obcigzenia zatogi.

Whioski

W celu zwiekszenia efektywnosci kosztowo-czasowej badan
osiggdéw $migtowca w locie poziomym przeanalizowano
dwie alternatywne techniki wzgledem obecnie stosowanej
metody préb w stanie ustalonym. Technika préby przyspie-
szenia w locie poziomym, zapozyczona z badan samolo-
téw, nie zapewnita wystarczajgcej doktadnosci wynikéw.
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Ryc. 11. Odchytka krzywej mocy quasiustalonej wzgledem krzywej w stanie ustalonym (lewa strona: test symulowany przy 0,22 kn/s;
prawa strona: test w locie przy 0,23 kn/s)
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Gtéwna przyczyna jest tu odmienna aeromechanika oraz
logika sterowania Smigtowcem. W zwiagzku z tym technika
ta nie wydaje sie efektywna i polecana.

Nowa metodyka quasiustalona polega na powolnym rozpe-
dzaniu Smigtowca w locie poziomym, co stanowi przyblizenie
wielu ustalonych stanéw prébnych wymaganych w klasycznej
technice préb w stanie ustalonym. Wykorzystujac definicje
nadwyzki mocy (SEP), opracowano odpowiednig procedure
analizy danych, ktéra ma na celu ograniczenie wptywu przy-
spieszenia. Przeprowadzono proby dla réznych wartosci przy-
spieszenia w celu oceny doktadnosci proponowanej metody.
Dla uzyskania najwyzszej doktadnosci zdecydowanie zaleca
sie stosowanie odpowiednich trybéw FD (IAS oraz ALT) oraz
stabilizacje poczatkowych i koncowych warunkéw lotu.

W odréznieniu od podejécia tradycyjnego, ktére dostar-
cza uogodlnionych wartosci mocy jedynie dla poszczegol-
nych stanéw ustalonych, metodyka quasiustalona pozwala
na wyznaczenie ciggtej charakterystyki mocy. Dodatkowo
obcigZenie pilota podczas préb quasiustalonych jest znacznie
mniejsze w poréwnaniu z prébami ustalonymi. Poniewaz pro-
cedura préb ustalonych jest czasochtonna, badania osiggéw
sg zazwyczaj realizowane w specjalnie przeznaczonych do
tego lotach. Natomiast podejscie quasiustalone jest wyjat-
kowo efektywne pod wzgledem kosztéw i czasu, w zwigzku
z czym moze by¢ przeprowadzane w trakcie przelotéw do lub
z rejonu préb w ramach innych lotéw badawczych.

Proponowana metodyka quasiustalona mogtaby by¢
poczatkowo stosowana do oceny wptywu instalacji nowych
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zespotdw wyposazenia na osiagi Smigtowca, poniewaz umoz-
liwia poréwnanie charakterystyk mocy wyznaczonych t3 samg
metodologia. Nastepnie, w celu dalszego dopracowania meto-
dyki i oceny jej uniwersalnosci zaleca sie przeprowadzenie
bardziej intensywnych préb przy r6znych wartosciach uogél-
nionej masy na réznych modelach $migtowcdéw. Ostatecznie
technika ta moze zosta¢ wdrozona do wyznaczania charak-
terystyk mocy dla nowych modeli Smigtowcow i odegrac
kluczowa role w definiowaniu ich osiggdw w przysztosci.
Dalsze kierunki rozwoju obejmujg analize wptywu kata
pochylenia podtuznego $migtowca na resztkowe odchylenia
charakterystyki mocy. Interesujgce moze by¢ takze zbadanie
wptywu akwizycji danych przy niskiej czestotliwosci prob-
kowania, z myslg o rozszerzeniu metodyki na $migtowce
produkcyjne, ktére nie s wyposazone w specjalistyczny
system instrumentéw pomiarowych do prob w locie.
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