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ДОСЛІДЖЕННЯ АЕРОДИНАМІЧНИХ АСПЕКТІВ БЕЗПЕКИ СПІЛЬНОГО ПОЛЬОТУ ТА ВІДОКРЕМЛЕННЯ ПІДВІСНОГО ВАНТАЖУ ВІД АВІАЦІЙНОГО НОСІЯ

Запропонована методика дослідження інтерференційних аеродинамічних характеристик підвісного вантажу в спільному з носієм польоті та в процесі його відокремлення, яка полягає в проведенні вагового експерименту в аеродинамічній трубі з моделюванням процесу відокремлення моделі вантажу від напівмоделі носія. Наведені результати досліджень в порівнянні з результатами льотних випробувань.

Транспортування вантажів за допомогою авіації знаходить все ширше застосування в різних галузях народного господарства. При цьому вантажі можуть розміщуватись як у внутрішніх відсіках, так і на зовнішніх вузлах підвіски. У багатьох випадках вантажі доставляються до місця призначення в залежності від потрібної точності в спеціальних некерованих чи керованих контейнерах – літальних апаратах (ЛА), які запускаються з авіаційного носія. Такі комплекси ЛА можна використовувати:

- для тушіння особливо небезпечних пожеж шляхом точної доставки контейнера з пожежогасною сумішшю в епіцентр пожежі;

- для точної доставки рятувальних засобів в екстремальних ситуаціях;

 - для повітряного запуску космічних літальних апаратів;

- в інших випадках, коли потрібна точна доставка вантажу в задане місце.

Однак при створенні таких комплексів ЛА виникає ряд складних науково-технічних проблем. Однією з них є проблема узгодження компоновки ЛА, його аеродинамічних і динамічних характеристик з характеристиками носія, і зокрема проблема інтерференційної взаємодії, збурень повітряного потоку, та безпеки пуску ЛА з носія.

Розширення діапазону умов польоту літаків-носіїв (ЛН), при яких відбувається відокремлення груза (літального апарата) значно підвищує вимоги до точності визначення інтерференційної взаємодії ЛА та носія в спільному польоті і в процесі відокремлення та накладає додаткові обмеження на проектування ЛА, його розташування на носієві і умови пуску, для гарантування безпеки на всіх режимах польоту.

Експериментальні дослідження показують, що при відділенні ЛА від носія на них діють додаткові сили і моменти, викликані явищем аеродинамічної інтерференції. Їх величини залежать від багатьох факторів, в першу чергу від розмірів, конфігурації, місця розташування, особливостей компоновки, а також від режиму польоту. При неправильно розробленій компоновці ЛА ці сили і моменти можуть досягти значних величин і призвести до вібрацій та коливань ЛА, додаткових навантажень на вузли підвіски, втрати системою наведення ЛА цілі, перевищення допустимих кутів атаки, а іноді й до зіткнень ЛА з носієм при його старті /1,2/. Неузгодженість компоновок ЛА і носія та місця його розташування призводить до необхідності застосування дуже складних і дорогих авіаційних катапультних пускових установок /3/.

У зв'язку з цим вирішення проблем, пов'язаних з особливостями аеродинамічного проектування та дослідження інтерфераційних аеродинамчних характеристик комплексів ЛА набуває особливого значення.

Відокремлення грузів від авіаційних носіїв є складним і ще недостатньо вивченим динамічним процесом. Дослідження цих процесів проводиться як теоретичними, так і експериментальними методами. Серед них:

- розрахунок аеродинамічних характеристик та математичне моделювання;

- моделювання в аеродинамічних трубах;

- фізичне моделювання на вільно літаючих динамічно подібних моделях;

- моделювання на стендах газогідравлічних та магнітно-динамічних аналогій;

- дослідження при натурних льотних випробуваннях.

Одні з них порівняно дешеві, але не дають достатньої точності у визначенні необхідних характеристик, інші – (наприклад льотні випробування, чи дослідження на динамічно подібних моделях) дають можливість найбільш точно дослідити такі процеси, але вимагають дуже великих затрат і не можуть бути використаними на ранніх стадіях проектування ЛА.

В даній роботі розглядаються питання дослідження аеродинамічних характеристик, та особливостей проектування ЛА з врахуванням явища інтерференції ЛА і носія, виходячи з критеріїв "Вартість – ефективність" та "Точність – вартість".

Можливі варіанти розташування ЛА на носієві показані на мал 1. 


[image: image1.wmf]
Мал.1 Варіанти розташування ЛА на ЛН
Хоча в роботі розглядається конкретний приклад, коли ЛА розташований на підкрильній підвісці, запропонована методика може бути використана і для інших схем.

Запропонована комплексна методика полягає у тому, що вже на ранніх стадіях проектування розробка аеродинамічної компоновки ЛА проводиться з врахуванням інтерференційних аеродинамічних характеристик ЛА в спільному з носієм польоті, які отримуються в результаті розрахунків і проведення продувок моделей ЛА і носія (режим спільного польоту і автономний режим) - в аеродинамічній трубі ТАД‑2 (КМУЦА), характерні точки автономного польоту – в аеродинамічній трубі Т‑6 (ХАІ). При цьому проводиться відпрацювання різних варіантів аеродинамічної схеми і компоновки та можливих варіантів розташування ЛА на носієві. Остаточне підтвердження правильності вибору компоновки і безпеки пуску робиться за результатами досліджень натурних макетів при льотних випробуваннях і їх пусків з проведенням зовнішньотраекторних вимірювань та їх порівнянням з результатами математичного моделювання.

Така послідовність роботи дозволяє підвищити якість проектування і суттєво знизити потрібну кількість продувок та льотних випробувань і затрат на їх проведення.

Об'єктом досліджень був комплекс ЛА, що складався з існуючого літака - носія і ЛА, який являв собою керований контейнер для доставки груза в задану точку.

Необхідно було розробити і відпрацювати компоновочну схему ЛА, визначити АДХ ЛА в спільному з носієм і автономному польоті, вибрати місце його розташування на носієві.

При розробці аеродинамічної компоновки досліджувались аеродинамічні схеми, показані на мал. 2. При цьому площа крила вибиралася з умови забезпечення необхідних перевантажень у автономному польоті, максимальний розмах – з умови розташування на конкретних точках підвіски носія та умов необхідної аеродинамічної стійкості, безпеки пуску і мінімальних збурюючих моментів, кутів атаки (() і ковзання (() при відокремленні.
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Мал.2 Аеродинамічні схеми ЛА
Попередній розрахунок аеродинамічних характеристик ЛА в автономному польоті проводився за інженерною методикою з використанням методу дискретних вихрів, а в спільному польоті – за методом дискретних вихрів.

Продувки проводились в дозвуковій аеродинамічній трубі ТАД‑2 Київського міжнародного університету цивільної авіації  в надзвуковій трубі Т‑6 Харківського авіа​ційного інституту ім. Н. Е. Жуковського, основні характеристики яких наведені в табл. 1.

Таблиця 1

Назва труби
ТАД‑2 (КМУЦА)
Т‑6 (ХАІ)

Тип труби
Прямоточна з щільовими стиками
Надзвукова періодичної дії з закритою робочою частиною

Розміри робочої частини, м
4 х 2,5 х 5
0,6 х 0,6

Швидкість, м/с (числа М)
42
(0,5(4,0)

Потужність вентиляторів (компресора)
12 шт х 55 = 660 кВт
3500 кВт

Числа Рейнольдса
(3.8(4.7)(106
(2,8(8,3)(106

Кут атаки
(40 (
-4((26(

Продуктивність
8(9 продувок за зміну
7(8 продувок за зміну

Вартість продувки
350$ за годину
100$ за продувку

Основне обладнання
6-и і 2‑х компонентні електротензометричні ваги, поворотне коло на 360(
6-и компонентні механічні ваги, пристрій автоматичного вимірювання параметрів потоку

Конструкція моделі ЛА і напівмодель носія дозволяє змінювати компановку ЛА та його розташування відносно носія.
Схема установки моделі ЛА і напівмоделі носія в аеродинамічній трубі та можливі зміни конфігурації системи ЛА – носій пказані на мал. 3, 4, 5.
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Мал.3 Схема установки напівмоделі літака-носія і моделі ЛА в робочій частині аеротруби

1 - напівмодель ЛН; 2 - модель ЛА; 3 - вертикальний екран; 4 - тяги підвіски електротензометричних 6-ти компонентних ваг; 5 - контур поперечного розрізу робочої частини аеротруби.
Моделювання відокремлення ЛА від носія проводилося шляхом дискретного переміщення напівмоделі носія відносно встановленої на аеровагах по осі аеротруби моделі ЛА. При цьому змінювався кут атаки напівмоделі носія та кут атаки моделі ЛА (мал. 5).
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Мал.4 Схема розташування моделі ЛА і профіля крила полумоделі носія в аеротрубі в позиції 1
1 - крило напівмоделі ЛН; 2 - пілон; 3 - модель АКУ; 4 - модель ЛА; 5 ‑ контейнер.
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Мал.5 Схема взаємного розташування ЛА і напівмоделі ЛН та повороту моделі ЛА по куту атаки в позиції 2
1 - крило напівмоделі ЛН; 2 - пілон; 3 - модель пускового пристрою; 4 - модель ЛА.

Перед проведенням продувок режиму спільного польоту для визначення факторів збурення потоку напівмоделлю носія і вибору зони можливого розташування ЛА під носієм проводилися вимірювання коефіцієнту гальмування потоку (q та кутів скосу потоку (СК і (СК, які проводилися за методикою ЦАГІ з використанням 6-ти ствольного комбінованого приймача повітряного тиску. Результати вимірювань наведені на мал. 6.
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Мал. 6. Фактори поля повітряного потоку по осі робочої частини аеротруби
 ТАД-2 в присутності напівмоделі ЛН (позиція 1)
Результати представлялись в швидкісній системі координат у вигляді безрозмірних коефіцієнтів:
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де: X, Y, Z, CX, CY, CZ – сили і коефіцієнти сил лобового опору, піднімальної сили і бокової сили відповідно; q=((V2/2 – швидкісний напір; SХАР – характерна площа; lХАР – характерна довжина; СХпідв, СYпідв, СZпідв,  mХпідв, mYпідв - коефіцієнти відповідно сил і моменту підвіски, визначені для продувок ізольованої моделі і в присутності напівмоделі носія.

Деякі результати експериментальних досліджень аеродинамічних характеристик одного з варіантів конфігурації ЛА в автономному режимі польоту в порівнянні з режимом спільного польоту та в процесі відокремлення показані на мал. 7, 8.
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Мал. 7. АДХ (Сz, mx, my) моделі ЛА у позиції 2 відносно напівмоделі ЛН в порівнянні з автономним режимом
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Мал. 8. АДХ (Сx, Сy, mz) моделі ЛА у позиції 2 відносно напівмоделі ЛН в порівнянні з автономним режимом

Аналіз отриманих результатів показує що:

1. Присутність напівмоделі в порівнянні з незбуреним потоком приводить до значних і нерівномірних вздовж потоку збурень в місці можливого розташування ЛА (мал. 8), так коефіцієнт швидкісного напору (q змінюється від 1 перед крилом до 0,945 на його середині, скоси потоку (СК змінюються від 5( до 0(, (СК – від мінус 2,5( до мінус 2( (в напрямку консолі).

2. Існує значний вплив напівмоделі носія на подовжні і поперечні характеристики аеродинамічної стійкості і керованості. Знаки і значні величини коефіцієнтів бокової сили СZ, моменту крена mx, і моменту рискання my вказують на великі скоси потоку від фюзеляжу в сторону консолі крила.

Для підтвердження правильності вибору аеродинамічної компоновки, точності визначення АДХ та безпеки відокремлення вантажу від носія при заданих умовах пуску були проведені льотні випробування з натурним макетом ЛА, в процесі яких здійснювались обльоти і пуск ЛА з реєстрацією траєкторії його польоту за допомогою засобів зовнішньотраекторних вимірювань.

Отримана в результаті розрахунку траєкторія відокремлення ЛА від носія та результати льотних випробувань в системі координат, зв'язаної з носієм, приведена на мал. 9. 

Порівняння результатів льотних випробувань з результатами розрахунків, в яких використовувались АДХ, отримані під час експериментальних досліджень в аеродинамічних трубах ТАД‑2 і Т‑6 показують їх достатнє співпадання. У випадку ж використання лише розрахункових АДХ співпадання незадовільне.

Таким чином, запропонована методика експериментального відпрацювання аеродинамічної компоновки та дослідження аеродинамічних характеристик ЛА  в спільному з носіем польоті забезпечує при порівняно невеликих затратах достовірні результати і може використовуватись при розробці ЛА та визначенні їх аеродинамічних характеристик, а також для дослідження проблеми безпеки при старті ЛА з носія.
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