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MODELOWANIE ZACHOWAN DYNAMICZNYCH LOTNI PODCZAS WYKONYWANIA AKROBACJI

Streszczenie. Praca dotyczy modelowania i symulacji komputerowej
zachowania sie lotni podczas wykonywania figury akrobacyjnej, tzw. pe-
tli. Analize ograniczono do ruchu symetrycznego lotni. Rozwazono w
niej przypadek sytuacji awaryjnej zwigzanej z utrata predkosci podczas
wykonywania figury akrobatycznej.

MODELLING OF DYNAMIC BEHAVIORS OF A HANG-GLIDER DURING AEROBATICS

Summary. This paper concerns the modelling and computer-simulation
of dynamic behavior of hang-glider during looping. Analysis had been
limited to the 2-dimension problem. The case of lost the air-speed
during looping has been taken into consideration.

MOHEJIHPOBAHHE fIHHAMHHECKHX nOBEHEHHH UEJITAIIJIAHA BO EPEMH
AKPOBATHKH

PeldioMe. PafioTa nocBsmena MOflenapoBaH» h komihotepHoii ch-
Myj iHUHK HKHaMKHecKKX noBefleHMH neJiTanJiaHa bo BpeMH jionnHHra.
AHaJiH3 orpaHMHeH zto njiocKoii npodneMbi. PoccMOTpaHO noiipoOHo
cjiywaft noTepaHHfl CKopocfH b nojieTe ¢ nonnuHroH.

1. WSTEP

W praktyce latania na lotniach zdarzaja sie sytuacje awaryjne, z ktérych
pewna czes¢ dotyczy ruchu symetrycznego lotni. W lotach swobodnych naj-
czesciej wystepujace przypadki tego typu sytuacji maja zwigzek z utrata
predkosci lub przekroczeniem krytycznego kata natarcia lotni, co jest

szczegb6lnie prawdopodobne podczas wykonywania akrobacji -
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W skrajnym przypadku utrata predkosci moze doprowadzi¢ do zjawiska auto-
rotacji podtuznej lotni. Sk#onnosS¢ taka wykazuja zwkaszcza lotnie o duzym
wydduzeniu i mocno napietej powkoce, co jest cecha wspdkczesnych lotni wy-
czynowych. W niniejszej pracy pokazano, w jaki spos6b dochodzi do powstania
tego zjawiska, natomiast ono samo - czyli stan autorotacji podiuznej - mode-
lowane Jest w sposéb przyblizony.

2. MODEL FIZYCZNY UKLADU PILOT-LOTNIA

Model Tfizyczny uk#adu Pilot-Lotnia zostalt przedstawiony na rys.1l jako
dwie bryty sztywne polaczone przegubowo w wezle podwieszenia. Rozwazono tu
przypadek, w ktérym pilot zachowuje sie biernie w procesie sterowania podtu-
znego lotnig. Ramiona pilota zostaty przedstawione jako ukdad sprezy-

sto-thumiagcy znajdujacy sie miedzy sterownica a korpusem pilota.

Rys.1. Model Tfizyczny uktadu Pilot-Lotnia z zaznaczeniem sit 1 momentow
Fig.-1. Physical model of the system Pilot-Hang Glider with marked forces
and torques

3. MODEL MATEMATYCZNY UKLADU PILOT-LOTNIA

Model matematyczny ukd#adu Pilot-Lotnia zostak wyprowadzony metoda
d"Alemberta [1],

Oznaczenia symboli wystepujacych w podrozdziale:
P1 - sid4a nosna lotni, N;

Pd, D - sida oporu aerodynamicznego lotni/pilota, N;
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H - sita oddziatywania holu (jesli wystepuje on w ukkadzie), N;

Ma0 - moment aerodynamiczny wzgledem punktu podwieszenia, Nn;

Fi 1’ Fip— sita bezwktadnosci (wynikajaca z przysp. srodka masy

lotni/pilota), N;
Mi i Mi - moment sit bezwkadnosci (wynikajacy z przyspieszenia katowego
lotni/pilota), Nm;

Mt - moment tdumienia ruchu obrotowego lotni, Nn;

m , m - masa lotni/pilota, kg;

Jl, J7- moment bezwkadnosci lotni/pilota wzgledem wkasnego Srodka masy, kgmz;

gl— p‘l)’zyépieszenie ziemskie, m/s";

Oi’ Gp— kat pochylenia wektora predkosci srodka masy lotni/pilota, rd;
-kat pochylenia osi podtuznej lotni (zwigzanej z kilem), rd;

y - kat pochylenia osi przechodzacej przez punkt podwieszenia oraz Srodek
masy pilota, rd;

3 - kat pochylenia wektora sity w holu, rd;

V - predkos$¢ srodka masy lotni, m/s;

cl, cd, cm - bezwymiarowy wspétczynnik sity nos$nej, sity oporu i momentu

aerodynamicznego lotni

k - wspédczynnik oporu aerod. pilota, N/(m/s)z;

kp - wsp6tczynnik momentu thumienia, Nm/(rd/s);

p - gestos¢ powietrza, kg/ma;

S, Sp - powierzchnia odniesienia (nosna) lotni/pilota m2;

ro(xo,yo) - promien wektor i wspodrzedne punktu podwieszenia, m;

rp(xp,yp) - promien wektor i wspodrzedne Srodka masypilota, m;

1 - odleg#o$¢ miedzy punktem podwieszenia a $rodkiem masy pilota m;

la - ddugos¢ Sredniej cieciwy aerodynamicznej, m;

1H - ramie dziakania sidy holowania wzgledem punktu 0 ;

A - kat spoczynkowego ustawienia lotni wzgledem pilota, rd;

c - podatnos$¢ ramion pilota, rd/Nm;

Rc - wspédczynnik tdumienia ramion pilota, NwW(rd/s);

ai, ap - katy optywu lotni/pilota, rd;

Sity 1 momenty odziatujgce na ukdad Pilot-Lotnia przedstawiono na rys.l.
Uktad wspoédrzednych Sxy potraktowany zostatk jako uk#ad inercjalny.
Zatozono, ze Srodek masy lotni pokrywa sie z punktem podwieszenia pilota

(p-t 0). Zatozenie to jest bliskie rzeczywistej cechy wiekszosci lotni.
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SH"e aerodynamiczng D wytwarzang wskutek optywu pilota przytozono do Srodka
masy pilota (p-t Cp) zaniedbujac moment aerodynamiczny optywu tej brydy.
Wychodzac z réwnan réwnowagi dynamicznej ukdadu po przeksztakceniach

uzyskano réwnania ruchu w nastepujacej postaci
= [ ~ -A/c+Re(y .- m/ s+
R (G oyl
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Moment tdumienia ruchu obrotowego lotni jest wielkosScia uwzgledniajaca m
innymi czas relaksacji odksztatcen geometrii skrzydka. We wstepnym upro-
szczeniu przyjeto, ze Mt = gdzie kN - jest wspotczynnikiem thumienia,

Nm/(rd/s). Wartos¢ A jest funkcjg spoczynkowego potozenia sterownicy
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wzgledem pilota. Poprzez zmiane jej wartosci w trakcie symulacji numerycznej
lotu mozna modelowa¢ proces sterowania podduznego lotnig.

Moment i sity aerodynamiczne (lub ich bezwymiarowe wspékczynniki: o, cl,
cd, cd ) wystepujace w rownaniach sa wielkosciami zmiennymi, zaleznymi od
kata 1 predkosci opkywu. W modelu matematycznym wspédczynniki te zostaty
aproksymowane na podstawie danych eksperymentalnych jako funkcje a (lub ap)
i V. Przyjeto tutaj, ze predkos¢ opktywu w warunkach bezruchu mas powietrza
réowna jest predkosci Srodka masy kazdego z obiektow.

Kat optywu lotni lub kat optywu pilota wyrazajg sie wzorami

alz 1r —arctaniyolxo); ®

a=Jr - arctan [y0+lcos(rp )yp]/(;x —Ism(yp)a/ J; 110
Przyjmujac wektor zmiennych stanu jako

X = Do X ¢ gy Yoy IT: an

réwnania te dajg sie +4atwo uporzadkowa¢ do postaci dogodnej do symulacji
komputerowej. W omawianym przypadku do przeprowadzenia symulacji uzyto pro-
gramu CSSP [6], do ktérego wprowadzono réwnania stanu oraz warunki poczatko-
we i wartosci parameréw ukdadu.

4. PARAMETRY AERODYNAMICZNE 1 MASOWE MODELU

Dane aerodynamiczne lotni zaczerpniete zostaly =z raportéow Deutscher
Hangegleiterverband - instytucji prowadzgcej badania certyfikacyjne lotni w
Niemczech [5]. Dotycza one lotni wyczynowej Foil 152 - Combat.

Moment bezwkadnosci wzgledem $Srodka masy lotni zostat obliczony na
podstawie dokumentacji konstrukcyjnej lotni o podobnej budowie. Zaleznoscé
wspétczynnika oporu aerodynamicznego pilota od kata opkywu okreslono na
podstawie wynikéw badan empirycznych @), @), @.

Moment bezwkadnosci korpusu pilota, z uwzglednieniem masy uprzezy, obli-
czono na podstawie rozkdadu masy jJednostkowej ciata ludzkiego wzdduz jego
dbugosci [7]. Konczyny dolne potraktowano jako sztywno zwigzane z korpusem.

Wynika to z konstrukcji uprzezy lotniowej. Z uwagi na to, ze podczas lotu
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pilot trzyma rece na sterownicy bedacej czesciag konstrukcji lotni, w obli-

czeniach momentu bezwkadnosci uwzgledniono jedynie mase przedramion.

5. SYMULACJA NUMERYCZNA UTRATY PREDKOSCI PODCZAS WYKONYWANIA PETLI

Figure akrobatyczng zwang petla mozna wykona¢ jedynie na lotniach, ktére
oprécz odpowiedniej wytrzymatosci 1 doskonatosci aerodynamicznej umozliwiaja
w sposéb kontrolowany rozpedzenie do predkosci ok. 30 m/s. Mimo istnienia
wielkiej roéznorodnosci rodzajéw lotni - akrobacje taka wykonuje na Swiecie
zaledwie kilka typéw tych urzadzen. Podstawowe niebezpieczenstwo zwigzane z
ta figurg to utrata predkosci, ktoéra moze nastgpi¢ albo wskutek niedosta-
tecznego rozpedzenia, albo wskutek bdeddéw w sterowaniu podczas wykonywania
petli. Zazwyczaj sytuacja ta konczy sie przejsciem w stan autorotacji podiu-
znej, ktorej konsekwencjg jest konieczno$s¢ uzycia spadochronu.

Na rys.2 przedstawiono przypadek krancowy, w ktérym predkos¢ lotni w gor-
nym punkcie petli stata sie na tyle mala, ze gdy lotnia osiagneta potozenie
odwrécone, dodatnia dotgad wartos¢ kata natarcia zblizykta sie do zera. W
konsekwencji wspodczynnik obciagzen (ktéry w poprawnie wykonanej figurze ma
zawsze wartos¢ dodatnig), w chwili przelotu przez gérny punkt petli osiagnat
wartos¢ nieco ponizej zera. Poniewaz stan ten trwat jednakze bardzo krétko,
lotnia nie zdazyta wytraci¢ predkosci katowej, “'przewalita sie" przez kryty-
czne potozenie i przeszda ponownie na pozytywne katy natarcia. Wykonanie tej
figury zakonczyto sie wiec bezpiecznie.

Symulacja numeryczna tego zdarzenia odbyta sie przy skokowych zmianach
potozenia sterownicy weddtug nastepujacej sekwencji: Sciagniecie -0.7m w fa-
zie rozpedzania - wypchniecie +0.2m w fazie wyrwania - wypchniecie +0.7m w
fazie pionowego wznoszenia; (wartosci podtozen sterownicy podano w stosunku
do potozenia neutralnego). W chwili t=0 lotnia zostata zrzucona w pionowym
potozeniu bez predkosci poczatkowej -

Inny przebieg préby wykonania petli przedstawiono na rys.3. Sekwencja
potozen sterownicy byda tu nastepujgca: -0.5m w fazie rozpedzania i +0.5m w
pozostatych fazach figury. W przypadku tym lotnia réwniez zdotaka osiggnac
potozenie odwrécone, ale nastgpida przy tym nadmierna utrata predkosci. W
konsekwencji kat natarcia w gornej czesci figury stalt sie negatywny i1 osig-
gnat wartos¢ krytyczng dla optywu w locie plecowym.
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Rys.2. Krancowy przypadek wykonania poprawnej petli na lotni: h - wysokos¢
lotu, V-predkos¢ lotu, a-kat natarcia, yi-kat pochylenia loti, n-
-wspétczynnik obcigzen
/Cyfry przy sylwetkach lotni oznaczaja czas od momentu zrzucenia
lotni mierzony w sek.; Symbol V oznacza wektor predkosci punktu
podwieszenia pilota/

Fig.2. The critical case of the right loop made by hang-glider: h -hight
of the flight, V-air-speed, a-angle of attack, yi-angle of inclination
of the HG, n - load factor;

(Numbers on the drawings mark the time since dropping of the HC /sec/;

V is an air-speed vector of the point of hooking the pilot-harness)

0d momentu przejscia do lotu plecowego symulacja numeryczna tego zdarzenia
miata charakter przyblizony. W rzeczywistym ukfadzie pilot jest zawieszony
na tasmach uprzezy i w momencie powstania ujemnych obcigzen opada on na po-
krycie lotni. Lotnia wykonuje $lizg na ogon z jednoczesnym obrotem wzgledem
osi poprzecznej w kierunku przeciwnym do wykonywanej petli. Jest to poczatek

autorotacji podduznej. Nieustalony opdyw skrzydda, czesciowe rozprzegniecie
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ruchu mas pilota i lotni uniemozliwiajace przemieszczenie $rodka masy ukdadu
do przodu, mate thumienie ruchu obrotowego i makte momenty bezwkadnosci
smukdego skrzydta lotni - przyczyniaja sie do podtrzymywania autorotacji. Z
reguty konstrukcja lotni ulega przy tym destrukcji.

Rys. 3. Przypadek utraty predkosci podczas wykonywania petli na lotni: h-
-wysoko$é lotu, V-predkos$é lotu, a-kat natarcia, 1 kat pochylenia
lotni
/Cyfry przy sylwetkach lotni oznaczaja czas od momentu zrzucenia
lotni mierzony w sek.; Symbol V oznacza wektor predkosci punktu
podwieszenia pilota/

Fig.3. The case of loosing the air-speed during looping: h-hight
of the flight, V-air-speed, a-angle of attack, /l-angle of
inclination of the HG, n-load factor;
(Numbers on the drawings mark the time since dropping of the HC /sec/;
V is an air-speed vector of the point of hooking the pilot-harness)

W rozwazanym modelu pilot wraz z uprzeza tworzy bryke zamocowang w

punkcie podwieszenia. Autorotacja ukdadu wynika z tylnego wywazenia i1 roz-
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przegniecia przebiegéw kata natarcia oraz kata pochylenia loti osiagnietego
poprzez wprowadzenie do programu symulacyjnego instrukcji warunkowej, ktéra
dla wspotczynnikéw aerodynamicznych w obszarze nadkrytycznych katéw natarcia
przypisywata wartosci stale.

6 . WNIOSKI

Przytoczone wyniki symulacji numerycznych sa przykkadem zastosowania tej
metody badawczej do analizy takich przypadkéw, w ktérych wykonanie ekspe-
rymentu wigzatoby sie z powaznym zagrozeniem bezpieczenstwa cztowieka. W
rozwazanym przypadku akrobacji lotniowej symulacje numeryczne pozwalaja na
okreSlenie bezpiecznej predkosci poczatkowej figury akrobacyjnej oraz znale-

zienie optymalnego sposobu sterowania podtuznego podczas wykonywania figury.
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Abstract

The loop is one of the most dangerous aerobatic figures performed by ha-
ngglider pilots. An air-speed lost during looping causes usually the Ilon-
gitudinal auto-rotation and needs the use of the parachute. For analyze of

this problem the physical model of the system Pilot- Hang-Glider has been
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built consisting of two solid bodies connected in the joint on the keel and
the points on the steer-bar of HG. The mathematical model was built with use
of d’Alembert method. The aerodynamic coefficients for this model comes from
the testing of a real hang-glider. Results of computer simulation allow us
to know the critical speed for safe loop and give some hints how to control
HG during Ilooping. Conditions for the beginning of auto-rotation process

might also be found from the simulation.



